


Agusła AIXY • Włochy • 

Wojskowy śmigłowiec wielozadaniowy 

Na wystawie paryskiej w 1985 r. fit'ma Agusta pokaza ła 
modele dwóch śmigłowców, pochodnych bojowego śmigłow
ca Al29 Maing·usta : odmiani:; Gannet , przeznaczoną d o zwal
czania okrc;tów i różni,Jcą się od Mangusty głównie wypo
sażeniem i uzbrojeniem oraz odmianę wielqzadaniową do 
pomocniczych zadań przyfrontowych. Ta ostątnia odmiana 
ma być właściwie zupełnie nowym śmigłowc~m, do które
go z Al29 zostanie •przejęty ty lko układ dynalniczny i pod
wozie. Całkowicie nową konstrukcją będzie ~nacznie szer
szy kadłub mieszczący 8 uzbrojonych żołnierzy do zadań 
desantowych, 12 żołnierzy, gdy śmigłowiec spełnia roh; 
transportową oraz 6 pacjentów na noszach i dwie osoby 
personelu me dycznego w przypadku wersji sanitarne j. Za
łoga skl<ada s ię z dwóch osób. SmigłowiE c mpże być wy
posażony w windę o nośności 270 kg do rnda11 ratunkowych 
w strefie przyfrontowej oraz w zamonto\,·ane pod n osow,1 
częścią kadłuba działko do celów obronn ych. Przewidziana 
została motliwość zainstalowania radaru o zobrazowaniu 
bocznym SLAR do obserwacji pola walki oraz uchwytów 
do podwie~rn1nia zasobn ików z rakietami lub dz:alkiem. 
Nap~d mają stanowić dwa silniki Rolls-Royce Gem '.! 
Mk1004.D o mocy 680 kW (925 KM). Przy projektowan iu 
śmigłowca zwrócono dużą uwagę na jego odporn ość na 
uszkodzenia przez pociski. 

Dane techniczne 

Srednica wirnika nośnego 
Długość kadłuba 
Wysokość 
Masa podwieszeń 
Masa startowa 

PROTOTYPY 

Mudry CAP-230 • Francja • 

Tloko·wy samolot akrobacyjny 

19,90 m 
13,00 m 

3,35 m 
1600 kg 
4300 kg 

W październiku 1985 r. wykonał pierwszy lot prototyp 
nowego .;amolotu akrobacyjnego CAP-230 firmy Avions 
Mudry et Cie. vVywodzi się on ze znanego zawodniczego 
samolotu akrobacyjnego CAP-21 . nie jest j ' 

0

dnak prze
znaczony do zawodów, lecz d o wykonywania. akrobacji, 
również zespołowej. na pokazach lotniczych. Jego użytkow
nikiem będzie francuski - lotnictwo wojskowe, które w 
1984 r. zamówiło w firmi e Mudry sześć t go rod zaju samo
lotów dla zespołu akrcbacyjnego szkoły lotniczej w Salon
-de-Provence, który obecnie lata na samolotach CAP-20. 
Przeznaczenie samolotu CAP-230, a także wymagania do
tyczące trwałości i wyposażenia zadecydowały o jego kon
s trukcji. Kształtem jest on złJliżony d o samolotu CAP-21. 
zachowano równ ież całkowicie drewnianą strukturę, zwięk
szając jednak jej \npółczynniki obciążeń do + 10 i -10 
przez zastosowanie mocniejszych podłużnic kadłuba i pra
wie dwukrotnie grubszeg0 sklejkowego pokrycia. Zmienio
ny płat ma specja'ne pro fi le V- 16FDM i 4-częśc'owe klapo
I otki - zewnętrzne sa w:vwa :one za pomocą płytek umie„ 
szczonych ra wvsieimikach . Powiększono przejście skrzyd
ło-kadłub. Samolot _i est nap::d zany silnikiem Aveo Lyco
mi ng AEI0-540Ll-B5D o mo::y 224 kW ,(304 KM) z dwu 
lopatowym śmigłem H art zcll o s ' alej prędkości obrotowej. 
Umir szczony w kactlubic zt>iorn i!< paliwa ma pojemność 70 1. 

Dane lechniczne 

Ro21piętość 
Długość 
Wysokość 
Powierzchnia nośna 
Masa własna 
Masa startowa 

8,08 m 
C.45 m 
1,52 m 
9.79 m2 

610 kg 
730 kg 

Prędkość maksymalna 
Pułap zawisu bez wpływu ziemi 
Długotrwałość lotu podczas zadania 

PROJE~TY 

280 km/h 
1200 m 

2,5 h 

W .K. 

' .____ ___ ______ _J 

Prc;dkość maksymalna 
Prędkość przelotowa 

380 km/h 
280 km/ h 

W.K. 
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Dlaczego od prototypu do 
czas 

produkcji 
jest coraz 

samolotu 
dłuższy? 

Mgr inż. ANDRZEJ GLASS 

Prototypownia, czyli warsztat chałupniczy 

Często dla konstruktorów prototyp jest celem samym 
w sobie. W pracy koncentrują się głównie na problemach 
ae rodynamiki i mechaniki lotu, rozwiązań konstrukcyjnych 
i wytrzymałości konstrukcji, układu tablicy przyrządów 
i rcnmieszczenia instalacji itp. Prototyp jest dla nich prze
de wszystkim zadaniem konstrukcyjnym, z którego mają 
się wywiązać w określonym terminie. Jakie skutki pociąga 
za sobą takie ustawienie problemu? 

Konstruktorzy zdają sobie sprawę ze słabości przemysłu 
pomocniczego i skromnego wybor u gotowych części, nawet 
normalnych. Projektuj ą zatem nie tylko konstrukcję pła
t owca, lecz również instalacje : elektryczną, radiową, hy
drauliczną i pneumatyczną, paliwową, chłodzenia , silniko
wą oraz podwozie - korzystając tylim z nielicznych 'UTzą
dzet'l gotowych jak si1nik (śmigło zazwyczaj muszą zamówić 
do danego typu samolotu), przyrządy pokładowe , radiosta
cje, amortyzatory, zawory, złącza, przełączntki i przewody. 
Pociąga to za sobą oczywisty skutek, że •nie zawsze sto
sują elem enty będące już w produkcji lub te, które będą 
produkowane w najbliższych latach. Argument, że do pro
dukc ji danego samolotu będzie potrzebne rocmie 50--;--lQO 
szt. jakiegoś urząd zenia nie moż;e być atrakcyjny dla wy
twórcy i r zadko jest b.nmy pod uwagę . Nierzadko by,wa 
tak, że konstruktorzy samolotu ustalają wymiairy ogumie
nia i zamawiają w przemyśle gumowym, czy - jak to 
było w przypadku Kruka - opracowują koncepcję wypo
sażenia radionawigacyjnego i znajdują dlań wykonawcę 
i producenta . Konstrukt,orzy 111ie zamawiają całych insta
lac ji, gdyż nie znajdują odpowiedniego producenta. Ta ko
nieczność opcracowania niemal wszystkiego w biurze kon
strukcyjnym powoduje także małe zainteresowanie kon
struktorów gotowymi elementami produkowanymi seryjnie 
przez daną wytwórnię do innych samolotów, czy li prowadzi 
do niewykorzystania istniejących możliwości. 

Konstruktorzy, mając większe doświadczenie konstrutk
cyjne niż technologiczne, nie 7.awsze tworzą k onstrukcje 
dostatecznie ekonomiczne i technologiczne. Niestety niedo
b_ór kadry technologów przy produkcji seryjnej powoduje, 
1z do pomocy konstruktorom przydziela się ich n iewielu . 

Konstruktorzy mają niewielki kontakt z eksploatacjq 
i w zbyt małym stopniu interesuj ą się zarówno trwałością 
poszczególnych elementów, jak i sposobami dokonywania 
napraw i r emontów zaprojektowanego przez nich samolotu . 

Wszystkie te czynni'ki łącznie powodują, że prototyp po
wstaje wg zasad warsztatu chałupniczego, w sposób prosty 
przy wyk ooaniu jednostkowym (n p. elemnty spawane lu b 
frezowane zamiast kutych lub odlewanych). Aby prototyp 
przeszedł próby i otrzymał świadectwo typu - muszą być 
wykonane kompletne obliczenia i zakończone p·róby wy
trzymałościowe . I w ówczas, gdy prototyp ukończył próby 
i prace nad nim wydają się być zakoi1czone - okazuj e 
siq , że nic jest on dostosowany do metod produkcji seryj-
1,ej , czyli wymaga wielu zmian. Jego dokumentacja wymaga 
tzw. u<;ery jnienia. 
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Industrializacja projektu 

U nas najczęściej m ówi się o wdrożeniu wyrobu do pro
dukcji. F rancuzi używają te rminu industr ializacja, czyli 
uprzemysłowienie projektu, czyli zrealizowanie etapu „od 
pomysłu do przemysłu", a raczej od prototypu do pro
dukcji. 

Industrializacja prototypu polega nie tylko na op:racowa
ni u najkorzystniejszej technologii wy\kona111ia elementów 
samolotu (co wymaga niejednokrotnie ich przekonstruowa
nia), lecz także znalezieniu wytwórców do w szystkich nie
zbędnych zespołów i części wyposażenia oraz osprzętu . 
Samolot, którego prototyp będzie ba.rdzo udany, może oka
zać się nieopłacalny w produkcji, lub jego produkcja może 
okazać się ruierealna z powodu braku możliwości uzyskania 
!któregoś z ważnych zespołów czy e lementów (np. silnika, 
jak to miał-o miejsce w przypadku samolotu PZL- 102B Kos), 
lub też jego cechy użytkowe mogą ulec poważnej zmianie 
wobec konieomości zastosowanja innego wyposażenia niż 
przewidywali konstruktorzy. Kłopoty z rozwinięciem pro
dukcji samolotu PZL-M20 Mewa mają niewątpliwie cha
rakte r trudności z industrializacją wyposażenia w wytwór
niach krajowych. Podobnie przedstawia się sprawa urucho
mienia ,produkcji silników PZL-Franklin. Podjęcie produk
cji gaźnika przez Zakłady Gaźnikowe w Łodzi, produkcji 
rozrusZ111ilków i aHernatorów (prądnic) w Zakładach Elek 
troniki Moto,ryzacyjnej oraz opiraco,wanie iskrowników 
przez Politechnikę Łódzką umożliwiło industrializację 
przedsięwzięcia, czyli stworzyło szansę produkcji tych sil
P.ików. Zdar za się , że w 2JWiązku z budową prototypu sa 
molotu czy silnika zostają równocześnie opracowane pro
totypy wyposażenia (np. pilot automatyczny, czy paliwowy 
system ['egulocyjny siJnika) i wówcza,s możliwość produkc ji 
samolotu jest zależna od szans industrializacji tych zespo
łów. Np. dostawy samolotów Bies opóźniło oczekiwanie na 
produkcję odpo wiednich silników. Podobnie prndukcja sa
molotów Iskira czy An-28 była uzależniona od uruchomie
nia produkcji i dostaw odpowiednich silników. 

\-\'szystko co nowe wymaga czasu 

Jeśli do samoiotu nie zastosujemy niczego nowego, tzn. 
uży j emy silnika produkowanego od lat, przyrządów pokła
dowych znajduj ących się od dawna w produkcji, mate ria
łów tradycyjnych, wyposażenia radionawigacyjnego produ
kowanego seryjnie itp. - to można samolot względnie 
szybko wprowadzić do produkcji seryjnej. Natomiast za-
1.tosowanie nowego silnika i nowego wyposażenia wpływa 
hamująco na końcowy etap produkcji - zmusza bowiem 
do czekania na ich produkcję. Wystarczy, żeby powstały 
jakieś nieoczekiwane trudności produkcyjne i niespodzie
wane wady konstrukcyjne, aby trzeba. było czekać. Gdy 
poddostawcami są firmy konkurujące ze sobą, możliwość 
wyboru dopinguje poddostawcę do szybkiego działania. W 
sytuacji monopolistycznej bądź gdy wyrób jest mało opła-
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• Opublikowano raport, w myśl którego 
silom powietrznym (Royal Australian Air 
Force) nadaje się rolę dominującą w obro
nie kraju. Poprzednio decydującym rodza
jem broni była marynarka (Royal Aus
tralian Navy). (A. et C. 1099) 

CHINY 

• Podpisano umowę it United Techno
logies (USA), na mocy której w Chinach 
będą montowane silniki Pratt and Whitney 
of Canada, przeznaczone do napędu rodzi 
mych samolotów komunikacji lokalnej 
Y-12. (A. et C. 1097) 

• W wyniku delikatnych zabiegów dy
plom atycznych, nie b ez udziału czynników 
obcych, zwrócono samolot Boeing 747 taj
wańskich linii lotniczych China Airlines, 
który został uprowadzony do Chin przez 
p ilota. (A. et C. 1097) 

0 FRANCJA 

• w celu rea lizacji programów Airbus 
Industrie A.330 (dwusilnikowy aerobus du
że j po j emności, krótkiego zasięgu) i A. 340 
(czte rosilnikowy aerobus średniej pojem
ności, b ardzo dalekiego zasięgu) - utwo
rzono grupę roboczą znacznie większą niż 

Airbus I ndustrie . włączono bowiem d o ni ej 
licznych udziałowców spoza konsorcjum. 
Podzielono ją na dwie sekcje, zajmuj ące 

się problemami technicznymi i przemysło

wymi. (A. et C. 1097) 
e Wiele m iej sca poświęca prasa lotnicza 

zdecydowanemu powrotowi do programu 
badawczego odrzutowego mini-samolotu 
treningowego Microturbo Microjet 200B, 
którego przyszłość była wątpliwa po katas
trofie pierwszego prototypu l a te m ub. r. 
Poniósł w nie j śmierć pilot oblatywac z. 
Ob ecnie trwają próby w locie drugiego 
prototypu i mówi się o produkcji licen
cyjne j ok. 2000 sa molotów w Chinach, w 
c ią gu 15+20 l a t. (Aviasport 384, A. et C. 
1097) 

• F iaskie m zakończyła się wyprawa 
ULM-ami na biegun północny . P lanowa ny 
n a 7 d n i przelot ultralekkimi B arouderami, 
któr y m towarzyszył serwisowy DHC-6 
T win Otter, przedłużyła się n a jpierw z 
pow odu w a run ków atmosferycznych, po
tem nastąpiło rozbicie jednego Baroude r a , 
co zmusiło jednego z uczestników do r e 
zygnacji z dalszego lotu. Samotny lot dru
giego z pilotów został również przerwany 
z powodu nadejścia ciepłego frontu, któ
r y ro .in. osłabił podłoże lodowe. Stwarzało 
to niebezpieczeństwo dla Twin Otte r a p rzy 
l ądowaniu . (A. e t C. 1094, 1095, 1097 ) 
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• Zapowiedziano połączeni e llnl'i lotni
czych Air India (przewozy zagraniczne) i 
Indian Airlines (przewozy krajowe). (A . e l 
C. 1099) 

.A_1w 
• Notuje się wzrost udziału lotnictwa 

obydwu stron w wojnie i racko -i rańskiej, 

p r zeciwko celom naziemnym. W maju br. 
lo t nictwo Irackie po raz pierwszy zaa tako
wało obiekty ko le jowe przeciwnika . (A. 
e t C. 1097) 

IZRAEL 

a Jednogłośnie zdecydowano się kon ty
nuować program samolotu bojowego IAI 
Lavi, pomimo sprzeciwów US A i bojkotu 
współpracy przez przemysł amerykański. 

Celem takich zabiegów USA jest wymu
szenie na Izraelu zaku pu większej liczb y 
myśliwców amerykańskich F-16. (A. e t C. 
1099) 

• JAPONIA 

8 Według o sta tnich i n formacj i, nie j est 
pewna przyszłość programu japońskiego sa
molotu bojowego FSX, który mia! być r ea
lizowany przez rodzimy przemysł j u ż 

wkrótce. Nie wiadomo n a wet, czy będzie 

to progra m realizowa ny w e własnym za 
kresie, czy też we współpra cy z zagran icz
nym przemysłem, jak lrnlwiek o d rzuco no 
propozycję współpracy wytwó r n i McDon nell 
Do uglas. Ponieważ chodzi o przyszłe naro
dowe u zbroj enie, powią za nia międzynaro 

do we, p rzepływ tech nologii , standaryzację 

pewnych bron i itd. - d ecyzja (podobno) 
n ie zapadnie t a k szybko. (A. e t C. 1097) 

• Jak obliczo no, w wyniku pamiętnej , 

tragiczne j kata stro fy Boeinga 747 linii lot
n iczych Japan Air li nes , w sierpniu ub.r. , 
prz ewoźnik t en s t rac ił ok. 40 mln dol. (A. 
et C. 1099) 

KANADA 

• Kontrolę nad wielką wytwórnią samo
lotó w De Havilland Canada przejął a me
rykański Boeing. DHC jest obecnie jego 
filią. (A. et C. 1097) 

PAKISTAN 

• Zestrzelono 2 1pośród 4 samolotów af
gańskich, które znalazły się w przestrzeni 
powietrznej Pakistanu. (A. et C. 1097) 

RFN 

• Od 6 do 15 czer wca trwał w Hano
werze 16. Międzynarodowy Salon Lotnic zo
-Kosmona utyczny ILA'86, należący - obok 
salonów w Paryżu I Farnborough - do 
największych i najważniejszych imprez te
go rodzaju w świecie. w salonie tym u
c zestn iczyło 423 wystawców z 18 krajów · 
Austrii, B elgii, Brazylii, Da nii, Franc j i, 
Hiszpanii , Holandii, Indonez ji, I zraela, J a 
ponii , K anady, R1'' N, Szwa jcarii, Szwecj i, 
USA, Węgier, Wielkiej Brytanii I Włoch. 

Oprócz wystawy, odbyły się - jak zwy
k le - l iczne sympozja , seminaria I spotka 
nia okrągłego stołu na aktua ln e tema ty 
techniczne, technologiczne, ekonomiczne 
itp. Do atrakcji należała , pokazana po r az 
pierwszy, makieta europejskiego samolotu 
bojowego przyszłości (EFA), za proponowa
na przez RFN, Wielką Brytanię, Włochy i 
Hiszpa nię . (A. et C. 1099) 

• Nie wyklucza się, że Luftwaffe zaku 
pi brazylijskie samoloty treningowe EMB 
-312 Tucano. (A. et C. 1099 ) 

~ USA 

• P·rzed · tegorocznym sezonem wakacyj
nym zaczęła się „wojna o Atlantyk Pół

n ocny". z do tychczasowych rezerwacji wy
nika , że przewozy w ty m rejonie będą 

mniejsze o 15+20'/, niż w roku ubiegłym. 

Zaczęło sic: więc od konk u renc j i t a r y fo
wej. Państwa e urope jskie negocjowały z 
USA udziały poszczególnych linii l o t ni
czyc h w przewozach w t ym rejonie . Były 
one utrudnione z powodu różnych warun
ków funkcjonowania przewoźników ame
ryka11skich i europejskich - w USA od 
dłuższego czasu panu je dereglamentacja, co 
sta wia amerykańskich przewoźników w 
lepszej pozyc ji. Szczegól nie trudne były 

rozmowy amerylrnńsko-brytyjskie. (A. et 
C. 1097, 1099 ) 

• W Rockwell International zwolniono 
6800 osób, tj. ponad 25'/, personelu zatrud
nionego przy produkcji bombowców strate 
gicznych B-1. Spośród 1000 zamówionych 
sam olotó w, dostarczono 10. Tempo produk
cj i , któ rą zamier za si ę kontynuować do 
1988 r ., wynos i 4 sa molo ty miesięc znie . (A. 
et C. 1099) 

Wydłużanie się czasu wdrożenia 

calny dla poddostawcy, opóźnianie t erminu ,pierwszych d o
staw jest bardzo prawdopodobne. Im samolot ma więce J 
nowych zespołów · i urządzeń dostarczanych przez po<ldo-
stawców, tym trudniej jest wyegzekwować wszystkie ele
menty niezbędne do produkcji samolotu. Czasami bez uzy
skania tzw. priorytetów w sposób administr acyjny dopro
wadzić uruchomienie produkcji do końca jest trudno. 

Przed 50 laty, gdy sam olot oprócz silnika, śmigła , •przy .. 
rządów pokładowych i opon (lub kół) cały był produkowa
ny w jednej wytwórni - czas uruchomienia produkcj i wy · 
nosił 1 do 2 lat. Dziś bogate i złożone instalacje sa molotu 
oraz dużo bogatsze oprzyrządowanie produkcyjne i no '!Je 
pr,oblemy technologiczne powodują, że uruchomienie pro
dukcji za jmuje 2 do 5 lat, a w niektórych przypadkacl: 
i więc-ej, jak np. miało to miejsce z samolotem An-28 czy 
śmigłowcem Sokół . 
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Samoloty ro[ni.cze % napędem urbośm·głowym 

Mer int. JERZY GRZEGORZEWSKI 

Na świecie jest obecnie eksploatowanych ok. 30 OOO samo~ 
lotów i śmigłowców rolniczych. Zdecydowana większość sa
molotów jest napędzana silnikami tłokowymi o mocy od 
ok. 172 kW (235 KM) do 736 kW (1000 KM). W zakresie 
mocy od 172 kW do 300 kW są stosowane płaskie silniki 
4- i 6-cylindrowe chłodzone powietrzem lub cieczą. Służą 
one do napędu lekkich samolotów rolniczych. Samoloty o 
większym udźwigu, tzn. powyżej 1000 ki:, są napędzane sil
nikami i:wiazdowymi, chłodzonymi wyłącznie powietrzem. 
Silniki i:Wiazdowe o mocy 447 kW (600 KM) i 736 kW 
(1000 KM) produkuje tylko polski przemysł lotn iczy. Użyt
kowane aktualnie na Zachodzie większe samoloty rolnicze 
z napędem tłokowym są wyposażone w silniki gwiazdowe 
pochodzące z czasów II wojny światowej lub wyproduko
wane w pierwszych latach powojennych. Obecnie nie pro
wadzi się w świecie prac nad lotniczymi silnikami tłoko
wymi o mocy powyżej 736 kW, ponieważ wyczerpano w 
zasadzie ich możliwości rozwojowe na aktualnym etapie, 
a zapotrzebowanie na te silniki również nie stwar za za
chęty do dalszych prac. Nie mając wyboru, konstr uktorzy 
samolotów rolniczych od kilkunastu już lat zaczęli stosować 
do ich napędu przystosowane do tego celu turbinowe silni
ki śmii:łowe. Wyróżniają się one mniejszymi wymiarami i 
masą, znacznie niższym p oziomem drgań, pracują na tań
szym paliwie i ma1ją większą trwałość międzynaprawczlł niż 
silniki tłokowe *), natomiast są od nich znacznie droższe. Za 
postęp trzeba płacić. Coraz więcej wytwórców samolotów i 
śmii:łowców rolniczych stara się wyposażyć je w silniki 
turbinowe, aczkolwiek do końca 1985 r . nie uruchomiono w 
żadnym kraju produkcji seryjnej samolotów rolniczych no
wej ieneracji. Po prostu stare płatowce wyposaża się w sil
niki turbinowe, dokonując niezbędnych przeróbek. 

Samoloty rolnicze stacjonują głównie na lotniskach po
lowych i w związku z tym do wlotu silnika dostaje się mo
cno zapylone powietrze. W przypadku silników tłokowych, 
np. ASz-62IR, napędzajlłcych klasyczny już An-2, wydatek 
powietrza w warunkach startowych wynosi ok. 1 kg/s. W 
silniku turbośmigłowym, przewidzianym jako napęd dla 
następcy An-2, wydatek powietrza w tych samych warun
kach jest kilkakrotnie większy. W związku z tym różne ze
społy silnika, zwłaszcza sprężarka i turbina, są narażone 
. na duże oddziaływanie ścierne stałych cząsteczek znajdują
cych się w powietrzu. Trudnośc i związane z dokiadnym od

:pylaniem powietrza były dotychczas jednym z czynników 
hamuj-icych wprowadzanie turbinowych silników śmigło
wych do napędu samolotów rolniczych. 

Problem ten w znacznym stopniu został rozwiązany w 
:silnikach PT6A firmy Pratt and Whitney of Canada przez 
:przyjęcie odwróconego układu silnika z komorą spalania o 
zwrotnym przepływie, z osiowo-odśrodkową sprężarką i z 
promieniowym wlotem powietrza. W takim kanale czą
steczki o określonych charakterystykach masowo-bezwład
nościowych poruszają się po krzywoliniowych torach i gro
madzą się w odpowiednich miejscach, w których konstruk
cyjnie są przewidziane kieszenie. Z tych k ieszeni pył i 
cząsteczki są odprowadzane na zewnątrz. Badania przepro
wadzone w laboratoriach wykazały, że system odpylania 
skutecznie usuwa pył i stałe cząsteczki z powietrza dostar
czonego do silnika przy umiarkowanych stratach ciśnienia 
całkowitego **). 

Drugim czynnikiem utrudniającym zastosowanie silnika 
turbośmigłowego w samolocie rolniczym jest specyfika eks
ploatacji takiego samolotu polegająca na tym, że silnik 
musi być uruchamiany kilkadziesiąt razy w ciągu dnia ro
·ooczego (30-i-50 razy). Jeśli założyć, że okres międzynapraw
-czy silnika wynosi 3000 h, to na ten okres przypadnie do 
20 OOO jego uruchomień . Przy tak duże j liczbie uruchomień 
nie uzyska się zakładanej trwałości międzynaprawczej -
resursu. Wobec tego korzystne jest stosowanie oddzielnej 
turbiny napędowej, którą można zatrzymywać razem ze 
śmigłem przez nią napędzanym, n ie wyłączając silnika. 
Silnik pracuje wówczas na minimalnej prędkości obrotowej. 
Hamulec, będący elementem składowym zespołu napędo-

*) Poza tym, dzięki mniejszem u przekrojowi poprzecznemu, za
pewniają one większą sprawność śmigła, a tym samym zmniejsza
ją zapotrzebowanie mocy (przyp. redakcji). 

••) Dodatkowo zastosowano filtr powietrza składający si ę z 
części multlcyklonoweJ i części mikroporowatej (przyp. redakcji). 
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w ego, zatrzymuje turbinę napędową i śmigło na c·zas nie
zbędny do załadowania chemikaliów do zbiornika. Zbior
nik samolotu rolniczego napełnia się paliwem na ok. 1,5 h 
lotu. W tym czasie samolot wykona 8-i-Hl lotów i o tyle 
razy zmniejszy się liczba uruchomień silnika. W ten spo
sób liczba uruchomień silnika w ciągu dnia Oi:ranicza się 
do 8+10, a w okr esie międzynaprawczym do 3000-i-4000. 
Do rozruchów silnika w ciągu dnia wystarczajlł pokładowe 
źródła energii, co zapewnia niezależność samolotu od ai
r egatów naziemnych. 
Najwcześniej do turbinowego napędu samolotów rolni

czych zastosowano właśnie silnik PT6A. Silniki PT6A-11AG, 
PT6A-15AG oraz PT6A-34AG zostały użyte do napędu sa
molotów .'\.yres Turbo Thrush (kilka wersji), Frakes T urbo 
Cat, Grumman Model, D, Ag-Cat, Air 'fractm AT-400. 

Prace nad silnikiem PT6 rozpoczęto w Kanadzie w 1959 r . 
Pierwszy silnik zbudowano w 1964 r. Od tego czasu nastą
pił szybki rozwój silników serii PT6A, które w wersjach 
rolniczych otrzymały dodatkowe oznaczenia AG. Silnik 
PT6A-11AG rozwija moc równoważną 394 kW (528 KM) 
przy prędkości obrotowej śmigła 2200/min i temperaturze 
otoczenia 22°c. Silnik otrzymał certyfikat w maju 1979 r. 
Może pracować również na oleju napędowym. PT6A-15AG 
ma moc startową równoważną 533 kW (715 KM). Certyfi
kat typu dla tego silnika u zyskano w 1977 r. PT6A-34AG 
został opracowany specjalnie do zastosowań agrolotniczych 
i jest certyfikowany również do pracy na oleju napędo
wym. Trwałość międzynaprawcza dla silników -llAG i 
-15AG wynosi 3000 h, a dla silnika -34AG - 3500 h. Ostat
nią modyfikacją przystosowaną do napędu samolotów rol
niczych jest silnik mający oznaczenie P T6A-41AG. 

Inne firmy również przystosowują swoje silniki do napę
du samolotów rolniczych. Należy tu wymienić przede wszy
stkim silnik TPE331 firmy Garre tt oraz LTPlOl fi rmy 
Aveo Lycoming. 
Jesienią 1985 r., z okazji V konferencji naukowo-tech

nicznej krajów RWPG, zorganizowano w Polsce dużą wy
stawę samolotów i śmigłowców rolniczych. Po raz pier
wszy pokazano na niej trzy samoloty z napędem turbo
śmigłowym, będące modyfikacją seryjnie produkowanych i 
dobrze znanyc h samolotów An-2, Z-37 Cmelak i PZL-106 
Kruk . 

Turbinowa modyfikacja samolotu An-2 otrzymała ozna
czenie An-3. Zastosowanie silnika turbinowego TWD-20 o 
większej mocy niż 111.oc dotychczasowego silnika tłokowego 
pozwoliło zwiększyć masę startową samolotu do 5800 kg (o 
200 kg), polepszyć charaktertystyki lotno-techniczne i tech
niczno-ekonomiczne. Udało się to uzyskać dzięki temu, że 
przy modernizacji samolotu An-2 na An-3 pozostały pewne 
rezerwy związane z lżejszym zespołem napędowym, zmniej
szeniem załogi, wymontowaniem części przyrządów i wyp o
sażenia zbędnych przy obsłudze jednoosobowej. Wymienio
ne rezerwy związane ze zmniejszeniem masy konstrukcji 
samolotu umożliwiły zwiększenie ładunku chemikaliów 
prawie o 450/o (z 1250 kg na 1800 kg). Wprowadzono rów-

Rys. 1. Samolot An-3 wyposażony w silnik TWD-20. Widoczne jest 
wejście ze skrzydła do kabin y pilota. Fot. J. Grzegorzewski 
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mez pewne zmiany w aparaturze agrolotniczej. Opracowa
no turbopompę o 2-krotnie większej wydajności, co zwięk
szyło szerokość pasma roboczego o ok. 250/o przy opryskiwa
niu grubo- i średniokroplistym. Wszystkie te zmiany przy
czyniły się do zwiększenia wydajności samolotu An-3 o 
ok. 600/o w porównaniu z An-2. 

Nowy samolot może być stosowany do wykonywania tych 
samych prac w rolnictwie i leśnictwie, które wykonuje An
-2. Ze względu na to, że płatowiec pozostał w zasadzie nie 

Rys . 2. Si lndk TWD-20 rz 3-lopatowym śmigłem 
Fot. J. Grzegorzewski 

zmieniony, jego obsługa nie powinna być kłopotliwa. Oczy
wiście per sonel lotny i naziemny musi być przeszkolony ze 
względu na nowy napęd, inne pa liwo, zmiany w instalacji 
paliwowej oraz instalacjach kabiny, zmienione charakte 
rystyki lotna-techniczne samolotu. An-3 może wykonywać 
loty z lotnisk gruntowych o długości drogi startowej 500 m. 
Zakłada się, że będą mogli go pilotować piloci o średnich 
kwalifikacjach. Niezbędne wyposażenie do obsługi samolotu 
na lądowiskach będzie przewożone na jego pokładzie. U
rządzenia naziemne służące do załadunku chemikaliów po
zostają bez zmian. Napełnianie zbiorników paliwem odby
wa się przy użyciu agregatu pokładowego. 

Jako j edną z zalet samolotu An-3 podkreśla się mniejsze 
znoszenie chemikaliów i wskutek tego mniejsze zanieczysz
czenie otaczającego środowiska niż w przypadku An-2. 
Udało się to osiągnąć dzięki bardzie j racjonalnemu wyko
rzystaniu śladu aerodynamicznego samolotu i bardzie j nie
zawodnemu odcinaniu dopływu chemikaliów. Koszt zakupu 
nowego samolotu będzie znacznie wyższy niż klasycznego 
An-2, ze względu na kilkakrotnie wyższą cenę silnika. Jed
nakże silnik tur binowy pracuje n a tańszym paliwie, ma 
większą trwałość międzynaprawczą i większą trwałość cał
kowitą. Silnik TWD-20 o mocy startowej 1066 kW (1450 KM) 
jest wyposażony w trójłopatowe śmigło odwracalne (rewer
syjne) o ciągu statycznym ponad 2000 daN. 

Pierwszy zagraniczny pokaz samolotu An-3 odbył się w 
Polsce w czasie trwania wspomniane j wyżej konferencji 
krajów RWPG poświęconej zastosowaniu lotnictwa w gos
podarce narodowej. 

Rys. 3. Z-37T AgroT.u.rbo wi<1ok z boku . Fot. J. Grzegorzewskl 
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Zainteresowanie wzbudzał czechosłowacki samolot rolni
czy Z-37T AgroTurbo, w którym wykorzystano wiele ele
m entów konstrukcyjnych samolotu Cmelak. Produkcję sa
molotu Z-37 Cmelak zakończono w połowie lat siedemdzie
siątych. Wyprodukowano go ok. 700 szt. Znaczna część tych 
samolotów została wyeksportowana. Gdy k onstruktorzy cze
chosłowaccy otrzymali do dyspozycji turbinowy silnik śmi
głowy M-601Z, ,,wskrzesili" samolot Z-37, oczywiście wpro
wadzając dużo istotnych zmian w jego konstrukcji. Do naj
istotnie jszych zmian należy zaliczyć: 

- zastosowanie nowego rodzaju zespołu napędowego, 
- wydłużenie kadłuba, 
- zwiększenie rozpiętości skrzydeł zakończonych „wingle-

tami" i u sterzenia poziomego, 
- wzmocnienie konstrukcji samolotu i podwozia, 
- zwiększenie objętości zbiornika i masy chemikaliów, 
- zwiększenie pojemności zbiorników paliwa, 
- zastosowanie nowej aparatury agrolotniczej, 
- przekonstruowanie kabiny i zast0sowanie nowego os-

przętu i wyposażenia. 
Prace nad samolotem Z-37T rozpoczęto w 1982 r. Wyko

nano trzy prototypy samolotu: jeden do prób statycznych 
i dwa przeznaczone do prób w locie. Zbudowano stoiska do 
prób zawieszenia zbiornika chemikaliów, do prób aparatury 
cieczowej i sypkiej , szybkofoi odcinania dopływu chemika
liów itd. Zostanie zbudowany również dwuster do szkolenia 
pilotów. 
Napęd samolotu stanowi silnik Walter M-601Z o mocy 

360 kW (490 KM) wyposażony w trójłopatowe śmigło Avia 
Vl 7-508Z. Moc trwała wynosi 245 kW (333 KM). Jest to do
stosowany do potrzeb tego samolotu silnik Walter M-601A, 
który zastosowano do napędu samolotu L-410 Turbolet. 
Różnica polega na tym, że w wersji agrolotniczej silnik ma 
zmniejszoną prędkość obrotową, a tym samym moc. Ze 
skrzynki napędów wyprowadzono dwa dodatkowe wałki. 
Jeden z nich napędza sprężarkę tłokową Ak50T, a drugi 
przekazuje moc 30 kW do napędu aparatury agrolotniczej. 
Instalacja paliwowa składa się z dwóch zbiorników paliwo
wych w skrzydłach o pojemności 2 X 175 dm3 • W celu wy
dłużenia zasięgu samolotu przy przebazowaniach, podwie
sza się cztery dodatkowe zbiorniki o pojemności 125 dm3 

każdy, dwa pod kadłubem i dwa 111a końcach skrzydeł. 
Aparatura agrolotnicza samolotu Z-37T jest wymienna w 

zależności od potrzeby. Włączenie aparatury odbywa się za 
pomocą przycisku na drążku w kabinie pilota. Pilot może 
ustalać ciśnienie ciekłych chemikaliów lub dawkę syp
kich chemikaliów, sterować pokrywą zbiornika chemikaliów 
(otwierać lub zamykać) nie opuszczając kabiny. Aparatura 
do chemikaliów ciekłych składa się z wtryskiwaczy o róż
nych wymiarach dysz oraz rozrzutnika odśrodkowego do 
stałych środków chemicznych. W awaryjnych sytuacjach 
rozrzutnik może być odrzucony i przez powstały otwór na
stępuje zrzut chemikaliów w czasie nie przekraczającym 
5 s. Wydatek chemikaliów uzyskiwany przy użyciu rozrzut
nika wynosi: min. 2 kg/s, maks. 35 kg/s. Dawki hektarowe 
wynoszą: min. 14,5 kg/ha (granulaty), maks. 347 kg/ha (che
mikalia krystaliczne). Robocza wysokość lotu wynosi 15+ 
+20 m, szerokość rozprzestrzeniania chemikaliów 25+ 
+30 m, masa rozrzutnika 75 kg. 

Aparatura do chemikaliów ciekłych służy do drobnokrop
listego i ultramałoobjętościowego opryskiwania z wysokoś
ci 5 m. Wydatki przy drobnokroplistym opryskiwaniu wa
hają się od 2,4 do 18 dm3/s, przy ultramałoobjętościowym 
od 0,1 do 4,2 dm3/s. Szerokość opryskiwania wynosi w za
leżności od zabiegu 25+40 m . Dawki hektarowe wynoszą 
odpowiednio: 21+ 179 dm3/ha i 0,55+26 dm3/ha, masa apa
ratury 42+45 kg. 

Okresy międzynaprawcze początkowe dla kadłuba, silni
ka, śmigła i zbiornika chemikaliów wynoszą 3000 h, doce-

Rys. 4. samolot An-3 ipodczas prób w locie 
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TABUCA, Samoloty rolnicze z napo,lem t11rboómiglowym 

A.ir Air Turbo Mnrch Ag-Cat PAC Zlin 
Tractor Trnctor Thrush Turbo Cresco Fieldmaster Z-37T An-3 ~I AT-302 I AT-400 I S2R-34 I Thrush I Turbino I I NDN-6 I I I TurboKruk 

r 

Rozpięto~6, m 13,75 13,80 13,54 13,54 12,88 11,06 15,32 13,63 18,19 15,00 

Dlugoś6 kadluba, m 8,99 8,99 10,06 9,27 8,38 10,74 11,02 10,46 14,33 9,25 

Wysokoś6 , m 2,59 2,59 2,79 2,79 3,51 3,42 4,12 3,50 4,20 3,32 

Masa startowa• kg 2994'l 
3266' 3538 3856 4173 3856 3175 2400 5800 3300 

Masa chemikaliów, kg 1 514 1820 2 291 2 032 800 2 200 1300 

Prędkość roboczn., km/ h 209-;-233 153-;-241 209 250 145.,-165 140-;-180 170 

Prędkość wznoszeni o, m/s 6,05 7,61 8,80 15,20 5,35 3,50 5,5 4,1 8,1 

Powierzchnia nośna, m2 25 ,08 25,00 30,34 36,42 27,31 31,40 26,60 71,60 

Rozbieg, m 238 305 183 183 274 436') 354 240 180 

Dobieg, m 91 152 152 91 500' ) 91') 190 
(91)') 

Silnik LTPlOl PT6A-ISAG PT6A-34AG TPE331 PT6A-34AG LTP!Ol PT6A-34 M-601B TWD-20 M-601D 

Moc startowa, kW (KM) 462 533 559 447 559 462 SS? 365 1 066 515 
(620) (715) (750) (600) (750) (620) (750) (490) (1450) (700) 

Jednostkowe zużycie paliwa, 0,338 0,371 0,367 0,367 0,338 0,367 
kg/kWh (kG/KMb) (0,249) (0,273) (0,270) (0,270) (0,249) (0,270) 

Wyprodukowano do ko6ca 1984 r., 
szt . 18 74 250•) 75 90 4 prot.•) 5 prot .•) prot.•) 

Cena samolotu, dol. 152 500 164 500 229 500 

1) z apnr~turą cieczową, 2) z aparaturą do chemikali6w otalych, 3) z odwr6conym ciągiem śmigła, 4) prototyp, 5) na bramkę 15 m, 6) obejmuje samoloty z r6żnymi silnikami turbi-
nowym.i i'!~-i 

Iowo 6000 h, dla aparatury cieczowej i chemikaliów stałych 
początkowo 1500 h, docelowo - 3000 h. Po pewnym czasie 
przewiduje się przejście na obsługę płatowca wg stanu. 
Wartośc_i te mogą ulec zmianie ze względu na to, że sa
molot Jest dopracowywany i w seryjnej produkcji może 
różnić się od prototypów. Przewiduje się w przyszłości 
zwiększenie udżwigu masy chemikaliów do 900 kg. 

W 1985 r. pięć samolotów przechodziło próby eksploata
cyjne w rolnictwie. Do 1990 r. agrolotnictwo czechosłowac
kie ma otrzymać 90 _samolotów Z-37T AgroTurbo. 

Rys. 5. PZL-106AT T\JII'boKruik napędzany siln~kiem PT6A-34AG. 
Fot. WSK-Okęcie 

Silnikiem chechosłowackiej produkcji M-601D o mocy 
startowej 515 kW (700 KM), wyposażonym w trzylopatowe 
śmigło, jest również napędzany PZL-106BT TurboKruk. W 
por?wnaniu z seryjnym samolotem PZL-106BS Kruk, zmo
dyfikowany TurboKruk ma skośne skrzydła i zwiększony 
ster kierunku. Większa moc silnika umożliwiła zwiększenie 
udźwigu chemikaliów do 1300 kg. Polepszyły się parametry 
techniczno-ekonomiczne. Samolot może wykonywać te same 
zabiegi rolnicze co jego poprzednik - są to: ochrona roślin 
polowych i lasów, wysiewanie nawozów, gaszenie pożarów 
itd. Trwają próby samolotu. 

Produkcja samolotów rolniczych z napędem turbośmigło
wym w świecie jest niewielka. Do końca 1985 r . wypro
dukowano ogółem kilkaset samolotów. Są to od dawna 
produkowane samoloty rolnicze, w których zostały dokona
ne niezbędne przeróbki związane z zastosowaniem nowego 
silnika. 

Jedynym nowym skonstruowanym w ostatnich latach sa
molotem rolniczym jest angielski NDN-6 Fieldmaster. Zo
stał on oblatany 1981-12-17. Jest to dolnopłat zastrzałowy 
o całkowicie metalowej konstrukcji. Charakterystyczną ce
chą tego samolotu jest to, że tytanowy zbiornik chemika
liów znajdujący się przed kabiną pilota jest nośną częścią 
konstrukcji. W 1985 r. samolot przechodził intensywne pró-
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Rys. 6. PZL-106BT Kruik T,u.rbo z sil.ni,kiem M-601 IPMdukcji cze
chosłowackiej. Fot. J . Grzegorzews/d 

Rys. 7. S amolot Turbo Triaotor 

by, ale firma nie miała zamówień nie wiadomo, czy bę
dzie on produkowany. 

W 1985 r . amery~ańska firma Turbines Inc., zajmująca 
się naprawami silników turbinowych, wyposażyła samolot 
PZL-Ml8 Dromader w silnik PT6A-45 o mocy 710 kW 
(967 KM) przy prędkości obrotowej śmigła 1700/min. Sa
molot otrzymał oznaczenie T45 Dromader. Cenę całkowicie 
wyposażonego samolotu z silnikiem używanym ustalono na 
450 OOO $, a z nowym silnikiem na 500 OOO $. W stosunku 
do samolotu z napędem tłokowym, wersja turbinowa ma 
udźwig chemikaliów większy o ok. 400 kg. Rozbieg samolo
tu przy starcie skrócił się o 100/o. W pierwszym kwartale 
1986 r. samolot T45 Dromader miał otrzymać amerykański 
certyfikat, zgodnie z normami zdatności FAR Par t 23. 

* * * 
Czynnikiem nadal wstrzymującym powszechne stosowa

nie silnika turbośmigłowego w agrolotnictwie jest jego wy
soki koszt, który może obniżyć się dopiero przy długich se
riach produkcyjnych. Pozostałe problemy związane z jego 
użyciem do napędu samolotów rolniczych zostały rozwią
zane. 
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Szkolenie załóg lotniczych 
zjawiska w • • e 

przezwycaęzan 1u 

Centrum szkolenia lotniczego amerykańskich linii lotni
czych (American Airlines Flight T raining Center) prowadzi 
na symulatorach lotu szkolenie załóg lotniczych w prze
zwyciężaniu zjawiska „uskoku wiatru". 
Głównymi obszarami występowania „uslmku wiatru" są 

chmury konwekcyjne o wysokiej podstawie, szybko rozbu
dowujące się ośrodki zjawisk m eteornlogicznych, burze 
z wyładowaniami elektrycznymi, podmuchy, zstępujące prą
dy powietrzne, fronty, silne inwersje temperatury, pory
wiste wiatry itp. Zjawisko „u skoku wiatru" w,iąże się 
z dużymi zmianami prędkości wiatlru . 

Typowy przykład „uskoku wiatru", powstający w wy
niku silnego zstępującego prądu powietrza pojawiającego 
się poniżej podstawy chmur konwekcyjnych, przedstawiają 
rys. 1 i 2. Zstępują.cy pionowy prąd powietrza o prędkości 
10-,--25 mis ma średnicę ok. 1 km, w pobliżu ziemi zmienia 
swój kierunek rozprzestrzeniając się w postaci gwałtow
nych i silnych wiatrów o prędkości 10+50 m/s i średnicy 
do ok. 4 km. Największe różnice prędkości wiatrów wy
stępują na wysokoś c i ok. 75 m od powierzchni ziemi 
i stwarzają poważne niebezpieczeństwo dla lądujących 
i startujących samolotów. Dwa wypadki ~amolotów B-727, 
które zdarzyły się w 1975 r. w Nowym J0rku oraz w 1982 r. 
w Nowym Orleanie , nastąpiły wskutek nagłe j zmiany 
prędkości wiatru. 

W 1984 r. w bazie lotniczej Andrews Air Force Base 
Washington DC zanotowano silny zstępujący prąd po
wietrza związany z chmurą burzową o wysokośc i 14 OOO m, 
któremu towarzyszył wiatr o prędkośc i przekraczającej 
skalę anemometru (65 m/s). Prędkość wiatru w ciągu 1 mill1 
wzrosła z 1 O do 35 m/s , a następnie w ciągu 45 s prze
kroczy ła 65 m is . Trwało to 9 min . 

Dowództwo Lotnictwa Królewski ego (Royal Aircraft 
Establishment - RAE) w Bedford w Anglii oraz Amery
kański Zjedn oczony Ośrodek Badania P ogody w Obrębie 
Lotnisk (U.S. Joint Airport Waether Studies - U.S . 
JA WS) opra co,wały symulatory samolotów DC-10 i B-727 
przezn aczone do szkolenia załóg w pr11ezwy-cięianiu zja wi
ska „uskoku , iatru". Są one uwieńczeniem badań zjawi
ska „usk oku wiatru" zarejestrowanych podczas lotu 26 sa
mo otów B-747, obejmujących 10 OOO lądowań w 70 portach 
świata, oraz se r·i lotów wykonanych na samolocie Hawker 
Siddeley -- HS 125 wyposażonym w laserowy układ po
miaru prędkośc i r zeczywiste j (Lase r T rue Airspeed System 
- LATAS) re j estrujący zmiany prędkości wiatru 3 s w cze
śn iej zanim os iągną samolot. Umożliwi ają one odwzor owa
nie zstępuj ącego pionowego prądu powietrza o prędkości 
ok. 40 m/s. Jest t o wielkość. którą uważa się za nie do 
opanowania nawet przez d oświadczone!,(o pilota. P r zepro
wadzone na symulator ze próby przezwyciężen ia zstepuj ą
cych prądów powietrznych o prędkości wynoszące j 50. 65 
i 808/o podanej wyżej wartości wyka zały . że 800/o st artów 
i 500/o lądowań było w ykonanych zaJ edwie w odległości 
kilku metrów od ziemi. zanim prędkość wznoszenia symu
lowanego S!llmolotu zaczeła wzrastać . 

Przy współpracy z firmą Smith Jndustries został opra -
cowany wskaźnik zmiany prędkości pionowej samolotu sko
jarzony ze wskaźnikiem zakresu pracy silników (Vertical 
SpeediEnergy Rate Indicator - VS/ERI), dający załodze 
informację o wyma,ianym ustawieniu dźwigni sterow ania 
~Unikami, w celu utrzymania założonen:o gradientu zniża
nia lub w znoszenia samolotu Zast~oienie wskaźnika zmia
ny predkości pion owe i samolotu (Vert ical Speed Ind icator 
- VST) przyrzadem VS/ERI zostało przy jete przez z.ałogi 
z aprobatą, ponieważ dawało pierw;zą informację o wy
stąpieniu „uskoku wiatru' ' oraz informację odnośnie do 
utrzymania załoionego gradientu zniżania lub wznoszenia 
samolotu. 

Symulowanie zjawiska „uskoku wiatru" pozwoliło na 
opracowanie zaleceń dotyczących jego przezwyciężenia. Dla 
samolotów DC-10 i B-737 zalecenia te są następujące: 

O Start samolotu 
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Mgr inż. KAZIMIERZ GILEWSKI 
Mgr inż. LUDWIK GRUCHALSKI 

Normalne pochylenie samolotu podczas startu wynosi dla 
samolotu DC-10 - 15° , a dla B-737 - 15-,--18°, co odpo
wiada prędkości samolotu DC-10 - Vi + 10 i B-737 -
Vz + 15. 

Gdy samolot napotyka składową czołową zstępujó\cego 
prądu powietrza, prędkość względem powietrza wzrasta, 
wzrasta również do ok. 20° pochylenie samolotu. Pochy
lenie samolotu należy obniżyć do 15° zezwalając jedno
cześnie na zwiększenie prędkości lot u. Przygotować się na 
większe niż normalnie siły na wolancie . Nie wyważać sa
molotu. Włączyć maksymalny ciąg silników. Nie zważać 
na automat sterowania (Flight Director) i jeśli to możli
we - wyłączyć go. 

I . ~~-,-\ J_ 
.,... . :r,,... 
'\.-- -~- - - . 

\ :, -
,_, ;,r"-~V 
~ ~ =-w-- • 

..... ... ~~-~: 

~ 

-----.-·----- -~ ~ =,-,.~ · ·: -
, I 

Rys . 1. Działa.nie zstępuj ącego prądu powietrznego podczas &tartu 
samolotu. Sta:rt samolotu nie zakłócony zst~uJącym pr;1dem po
wietrznym. Pilot dąży do zachowania v 2 + 10: 1 - normalny obrót 
i oderwanie samolotu, 2 - n,a samolot oddziałuje 2Jwiększający si<: 
wiatr czołowy. Osiągi samolot-u pole psza j :,, si,:. W miar<: wzrostu 
pr,:dkości pilot obniża pochY'lenie samolotu, 3 - zan!ika wiatr 
czołowy. Samolot zostaje przyduszony pr~dem powietrz;;i ku dolo·· 
wi. Pr,:dkość względem powietrza zaczyna maleć . Pilot zaczyna 
obniżać nos samolotu, 4 - samolot osi;iga rda:eń zstępujójce~o prój
d u po.wietrznego. Pr,:dkość pionowa gwałtownie maleje. Pr,:dkość 
względem powietrza spada. Pilot w dalszy;m ciągu obniża nos 
samolotu w celu przywrócenia v 2 + 10, 5 - · tor wznoszeni.a, 8 - sa 
molot opuszcza zstępujący p rąd rpowietrzny. ZaczY'na oddziaływać 
wiatr z tylu samolo,tu. Pr,:dkość pionowa z;iczyna wzrastać. Pn:d
kość wzgl,:dem powie trza gwałt,ownie spada 

Gdy samolot wchodzi w prąd powietrza idący ,ku doło
wi, prędkość gwałtownie spada. Utrzymać pochylenie sa
molotu 15° do osi .;1gnięcia v2, a następnie zwiększyć pochy
lenie samolotu aż do wystąpienia wstrząsów wolantu sygna
li zujących zbli żanie się do prędkości przeciągnięcia samo
lotu. Samolot powinien być pilotowany z p1·zerywanymi 
wstrząsami w olantu. Wskutek zmnie jszenia kąta natarcia 
spowodowanego przepływem do dołu, zwiększa się pochy
lenie samolotu do wielkości większe j niż normalna. Zmniej
szenie osiągów samolotu trwa do pojawienia się składowej 
tylnej zstępującego prądu powietrza. Sterować powoli w 
zakresie dodatni m, ponieważ szybki ruch kolumn~ sterow
niczą może doprowadzić do przeciągnięcia dynamicmee:o 

ii!i tilf/1 

------'-----~"'-~ 
Rys. 2. Oddziaływanie zst ępującego rprądu po wietrznego podczas 
zbliż ania si ę samolotu do lądo•wania. W punkcde B na samolot 
zaczyna oddziaływać zwięk·szający się wiatr czołowy. Pr<:dkość 
względem powiet rza wzrasta. Samolot un-osi si,: ponad ścieżki: 
schodzer,..ia. W pun kcie C na samolot oddziałuje prąd powietrza 
idący ku dołowi. Zmniejsza się kąt natarcia. Samolot przyspiesza 
ku do!o,wi. Jeżeli w punkcie B został zredu,kowany ciąg silników. 
opadanie samolotu może być zbyt wielkie. W punkcie D nastąpi 
utrata prędkości samolotu względem powietrza wskutek odziały
wania wiatru tylnego; w polu 1 wiatr: cisza 
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samolotu wskutek zwiększonego przeciążeni a (przeciążenie 
o 1/2 g zwiększa prędkość przeciągnięcia o ok. 12 mis) . 
Odczyty prędkości z układu INS powinny być monitoro-
wa111e podcza s całego przelotu. Uwa ga zasadnicza: nie wy
ważać ·sam olot u podczas całego przelotu przez zstępujący 
prąd powietrzny. 

• Zbliżanie się do lądowania 
Lot wzdłuż 3° ścieżki schodzenia. Kąt wysunięcia klap 

d1a samolotu DC-10 - 35°, a dla B-737 - 40°. Ciąg sil
ników dla samolotu DC-10 - 850/o Nl, a dla B-737 - 1,38 
E:PR (EPR - Equivalent Pr essure Ratio - spręż równo
wa.ż,ny). 

nikami przesunąć aż do zderzaków mechanicznych. W mia
rę przelatywania samolo,tu pod zstępującym prądem po
wietrza, składowa tylna prędkości coraz ba,rdzie j zaczyna 
oddziaływać na samolot. Podczas całego zbliżania układ 
INS pow inien być w pełni wykorzystany do odczytów 
prędkości wiatru, a prędkość względem ziemi z INS moni
torowana w sposób ciągły. Jeżeli do wysokości 150 m lot 
samolotu nie zostanie ustabilizowany, należy przerwać lą
dowanie. Uwaga zasadnkza: nie należy wyważać samolotu 
podczas całeg,o przechodzenia przez zstępujący prąd po
wietrza. Przy przechodzeniu przez ·zstępujący prąd powie
trza siły na wolancie są zawsze większe niż normalnie. 

Gdy samolot napotyka składową czołową zstępującego 
prądu powietrza, unosi się ponad ścieżkę schodzenia, pręd
kość samolotu wzrasta. co jest oznaką wystąpienia ·zstę
pującego prądu powietrza. Przy automatyc2mym sterowaniu 
ciągiem silniików - maleje on dla zachowania założone j 
prędkości schodzenia . Wchodząc w prąd powietrza idący 
ku dołowi, należy ciąg silników niezwłocznie zwiększyć 
aż do ciągu startowego, pochylenie samolotu zwiększyć w 
celu zahamowania opadania samolotu, a j eśli to konieczne 
- aż do wystąpienia wstrząsów na wolancie. Dopuszcza się 
wykonywanie procedury wznoszenia przy wstrząsanym wo
łane-ie z prędkością ok. 10 m/s. 

Przejście przez zstępujący prąd powietrza podczas startu 
i zbliżania się do lądowania przedstawiono schematycznie 
na rys. 2. 

Pomimo opracowania metody przezwyciężania zjawiska 
„u skoku wiatru" oraz s.prawdzenia i przetrenowania jej na 
symulatorach, nadal uważa się, że jest ono groźne dla 
samolotów i dlatego zaleca się, aby w przypadku jego 
wystąpienia nie wykonywać startu samolotu lub ,przerwać 
lądowanie i przejść na drugi krąg. 

Jeśli zstępujący prąd powietrza zastanie samolot n.a wy
sokości niższej niż 150 m, należy dźwignie sterowania sil-

LITERATURA 

1. A. REED: Coping with miarobu:rst. ATW, January 1985 

Optymalizacja sterowania ruchem 
samolotu 

podłużnym 

przy starcie*) 

Mgr inż. SŁAWOMIR MICHALAK 
Instytut Techniczny Wojsk Lotniczych 

Podniesienie poziomu bezpieczeństwa 
i regularności lotów wymaga odpowie
dnio wysokiego stopnia automatyzacji 
sterowania statkami powietrznymi. 
Jest to spowodowane obecnością czło
wieka-operatora jako integralnej czę
ści układu sterowania lotem oraz dużą 
jego zawodnością przy szybkozmien
nych procesach sterowania, a zwłasz
cza procesach o charakterze stochasty
cznym. Jak wynika z danych statys
tycznych, ponad 600/o wszystkich wy
padków lotniczych jest spowodowa
nych przez personel latający. 

Poszczególne fazy lotu różnią się od 
siebie parametrami oraz konfiguracją 
samolotu, a także czynnościami wyko
nywanymi przez załogę. Dlatego też 
przy rozpatrywaniu problemów stero
wania należy każdą fazę analizować 
oddzielnie. W omawianej pracy został 
zawarty algorytm sterowania w płasz
czyźnie pionowej ruchem samolotu 
przy starcie na przykładzie samolotu 
Tu-154. 

Start jest jednym z najtrudniejszych 
etapów lotu, mimo że trwa krótko. 
Jest to spowodowane przede w szyst
kim ogromną liczbą informacji odbie
ranych przez pilota w jednostce cza
su, jak również dużym napięciem psy
chicznym. Decyzję trzeba podjąć w 
ciągu sekund. Dlatego znaczne korzyś
ci daje automatyzacja czynności star
towych. 

Automatyzacja kontroli procesu startu 

Jeśli z jakichś przyczyn samolot na 
rozbiegu rozpędza się zbyt wolno, tak 
że do końca drogi startowej nie zdoła 
oderwać się od jej nawierzchni, roz
bieg należy przerwać. Decyzję trzeba 
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podjąć możliwie wcześnie, aby samo
lot zdążył zatrzymać się na pozostałej 
części drogi startowej. A zatem zada
nie kontroli procesu rozbiegu polega 
na stwierdzeniu, czy przy najbardziej 
niekorzystnym zbiegu okoliczności sa
molot zdoła zakończyć rozbieg na dro
dze startowej. Jeżeli nie - konieczne 
jest przekazanie pilotowi sygnału 
przerwania startu. Równocześnie nale
ży sprawdzić, czy samolot zdoła zatrzy
mać się na pozostałej długości drogi 
startowej, jeśli pilot rozpocznie hamo
wanie po otrzymaniu sygnału. 

Oczywiście zadanie to może być roz
wiązane w dwóch etapach: trzeba ob
liczyć programowe zmiany parametrów 
charakteryzujących przebieg startu w 
danych warunkach, a bezpośrednio w 
procesie startu należy porównywać 
r zeczywiste bieżące wartości paramet
rów z obliczonymi i przy ich rozbież
ności w niekorzystnym kierunku ge
nerować sygnał przerwania startu. 

Przede wszystkim konieczny jest wy
bór kontrolowanych parametrów. 

Programowy przebieg rozbiegu moż
na opisać równaniem: 

G d2 x 
--d = P -qS(Cxo + Cz0 0)-F-N0 
g 12 

(1) 
gdzie: 

N = G-P(e+ rp)-qS(Czo- Cxo0), 

dx 
V=dt-W", 

pVS 
q = -2-· 

pa 
P = 0,0473 T' 

t 
Pa 
T 

~ 
N 

F 
f 
G 
X 

p 
s 

q 
Cxo 

Czo 
Wx 

{! 
V 

- czas, 
- ciśnienie powietrza, mm Hg, 
- temperatura powietrza, K, 
- kąt ustawienia silników, 
- podłużne nachylenie nawierz-

chni drogi startowej, 
- siła nacisku kół na nawierz-

chnię drogi startowej, 
= Nf - siła oporu toczenia kół, 
- współczynnik oporu toczenia, 
- ciężar samolotu, 
- przebyta droga (odległość na 

drodze startowej), 
- ciąg silników, 
- powierzchnia nośna samolo-

tu, 
- ciśnienie dynamiczne, 
- współczynnik oporu czołowe-

go, 
- współczynnik siły nośnej, 
- składowa podłużna prędkoś-

ci wiatru, 
- gęstość powietrza, 
- prędkość samolotu względem 

powietrza. 

W rezultacie otrzymujemy zależnoś-

dx d 2 x 
ci: x(t), di(1), dit (t). Wyłączając z 

nich parametr t, można również zna
leźć zależności: 

dx • d• x „ d• x ( dx) 
-(x) = x, --(x) = x lub -- -- , 
~ ~ ~2 ~ 

Ponieważ w~zystkie wielkości x, x 
i x są powiązane ze sobą jednoznacz
nymi równaniami różniczkowymi lub 

•) Artykuł opracowano na podstawie pra
cy magisterskiej autora , napisanej w 1984 r. 
w Instytucie Inżynierów Lotnictwa Cywil
nego w Rydze (ZSRR) pod kierunkiem doc. 
dr. inż. G. Anlsimowa. 
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całkowymi, wystarczy kontrolować 
spełnienie jednej z powyższych za
leżności. Liczne koncepcje wskaźników 
startu, opatentowane w różnych kra 
jach, wykorzystują różne kombinacj"! 
kontrolowanych parametrów. Wybór 
jest uwarunkowany głównie prostotą 
i łatwością ich pomiaru. Najczęściej 
są to czas i prędkość lub przyspie
szeni,e. 

Przede wszystkim nie jest trafny 
wybór czasu jako parametru kontr olo
wanej wielkości. Początek odmierzania 
czasu powinien pokrywać się z począt
kiem rozbiegu, tzn. z momentem 
zwolnienia hamulców. Jednakże rozha
mowanie z zasady przebiega stopnio
wo, płynnie, a przy śliskiej nawierzch
ni drogi startowej i dużym obciążeniu 
jednostkowym ciągu ruszanie z miej
sca następuje jeszcze przed wejściem 
silnika w zakres startowy. Dlatego też 
początkowy odcinek startu jest niedo
statecznie dokładnie opisywany rów
naniem (1) . Odległość, jaką przebywa 
samolot w tym czasie jest nieznaczna 
i nie ma wpływu na możliwość po
myślnego wykonania startu. J ednak 
zmiana przebiegu procesu na tym od
cinku jest równoznaczna z pewnym 
przesunięciem początku odmierzania 
czasu i może w przyszłości doprowa
dzić do podjęcia nieprawidłowej decy
zji o konieczności przerwania startu. 
Nie jest także racjonalne wykorzysta
nie przyspieszenia jako kontrolowane
go parametru. Przy kontroli wg przys
pieszenia warunek zadowalającego 

przebiegu startu ma postać x ;,, xohl dla 
dowolnego momentu. Ale, jak widać z 
równania (1), przyspieszenie może 
błyskawicznie i dość znacznie zmieniać 
się, np. przy porywach wiatru. Silny 
poryw przeciwnego wiatru może łatwo 

naruszyć nierówność x ;,, Xobl i będzie 
wygenerowany sygnał przerwania star
tu. Tymczasem poryw może okazać się 
krótkotrwały a wywołana nim zmia
na prędkości - znikoma. A więc 
alarm będzie fałszywy. 

Pozostają zatem dwie kontrolowane 

wielkości: x i x. Rzeczywistą zależność 
prędkości od przebytej drogi x(x) na
leży porównywać z obliczoną. Jeśli 
przy dowolnej wartości przebytej dro-

gi x ;,, ;obi - rozbieg można kontynuo
wać. W przypadku naruszenia tego 
warunku konieczne jest przerwanie 

rozbiegu. Wielkości x i x są fazowy
mi współrzędnymi równania (1). Przy 
stałych warunkach startu zadanie po-

czątkowych wartości x i x jednoznacz-

Rys. l. Teoretyczne krzywe charakteryzu
jące procesy rozpędzania i hamowania sa
molotu 
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nie warunkuje rezultat procesu. Po
wyższe stwierdzenia można łatwo zilu
strować graficznie (rys. 1). Obliczoną 

zależność x(x) przy normalnym prze
biegu startu przedstawiono w postaci 

krzywej OA na płaszczyźnie xO~- Na
niesiono również krzywą MN, odpo
wiadającą zakresowi hamowania przy 
przerwanym starcie. Oczywiście krzy
wa ta powinna przechodzić przez 
punkt N, odpowiadający końcowi od
cinka awaryjne j drogi startowej . W 
celu otrzymania krzywej MN, można 
zamienić w rów1Daniu (1) czas t na -t 
i rozwiązać je przy warunkach po-

czątkowych x(O) = Lds; ;(O) = O. Ciąg 
P odpowiada zakresowi małego gazu 
lub rewersu (ciągu wstecznego), współ
czynnik oporu f - zakresowi hamo
wania. Jeśli stan układu jest zobrazo
wany punktem na lewo od linii MN, 
to samolot można zatrzymać na dro
dze startowej lub na jej wybiegu, je
śli na prawo - to przy hamowaniu 
samolot wytoczy się poza krawędź wy
biegu. 

Punkt D (przecięcia krzywych OA i 

MN) wyznacza krytyczną prędkość xv, 
po przekroczeniu której nie wolno roz-

poczynać hamowania. Kiedy x ;;:, xv, 
należy kontynuować start w każdym 
przypadku, nawet przy uszkodzeniu 
silnika. Dlatego dalszy przebieg krzy
wej rozpędzania należy obliczać przy 
założeniu uszkodzenia jednego silnika. 
Czym wcześniej nastąpi uszkodzenie 

NIE 

NIE 

Rys. 2. Ogólny algorytm kontroli procesu 
startu 

silnika, tym dłuższy będzie odcinek 
startowy. Dlatego rozpatrzymy najbar
dzie j niekorzystny przypadek uszkodze
nia silnika - w momencie osiągnięcia 
prędkości krytycznej. Od tego momen
tu rozwiązanie równania (1) należy 
kontynuować przy zmniejszonej war
tości ciągu P; otrzymamy wówczas 
krzywą ODB. Przecięcie tej krzywej 

w punkcie B z linią poziomą x = ;od 
(gdzie ;od - prędkość oderwania) da
je maksymalną możliwą długość roz
biegu Lroz• Oczywiście powinna być 
spełniona nierówność: 

L,oz.;;; Las (2) 

Poza tym samolot powinien przelaty
wać nad krawędzią wybiegu na bez
piecznej wysokości h~hb (wg ICAO 
hb = 10,7 m). A więc nierówność (2) 
należy zacieśnić: 
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Rys. 3. Obliczone trajektorie startu przy 
założeniu dlugoścl drogi sta rtowej 2500 m 
i długoś ci wybiegu 500 m 
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L,02 + L 1 ~ Lds +Lua, (3) 

Długość odcinka powietrznego L i, ko
nieczna do osiągnięcia wysokości hb 
przy starcie z uszkodzonym silnikiem, 
powinna być wstępnie obliczona dla 
danych warunków. Jeśli okaże się , że 
nierówność (2) lub (3) dla danych wa
runków nie jest spełniona, należy pow
tórzyć obliczenia dla zmniejszonego 
ciężaru startowego i zmniejszać go, aż 
uzyska się zadowalający wynik. Na 
tym kończy się pierwszy (wstępny) 
etap. 

W procesie rozbiegu konieczne jest 
porównywanie rzeczywistego jego prze
biegu z obliczonym. Obliczenia można 
prowadzić bezpośrednio w procesie roz
biegu lub wykonać wszystkie oblicze
nia wcześniej i tylko przechowywać 
wyniki w pamięci komputera na po
kładzie samolotu. Pierwszy wariant 
budowy systemu kontroli wymaga za
stosowania szybko działające j pokła
dowej EMC, mogącej rozwiązywać w 
czasie rzeczywistym równania różnicz
kowe o dość skomplikowanej struktu
rze. Na współczesnych samolotach nie 
ma takich EMC (w lotnictwie cywil
nym). Dlatego też bardzie j r ealny jest 
wariant drugi, w którym wstępne ob
liczenia przeprowadza się na ziemi. 
Nie jest tu stawiany wymóg rozwią
zywania równań w czasie rzeczywis
tym, więc można zastosować dowolną 
uniwersalną EMC. 

Wyniki obliczeń powinny być prze
chowywane na pokładzie samolotu. Za
uważmy, że nie jest konieczne „pa
miętanie" całej krzywej ODB. Wys
tarczy przechowywać jej niewielki od
cinek CD, który bez znaczącego błędu 
można zastąpić odcinkiem prostej (rys. 
1). Przy małych prędkościach (odcinek 
OC) kontrola nie jest potrzebna, gdyż 
zapas drogi startowej jest wystarcza
j ący zarówno do kontynuacji startu, 
jak i do jego przerwania i hamowania. 

Przy x > xn (odcinek DB) kontrola jest 
również bezcelowa, ponieważ start 
trzeba kontynuować w każdej sytuacji. 
Natomiast do określenia odcinka CD 
wystarczy „zapamiętać" cztery liczby: 
dwie wartości odległości Le i Lo i 

dwie wartości prędkości xe i xn. Kom
puter pokładowy musi przy tym wyko
nywać jedynie liniową interpolację 
wartości prędkości: 

. . xn-xe 
"obi = xe + ---(L - Le) = 

Ln-Le 

= xek(L -Le) (4,) 

Wartość k w tym równaniu (stała dla 
danego startu) jest obliczana tylko raz, 
tak że bezpośrednio w procesie roz
biegu komputer pokładowy r ealizuje 
dodawanie i mnożenie przez stały 
współczynnik. 

Poza komputerem, na pokładzie sa
molotu muszą znajdować się przyrządy 
do pomiaru prędkości i przebyte j dro
gi. Można tu wykorzystać różnorodne 
czujniki. Na jprostszy to miernik częs
totliwości i liczby obrotów jednego z 
kół goleni głównych. Jednak pomiar 
jest obarczony dużym błędem, zwłasz
cza na mokrej lub śliskiej nawierzch
ni. Przebytą drogę i prędkość przeloto
wą można także otrzymywać przez cią
głe całkowanie składowej podłużne j 
przyspieszenia samolotu. Przy całkowa
niu zawsze narastają błędy (potrzebne 
są dwa integratory, a więc błąd wzra
sta proporcjonalnie do kwadratu cza
su), jednakże czas całkowania jest nie
wielki (mniej niż 1 min) i można za
pewnić zupełnie niezłą dokładność. Ko-

nieczna jest jedynie dokładna stabili
zacja osi pomiarowej przyspieszenio
mierza w płaszczyźnie horyzontu, po
nieważ w przeciwnym przypadku na 
sygnał wejściowy będzie wpływać tak
że przyspieszenie ziemskie. Jeżeli na 
pokładzie samolotu znajduje s ię system 
nawigacji bezwładnościowe j . to nie jest 
potrzebne żadne dodatkowe oprzyrzą

dowanie. Jeśli natomiast przyspiesze
niomierz jest nieruchomo umocowany 
na samolocie, to należy kompensować 
podłużną składową przyspieszenia 
ziemskiego: g sin LI .9 = g LI ,9 

powstającą przy zmianie nachylenia 
drogi startowej lub przy zmianie roz
kładu obciążeń goleni. W tym celu 
najczęście j jest wykorzystywany syg
nał pochylenia z pionu giroskopowego. 

Inne sposoby określania przebytej 
drogi wymagają zastosowania nie tylko 
pokładowych, ale i naziemnych przy
rządów pokładowych, np. dalmierza ra
diowego mierzącego . odległość od sa
molotu do retranslatora, umieszczone
go na przedłużeniu osi drogi starto
wej. Stosowane są także urządzenia 
dyskretnego pomiaru odległości za po
mocą markerów umieszczonych wzdłuż 
drogi startowej. Jako takie znaczniki 
można wykorzystać źródła promienio
wania optycznego w pasmie widzial
nym lub podczerwonym, źródła radio
aktywne, a także urządzenia wytwa
rzające pole magnetyczne. Tych sa
mych markerów można użyć do o
kreślania prędkości. Jednakże zasto
sowanie tych metod wymaga zainsta
lowania specjalnego wyposażenia na 
duże j liczbie lotnisk. Dlatego korzyst
nie jsze są autonomiczne metody po
miarowe. 

Algorytm kontroli startu 

Rozpatrzmy ogólny algorytm kontro
li procesu startu (rys. 2). Wszystkie da
ne wyjściowe do obliczeń można po
dzielić na dwie grupy: stałe i zmien
ne. Do pierwszej grupy należą para
metry konstrukcyjne danego samolotu 
i charakterystyki drogi startowej. Da
ne te są przechowywane w stałej pa
mięci komputera. Do drugie j grupy za
liczamy parametry meteorologiczne i 
stan nawierzchni drogi startowej 
(współczynnik przyczepności). Te wiel
kości przechowuje się w pamięci ope
racyjnej i koryguje wraz ze zmianami 
warunków startu. Poza tym bezpośred
nio przed każdym startem wprowadza 
się do pamięci komputera typ samolotu 
i jego ciężar startowy. Na podstawie 
tych wszystkich danych, z warunku 
N = O określa się prędkość oderwania 
samolotu V od i prędkość V R, przy któ
r e j należy rozpocząć podnoszenie 
przedniej goleni. Prędkość V R jest za
zwycza j obliczana ze wzoru empirycz
nego: 

VR = kR Vod 

przy czym współczynnik kn jest poda
ny w instrukcji użytkowania w locie 
dla każdego typu samolotu. Obecnie 
jest przyjęte wykonywanie prawie ca
łego rozbiegu na trzech goleniach, a 
więc kR = 0,95--;--0,97. Oblicza się dłu
gość odcinka lotu Li, koniecznego do 
osiągnięcia bezpiecznej wysokości hb, 
a następnie, za pomocą przybliżonych 
metod, rozwiązuje się równanie róż
niczkowe (1) i buduje zależność pręd
kości od przebytej drogi dla rozpędza
nia i hamowania. Zakłada się przy 

tym, że przy prędkości x = xn nastę

puje uszkodzenie jednego silnika. Po 
obliczeniu sprawdza się wynik zgodnie 

z nierównościami (2) i (3). Jeśli cho
ciażby jedna z nich nie jest spełniona, 
należy zmniejszyć ciężar startowy i 
powtórzyć obliczenia. W rezultacie 
otrzymuje się tabele zależności x1(x) i 
x.(x) charakteryzujących procesy roz
pędzania i hamowania. Z tych tabel 
współrzędne tylko dwóch punktów: C 
i D (rys. 1) oraz wartość prędkości V R 

są przekazywane do pamięci kompute
ra pokładowego. 

Porównywanie mierzonych wartości 

x i x z obliczeniami prowadzi się je
dynie na odcinku Le<,x<:Lo. Jeżeli 
warunek: 

(5) 

nie został zachowany, jest generowa
ny sygnał „Przerwać start". Jeśli na
tomiast na całym kontrolowanym od
cinku nierówność (5) nie będzie na
ruszona, rozpoczyna się porównywanie 
prędkości z V R• W momencie ich zrów
nania włącza się sygnał „Podnieść 
przednią goleń". Po oderwaniu samo
lotu od nawierzchni drogi startowej 
cała sygnalizacja zostaje wyłączona. 
Sygnał „Przerwać start" może być 

włączony również przed osiągnięciem 
odległości Le, w przypadku u szko
dzenia jednego z silników. Ws_tępn_ie 

sprawdza się tylko nierówność x < xv, 
która pozwala upewnić się, że samolot 
nie wytoczy się poza kraniec wybie
gu drogi startowej. Jeśli nierówność 
ta nie jest spełniona, start kontynuuje 
się i układ w odpowiednim momencie 
generuje sygnał podniesienia przedniej 
goleni. 

Jeżeli hamowanie po sygnale „Przer
wać start" jest włączane ręcznie, to 
wartość prędkości krytycznej powinna 
być nieco zmniejszona w porównaniu 
z obliczeniami, gdyż pilot r eagu je na 
pojawienie się sygnału z pewnym o
późnieniem. Poza tym nie jest możliwe 
równoczesne wykonanie wszystkich o
peracji, koniecznych dla efektywnego 
hamowania (zmiana zakresu pracy sil
ników, włączenie automatu hamowa
nia, podniesienie interceptorów itd.). 
Zwykle przyjmuje się, że potrzeba na 
to ok. 3 s. Przez t en czas prędkość 
samolotu o obciążeniu jednostkowym 
ciągu 0,2--;--0,3 kG/kG wzrasta o 3--;--5 
mis (10+18 km/h). O tyle też. należy 

zmniejszyć obliczoną wartość xn. 

Analiza wyników obliczeń 

W celu sprawdzenia omówionych 
wyżej programów opracowano model 
matematyczny ruchu podłużnego sa
molotu. Do rozwiązania układu rów
nań różniczkowych zastosowano meto
dę przybliżoną (tzw. metodę Rungego
-Kutty) , polegającą na aproksymacji 
krzywej charakteryzującej dany para
metr dużą liczbą prostych o odpowie
dnich kątach nachylenia. 

Sprawdzenie przeprowadzono dla 8 
różnych wariantów warunków startu. 

Wyniki obliczeń w pełni potwierdzi
ły poprawność przyjętych założeń i o
pracowanych programów. Nawet przy 
najcięższych warunkach startu samo
lot zdołał oderwać się od ziemi i na
brać wysokości na zadanym odcinku. 
Potwierdziło się także spełnienie kry
terium optymalności. Obliczony przez 
komputer ciężar startowy jest mak
symalny, dopuszczalny dla założonych 
warunków startu. 

Z analizy ekonomicznej wynika, że 
powyższa metoda optymalizacji stero
wania przynosi wymierne korzyści fi
nansowe, a nakłady związane z jej 
wprowadzeniem zwracają się w ciągu 
6 miesięcy. 



nelllłlellłY SŁOWNIK lOlNl8lY 

Czeskie czasowniki 

1 - wymiarować, określać wy
miary (konstrukcji) 

2 - przestrzegać przepisów ru
chu lotniczego 

3 - utrzymywać ustaloną tras,: 
4 - uzupełniać (paliwo) w po

wietrzu 
15 - otrzymać świadectwo zdat

ności do lotu 
6 - patrolować 

7 - lecieć lotem wznoszącym, 
wznosić się 

8 - 1. na plecach, 1. lotem od
wróconym 

9 - manewrować w powietrzu 
10 - zmieniać kurs 
11 - ładować akumulator 
12 - nabierać wysokości, wzno

sić się 

13 - ładować (ładunek) 

14 - naruszyć bezpieczeństwo 
eksploatacji 

15 - zakłócać łączność 

16 - przestawić śmigło na ujem-
ny ciąg, p, ś. na rewers. 

17 - naprowadzać 

18 - naprowadzić na cel 
19 - wykryć c. 
20 - oblecieć (np. przeszkodę) 

21 - odprawiać samolot (do lotu) 
22 - zboczyć z kursu 
23 - odlatywać 

24 - usuwać usterki 

25 - remontować, naprawiać; 
wprowadzać poprawkę 

26 - obracać się względem osi 
podłużnej, przechylać się 

27 - otworzyć spadochron 

28 - spadać 

29 - wpadać w korkociąg 

30 - napełniać zbiorniki, tanko
wać 

31 - n. materiałami pędnymi, n. 
paliwem 

32 - n. paliwem w locie, tan
kować w 1. 

33 - napędzać silnikiem ... 

34 - poruszać się względem osi 
poprzecznej, zmieniać po
chylenie 

35 - lecieć według busoli 

36 - (po)kryć sklejką 

37 - (po)kryć płótnem 

38 - pracować na biegu jało-
wym 

39 - p. na pełnej mocy 

40 - p. przy stałych obrotach 

41 - przedłużyć czasokres mię
dzyprzegladowy 

42 - przeprowadzać 
główne 

naprawy 

43 - prowadzić rozpoznanie 

ł4 - wykonać szybkie zniżanie, 
w. s. schodzenie 

45 - przygotować do lotu 

46 - prognozować pogodę, po
dawać komunikat meteo 

47 - przechodzić z zakrętu W ; 
zakręt, przekładać z z. w z. 

48 - pobić rekord pr,:dkoścl 

49 - przewozić pasażerów 
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zwroty lotnicze (li) 

50 - p. ładunek 
51 - przerwać start 
52 - przerywać łączność 

53 - przeciągnąć (samolot) 
54 - przejąć stery od pilota 

automatycznego 
55 - wychodzić na cel 
56 - przygotowywać (samolot) do 

lotu 
57 - lądować wg przyrządów 

58 - ściągać drążek (sterowy) 
59 - kołować 

60 - rozpoznawać 

61 - zakłócać sygnały radaru 
62 - przeregulować (silnik) na 

wyższe ciśnienie ładowania 

63 - śledzić za celem 
64 - znosić przez wiatr 
65 - zmniejszyć prędkość 

66 - spełniać wymagania 
67 - uruchomić silnik 
68 - startować z bocznym wia-

trem 
69 - s. z wiatrem (tylnym) 
70 - (z)dławić silnik 
71 - ściągać drążek (sterowy) 
72 - odpychać d. (s.) od siebie 
73 - tłumić hałas 

74 - t. drgania 
75 - t. wydech, t. hałas wyde

chu 
76 - obsługiwać, wykonywać ob-

sługę techniczną 

77 - utrzymywać łączność 

78 - wylrnnywać lot 
79 - ustanowić rekord światowy 
80 - pilotować, prowadzić samo-

lot 
81 - prowadzić rozpoznanie 
82 - wytrzymać samolot (przy 

lądowaniu) 

83 - w . obciążenie 

84 - poszukiwać celu 
85 - wyładowywać ładunek 

86 - wyłączyć silnik 
87 - opracować plan lotu 
88 - wypuścić rakietę, odpa-

lić r. 
89 - wysadzać desant lotniczy 
90 - powodować usterki 
91 - zapewniać łączność 

92 - ratować 

93 - przechwycić cel 
94 - odpalić rakietę hamującą 

95 - wprowadzić samolot do 
produkcji 

96 - podnosić przednie kolo 
(przy starcie) 

97 - mierzyć prędkość na bazie 

98 - badać w tunelu aerodyna
micznym 

99 - skracać dobieg (po lądowa-
niu) 

100 - zmniejszać prędkość 

101 - nawiązywać łączność 

102 - tracić wysokość 

103 - zejść z kursu 

104 - stracić prędkość 

105 - zwiększyć odporność na ko
rozję 

106 - z. prędkość 

107 - zwiększać p. 
K.D. 

V 

Ceske lełecke slovesa obrały (li) 

1 - dimensovati, dimenzovati 

2 - dodrfovati letove pted
pisy 

3 - d. stanovenou trat' 
4 - doplnovati palivo ve 

vzduchu 

s - dostati letove osvMćenl 

6 - hlidkovati 

7 - leti!ti klouzavym letem 

8 - l. na chrbte 

9 - manevrovati ve vzduchu 

10 - mi!nitl kurs 

11 - nabljetl akumulator 

12 - nabiratl vysku 

13 - naklada ti (nakład) 

14 - narusiti bezpećnost pro
vozu 

15 - narusovatl spojeni 

16 - nastavovatl vrtule na 
reverzni tah 

17 - navadi!ti 

18 - navesti na cil 

19 - objevovati c. 

20 - obleti!ti 

21 - odbavovatl letadlo 

22 - odklonitl se od kursu 

23 - odletati 

24 - odstranovati zavady 

25 - opravovatl 

26 - otaćeti se kołem podel-
ne osy 

27 - otevłiti padak 

28 - padatl 

29 - p. do vyvrtky 

30 - plniti nadrze 

31 - p . pohonnymi hmotami 

32 - p . za letu 

33 - pohani!ti motorem ... 

34 - pohybovatl kołem boćne 
osy 

35 - pochodovati podle kom-
pasu 

36 - potahovatl pl'eklizkou 

37 - p. platnem 
38 - pracovatl na prazdnq 

39 - p . na plny vykon 

40 - p . pti konstantnich otać
kach 

41 - prodlouziti interval pro
hlidky 

42 - provadi!tl generalni op-
ravy 

43 - p. p,uzkum 

44 - p. rychły sestup 

45 - provi!sti ptedietovou 
ptipravu 

46 - pl'edpovidati poćasi 

47 - ptechazeti ze zataćky 
do zataćky, ptechodltl 
ze z. do z. 

48 - ptekonatl rychlostnl re
kord 

49 - ptepravovatl cestujicich 

50 - p. nllklad 
51 - pterusiti start 
52 - pteru.!!ovati spojeni 
53 - ptetahovati (letadlo) 
54 - ptevziti tizeni od auto

matiky 
55 - phblizovati se k cfli 
56 - ptipra vovati (letadlo) k ' 

letu 
57 - pristavati podle ptis-

troju 
58 - p l'itahovati paku 
59 - rolovati 
60 - rozpozn avati 
61 - rusiti radiolokaćnl &ii

naly 
62 - setizovati na vyssl plni-

cl tlak 
63 - sledovati cil 
64 - sneseti vi!trem 
65 - snizi ti rychlost 
66 - splilovati pofadavky 
67 - spustitl motor 
68 - startovatl p t i bol!nim 

vi!tru 
69 - s . pti soubi!znem v. 
70 - skrtiti motor 
71 - tahnouti paku k sobe 
72 - tlal!iti na tidlci paku 
73 - tlumiti hluk 
74 - t. kmity, t. kmitani 
75 - t. vyfuk 
76 - udrzovatl 
77 - u. spojeni 
78 - uskutećnovatl let 
79 - utvotiti svi!tovy rekord 
80 - vedeti letadlo 
81 - vesti pruzkum 
82 - vydrzeti letadlo 
Q3 - v. zatizeni 
84 - vyhledfivati cil 
85 - vykladati nakład 
86 - vypnouti motor 

87 - vypracovatl plan letu 

88 - vypustiti raketu 

89 - vysazovaii vzdu~ny vy-
sadek 

90 - vyvolavati zavady 

91 - zabezpećovati spojeni 

92 - zachranovatl 

93 - zachytitl cil 

94 - zapaliti brzdicl raketu 

95 - zaviidi!ti letadlo do vy-
roby 

96 - zdvihatl pfedni kolo 

97 - zkouseti na rychlostni 
bazi, z. na zśkladne 

98 - z. v aerodlnamickem tu
nelu 

99 - zkriicovati dobi!h (po 
ptlstani) 

100 - zmensovatl rychlost 

101 - ztizovatl spojeni 

102 - ztraceti vyśku 

103 - ztratiti urćeny sm!!r 

104 - z. na rychlosti 

105 - zvyśiti odolnost protl 
korozi 

106 - zvy!iti rychlost 

107 - zvylovatl r. 
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l>OMOeE KONSTRUKCYJNE 

Zabezpieczenie układów paliwowych samolotów od zapalenia · się par paliwa 
wskutek wyładowań elektrycznych w atmosferze ( 11) 

7. Dyskusja 
a. Zasadnicze założenia dotyczące oddziaływania wyłado

wań na układ <paliwowy. 
- Mieszanka pa1na może znajdować się w każdej części 

układu paliwowego, a zwłaszcza .w zbiorniku i układzie 
odpowietrzającym. 

- Pary palne w wylotach odpowietrzenia mogą być po
datne na zapalenJe przez wyładowania pasmowe albo bez
pośrednie uderzenia. 

- Wyładowania pasmowe lub koronowe mogą mieć 
energię WYStairczającą do tego, aby stać się źródłem za
płonu. 

- Uderzenie wyładowania w element o słabej przewod
ności może zawierać wystarczająco dużo energii, aby WY
wołać iskrzenie wewnątrz zbiornika paliwa, które z 'kolei 
może zapalić pary paliwa. 

- Uderzenie WYładowania może spowodować przebicie 
pokrycia, podgrzanie foianki zbiornika albo wywołać łuk 
elektryczny w zbi1orniku. 

- Prądy, spowodowane wyładowaniem, płynące w we
wnętrzmych częściach składowych układu paliwowego, ta-
kich jak przewody paliwowe ,i odpowietrzające, łączniki 
lub wewnętrzne elementy strukturalne, mogą spowodować 
powstanie iskier, zdolnych do zapalenia par paliwa. Musi 
to być brane pod uwagę zwłaszcza dla zbiorników wyko
nanych z materiałów niemetalowych. 

- Prądy, spowodowane wyładowaniem, płynące w st-ruk
turze samolotu, mogą spowodować różnice potencjałów oraz 
pola elektromagnetyczne, które mogą zaindukować napię
cia i prądy w przewodach elektrycZJnych układu paliwo
wego or·az w jego częściach metalowych. 

- Uderzenie wyładowania może spowodować uszkodze
nJe połączeń elementów struktury albo elementów moco
wania zbiornika w takim stopniu, że zbiornik straci szczel
ność. 

b. Dobra statystyka bez,pieczeństwa dla przypadków 
uderzenia wyładowania elektrycznego samolotów cywilnych 
jest związana z wysoką przewodnością elektryczną stopów 
aluminium, użytych do budoWY zbiorników paliwa samo
lotów oraz rozwiązaniami konstrukcyjnymi, które przeciw
działają powstawaniu iskrzenia wewnątrz zbiornika nawet 
przy wysokich natężeniach prądu w czasie wyładowań. 

c. Materiały kompozytowe. takie jak laminaty z włók
nem węglowym (jeżeli zostaną użyte do układów paliwo
wy,ch), stwarzają trudności pod względem zapewnienia wła
·Ściwej ochrony przed skutkami wyładowań, gdyż charak
teryzują się niższą przewodnością elektryczną. W wyniku 
zastosowania nowych technologii wytwarzania, takich jak 
klejenie, mogą powstawać konstrukcje o ograniczonej prze
wodności dla prądów pochodzącvch od wyładowań. Także 
efekty uboczne, takie jak różnice potencjałów, zaindu'ko
wane w przewodach elektrycznych układu paliwowego oraz 
innych elementach przewodzących mogą być bardziej wy
raźne dla 1st-ruktur zbudowanych z kompozytów n'iż dla 
konwencjonalnych samolotów zbudowanych ze stopów lek
kich. 

d. Oddziaływanie wyładowań na układ paliwowy. 
- Wyładowania stanowią zagrożenie dla układu paliwo

wego, jeżeli nie jest on prawidłowo zaprojektowany. Za
bezpieczenia właściwie zaprojektowanego układu mogą być 
bezskuteczne, jeieli nie są prawidłowo wykonane i utrzy
mywane (obsługiwane). 

- Oddziaływanie wyładowaó na samolot może wywołać 
różne skutki: od widocznych uszkodzeń (takich jak uszko
dzenie lub pogięcie pokrycia spowodowane znacmymi siła
mi elektroma1rnetycznymi, falą uderzeniową, efek<tem pod
muchu wywołanym przez prądy o dużym natężeniu albo 
stopienie pokirycia metalowego spowodowane przez mniej-
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sze, ale dłużej trwające prądy, jakie wywołują nie'które 
wyładowania) aż do pozornie nieistotnych skutków (takich 
jak iskrzenie na nitach i połączeniach). Jednakże, jeżeli 
iskrzenie wystąpi w przestrzeni wypełnionej parą paliwa, 
może doprowadzić do eksplozji i niebezpiecznych uszko
dzeń. 

- Ptrąd spowodowany wyładowaniem może być w cało,ści 
lub w części prrewodzony przez zbiornik paliwa lub ele
menty układu paliwowego. Dlateg•o należy określić dr,ogi 
przepływu prądu pomiędzy licznymi punktami ewentual
nego uderzenia w ta'ki sposób, aby przepływ prądu przez 
układ paliwowy był możliwy w sposób bezpieczny, dzięki 
zastosowaniu odpowiednich zabezpieczeń. 

- Metale, materiały kompozyt,owe o niskiej przewodno
ści, takie jak kompozyty z włóknem węglowym oraz ma
teriały kompozytowe nieprzewodzące, takie jak kompozyty 
z włóknem szklanym, zachowują się w różny sposób, jeżeli 
są poddane ,oddziaływaniu wyładowania. Każdy z tych 
materiałów może zostać użyty na te same części samolotu, 
np. na pokrycia skrzydła oraz do budowy zbiorników pali
wa. Metal zapewnia dobrą osłonę elektryczną oraz w pew
nym stopniu osłonę magnetyczną, natomiast materiały 
o właściwościach izolacyjnych (dielektryki) nie zapewniają 
prawie żadnej •ostony elektrycznej ani magnetycznej. Ze 
względu na te •ostatnie właściwości, wyładowanie n ie wcho
dzące nawet w bezpośredni kontakt z układem paliwowym 
może stanowić zagrożenie. Wyładowanie może zaindukować 
łuk elektryczny, iskrzenie lub wyładowanie kor,onowe w 
strefach, w których znajduje się paliwo, co może dopro
wadzić do jego zapalenia. 

- Uszkodzenia elementów wykonanych z materiałów cał
kowicie nieprzewodzących, takich jak włókno szklane lub 
mater.fały typu kevlar, mogą być znacznie większe, gdyż 
wyładowanie może łatwiej przedostać się do wnętrza i spo
wodo,wać bezpośrednie zapalenie par ·paliwa. 

- Uderzenie wyładowania może doprowadzić do iskrze
nia lub powstania łuku elektrycznego wewnątrz elementów 
układu paliwo,wego, j eżeli nie zostały one zaprojektowane 
tak, aby nie mogło wystąpić takie iskrzenie. Pary paliwa 
mogą być zapalone w zbiornikach metalowych lub częścio
wo przewodzących wskutek łuku elektry,::znego, zaś w zbior
nikach wykonanych z dielektryków - wslmtek oddziały
wania pola magnetyc2111e~o i elektrycznego, które mogą 
spowodować łuk elektryczny, iskrzenie, wyładowania pa
smowe lub koronowe. 

8. Definicje (Załącmik 1 - będzie publi,kowany w ko
lejnych numerach TLiA) 

9. Sposób spełnienia wymagań 
Ogólnie biorąc, podane n_iżej wytyczne po,stępowania są 

skuteczną met1odą wykazania zgodności. · 
a. Określić strefy możliwych uderzeń wyładowania. Na

leży ·określić powierzchnie lub strefy samolotu, w któ
rych moie mieć miejsce. uderzenie oraz części samolotu, 
przez które prąd może przepłynąć-· pomiędzy tvmi strefami 
lub powierzchniami. Strefy narażone na uderzenie są 
wskazane w punkcie 10b, zaś wytycz,ne co do ich położenia 
na danym samolocie - w punkcie 10c (patrz cz. III -
TLiA nr 1/87). 

b. Określić charakter wyładowania. Określić, jakiego ro
dzaju składników wyładowania należy oczekiwać w !każdej 
ze stref, w których jest możliwe uderzenie . Napięcfa i prą
dy, jakich 111ależy oczekiwać, są podane w punkcie 11 
(patrz cz. IV - TLiA, nr 2/87). 

c. Określić możliwe źródła zapłonu. Określić instalacje 
i części instalacj i. które mogą być źródłem zapłonu par 
paliwa. Mogą to być części konstrukcji. jak również ele
menty - mechaniczne, elektrycme lub elektroniczne -
należą,ce do zbiornika. 



UWAGA: Aby zapewnić jednomyślność nt. spełnienia tych 
wymogów przy certyfikacji, trzy ww. etapy powinny być, 
po ich zakończeniu, przejrzane i uzgodnione przed rozpo
częciem prób przez odpowiedzialny personel F AA dla unik
nięcia możliwych zahamo,wań procesu ce<rtyfikacji. 

muszą odpowiadać podanym tu dodatkowym wytyczmym, 
aby nadawały się do certyfikacji. 

f. Poniżej podano wytyczne, wg których należy postępo
wać, aby zapewnić zatwierdzenie (certyfikację) układu. 

d. Ustalić kryteria zabezpieczenia. Należy ustalić kry
teria zaliczenia bądź odrzucenia wyników prób wszystkich 
elementów, kitóre mają być poddane badaniom. 

- Opracować plan certyfikacji, zawierający analizy 
i próby, które mają służyć do wykazania skuteczności za
bezpieczenia. Plan prób powinien zawierać opis przygoto
wania elementów do prób, rysunki prób (gdy są potrzebne), 
opis modelowania układu, podawać strefy samolotu, które 
są modelowane, sposoby symulacji wyładowań, napięcie 
do prób albo przebieg natężenia prądu w funkcji czasu , 
sposób wykrywania iskrzeni,a, a także czas i miej sce pro
ponowanych prób. 

e. Zweryfikować poprawność zabezpieczenia. Zweryfłko
wać pop;rawność zaprojektowania urządzeń zabezpieczają
cych przez analogię do sprawdzonych poprzednio projek
tów instalacj i, przez symulację wyładowań albo odpowied
nią analizę . Jeżeli korzysta się z analizy, mogą być wy
magane odpowiednie zapasy dla poklrycia niepewności 
techniki analizy. Dane z prób mogą być użyte do oe,rty
fikacji tylko wtedy, gdy są odpowiednio udokumentowane 
i uzgodnione z org.anem certyfikującym (bliższe informacje 
są zawarte w rozdziale „Porównanie z danymi z prób" po
radnika Use,r's Manuał) . 

- Uzyskać zatwierdzenie tego planu przez FAA. 
- Uzgodnić z FAA badane elementy i Slposób wykona-

nia modelowanych części układu. 
- Uzgodnić plan uczestnictwa przedstawicieli F AA w 

próbach. 
- Przedłożyć końcowe sprawozdanie. zawierające wszy-

UWAGA: Z wyjątkiem tych elementów instalacji, które 
były już używane w zatwierdzonych instalacjach, wszyst
k ie nowe materiały, rozwiązania lub nietypowe instalacje 

stkie wyniki uzyskać aprobatę F AA dla t ego sprawo-
zdania. 
EO/620/K/86 A. Kardymowtcz 

• Instytut Lotnictwa, Warszawa, Pol
ska zgłosił do Urzędu Patentowego PRL 
wynalazek pn. Zakończenie skrzydła lotni 
(wynalazcy: Jerzy Wolf, Tadeusz Idziak, 
Wojciech Narożniak). 

Wynalazek rozwiązuje zagadnienie po
prawy sterowności lotni miękkopłatowej. 

Zakończenie skrzydła lotni, w którym po
włoka obejmuje rurę krawędzi natarcia 
skrzydła napięta jest szeregiem listewek 
nadających mu żądany kształt bądź przy
mocowana jest do wychylnego względem 

krawędzi natarcia ścinu, charakteryzuje 
się tym, że powłoka 1 mocowana jes t ob
rotowo w punkcie B przy końcu rury 2 
krawędzi natarcia, od jej strony przeciw
nej p rzodowi lotni. Konstrukcję napina j ą

cą powłokę, na końcu skrzydła, stanowi 
kratownica utworzona przez ścin 3, 3', po
łączony ze wzmocnieniami 4, 5, 6 obrzeża 

powłoki 1 i łącznikami 7, 8, z których 
jeden mocuje powłokę 1 obrotowo do ru
ry 2 krawędzi natarcia. Powierzchnia ze
wnętrzna rury 2 krawędzi natarcia ma wy
kończenie zmniejszające współczynnik tar
cia. 

Skrót opisu patentowego, chronionego 4 
zastrzeżeniami, opublikowano w BUP nr 
20/1985 r ., w klasie B64C, pod nrem 
P.246766. 

e WSK PZL-Swidnlk, Swidnik, Polska, 
zgłosiła do Urzędu Patentowego PRL wy
nalazek pn.: Dozownik materiałów sypkich, 
zwłaszcza do rozsiewaczy tarczowych za
mocowanych na śmigłowcu (wynalazca : 
Andrze j Bryzek). · 

Wynalazek rozwiązuje zagadnienie opra
cowania konstrukcji umożliwiającej regu
lację położenia względem siebie obu klap 
dozownika oraz zapewniającej blokadę kla
py dolnej. 

Dozownik wg wynalazku charakteryzuje 
się tym, że jest wyposażony w zabierak l 
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POLSKIE PATENTY LOTNICZE 

osadzony za pomocą kształtowego otworu 
w wybraniu piasty kola zębatego. Boczna 
powierzchnia zabieraka jest zaopatrzona w 
występy usytuowane naprzeciwlegle. Wy
stępami tymi zabierak 1 jes t mocowany 

za pomocą śrub 2 do dźwigni dwuramien
nej 3 l ub do płytki oporowej, która jest 
przytwierdzona na s tale do gardzieli. 
Odległość między występami zabieraka 1 

jest o ok. 30'/o większa od szerokości płyt 

ki oporowej i szerokości dźwigni 3 w 
miejscu mocowania zabieraka. 

Skrót opisu patentowego, chronionego 2 
zastrzeżeniami, opublikowano w BUP nr 
23/1985, w klasie B64D i B655D, pod nrem 
P.241639. 

• Przedsiębiorstwo Zagraniczne w Pol
sce, Airtech Engineering Ltd., Warszawa, 
Polska zgłosiło do Urzędu P atentowego 
PRL do opatentowania samolot dwupłato

wy (wynalazcy: Andrzej Frydrychewicz, 
Marcin Biernacki). Wynalazek rozwiązuje 

zagadnienie zwiększenia zdolności manew 
rowej, zwłaszcza do celów akrobacji lot
niczej, przy jednoczesnym zmniejszeniu o
porów szkodliwych. 

6 

Platy 1 i 2 samolotu zamocowano do kad
łuba 3 za pośrednictwem powierzchni aero
dynamicznej 4, mającej profil symetryczny 
o małym oporze . Tylna jej część jest ru
choma i stanowi powierzchnię sterową 5, 
połączoną z układem sterowania samolo
tem, a przez niego ze sterem kierunku 6. 
Podczas sterowania samolotem w czasie lo
tu, pilot może wychylać powierzchnię ste
rową 5 i ster kierunku 6 w tę samą stro
nę lub w przeciwne strony. Wywołana w 
ten sposób kombinacja sił aerodynamicz
nych pozwala na precyzyjne wykonywanie 
figur wyższego pilotażu. Samolot zaopa
trzony jest w podwozie jednośladowe, przy 
czym główne kolo 7 osadzone jest w dol
nej części powierzchni aerodynamicznej 4, 
poniżej płata dolnego 2. 

Skrót opisu patentowego, chronionego 
trzema zastrzeżeniami, opublikowano w 
BUP nr 22/198 r. w klasie B64C pod nrem 
P.247221, 

• .,Konsuprod" Sp. z o.o. Przedsiębiorst

wo Polonijna-zagraniczne w Polsce, Biel
sko-Bia ła, Polska zgłosiła do Urzędu Pa
tentowego PRL wynalazek pn. Keson prze
dni skrzydła (autor Jan Foltyn). 

4 

Wynalazek rozwiązuje opracowanie pros
tego wykonawczo, lekkiego i sztywnego 
kesonu przedniego skrzydła samolotu prze
noszącego złożony stan występujących ob
ciążeń. 

Keson ma ' jednolite, cienkościenne poszy
cie 1, zaopatrzone na powierzchni profilu 
skrzydła w zewnętrzne równolegle do sie
bie i profilu ryfle 2, które zanikają przy 
nosku profilu 3 i przy zamykającej ścian

ce dźwigara 4. Są one wykonane z mate
riału p oszyciowego o grubości jego ścianki, 
a uformowane jak odzwierciedlenie wklęs
łośc i foremnika. Keson ma budowę inte
gralną z nowoczesnych kompozytów poli
merowych. 

Wynalazek, opatrzony 5 zastrzeżeniami, o
publikowano w BUP nr 8/1986, w klasie 
B64C, · pod nrem P.249958. 
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Samolot dyspozycyjno-służbowy 

KONSTRUKCJA, Dwusilnikowy odrzuto
wy całkowicie metalowy dolnopłat . 

Płat. Obrys trapezowy z poszerzeniem 
przy kadłubie, profil nadkrytyczny specjal
nie opracowany przez NASA, wznios 3°, 
~kos 25° w 25'/, cięciwy. Kons trukcja trój
dzielna, dwudźwigarowa, pólskorupowa fai! 
safe. W kesonie międzydźwigarowym znaj
dują się integralne zbiorniki pa liwowe. Na 
spływowej części skrzydła umieszczone są 
klapy - łącznie sześć liegmentów. Kon
strukcja klap kompozytowa z kompozytu 
grafitowo-epoksydowego wzmacnianego kev
larem. Na górnej powierzchni skrzydła 
przed klapami znajdują się spoilery 
łącznie osiem segmentów. Cztery segmenty 
najbliższe ikadłuba są też używane jako 
hamulce aerodynamiczne. Lotki wyważone 
masowo, współpracujące z ostatnimi seg
mentami spoilerów. W noskach skrzydeł 
znajduje się instalacja przeciwoblodzenio
wa. W środkowej części skrzydła usytuo
wano wnęki podwozia głównego. 

Kadłub. Przekrój kołowy, konstrukcja 
półskorupowa metalowa fai! safe. w części 
przedniej umieszczony jest radar osłonięty 
kołpakiem z tworzywa dielektrycznego. Da
lej mieści się wnęka podwozia przedniego, 
a powyżej niej - kabina załogi i przedział 
wyposażenia radioelektronicznego. Kabina 
pasażerska oddzielona od k abiny załogi. 
Wejście znajduje się z l ewej strony przed
niej części kadłuba, wyjście awaryjne 
umieszczono z prawej strony kadłuba nad 
skrzydłem. Wnętrze kabiny pasażerskiej 
mieści, w zależności od wersji wyposaże
nia, 6+9 foteli. W tylnej części kabiny 
znajduje się toaleta. Ogrzewany bagażnik 
umieszczony j est pod tylną częścią kabiny 
pasażerskiej - pod jej podłogą za skrzyd
łem; jego luk usytuowano z lewej strony 
kadłuba. Wnętrze kabiny ogrzewane l kli
matyzowane. W kabinie pasażerskiej znaj
duj e się 6 par okien. Szyby przednie ka
biny załogi mogą mleć nadmuch ciepłego 
powietrza l instalację przeciwoblodzeniową. 
Za szczelną tylną wręga części kabinowej 
znajduj ą się zespoły instalacji klimatyza
cyjnej, h ydraulicznej i elektrycznej oraz 
w poprzek kadłuba blegn~ belki mocujące 
silniki do kadłuba. Tylna część kadłuba 
o kształcie stożkowym niesie usterzenie. U 
podstawy statecznika pionowego umieszczo
ny .Jest wlot powietrza do ins talacji klima-• 
tyzacyjnej. 

Usterzenie. Usterzenie w układzie T, obry
sy usterzeń trapezowe, oba usterzenia skoś
ne. Usterzenie poziome ma wznios uj emn y 
3° l zmienny kąt zaklinowania . Statecznik 
pionowy jest konstrukcją pólskorupową 
metalową, wlelodźwigarową. Statecznik po
ziomy dwudźwigarowy. Stery metalowe, 
częściowo o konstrukcji przekładkowej. Na 
nosku usterzenia poziomego instalacja prze
ciwoblodzeniowa. 

DANE TECHNICZNE 

Rozpiętość 
Długość 
Wysokość 
Rozpiętość usterzenia 
Srednia cięciwa aerodynamiczna 
Baza podwozia 
Rozstaw podwozia 
Długość wnętrza kabiny 
Szerokość wnętrza kabiny 
Wysokość wnętrza kabiny 
Powierzchnia skrzydła 
Powierzchnia usterzenia poziomego 
Powierzchnia usterzenia pionowego 
Wydłużenie skrzydła 
Wydłużenie usterzenia 
Masa własna 
Masa do kołowania 
Masa startowa maks. 
Masa do lądowania maks. 
Masa bez paliwa 
Masa użyteczna 
Masa handlowa 
Masa zużywalnego paliwa 
Masa ładunku handlowego (paliwo maks.) 
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Sterowanie. Sterownice zdwojone. Układy 
sterowania linkowe ze wzmacniaczami hy
draulicznymi dla lotek i steru kierunku 
(w przypadku steru kierunku wzmocnienie 
hydrauliczne znacznie ułatwia pilotaż w 
przypadku powslanla asymetrii ciągu). 
Spoilery wychylane hydraulicznie, klapy -
elektrycznie. 

Podwozie . Trójzespolowe, chowane hydra
ulicznie do kadłuba (przednie ) i skrzydeł 
(główne) . Podwozie przednie z kołem po
j edynczym , s terowane hydraulicznie . Go
lenie podwozia głównego z kolami bliźnia
czymi, hamulce hyd1·auliczne tarczowe z. 
urządzeniem przeciwpoślizgowym, hamowa
nie awa ryjne - pneumatyczne . Hamulec 
postojowy. Amortyzacja oleJowo-powietrz
na . Awaryjne wypuszczanie podwozia 
grawitacyjne po ręcznym odblokowaniu 
zamków. Wymiary ogumienia: główne -
22,0 X 5,75 (8-warstwowe), przednie - 18,0 X 
X 4,4 (!O-warstwowe). Ciśnienia w ogumie
niu : główne 1027 kPa, przednie -
862 kPa. 

Zespól napędowy. Dwa silniki dwuprze
pływowe Garrett-AiResearch TFE731-3B
·l00S o ciągu 1624 daN każdy, umieszczone 
po obu stronach tylnej części kadłuba i 
wyposażone w odwracacze ciągu . Pierście
nie wlotowe silników odladzane. Rozruch 
elektryczny. 

Insta lacje. Paliwowa dwa niezależne 
układy (dla każdego silnika osobny), zbior
niki sk rzydłowe o łącznej pojemności 4183 I. 
Hydrauliczna - ciśnienie robocze 20,6 MPa, 
pompa główna i awaryjna, akumulatory 
hydrauliczne. Elektryczna - dwa prądo
rozruszniki 400 A, prąd stały 28 V, zmien
n y trójfazowy 115 V/400 Hz, dwa alternato
ry 5 kW 200/115 V, przekładniki napięcia, 
dwa akumulatory niklowo-kadmowe 24 V/ 

/22 Ah. Klimatyzacyjna nadciśnienie 
66 kPa, na pułapie 15 520 m ciśnienie w 
kabinie odpowiada wysokości 2440 m. Prze
ciwoblodzeniowa - noski skrzydeł ogrze
wane ciepłym powietrzem ze sprężarek sil
ników, nosek statecznika poziomego I pier
ścienie wlotowe silników ogrzewane elek
trycznie, instalacja spirytusowa na przed
nich szybach kabiny załogi. Tlenowa 
butle o pojemności 1,39 m•, maski Indywi
dualne dla załogi i pasażerów. Przeciw
pożarowa - gaśnice na silnikach. 

Wyposażenie. Podstawowe przyrządy pilo
tażowo-nawigacyjne I kontroli zespołu na
pędowego oraz instalacJi, system automa
tycznego sterowania lotem, wskaźniki kur
su i położenia, radiowysokościomi erz, dwie 
radiostacje VHF (720-kanałowe), RMI, DME, 
ADF, transponder, wskaźnik kąta ślizgu, 
platforma żyroskopowa . Duża część przy
rządów ze wskaźnikami elektronicznymi. 

ROZWÓJ KONSTRUKCJI. Po samolocie 
Citation II, nowy Citation III stanowi dla 
firmy Cessna przepustkę na rynek szyb
kich samolotów tej kategorii. Projekt sa
molotu opracowano w drugiej połowie lat 
siedemdziesiątych. Prototyp oblatano 1979. 
05.30, certyfikat FAA uz yskano 1982.04.30. W 
1983 r. zbudowano 15 egz. samolotu Cita
tion III, na 1984 r. planowano budowę 60 
egz. Na samolocie Cita tion III ustanowiono 
kilka nowych rekordów międzynarodowych : 
1983.05.13 - rekord wznoszenia (kl. Clf gr. 
III) - pułap 12 OOO m został osiągnięty w 
ciągu 721 s, a pula p 15 ooo m w ciągu 
1423 s; 1983.05.26 podczas przelotu na Salon 
Par~•ski na odcinku transatlantyckim Gan
der (N. Funlandia) - Paryż uzyslrnno pręd
kość przeciętną 794 km/h (czas przelotu 
5 h 13'). 

16,31 m 
16,90 m 
5,27 m 
5,60 m 
2,08 m 
6,48 m 
2,84 m 
5,66 m 
1,73 m 
1,78 m 

Masa paliwa (ładunek handlowy maks.) 
Obciążenie powierzchni 

3175 kg 
328.45 k g/m2 

2,93 kg/daN 
878 km/h 
802 km/h 
765 km/h 

29,00 m• 
6,26 m• 
6,04 m• 
8,94 
5,00 
5093 kg 
9616 kg 
9525 kg 
7711 kg 
6441 kg 
41 23 kg 
948 kg 

3361 kg 
762 kg 

Obciążenie ciągu 
Prędkość maks. 
Pn:dkość przelotowa 
Prędkość ekonomiczna 
Prędkość dopuszczalna w burzliwym 

powietrzu 
Prędkość min. (konfiguracja gładka) 
Prędkość min. (z klapami i podwoziem) 
W znoszenie maks. 
Wznoszenie z Jednym silnikiem wyłączonym 
Pułap certyfikowany 
Pułap z j ednym silnikiem wyłączonym 
zasięg maks. 
Zasięg z maks. ładunkiem 
Długość pasa startowego 
Dlu~ość pasa do lądowania 
Poziom hałasu 

start 
podejście 

370 km/h 
206 km/h 
165 km/h 

21,0 mis 
5,1 mis 

15 5-15 m 
7620 m 
5230 km 
4206 km 
1325 m 
780 m 

88.9 dB 
92,4 dB 

H .M. 
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Valmeł L-SOTP TurboTrainer • Finlandia • I KARTOTEKA TLI~ I; 

Samolot szkolno-treningowy 

KONSTRUKCJA. J ednosilnikowy, turbo
śmigłowy, 2+4-miejscowy, całkowicie m eta
lowy dolnopłat z chowanym podwoziem. 
Płat. Obrys trapezowy z poszerzeniem 

przy kadłubie, profil NACA 63-218 (mod.) 
u nasady i NACA 63-412 (mod.) przy k011-
cówce, wznios 5°, kąt zaklinowania 3° 
skręcenie geometryczne 3°. Konstrukcja me
talowa, dwudzielna, pólskorupowa, jedno
dźwigarowa. W kesonach noskowych płata 

mieszczą się integralne zbiorniki paliwo
we. Za dźwigarem przy kadłubie znajdu
ją się wnęki podwozia głównego. W pra
wym skrzydle reflektory umieszczone w 
nosku, w lewym - rurka Pitota. Klapy 
szczelinowe o stałej cięciwie. Lotki typu 
Friese o stałej cięciwie, zaopatrzone w 
klapki wyważające. Konstrukcja klap i lo~ 
tek metalowa, pokrycia z blachy żłobko

wanej. Pokrycie skrzydła przy kadłubie 

nad klapami lokalnie wzmocnione. Poci 
każdym skrzyclłem znajdują się po dwa 
zaczepy do podwieszania uzbrojenia lub 
wyposażenia specjalnego. 

Kadłub. Przekrój zbllżony do prostokąt
nego z zaokrąglonymi narożami. Konstruk
cja półskorupowa metalowa. W przedniej 
części kadłuba wnęlrn podwozia przedniego 
wprowadzona czę1ciowo pod podłogę kabi
ny załogi. Fotele pilotów obok siebie, za 
nimi siedzenia dl a dwóch osób. Fotele za
opatrzone w pasy bezpieczeństwa do akro
bacji. Oszklenie kabiny dwuczęściowe -
stały wiatrochron i odsuwana do tylu osło
na. Tylna część kadłuba stożkowa, o 
kształcie rozwijalnym. Kadłub jest adapto•• 
wany z samolotu L-70 Militrainer, modyfi .. 
kncje ograniczyły się przede wszystkim do 
jego p~zedniej części i wiązały się z wpro
wadzeniem chowanego podwozia. 

Usterzenie. Usterzenie w układzie kla
sycznym. Obrys usterzenia pionowego tra
pezowy ze skosem, obrys u sterzenia pozio
mego - prostokątny. Stateczniki dwudźwi
garowe, metalowe. Stery i keson stateczni
ka pionowego są pokryte blachą żłobko

waną. Na obu segmentach st e ru wysokości 
i sterze kierunku znajdują się klapki wy
ważające. Usterzenie adaptowane z samo
lotu L-70 Militrainer. 

Sterowanie. Sterownice (drążki i pedały) 

zdwojone. Układ sterowania płatowcem W' 
całości pochodzi z samolotu L-70 Militrainer. 

DANE TECHNICZNE 

Rozpiętość 

Długość 

Wysokość 

Cięciwa skrzydła u nasady 
Cięciwa skrzydła przy końcówce 
Rozpiętość usterzenia 
Długość kadłuba 

Szerokość kadłuba m aks. 
Rozstaw podwozia 

· Baza podwozia 
Srednica śmigła 
Prześwit śmlgla 

Długość wnętrza kabiny 
Szerokość wnętrza kabiny 
Wysokość w kabinie (nad siedzeniami) 
Powierzchnia skrzydła 
Powierzchnia lotek 
Powierzchnia klap 
Powierzchnia statecznika pionowego 
f'owięrzchnia steru ~ieruąku (za gsi <j 

obrotu) 
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Podwozie. Trójkołowe z kołem przednim, 
chowane elektrohydraullcznie do kadłuba 

(przednie) i skrzydeł (główne). Wszystkie 
golenie t eleskopowe z kolami na półwi

delcach. Amortyzacja olejowo-gazowa. Wy
miary ogumienia: przednie - 14,2 X 4,95-
-5,0, główne - 17,5 X 6,3--6,0. 

Zespól napędowy. Silnik turbośmigłowy 

Allison 250-B17D o mocy 305 kW obniżonej 
do 268 kW. Smlglo metalowe trójlopatowe 
o stałych obrotach Hartzell. Łoże silnika 
spawane z rur sta lowych, jest ono równo
cześnie wspornikiem podwozia. Wyloty spa
lin skierowane w dól pod kadłub. Osłony 

zespołu napędowego metalowe, dzielone wł 
płaszczyźnie poziomej. 

Instalacje. Paliwowa - integralne zbior
niki skrzydłowe o łącznej pojemności 350 1, 
instalacja przys tosowana do lotów odwró
conych. Hydrauliczna - służy tylko do 
c:howania i w ypuszczania podwozia, elek
tropompa zasila wciągniki goleni. Elek
tryczna - napięcie 24/28 V, prądoro<Zrusz

n.ik, akumulator 23 Ah. Tlenowa - pojem
ność butli 13,3 l. Ogrzewcza - wymiennik 
ciepła na silniku. 

Wyposażenie. Pojedynczy zestaw przyrzą

dów pilotażowo-nawigacyjnych i kontroli 
zespołu napędowego, radiostacja VHF, ADF, 
VOR/ILS, DME, transponder. 

Wyposażenie specjalne. Podwieszane pocl 
skrzydłami zasobniki z kameraml telewizyj
nymi, aparaturą do celów poszukiwaw
czych (termowizja), tratwy ratunkowe, po
j emniki ze środkami pierwszej pomocy. 
Możliwość zainstalowania kamer wewnątrz 

kabiny i zaczepu holowniczego na tylnej 
c.:ęści kadłuba. 

Uzbrojenie. Wyłącznie podwieszane na 
czter ech zaczepach podskrzydlowych. Może 
ono obejmować bomby, zasobniki z poci
skami niekierowanymi, zasobniki z bronią 

strzelecką, zasobniki z aparaturą do pro
w adzenia rozpoznania fotogra fi cznego, za
sobniki z flarami, pociski rakie towe do 
zwalczania broni pancernej i śmigłowców. 

ROZWÓJ KONSTRUKCJI. Samolot Val
met L-80TP TurboTrainer wywodzi się 

wprost z dość znanego samolotu szkolno
-treningowego L-70 Militrainer. Z L-70 wy
korzystano kadłub, kabinę, u sterzenie I 
układ sterowania płatowcem, wprowadza
jąc niezbędne modyfikacJe. Skonstruowano 
cd nowa skrzydło, zastosowano napęd tur
bośmigłowy i chowane podwozie. Podobnie 
jak L-70, nowy L-80TP j est przeznaczony 
do szkolenia początkowego i treningu, lo
t ów n awigacyjnych, n a uki I treningu akro
bacji, treningu t aktycznego, zadań obser
wacyjnych i łącznikowych, m isji poszuki
wawczo-ratowniczych, rozpoznania fotogra
ficznego, treningu w użyciu uzbrojenia, 
przekazywania obrazów telewizyjnych i ho
lowania celów. Pierwszy prototy p samolotu 
oblatano na początku 1985 r . Uległ on zni
szczeniu podczas prób w locie. Samolot 
L-80TP Tm·boTralner jest reklamowany j a
ko tani w porównaniu z innymi tej klasy 
~amolotami środek szkolenia, mogący prze
jąć do 251/ , całego cyklu szlrnlenia pilotów 
wojskowych. Obecny stan rynku samolo
tów tej kategorii stawia jednak L-80TP 
w dość trudnej sytuacji. 

10,25 m 
7,88 m 
J,30 m 
1,83 m 
1,10 m 
3,68 m 
7,38 m 
1,22 m 
3,37 m 
2,12 m 
2,19 m 
0,29 m 
1,84 m 
1,14 m 
1,15 m 

Powierzchnia stntecznika poziomego 
Powierzchnia steru wysokości 
Wydłużenie skrzydła 

2,09 m• 
1,20 m• 
7,00 
4,12 

15,00 m• 
2,00 m• 
1,80 m• 
0,91 m' 

o,§6 m• 

Wydłużenie usterzenia poziomego 
Masa własna 
Masa paliwa maks. 
Masa startowa maks. 
Masa n a podwieszeniach maks. 
Obciążenie powierzchni nośnej maks. 
Obciążenie mocy maks. 
Prędkość dopuszczalna 
Prędkość pozioma maks. 
Prędkość min. bez klap 
Prędkość min. z klapami 
Wznoszenie maks. (H = O) 
Pułap 

Długość startu na 15 m 
Lądowanie z 15 m 
Zasięg maks. (bez rezerwy) 
frofll!eń zakrętu na zte!"lł! 

840 kg 
280 kg 

1800 kg 
800 kg 

120,0 kg/m' 
6,70 kg/kW 
460 km/h 
350 km/h 
110 km/h 
99 km/h 

10,5 m /s 
7500 m 
345 m 
350 m 

1550 km 
io,p !ll 

T,M. 
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Urządzenie do wytwarzania 
rowingowych z włókien szklanych 

pre impregnatów 
i węglowych (I) 

Doc. mgr inż. MIECZYSŁAW KWIATKOWSKI 
Instytut Lotnictwa 

Zastosowanie tworzyw wzmocnionych włóknem szklanym 
i węglowym ma zwykle dwie fazy. Faza pierwsza to wy
twarzanie ręczne metodą kontaktową elementów konstruk
cyjnych przy użyciu tkanin, mat i rowingów syconych ży
wicami chemo- lub termoutwardzalnymi. Tego rodzaju 
wytwarzanie charakteryzuje się dużą pracochłonnością w 
porównaniu z wytwarzaniem analogicznych elementów me
talowych technikami przemysłowymi oraz tym, że element 
konstrukcyjny powstaje z materiałów podstawowych z po
minięciem półfabrykatu i prefabrykatu. Wynika stąd ogra
niczenie kontroli wytwarzania i duży subiektywny wpływ 
wykonawcy na jakość wyrobu. 

Jeżeli stosowanie tworzyw sztucznych wz,mocnionych 
włóknami wysokomodułowymi kończy swój rozwój na fazie 
pierwszej, to kończy się zwykle niepowodzeniem, gdyż nie 
wytrzymuje konkurencji z wyrobami metalowymi. 

Aby uzyskać pełny sukces w stosowaniu tworzyw wzmoc
nionych, po faz.ie pierwszej (którą należy trakt-ować jako 
doświadczalną, służącą do zgromadzenia niezbędnych da
nych o właściwościach wyrobu) musi nastąpić faza druga 
- uprzemysłowienie wytwarzania przez prefabrykację. 

Prefabrykacja tworzyw wzmocnionych jest to WYłwarza
nie przemysłowe preimpregnatów z rowingu lub tkanin 
sy,conych żywicami (zwykle t ermoutwa·rdzalnymi) przez WY
lewanie w roztworze lub w stanie stopiony,m. Wytwarza
nie odbywa się na urządzeniach zapewniających dużą wy
dajność, powtarzalność procesu i kontrolę następujących 
parametrów technicwych: · 

- zawartości włókna wysokomodułowego w jednostce 
preimpregnatu, np. w 1 m 2 lub w 1 kg, 

- stosunku zawartości żywicy do włókna, 
- grubości preimpregnatu lub innych parametrów geo-

metrycznych, 
- stopnia przesycenia włókna żywicą, 
- zawartości i stopnia zdyspergowania resztek powietrza 

w preimpregnacie, 
- stopnia wstępnego zażelowania żywicy. 
Wszystkie te parametry mają bezpośredni wpływ na wła

ściwości mechaniczne i wytrzymałościowe preimpregnatu, 
które tym samym mogą być ściśle sterowane i kontrolowa
ne, a prefabrykat może uzyskać odpowiedni atest. 

Mechanizacja procesu zapewnia równomierność rozłoże
nia właściwości na całej powierzchni preimpregnatu. Sta
łość parametrów t echnicznych wyrobu jest zapewniona 
przez stabilizację parametrów technologicznych wytwarza-
nia: , 

- prędkość przesuwu taśmy rowingowej lub tkaninowej, 
- szerokość szczeliny nalewającej żywicę, 
- ciśnienie hydrostatyczne w szczelinie, 
- docisk wałków sycących, 
- rozstaw wałków kalibrujących grubość, 
- temperaturę i czas wstępnego zatelowania itp. 
Preimpregnaty z tkanin rowingowych mają gorsze wła

ściwości mechaniczne niż preimpregnaty rowingowe z po
wodu gorszych warunków pracy włókna wzmacniającego. 
które jest tu pofalowane i ułożone w dwóch kierunkach. 
Dlatego też prepregi tkaninowe mają drugorzędne znacze
nie w konstrukcjach wysokoobciążonych. Używa się ich 
mniej, a urządzenia do ich wytwarzania są prymitywniej
sze. 

Podstawowym tworzywem w konstrukcjach wysokoobcią
żonych są jednokierunkowe prepregi rowingowe. Artykuł 
zawiera opis urządzenia do przemysłowego wytwarzania 
jednokierunkowych preimpregnatów rowingowych. 

Dane podstawowe 

Szerokość wstęgi preimpregnatu rowingowego 

Ze względu na łatwość łączenia i wiązania poszczegól
nych płatów prepregowych na większych płaszczyznach, nie 
stosuje się zbyt dużych szernkości wstęgi prepregowej, tym 
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bardziej że komplikuje to budowę sycarki. Biorąc pod uwa
gę szerokości sycenia stosowane przez firmy zagraniczne, 
np. Kehr Plasticanlagen AG, przyjmuje się szerokość wstę
gi preimpregnatu B = 400 mm. 

Liczba szpul rowingowych 

Liczba szpul rowingowych potrzebna do pokrycia szero
kości 400 mm jest zależna od g,rubośc i rowingu. Rowing 
wielopasmowy rozkłada się na większe j szerokości ~ 5 mm, 
lecz rowingi z włókien węglowych bywają cienkie. Aby 
uzyskać minimalną grubość wstęgi prepregowej, należy 
liczyć sdę w skrajnym przypadku z pokryciem jednym 
pasmem rowiingowym szerokości nie większej niż 1,5 mm. 
Licząc się z zakładkowym układaniem pasm rowingowych 

Ry,s. I. Schemat stojalre ~p.ulo,wego 

przewiduje się zwykle budowę stojaka szpulowego na 300 
bobin rowingowych. 

Zakres prędkości przesuwu wstęgi rowingowej 

Aby zapewnić odpowiednią wydajność urządzenia, prze
widuje się zakres prędkości sycenia V = 0+20 m/min. 

Moc potrzebna do transportu wstęgi rowingowej 

Zakładając maksymalny naciąg pasma rowingąwego 
P = 10 N, przy 300 pasmach moc transportu wyniesie: 

Rys. 2. Schemat zespołu nanosząco--ste1"Ującego 

17 



N= P•i• V= I0N·300-0,33m/s = 990W ~ lkW 

Biorąc pod uwagę, że inne opory technologiczne p~chłoną 
co najmniej drugie tyle mocy, zakłada się moc głownego 
silnika napędowego Ns = 2 kW. 

Wstępny schemat urządzenia 

Schemat ten pokazano 
urządzenie ma budowę 
duły to: 

- stojak szpulowy na 
7000 mm (rys . 1), 

na rys. 1-,-4. Wynika z niego, że 
modułową, a poszczególne mo--,4 

300 bobin rowin gu o długości ca 

- zespół nanosząca-sterujący o długości ca 3500 mm 
(rys. 2), którego zadaniem jest sycenie rowingu na pod
kładzie papierowym, kalibrowanie grubości wstęgi oraz 
sterowanie prostowodności wstęgi wzdłuż całego urządze
nia, 

- piec do wstępnego zażelowania żywicy o dług,ości ca 
3000 mm (rys. 3), 

- zespół chłodząco-kalibrujący o długości ca 3000 mm 
(rys. 3), którego zadaniem jest schłodzernie wstęgi prepre
gowej i ostateczna kalibracja jej grubości, 

- zespół napędowa-wykańczający o długości ca 2000 mm 
(rys. 4), którego zadaniem jest napęd wstęgi prepregowej, 
oddzieranie wierzchniej i dolnej warstwy papieru transpor
tującego, oklejanie folią i równanie szerokości nożycami 
krążkowymi, 

- zespół nawijający o długości ca 1500 mm (rys. 4), w 
którym następuje nawinięcie wstęgi rowingowej na szpulę . 

Analiza techniczna urządzenia 

Jak wynika z założeń wstępnych, urządzenie ma łączną 
długość ca 23 m, z uwzględnieniem odstępów pomiędzy 
poszczególnymi jego · zespołami. Szerokość urządzenia nie 
powinna przeikra,czać 1 m. Jest to więc linda o dużym 
wydłużeniu, lecz zajmująca niewielką powierzchnię (ca 
25 m 2) wraz z szafami napędowymi. 
Największym i najprostszym zespołem jest stojak szpu

lowy (rys. l), składający się ze stalowego, spawanego szkie
letu oraz rozmieszczonych przestrzennie na szkielecie 300 
imaków szpulowych 1. Imak szpulowy ma urządzenie 2 
mocujące bobinę rowingową na obrotowej osi, przy czym 
musi to być m ocowanie tzw. błyskawiczne. Obrotowa oś 
jest związana z urządzeniem naciągowym, zapewniającym 
zadany naciąg odwijającego się rowingu. Urządzenie na
ciągowe 3 ma hamulec pas·owy działający na tarczę sztyw
no związaną z obrotową osią, na której zamocowana jest 
bobina. Skuteczność hamowania hamulca paso-wego jest 
regulowana przekładnikiem mechanicznym, mierzącym na
ciąg rowingu i w układzie ujemnego sprzężenia zwrotnego 
działającym na hamulec. Siła odwijania r -owingu powinna 
być regulowana w grnnicach 5-,-20 N. 

Stojak szpulowy powinien mieć ponadto zespół rolek 
prowadzących 4 do wyprowadzenia rowingu w u stalonym 
porządku. Szerokość stojaka szpulowego ze względów prak
tyc,znych, ti. ograniczenia długości, może być nawet dwu
krotnie większa od szerokości całej linji. 
Zespół nanrnsząco-sterujący (rys. 2). ze względu na wie

lofunkcyjność i precyzję działania. jest najbardziej złożo
nym i skomplikowanym urządzeniem. W celu unikniecia 
dużych kątów załamania osi pasm rowingowych, dystans 
między zespołem nanosząca-sterującym a poprzedzającym 
go stojakiem szpulowym nie może być mniejszy niż 
3500 mm, zwłaszcza gdy szerokość stojaka szpulowego jest 
większa. 

Szkielet zespołu nanoszą ca-sterującego ma również kon
strukcję spawaną ze stalowych kształtowników. Na szkiele
cie znajdują się naspawane płyty bazowe, na których są 
ustawiane i mocowane poszczególne urządzenia zespołu. 

Pierwsze urządzenia od strony stojaka szpulowego są to 
gładkie walce prowadzące 5, służące do odprowadzenia ła-

Rys. 3. Schemat pieca i zespołiJ chł~ąco-~alibru:lącego 
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dunJrn statycZ!I1ego nagromadzonego na snującym się po 
rolkach rowingu. Są dwa walce, gdyż już tu cały rowing, 
z którego ma powstać wstęga prepregowa, dzieli się na 
dwie równe części. Za walcami umocowane są grzebienie 
prowadzące 6, które mają utrzymać ustaloną kolejność 
i porządek poszczególnych pasm rowingowych. Grzebienie 
te zbierają rowing już na określoną szerokość (równą 
szerokości wstęgi pr:epregowej) i zapewniają równomierne 
rozłożenie rowingu na szerokości wstęgi. 

Rys. 4. Schemat zespołu napi:dowo-wykańczającego 

Pary walec-grzebie11 są powtórzone jeszcze raz, na dru
gim końcu zespołu nanosząca-sterującego 7. Snujący się 
w dwóch płaszczyznach poziomych rowing zmienia kie
runek na dwóch wałkach przewijających 8 i trafia do 
grzebienia kolimacyjnego 9, któreg,o zadaniem jest przesu
nięcie o pół podziałki położenia r owingów z górnej pła
$zczyzny względem rowingów dolnych. Dzięki t emu na 
wałku prowadzącym 10 rowingi górne układają się do
kładnie między rowingami dolnymi, szczelnie zapełniając 
pasmami włókna sziklanego całą szerokość wstęgi. Ułożone 
w ten sposób pasma rowingowe ,po opuszczeniu walca pro
wadzącego 10 są wprowadzane be2'pośrednio do urządze
nia sycącego . Urządzenie sycące składa się z dwóch wal
ców kalandrowych 11, których odległość, stanowiąca o mak
symalnej szczelinie między nimi, jest ściś le regulowana. 
Ponadto walce te są dociskane do siebie z regulowaną 
siłą przez znajdujący się między nimi wsad w przypadku, 
gdyby grubość wsadu była miejscow10 mniejsza od szero
kości maksymalnej s2'czeliny. 

Wsad wnikający m~ędzy walce sycące składa się, poza 
wspomnianą wyżej ułożoną wstęgą rowingową, z warstwy 
papieru silikonowanego 12, na który została naniesiona 
warstwa żywicy, podkładanego od spodu oraz nakładanej 
z wierzchu drugie j warstwy papieru silikonowanego 13. 

Grzebienie prowadzące pasma rowingowe są elementami 
wymiennymi w zależności od następujących parametrów 
wstęgi prepregowej: 

- szerokości wstęgi, a więc liczby 1rowingów, 
- grubości pasma r owingowego, 
- grubości wstęgi prepregowej. 
Wszystkie te parametry są ze sobą ściśle powiązane, gdyż 

daną grubość prepregu można otrzymać z dużej liczby 
cienkich rowingów lub małej liczby rowingów wielopasmo
wych. Dlatego też liczba rowingów na szerokości danej 
wstęgi prepregowej także wynika z pozostałych dwóch 
parametrów. 

Ze względu na wymienialność grzebieni prowadzących, 
powinny być one mocowane uchwytami szybko mocujący
mi, przy czym uchwyty powinny mieć odpowiednie ele
menty bazujące do dokładnego ustawiania grzebieni. 

Do tej pory elementami prowadzącymi, odpowiedzialny
mi za zachowanie odpowiednie.i geometrii i struktury wstę
gi rowingowej, były grzebienie. Po złożeniu rowingu w 
jedną szczelną warstwę na walcu prowadzącym 10, pro
wadzenie grzebieniowe nie jest już możliwe. Rolę prowad
nika odpowiedzialnego za strukturę wstęgi przejmuje dol
na warstwa papieru silikonowanego. Jak wiadomo, papier 
jest dostatecznie nieodkształcalny i może pełnić taką 
funkcję. 

Jednakże papier ma błędy i braki produkcyjne. Najbar
dziej zmacząca w tym procesie jest sierpo,watość wstęgi pa
pierowej. Oczywiście spotykane sierpowatości ,papieru nie 
mają wpływu na obniżenie jakości otrzymywanego pre
pregu, mogą :natomiast utrudnić lub uniemożliwić proces 
sycenia na urządzeniu o długości ca 20 m, gdy nawet przy 
niewielkich sierpowatościach wstęga papierowa może scho
dzić z osi urządzenia tak, że będzie ocierać się o boczne 
ścianki sycarki. 
Sierpowatość papieru wynika z jego nie jednakowej g-ru

bości w poprzek zwoju. Niejednakowa grubość jest błędem 
produkcyjnym. Zwój o niejednakowej grubości w poprzek 
wstęgi jeit stożkowy, jeżeli błąd przy produkcji papieru 
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jest zjawiskiem stałym, a nie przypadkowym. Zwój stoż 
kowy to taki zwój, którego średnica z jednej strony jest 
różna od średnicy przeciwległego końca zwoju. 

Na rys. 5 przedstawiono pr zesadnie sto żkowaty zwój pa
pieru. Dla małej stożkowatości można przyjąć, że promień 
krzywizny bocznej powierzchni stożka zwoju jest w przy
bliżeniu równy: 

R=B Di 
D1-D1 

(1) 

Promień krzywizny w płaszczyźnie taśmy papierowej jest 
właściwie miarą sierpowatości papieru, przy czym im pro
mie11 jest większy, tym sierpowatość mniejsza. 
Taśma papierowa z błędem sierpowatości 1/R, przewi

jając się w urządzeniu, na którym długość toru przewi-· 
jania wynosi L, powoduje na końcu toru przesunięcie osi 
taśmy o wielkość S. 

(2) 

Podstawiając zależność (1) do (2) i porządkując, otrzymu
jemy : 

Rys. 5. Stożkowatość zwoju papiei,owego 

Jeśli np. średnica zwoju papierowego D1 = 600 mm, stoż
kowatość D1 - D2 = 1 mm, szerokość wstęgi papierowej 
B = 500 mm oraz długość przewijania L = 20 m = 20 OOO 
mm, to wówczas otrzymujemy S = 667,4 mm, co przy sze
rokości wstęgi B = 500 mm jest przesunięciem absurdal
nym. A więc wymagana dokładność wykonania zwoju pa
pierowego byłaby znacznie większa, gdyby sycarka nie 
miała sterownika korygującego. 

Rys. 7. Geometria sterownika 

Rys. 6. Prrzesu.nięcie osi wstęgi ,pa:pie
rowej od sie11oowatości 

Ze względu na to, że najdokładniej wykonywane zwoje 
papierowe mają błędy sierpowatości (przy czym sierpowa
tość zmienia się wzdłuż wstęgi papierowej zarówno co do 
wielkości, jak i co do znaku, czyli papier wije się jak 
wąż), w urządzeniu sycącym przewidziano korekcyjny ste
rownik papieru 14 (rys. 2). Sterownik składa się z zespołu 
czterech wałków, z których dwa górne są nieruchomo 
związane z korpusem urządzenia, a dwa dolne są związa
ne wspólną poziomą płytą. Walki mogą się przemieszczać, 
gdyż płyta jest zawieszona na osi pionowej wokół której 
może się obracać o kąt a. ' 
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Rys. 8. Schemat przemieszczania się ta
śmy p apierowej wzdłuż walka 

Na rys. 7 pokazano geometrię sterownika (widok z góry). 
Widać tu osie dwóch nieruchomych wałków prostopad
łych do osi sycarki oraz osie dwóch wałków przemieszczo
n ych wskutek obrotu o kąt a względem pionowej osi sy
metrii. 

I/ r-" Ow 

skokowe 

Rys. 9, Przebieg przemieszczania się taśmy papierowej 11 = f (t) 
przy wymusz,eniu sko~owym l(tJaw 

W stanie ustalonym, tj. takim, który nastąpi po dosta
tecznie długim czasie od chwili przekręcenia dolnej płyty 
o kąt a, oś przewijającej się taśmy papierowej jest pro
stopadła do osi wszystkich wałków przewijających ste
rownika. Jako odpowiedź sterownika na impuls sterujący 
C< mamy więc przesunięcie osi taśmy o wielkość Yst: 

Yit = b•sina 

gdzie : 
b - baza sterO\'VIlika -· odległość między osiami wałków, 
a - obrót sterownika wokół osi prostopadłej do położe

nia wałków. 
Zanim przesunięcie taśmy osiągnie wartość Yst, taśma 

w stanie nieustalonym wędruje wzdłuż wahków przewija
jących z prędkością dyldt i w konkretnym czasie t ma 
przesunięcie y = f(t). 
Urządzenie sterujące wykazuje właściwości elementu 

inercyjnego pierwszego rzędu, dla którego równanie cha
rakterystyc:zme ma postać: 

dy 
T-+y =Yst 

dt 

Stalą czasową T określimy z zależności jak na rys. 8. 
Prędkość przemies,zczania się taśmy wzdłuż wałka prze

wijającego wynosi : 

gdzie : 
h -- skok linii śrubowej; h = :nD • tg a, 
w - prędkość kątowa wałka, która jest stała, 
D - średnica wałka przewijającego, 
a - kąt linii śrubowej, równy kątowi między osią taśmy 

a normalną do osi wałka. 
Dla t = O, gdy a= aw (aw - kąt wymuszenia): 

dy w D 
-nD tgaw- = -w tgaw 
dt0 2 2 

a ponieważ w tej chwili y = O, przeto: 

czyli 

dy D 
T-- =Yst = T-m tgau, 

dt0 2 

2y,e 
T= - ---

Dm tga.,, 

Z geome trii układu (rys. 8) wynika, że: 

skąd: 

a więc 

Yat 
- =tgaw 

T 

Y•t 
--=r 
tgaw 

2r 
T=-

Dm 

Ostatecznie równam.ie ruchu ma postać: 

2r dy 
---+y=b•sinaw 
D·m dt 

cd. na •· 20 
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Z DZIEJÓW POLSKIEJ TECHNIKI LOTNICZEJ 

Patenty wynalazcze ·warchałowskich 

Na trwałe wpisała się w dzieje austriackiego lotnictwa 
działalność braci Warchałowskich: Józefa, Augusta, Adolfa 
i Karola, Polaków wywodzących swój ród z Galicji. 
Właściwym animatorem lotniczych poczynań ~odziny był 

August, wybitny przemysłowiec . Na początku XX w. jego 
zakJ:ady zatrudniały ok. 1000 rnbotników, w 1938 r. -
ok. 2000. U 'Progu I wojny światowej produkowały maszy
ny i urządzenia dla przemysłu spożywczego, urządzenia 
i maszyny rnlnicze, silni:ki, wagony kolejowe i lokomoty
wy, wojskowe kuchnie polowe i wozy amunicyjne, w k•oń
cu i samoloty. Począte!k dała im 'montownia maszyn do 
szycia systemu Singer utworzona w 1858 r. przez Jakuba 
i Józefa Warchalowskich przybyły,ch do Wiednia z Jasła . 
Szybko podjęli oni produkcję własnych modeli. Jeden 
z nich był eksponowany w 1862 r. na Wystawie świato,wej 
w Londynie i wyróżniony dyplomem honorowym. Później 
Jakub skoncentrował się na budowie silników gazowych 
i spalinowy.eh własnego systemu (opatentowanych), zaś Jó
zef zajął się handlem maszynami do szycia, a w końcu 
XIX w. - rowerami. W wytwórni Jakuba zbudowano sil
nik naftowy sarrnochiodu Marcusa (w 1870 r.), z Jaikubem 
też współpracował Wilhelm Kress - ojciec lotnictwa 
austriackiego. Nic też dziwnego, że problemy rodzącej siq 
żeglugi powietrznej nie były obce i synom Jakuba. Naj 
starszy Józef prze j ął po ojcu wytwórnię silników, mł-odszy 
August specjalizował się w produkcji maszyn i urządzet\ 
przemy,słu spożywczego. W 1898 r. połączył swój zakład 
ze znaną firmą „Werner und Pfleiderer" i stał się je j 
głównym udziałowcem. To jego inwencji należy zawdzię
czać rozwój zakładów u progu XX stulecia. Podstawowy 
asortyment produkcyjny fi11my stanowiły maszyny i urzą
dzenia dla przemy,słu spożywczego, z których zakład znany 
jest i dzisiaj. Zwxóćmy uwagę, że konstruktorem wielu 
z nich był August. W Austrii, Anglii, Francji i Niemczech 
opatentował m.in. maszyny do zgniatania i mieszania cia
sta, prasy do ciasta, piece do pieczenia i piece kuchenne 
z piekarnikami, s to jaki piekarnicze, suszarnie makaronów, 
wagi z dozown~kiem mąki lub ciasta dr-ożdź•owego, różnego 
typu aparaty do got,owania, termosy itd. Prawdziwą ka
rierę :i,robila kuchnia pol,owa dla wojska, na którą August 
i fil-ma „Werner und Pfleiderer" u zyskali wiele patentów 
w Austrii, Anglii, Francji i Niemczech. Weszła ona do 
wyposażenia armii austriackiej i niemieckiej. Ten sukces 
związał Augu,sta ze sfer,ami wojskowymi. Armia, w prze
dedniu I wojny światowej, była wakomitym rynkiem zby
tu. Nic więc dziwnego, że August włączył się w wyścig 
zbroj eń, zaopatrując ją w wozy amunicyjne własnej kon-

cd. ze s. 19 

Ponieważ Y st nie jest liniowo zależne od aw, przeto na
leży linearyzować zależność wokół punktu aw. 
Różniczka 2:upełna zależności Y st = b sin aw 

Lly •t = b cos aw Aa 

czyli wokół punktu aw: 

Yst = b cosaw •a = k-a 

k = b-cosa,a 

Transmitancja sterownika: 

k b•cosaw 
G(s) = --= ----

Ts + I 2r 
Dw (s)+l 

Ponieważ G(s) = y (s) , a przy wymuszeniu skokowym: 
a(s) 

a(t) = 1 (t) aw 

stąd: 
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STANISŁAW JANUSZEWSKI 

Rys. 1. Brązowe popiersie Augusta Warchalowskiego 

s tr ukcj i, w wózki zwiadowcze, w końcu i 'w amumcJę . 
W 1912 r . zbudował samochodowy ciągnik artyleryjs~i 
o nap(;dzie spalinowym i elektrycznym. Już w czasie 
pierwszej wojny światowej w zakładach Warchałowskiego 
czyniono przygotowania do podjęcia produkcji czołgu wła
snego systemu. To ostatnie doświadczenie zaowocowało w 
latach 20. budową kilku typów ciągnika gąs ienicowego, 
z przeznaczeniem dla rolnic twa. 

August interesował się też silnikiem lotniczym. W 1909 r. 
pojawił się lotniczy silnik rn.tacy jiny GJ1&me. Obserwuj ąc 
zmagania lotników ina polach Reims, August uzmysłowił 
sobie, że przyszłość samolotu wiąże się z rozwojem silnika. 
Może stać się to szansą dla zakładów, o ile samolotem 

b•cosaw 1 
y(s) = a(s)•G(s) = aw----

;: s(s+ ~~) 
W ostatnich zależnościach s oznacza zmienną zespoloną . 
Stosując odwrotną transformację Laplace'a otrzymujemy : 

tDo, 
D ·b•cosato·W 2r ( --2-) y(t) = a- 1[y(s)] = ---- - aw- 1 - e ' 

2r Dw 

a po uporządkowaniu: 

lub 

__ t_ 

y (t) = b•cosaw -aw (l -c ,;: ) 

t 

y(t) = b sinato (l - e- ~: ) 

Przebieg zależności y = f(t) przedstawiono na rys. 9. 
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Rys. 2. Samolot Warchalowski II rz 1910 Il". Za sterami Adolf war
c.haloWSkii - pilot i konstruktor 

zainteresuje się a.rmia. August natychmiast zakupił silnik 
i licencję na produkcję samolotów typu Farman, urucho
mił kolejny oddział zakładów: ,,Autoplan-Werke", w któ
rym jego brat Adolf zajął się budową płatowców. W „Mo
torenfabrik" zatrudniał Otto Hieronimusa - konstruktora 
silników i podjął prace nad samodzielną produkcją silni
ków lotniczych. Oczekując na efekty prac badawczych 
skoncentrował początkowo wysiłki na z.a.interesowaniu 
armii austriackiej samolotem jako narzędziem walki. 

Tak doszło do pr·odulocji samolotów związanej z imie
n iem Adolfa i znanych pod nazwą „Warchalowski", budo
wanych pod znakiem fiTmowym „Werner und Pfleiderer". 
W latach 1910...;-1912 „Autoplan-Werke" opuściło 16 apara-• 
tów, wśród których wyróżniamy 11 typów, w tym wodno
płatowiec (wcześniej zbudowano tutaj samolot von Pi
scho-ffa). Punkt wyjścia konst rukcji Adolfa Wairchałow
skiego stanowił samolot typu Farman, bezustannie mody
fikowany i ulepszany, na którym też eksperymentowano 
z różnymi typami silników lotniczych. W samolotach okre
ślanych mianem „Warnhalowski" Typ VII, IX, X i XI 
montowano już silniki Hieronimusa (własne ). · 

Adolf WaDchalowski, absolwent Politechniki Wiedeóskiej . 
bardzie j znany jako pilot (odniósł wiele sukcesów sporto
wych na swych samolo.tach), okaza ł s ię równie znakomi
tym inżynierem i konstru!<Jtorem jak August menagerem. 
W jego samolotach zastosowano wiele oryginalnych, wła
snych ,r-ozwiązaó technicznych. Niektóre z nich zostały 
opatentowane. 

Powszechnie zwracano uwagę na podwozie zbudowane 
ze sprężystych pałąków drewnianych, zastosowane już w 
pierwszej konstrukcji Warchalowski I Vindobona II obla
tanej 1910.05.09. Było ono 'Patentowane w Austrii pod na
zwiskiem Augusta Warchałowskiego (nr 50756, zgłosz0il1y 
1910.05.14, udzielony 1911.05 .15) oraz w e Francji pod firmą 
„bsterreichische-Ungarische Autoplan-Werke, Gesellschaft 
m.b.H." (nr 429455, zgłoszony 19ll.07.18, udzielony 1911. 
09.23). J ego autorem był bez wątpienia Adolf - główny 
!konstruktor firmy. Zwrócił uwagę na słabe strony ówcze
s,nych podwoZli, zbyt sztywnych i mal,o elastyczn.ych, któ
rych amortyzacja nie mogła zapobiec ich usz,kodzeniom 
podczas l ądowania, deformacji połączeń i pęknięci-om pod
pór. 

Drewniane podwozie Warchalowskiego (rys. 3), bezosio
we, dwukołowe z płozami jest tak skonstruowan e, że każda 
płoza 1 jest naprę żona ·s prężystym kabłąkiem drewnianym 
otwartym do dołu 2 i wspieiranym kole jnym kabłąkiem 
otwartym ku górze 5. Obie płozy są po-łączone kabłąkiem 
otwartym do dołu 6 i u sztywnione pałąkami biegnącymi 
na zewnątrz płóz 7. Płozy i wsparte na nich pałąki są 
usztywnione drutami biegnącymi na krzyż 8 i 9. W punk
cie przecięcia druty są połączone z elastycznym pieirście
niem wykonanym ze sp["ężystej taśmy m etalowej, co umoż
liwia rozchodzenie się płóz na bofoi. Końcówki pałąków 
połączone są z płozami przez panewki, w któryc h za1moco
wane do trzpie11i mogą przesuwać się w p,rzód i w tył, 
zgodnie z ugięciem pałąków. W ten sposób Adolf War
chałowski uzyskał amortyzację samolotu podczas lądowa
nia i większą trwałość elastycznego podwozia. Było on,:, 
stos-owane w rM.nych wariantach, z wózkami jedno- lub 
dwukołowymi , zamiast drutów i pierścienia amortywwane 
dodatkowv sznurem gumowym. 

Adolf Warchalowski był także autorem rozwiązania skła
dania do transportu skrzydeł wielopłata (rys. 4). Jego 
,.lJwupłat z ode jmowanymi skrzydłami", patentowany v. 
Austrii (nr 53275, zgłoszony 1910.11.12, udz.4.elony 1912.01.01) 
miał powierzchnie nośne dzielone na trzy części. Część cen
tralna każdego z płatów łączyła się sztywno z kadłubem 
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i podwo,ziem. Części zewnętrwe były związane za oomocą 
odpowiednich swor,mi. P o rozłączeniu sworzni i zluzowaniu 
drutów spinających oxaz słupków międzypłatowych było 
możliwe przesunięcie płatów względem siebie i złożenie 
ich jeden na drugim wzdłuż kadłuba, co znakomicie upra
szczał-o transport samolotu na ziemi. 

W samolotach Warchałowskiego stosowano śmigła drew
niane, dwułopatowe. ,,śmigło dreWi!1iane" patentowane było 
przez Augusta Warchałowskiego w A ustrii (nr 52461, zgło
szony 1910.05.30, udzielony 1911.11.01) i we Francji (nr 417918, 
zgłoszony 1910.07.06, ud zielony 1910.11.25). Aby zwiększyć 
wytrzymałość śmigła d zapobiec u szkodzeni-om jego kra
wędzi, Adolf Warchałowski wzmacnia ł krawędzie natarcia 
i spływu oraz końcówki łopat taśmą metalową lub oklejał 
j e odpowiedni,m materiałem (moiliwe jest również pokry
cie piasty śmigła) . Dzięki temu uzyskiwał lepsze oprofilo
wanie śmigła , zapobiegał odkształceniom krawędzi w locie 
i wydatnie w:mnaooiał kons trukcję (rys. 5). 

W samoloci e Warchalowski VI zbudowanym w trzech 
egzemplarzach w sierpniu i wrześniu 1911 r., różniącym 
się konstrukcyjnie od popirzeclnich typów i stanowiącym 
wzorzec dla następnych (VII 7 X), kabinę pilota wypo,saż-ono 
w prędkościomierz, wysokościomierz, zegar czasowy i bu
solę. Busola była też przedmiotem kolejnego patentu Adol
fa Warchalowskiego, udzielonego mu w Austrii (nr 54503, 
zgłoszony 1911.08.12, udzielony 1912.02.15). ,,Kompas dla 
samolotów" Warchalowskiego złożony był z igły magne
t ycznej swobodnie zawieszonej na stożku w komorze pły
wakowej tłumiącej jej drgania . Była ona -osadzona na osi 
w pierścieniu, obracającej się wokół osi prostopadłej do 
niej, a osadzonej w obudowie drugiego zewnętrznego zbior
nika cieczy, w formie puszki. Zbiornik był zamlmięty prze
zroczystym kołpakiem ze skalą. Ciecz zawairta w zbi·orn.iku 
tłumiła nie tylko drgania igły magnetyczinej, lecz i komo
ry pływakowej , dzięki czemu zyskano większą pewnoś0 
wskazań kompasu. 

Samolot był dla Augusta jedynie instrumentem reklamy 
czy akwizycji silników lotniczych, których produkcję po
dejmowała firma Adolf na wielu imprezach lotniczych 
demcmstrnwał wszechstronne możliwości samolotu, pl·ezen
tował użyteczność na polu walki podczas manewrów woj
skowych, wyszkolił wielu pilotów wojskowych. Gdy armia 
przystąpiła do organizacji woj·sk J.otni-czych, August zrezy
gnował z rozwijania własnej konstrukcji płatowca, skon
centrował się na produkcji silników lotniczych. 

W latach 1908..;...1909 Otto Hieronimus zbudował w firmie 
„Laurin i Klement" w Mlada Boleslav swój pierwszy silnik 
lotniczy, zabudowany w 1910 r. na skonstr>uowanym prze-

/ 

Rys. 3. Podwozie zbudowane ze sprężystych ,pałąków dr·ewnianych 
wg rysunku z memoriału patentowego (A,ustria, 11:ll' 50756) 
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zeń w Wiener Neustadt samolocie. Pracując już w zakła
dach „Werner und Pfleiderer " przystosował ten t yp silnika 
do produkcji seryjnej, którą podjęto w 1911 r. Silniki 
Hieronimusa o mocy ok. 62 kW (85 KM) (rys. 6) były sto
sowane na samolotach War,chałowskiego. Były one rozwi
jane i stworzyły całą 1rodzinę silników lotniczych (i nie 
tylko) wz;orowanych na rzędowych silnikach .samochodo-
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Rys. 4. Ideowy schemat składania skrzydeł dwupłata do ,tirans
portu wg rys unku z memoriału pate ntowego (Austria, nr 53275) 

wych o mocy do ok. 169 kW (230 KM). Były to silniki 
udane, o nisk~m obciążeniu jednostkowym mocy, trwałe 
i nie nastręczające kłopotów w eksploatacji. Podczas 
I wojny światowej były używane na wielu samolotach 
austriackich i niemieckich. Z prndukcją silników w zakła
dach Warchałowskiego jest związanych wiele patentów. 

W 1908 r. Otto Hieronimus i firma „Warchałowski und 
Seidler" otrzymali patent na „Pompę paliwa dla silników 
spalilllowych" (Austria, nr 35399, zgłoszony 1908.03.26, udzie 
lony 1908.07.15). W latach 1911-d912 firma „Werner und 
Pfleiderer ósterreichische Industrie -Werk e" uzyskała wiele 
patentów na „Gaźnrik silnika spali-nowego" (Austria, nrr 
u3351, zgłoszony 1911.05.13, udzielony 191 3.09.15 , zarejestro
wany także w Anglii pod nr 11368/1912 oraz inny: Austria 
nr 63352, zgłoszony 1912.05.10, udzielony 1913.09.15, zareje
strowainy też w Anglii pod nr 13360/1912). W 1918 r. firma , 
występująca już pod nazwą „Osterreichische Industrie
-Werke War.chałows-ki, Eissler un d A.G.", uzyskała rpatent 
na „Zawór s,prężynowy silnika gaz.owego" (Austria, nr 
82083, zglos:wny 1918.09.26, udzielony 1920.03.15) ornz na 
,,Górną skrzynię korbowodu silnika spalinowego" (Austria, 
nr 82527, zgłoszony 1918.09.20, udzielony 1920.04.15). Współ
praca z Hubertem Schiske przyni-osła firmie kolejny patent 
na „Gażniik" (Austria, nr 83005, zgłoszony 1918.02.19, udzie
lony 1920.05.15). W 1918 r. firma uzyskała także patenty 
na: ,. Urządzenie do zmniejszania sprężania wielocylindro
wych silników spalinowych" (Austria, nr 83131, zgłoszony 
1918.09.20, udzielony 1920.05.15), ,,Wielocylindrowy silnik 
spalinowy" (Austria, nr 83665, zgłoszony 1918.09.26, udzie
lony 1920.08.15), ,,Urządzenie do smarowania silników spa
linowych" (Austria, nr 84348, zgłoszony 1918.09.20, udzielo
ny 1920.09.15), ,.Ster•owanie zaworu" (Austiria, nr 85857, 
zgłoszony 1918.09.21, udziel=y 1920.02.15). w ,s-pólnie z Otto 
Hier,onimusem dysponowała także patentami na „Spalinowy 
silnik lotniczy" (Austria, nr 81859, zgłos:mny 1918.09.20, 
udzie lony 1920.03.15) i na „Urządzenie zabez;pieczające dla 
silników wysok,oprężnych'' (Aus,tria, nr 82082, zgłoszony 
1918.09.20, udzielony 1920.03.15). Wszystkie te rozwiązania 
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Rys. 5. Drewniane śmigło lotnicze Warchałowskiego wzmocnione 
na krawędZiach wg ,rysunku z memoriału patentowego .(Austria, 
nr 52461) 
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były wdrażane w silnikach Hiero budowanych podczas 
I wojny światowej i później, podobnie jak i patenty Otto 
Hieronimusa: ,,Chł-odnica i kondensator dla pojazdów" 
(Austria, nr 168 06, zgłoszony 1903. 10.16, udzielony 1904.02.15) 
i „Chł-odnica silnika samolotowego" (Austir.ia, nr 86102, 
zgłoszony 1919.11.27, ud2iielony 1921.04.15). Oryginalna myśl 
techniczna zawarta w produkowanych przez Warchałow
skiego silnikach J.otniczych sprawiła, że jego zakłady na
leżały do cz.ołowych producentów si1ników lotn iczych do 
1918 r. Po klęsce Austr,o-Węg ier kontynuowano prndukcję 
·silników, lecz już z przeznaczeniem dla celów pokojowych, 
m.in. do pojaz;dów szynowych i dla przemysłu. 
Związki Augusta Warchałowskiego z wojskiem, jego za

interesowanie lotnictwem, w końcu potencjał techniczny 
i produkcyjny własnych zakładów sprawiły, że w centrum 
jego uwagi znalazło się także u z.brojenie samolotu. 

W 1911 r. August Warchałowski otrzymał wspólnie 
z arcyiksięciem Leopoldem Salvatorem Habsburgiem pa
tenty na „Urządzenie do zmiany normalnego lotu pocisków 
wszelkiego typu" (Austria, nr 50078, zgłoszony 1911.01.04, 
udzielony 1911.05.15, zarejestrowany też w Anglii pod 
nrem 28912/191l, w Niemczech pod nrem 245032 i we 
Francji pod nrem 437853) o·raz na „Urządzenie zmieniające 
siłę działania pocisików wszelkiego typu" (Austria, nr 50079, 
zgłosz;ony 1911.03.07, udzielony 1911.05.15, zarejestrowany 
także w Anglii pod nrem 4684/1912, we Francji pod nrem 
442057 i w Niemczech pod nrem 244868). W 1912 r . Qpa
tentowali wspólnie „Pocisk-strzałę" (Austria, nr 58619, 
zgłoszony 1912.06.21, udzielony 1912.12.01, zarejestrowany 
też w Anglii pod nrem 14347/1913 i we Francji pod nrem 
459499 - w dwu ostatnich krajach tylko na imię Augusta 
Warchało•wskiego, autora rozwiązania) oraz „Nabój o spł·on
ce wewnętrznej" (Austria, nr 58620, zgłoszony 1912.06.21, 
udzielony 1912.1 2.01, zarejestrowany także w Niemczech 
pod nrem 267962, a na imię Augusta Warchałowskiego: 
w Anglii - nr 14348/1913 i we Fnmcji - n r 459500). 

Problematyka ta illlter esowala także Adolfa Warchałow
skie-go, przy czym wyraźniej szy jest t uta j związek z lotni
ctwem. W 1912 r. uzyskał on trzy patenty na rozwiązanie 
techniczne „Wyrzutni pocisków dla statków powietr znych" 
(Austria, nr 64662, zgłos2i0ny 1912.06.10, udzielony 1913.11.15 ; 
nr 64663, zgłoszony 1912.10.19, udzielony 1913.11.15; nr 

Rys. 6. Dwa sU.niki Otto Hieironimusa prooukowa-ne w za!kladach 
Warchalowslciego (eksponaty ze zbiorów wiedeńskiego Muzeum 
Przemysłu i Techniki) 

64664, zgłosz,ony 1912.12.18, u dzielony 1913.11.15). Wyrzutnia 
była połączona z celownikiem ·optycznym i odpalała poc,iski 
pod działaniem tłoka i sprężyny. Rozwiązanie to, zapewne 
wdrożone, patentowane było także w Anglii (nr 23701/ 1913) 
oraz we Francj i (nr 466561) (rys. 7). 
Udział Wa1·chałowskich w WYścigu zbrojeń i produkcji 

zbrojeniowej :przed I wojną światową i podczas I wojny 
światowe j zaznaczył się talk:że wkładem Karola Warcha
łowskiego, znanego dotychczas jako pilota, nie zaś inżynie
ra. W 1911 r. opatentował on w Austrii oryginalny pocisk 
z powierzchnią nośną, swego rodzaju torpedę powietrzną 
wyrzucaną z samolotu (rys. 8) (Austria, nr 57368, z;głoszony 
1911.12.06, udzielony 1912.09.01). W 1913 r. powrócił do tej 
idei patentując „Torpedę powietrzno-wodną" (Austria, 
nr 64890, zgłoszony 1913.02.13, udzielony 1913.12.01, zare
jestrowany też w Niemczech pod nrem 307280). Charak
teryzowała się ona tym, że powierzchnie nośne i śmigło 
ciągnące moiJna było oddzielać ,od korpusu to.rpedy wsku
tek działania wyłącznika czasowego i odpowiedniego 
sprzęgła . Dlatego ostatnią część drogi mogła ona odbywać 
w wodzie, podobnie jak torpeda wodna. 
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Au~ust Warchałowski zainteresował się również użyciem 
na i;a moloc ie karabin u maszynowego. W koopera cj i z Węg
rem - Edwardem Zapar_ką, firma „Osterreichische Indu
str ie-Werke Warchalowski, Eissler und A. G." uzyskała pa
ten t na „Wymuszone sterowanie spustem karab inu maszy 
nowego w samolocie" (A ustria, nr 80663, zgłoszony 1912. 
07.12, ud zi elony 1919.08.15). będący Tozwinię ciem wcześniej
szego patentu Edwarda Zapa!'ki (Aust r ia, n r 73564). Cho
dz i ł u o umożl i wienie strzelania przez tarczę śmigła w spo
sób zsynchronizowany z obr otami jego łopat przez połą
czenie języka spu stowego z odpowiednią tarczą palcową 
wprawianą w r uch prze z wał s il n ika . Być może wiązało 
s ię to z podjęciem w zakładach Warchałowskiego produk
cji te{:o urzą dzen ia. 

, ... - .. .. ... 
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Rys . 7. Wyr zutni'k bomb · z celownikiem op tyczn ym Adolfa war
chałowskiego wg rysunku z memoriału p atentowego (Austria, 
n,r U5662) 

Brak surowców w os tatn ich latach w ojny zmusił War
chalowsk iego i skupionych wokół niego t echn ików do sto
sowania nowych materiałów. Tak n p. w kons trukcji si lnika 
lotniczego H iero płaszcz niklowy zas tą piono żelaznym, 
a wal si lnika za miast ze sta l i ch romowanadowe j wykony 
wano ze stali chromon iklowe j, nie obniżaj ą c pr zy tym w a 
lorów technicznych tego s ilnika, a na wet poprawiając jego 
parametry. Do n owyc h poszukiwań zmu szał także brak 
ka uczuku. A ugust Warchalowski opracował wów cza s obręcz 
sprężyst ;i do samochodów c iężarowych i d o moźd z ierzy 
kalibr u 30,5. Nawiązywał tu taj w jak imś sto pniu do wcze
śniej s zych d oświadcze11 z bu dową ciągnika a r tyleryjskiego 
czy wlas,nych przemyśleń n t . podwozi kołowych k uchn i po
lowych, czego efektem były rozwiązania paten towe. W 
Aust r ii, An glii, Francji, Ni emczech i R os ji było i jes t wiele 
pa te ntów Warchałowskiego, datowanych od schy ł ku XIX w., 
a odn osz;icych s ię do proble mów łączenia , sprzęgania wo
zów jednoos iowych w ciąg, co było związane z produ k o
wanymi w ozam i zwiadowczymi i kuchniami polowymi dla 
wojska. 

Po I w ojnie światowej działalność techniczna 1 przemy
słowa braci Warchałowskich :a k oniecznoi;c! stała &.!~ ju:l 

Ry1. a. Różne typy torped powietrzno-wodnych Ka,r,ola Warcha
lowskle10 wa: ryau,nJtu z memoriału patentowe,c;o (A u. tri a , nT 04190) 

bar dzie j pokojowa. Po klęsce wojenne j i załamaniu si~ 
monarchii zakłady Warchałowskiego zdemobil izowano. Aby 
u trzymać za t rudnienie, sięgnięto do nowej produkcji. W 
montowni siLników produkowano teraz stołowe nac zynia 
e maliowane. Oddział t en rozrósł się i przekształcił w no
w oczesny zakład, znany i dzisiaj jako „Austr ia-E mail". W 
oddziale budowy elem entów silników lotn iczych urucho
miono ,produkcję ,ma szyn rolniczych: pługów motorowych, 
małych pojazdów gąsien icowych, s iewników , silników do 
m a szyn i urządzeń roln iczych, z których w iele zostało opa
t entowanych w Austrii. 

Nadal aktywny był Karol Warchałowski. W 1923 r. opa
tentował „Poduszkę na s iedzenie dla pojazdów wszelkich 
typów , a zwłaszcza dla samolotów" (Austria, zi:łoszenie 
z 1923.11.21 , re jestrowany także w Anglii pod nrem 225225, 
w e F rancji pod nrem 587½30 i w Niemczech pod n rem 
~09827). W 1937 r. opatentował „Tapicerkę pneumatyczną 
na siedzen ia i kanapy, głównie samochodowe" (Austr ia. 
zg łoszenie z 1937.11.30, rejestrow an y także we F rancji pod 
nre m 846862) . 

W la tach międzywojennych, a także współcześnie , p rzed
s iębiors two Warchałowskich utrzymało swój zdawałoby się 
archa iczny, XIX-wieczny, model zakładu wielobranżowego , 
produkującego zróżnicowany a sor tymen t wyrobów. Ułatwi
ło t o prowadzen ie w a lki konkurency jne j i pode jmowanie 
produkcji nowych, now oczesny ch wyrobów. Do d zisiaj jest 
prze d siębiorstwem rod zinnym. J eg o szefowie zajmuj;i się 
twórczośc ią techniczną, tak jak August , zna komity orga
nizator i i nżyni e-r, aktywny społecznie, t r afnie reag uj ący 
na potrzeby epoki, niosące j z sobą koszmar wojny, a le 
i wiele w ynalazków zwiększających możliwości człowieka. 
Był to inżynier z wyobraźni ą, skupiający wokół sieb ie 
znakomitych i wzajemnie uzupełn iaj ących się w spólpra
co= ików. 

NOW !IC! TECHNICZN 

Turbośmigłowa wersja samolotu Canadair CL-215 

Firma Canadair zamierza zastosować do napędu sa mo
lotu-amfibii do zw alczani a pożarów CL-21 5 tu rbinowe s il
niki śmigłowe Pratt Whi tney Canada PW120 o m ocy 
H QO k W (2025 KM), które zastąpiłyby tłokowe s iln iki 
gwiazdowe Prat t Whitney R2800 o podobnej m ocy. F irma 
uwa ±a, że współczesne turbinowe s ilniki ś migłowe o m ocy 
rzędu 1500 kW mają na tyle małe jednostkowe zużyc ie 
paliwa i na ty le krót kie czasy p rzyspieszania , że nadają 
się do napęd u samolotu przeznaczonego do walk i z poża
rami. Zastosowanie siln ików PW120 zwiększy prędkość 
przelotową samolot u CL-21 5, a przede w szystkim zmniejszy 
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jego mas~ własną o ponad 1000 k g, co pozw oli na zwi~k
szen ie ma sy „bomby" w odnej lub na przedłużenie czasu 
patrolowania o 1,5 h. Samoloty CL-215 są używane przez 
12 e uropej sk ich i amerykańskich prze dsię biorstw zaj mu
jących się zwalczaniem pożarów. W w ersji turbośm i głowej 
samolot byłby s tosowany również do transportu, patrolo
wania mórz, do poszukiwania i ratowania rozbitków oraz 
jako latający szp ital. 

W .IC. 
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Uwagi o locie odwróconym szybowca 
W. Stafiej 1 

Wizualizacja w mechanice płynów. Metody 
znacznikowania energetycznego, optyczne 
i specjalne (I) - W. Kamiński 2 

(II) . 3 
Obszar biegunowych prędkości - W. Sta-

ficj 8 
Charakterystyki aerodynamiczne samolotów 

ze skrzydłem pasmowym i kadłubem 
wytwarzającym siłę nośną - A. S. M. 
Abusahmen, K. Mac, W. Sobieraj 9/10 

Komputerowy tunel aerodynamiczny 9/10 
Optymalizacja sterowania ruchem podłuż-

nym samolotu przy starcie - S. Micha-
lak 11/12 

Eksploatacja 

Wyniki eksploatacji pod względem wskaź-
nika awaryjności sprzętu - J. l{ujawa 3 

60-lecie agrolotnictwa w Polsce - L. Ro-
galski 4/5 

Wprowadzenie nowego samolotu rolniczego 
do eksploatacji - F. Borodzik . . 6 

Badania nieniszczące w PLL LOT - .J. Ku-
jawa 9/10 

Szkolenie załóg lotniczych w przezwycięża-
niu zjawiska „uskoku wiatru" - K. Gi-
lewski, L. Gruchalski 11/12 

Kartoteka TLiA 

Grumman X-29A 
Norman NAC-1 Freelance 
Datwyler MD-3 Swiss Trainer 
Rutan Voyager 
Fokker F-27 Maritime Enforcer 
Pi per PA 46 Malibu 
PZL-130 Orlik (Eaglet) 
PZL 106BT-601 Turbo Kruk 
PZL 106BT-601 Turbo Kruk 
An-28 
An-28 
PZL Kania/Kitty Hawk 
SZD-50-3 Puchacz . 
PZL Sokół 
szn.:51-1 Junior 
PZL KR-03 Puchatek 
PZL KR-03 Puchatek 
ULS PW-2 Gapa 
ULS PW-2 Gapa 
Embraer EMB-111 . 
Agusta A-129 Mangusta 
Edgley EA-7 Optica 
Mil Mi-26 
Dornier Do-228 
Moravan Z-37T AgroTurbo 
Bell 214ST 
SIAI-Marchetti S-211 
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Valmet L-80TP, TurboTrainer . 

1 
1 
2 
2 
3 
3 

4/5 
4/5 
4/5 
4/5 
4/5 
4/5 
4/5 
4/5 
4/5 
4/5 
4/5 
4/5 
4/5 

6 
6 
7 
7 
8 
8 

9/10 
9/10 

11/12 
11/12 

Konstrukcje płatowców i ciekawe konstrukcje 

Smigłowce cywilne w Chinach 1 
Bryłowe-belkowy model odkształcalnego 

samolotu do badań drgań własnych 
J. Błaszczyk '2 

Nowa wersja samolotu Spartacus 2 
Włoski samolot ultralekki P,86 2 
Scout i Mastiff - system mini-samolotów 

zdalnie pilotowanych do obserwacji pola 
walki 2 

NASA przeprowadza studium budowy nad-
dźwiękowego samolotu pasażerskiego 2 
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Książki lotnicze 

2 - III okł.; 3 - 20; 4/5 - III okl.; 6 -
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Pomoce konstrukcyjne 

Wpływ deszczu i zanieczyszczeń powierzch
ni nośnej na zachowanie w Jocie samo
lotów o układzie kaczki (Il) . 

(III) . 
(IV) . 

Procedury określania niezużywalne j iloś ci 
paliwa dla małych samolotów 

Aspekt obliczeniowy usterzenia szybowca 
w układzie T - W. Stafiej 

Wnioski z eksploatacji 
Zabezpieczenie układów paliwowych samo

lotów od zapalenia s ię par paliwa wsku
tek wyładowań elektrycznych w atmo
sferze (I) 

(Il) 

Polskie patenty lotnicze 

3 - 19 i III okł.; 4/5 34 i 37; 7 -
III okl; 8 - 17 i III okL; 9/10 - III okł.; 
11/12 - 12 

Różne 

Modyfikacje, modyfikacje . modyfikacje -
A. Glass 

Pxopo 1zycja nowej umowy poolowej między 
przewoźnikami lotniczymi - J. Lewan
dowski 

Ekonomiczny samolot dla aeroklubów -
A. Glass 

Krajowe materiały lotnicze - A. Glass 
15 lat PEZETEL - J. Krężlewicz 
Żargon fachowy a „popr awna" termino

logia lotnicza - A. Glass 
Inwazja mikroprocesorów w lotnictwie -

A. Glass . . . 
Samoloty lekkie na lata dziewięćdziesiąte 

- A. Glass 
Aktualne tendencje w lotnictwie świato

wym - M. Morawski, M. Serafin 
Podstawy osiągnięć polskich inżynierów 

lotniczych - A. Gla~s 
Dlaczego od prototypu do produkcji samo

lotu czas jest coraz dłuższy? - A. Glass 

Silniki 

Wpływ konstrukcji silników 
na bezpieczeństwo lotu 
S. Szczeciński 

turbinowych 
M. Łagosz, 

1 
2 
3 

6 

7 
8 

9/10 
11/12 
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3 

4/5 
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7 

8 

8 

9/10 

11/12 
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17 
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16 

16 
11 
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18 
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Zastosowanie odlewania -· droga do obniż
ki kosztów produkcji silnika T700 

Przełącznikowy układ do pomiaru prędko
ści obrotowej silnika i wirnika wiatra
kowca - J. Domański, M. Foltyński 

Analiza uszkodzeń lotniczych silników tło
kowych (I) - A. Adamowicz, M. Piglas 

Silnik Rolls-Royce do europejskiego samo
lotu myśliwskiego EFA 

Analiza wpływu odległości od ziemi wlotu 
silnika odrzutowego na strukturę swo
bodnego przepływu wlotowego - T . Ga
jewski 

Analiza uszkodzeń lotniczych silników tło
kowych (II) - A. Adamowicz, M. Pigłas 

Zastosowanie nowych ceramik w budowie 
silników turbinowych -- R. Gruchalski 

Statystyka lotnicza 

Francuska prod~kcja lot:licza 1984; Smig
łowoe na świecie 

Smigłowce na świecie; Wytwórnia Dassault
Breguet; Produkcja śmigło.wców we 
Francji; Zmiany w strukturze zatrud
nienia we francuskim przemyśle lotrui
czym; Zatrudnienie we francu skim prze
myśle lotniczym 

Produkcja szybowców na świecie ; Najwięk
sze międzynarodowe regularne przewo
zy lotnicze w 1984 r. (członków IATA); 
Produkcja motoszybowców na świecie; 
Wartość produkcji kanadyjskiego prze
mysłu lotniczego (mln dol. kan.) ; Ce ny 
samolotów służbowych w 1985 r. 

Techniczny słownik lotniczy 

Rosy jskie czasowniki i zwroty lotnicze (II) 
(lII) 

Rosyjskie skróty oznaczenia nawigacji 
lotniczej (I) 

Smigłowce 
Rosy jskie skróty oznaczenia nawigacji 

lotnicze j (II) 
Sport lotniczy (]) . 

(IT) . 
Czeskie czasowniki i zwroty lotnicze (I) 

(Il) 

Technologia i materiały 

Badanie kompozytów ablacyjnych na osno-

Nr 

2 

3 

6 

6 

7 

7 

8 

2 

6 

7 

1 
2 

3 
4/5 

6 
7 
8 

10/11 
11/12 

Fe-Cu (I) - R. Król 2 
(II) 3 

Współczesne materiały metalowe stosowa
ne w konstrukcjach samolotów i śmig
łowców użytkowanych i wytwarzanych 
w Polsce - R. Król 6 

Wytrzymałość zmęczeniowa Z,1 stali mar
tenzytycznych utwardzanych wydziele
niowo (maraging) w powietrzu i środo
wisku korozyjnym - J. Chodorowski, 
W. Bilous, J. Wasiak 8 

Zastosowanie nowych ceramik w budowie 
silników turbinowych - R. Gruchalski 8 

Urządzenie do wytwarzania preimpregna-
tów rowingowych z włókien szklanych 
i węglowych (1) - M. Kwiatkowski 11/ 12 

Wyposażenie i osprzęt 

Wyposażenie pilotażowo -111lawigacyj ne na 
pokładzie pasażerskiego samolotu BAe-
-1 46 - J. Graffstein 1 

Z działalności Sekcji Lotniczej SIMP i SITK 

1 - III okl.; 6 - nr okł. ; 7 - III okł.; 
9/ 10 - III okł. 
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Z dziejów polskiej techniki lotniczej 

PWS U -6 - pierwszy projekt samolotu to
warzyszącego z zakrytą kabiną załogi 

17 A. Morgała 

4 

6 

6 

18 

20 

3 

3 

3 

15 
10 

10 
12 

15 
10 
15 
15 
10 

7 
5 

7 

8 

20 

17 

7 

Szyl>owce z biało-czerwoną szachownicą 
A. Morgała 

Ruch oporu w zakładach lotniczych na 
Okęciu (1939---;-1944) - P. Matusak 

Próby w locie szybowców SZD -· dzieje 
rozwoju, współczesność, perspektywy -
J. Roman 

Polskie balony wolne 1924---;-1939 - A. Mor
gała 

Studia lotnicze Polaków na Politechnice 
Wolnego Miasta Gdańska (1926---;-1939) -
M. Konarski 

Inżynierowie jako autorzy publikacji lotni
czych - T . Królikiewicz 

Wydział Przemysłu Lotniczego w P ionie 
Przemysłu Wojennego (1940-;-1944) 
A. Glass 

Patenty wynalazcze Warchałowskich 
S. Januszewski 

Ludzie polskiej techniki lotniczej 

J erzy Nikol (1905-;-1985) 

Projekty i protot.ypy 

McDonnell Douglas C-17 
Agusta Al09K 
British A~rospace BAe 146-300 
HAL ALH (Advanced-Light Helicopter) 
Aeritalia-Partenavia AP68TP-600 Viator 
Eurocopter Combat Helicopter 
PZL-130T Orlik Turbo 
SZD-48-3M Brawo 
PZL-140 Gąsior 
An- 3M 
IAR 317 Airfox 
UTVA L asta 
Short Brothers Shorts 450 
PZL-126 Mrówka 
Aeritalia-Parten avia P86 Mosquito 
Antonow An-124 Rusłan 
L et L-610 
Hiller, RH-1100 M Hornet 
Iliuszyn Il-96- 300 
Agu sta A l X Y 
M udry CAP-230 

Okładki 

Samoloty szkolne Morane MS35 
Samoloty LVG C.V. 
Samoloty L WS- 3 Mewa <I prototyp, III 

prototyp, I prototyp zmodyfikowany) 
Samoloty Fokker D-VII 
Samoloty rozpoznawczo-bombowe Breguet 

XIX (kpt. B. Orlińskiego, rozpoznawczy 
i bombowy) 

PZL-110 Kol i ber 
Smigłowce PZL Sokół 
PZL-130 Orlik 
Samoloty myśliwskie PZL P.7a 
Samoloty liniowe Potez 27 
Samoloty Potez XXV 
Potez XXV 
Samolot myśliwsk i Hawker-Hurricane I w 

1940 r. w polskich dywi zjonach 303, 315 
i 30G 

Prototypy PZL P.11: P.11/I, P.11/II, P.11/II 
Gnóme-Rhóne, P .l 1/III 

Samoloty PZL- ll O Kol iber 
PZL-106 BR Kruk 
Samoloty myśliwskie PZL P.lla ze 111, 

113 i 114 eskadry 1 pułku lotniczego 
w Warszawie (1937 i 1939 r .) . 

Samoloty PZL P.11: PZL P.11/III, PZL 
P.llb-K, PZL P .llb-L, PZL P.11.IV, 
PZL P.11/IV 

Nr Str. 

1 23 

2 23 

3 21 

4/5 35 

6 21 

7 21 

8 22 

9/10 22 
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20 
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31 
31 
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9 
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II okł. 
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4 

1 
4 
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4 
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4 

1 
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Bilous Waldemar: patrz Chodorowski Jan 
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wego na strukturę swobodnego przepły-
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9/10 

6 
7 

8 

2 

6 

4/5 

8 

3 

3 
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Gilewski Kazimierz, Gruchalski Ludwik: 

Kierunki rozwoju cywilnych samolotów 
transportowych w krajach członkow-
skich ICAO 9/10 
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nologia lotnicza 6 
Inwazja mikroprocesorów w lotnictwie 7 
Samoloty lekkie na lata dziewięćdzie-
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Str. 
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Podstawy OsUlgnięć polskich Inżynierów 
lotniczych 9/10 
Wydział Przemysłu Lotniczeto w Pionie 
Przemysłu vVojennego (1940+1944) 9/1 0 
Dlaczego od prototypu do produkcj i sa-
molotu czas jest coraz dłuższy? 11/12 

Graffstein Jerzy: Wyposażenie pilotażowo 
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Gruchalski Ludwik: patrz Gilewski Kazi-
mierz 9/10 

Gruchalski Ludw ik: patrz Gilewski Kazi-
mierz 11/12 
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Januszewski Stanisław: Patenty wynalaz-
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Kamiński Witold: 
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Wizualizacja w mecha
Metody znacznikowania 
optyczne i specjalne (I) 

Konarski Mariusz : 
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Kl'ę żlewicz Jerzy: 15 lat PEZETEL . 
Król Rysza.rd: Badanie kompozytów abla

cyjnych na osnowie Fe-Cu (I) . 
(II) . 

Współczesne materiały metalowe stoso
wane w konstrukcjach samolotów i śmig
łowców użytkowanych i wytwarzanych 
w Pol sce 

Królikiewicz Tadeusz: Inżynierowie jako 
a u torzy publikacji lotniczych . 

I{ujawa Jan: Wyn i:-.i eksploatacji pod 
względem wskaźnika awaryjności sprzętu 
Badania nieniszczące w PLL LOT 

Kwiatkowski Mieczysław : rząd,:enie do 

L 

wytwarzania preimpregnatów rowingo
wych z włókien szklanych węglo
wych (I) 

Lewandowski Jacek: Propozycja nowej 
umowy poolowej między przewoźnikami 

2 
3 

7 
4/5 
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3 
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9/10 
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lotniczymi 1 

Ł 

Ła:osz Michał, Szczecińsk i Stefan: Wpływ 
konstrukcji silników turbinowych na 
bezpieczeństwo lotu 1 

M 

Mac Krzysztof: patrz Abusahmen Adel 
Sułtan Massaud 9/10 

Matusak Piotr: Ruch oporu w zakładach 
lotni czych na Okęciu (1939+1944) 3 

Michalak Sławomir : Optymalizacja stero-
wania ruchem podłużnym samolotu przy 
starcie 11/12 

Str. 
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Nr Str. Nr Str. 

Morawski Michał, Serafin Marek: Aktualne 
tendencje w lotnictwie światowym . 

Morgała Andrzej: PWS U-6 - pierwszy 
projekt samolotu towarzyszącego z za
krytą kabiną załogi 

p 

Szybowce z biało-czerwoną szachownicą 
Polskie balony wolne 1924+1939 

8 

1 
2 
6 

18 

23 
23 
21 

s 
Serafin Marek: patrz Morawski Michał . 
Sobieraj Wiesław: patrz Abusahmen Adel 

Sułtan l\fassaud 
Stafiej Wiesław: Uwagi o locie odwróco

nym szybowca 
Obszar biegunowych prędkości 

8 

9/10 

1 
8 

18 

3 

4 
3 

Aspekt obliczeniowy usterzenia szybow
ca w układzie T 7 15 

Piglas Mieczysław: pairz 
Andrzej (I) 

(Il ) 

Adamowicz 
6 
7 

4 
18 

R 

Stanisławski Jarosław: Badanie możliwo
ści uniknięcia rezonansu łopaty wirnika 
śmigłowca przez zmianę jej parametrów 
(I) 

(II) 
Szczeciński Stefan: patrz :bagosz Michał 

7 
8 
1 

4 
5 

20 

Rogalski Leszek: 60-lecie agrolotnictwa 
w Polsce 

Roman January: Próby w locie szybowców 
SZD - dzieje rozwoju, współczesność, 
perspektywy 

\Varunki prenumeraty na 1987 r. 

4/5 

4/5 

33 w 
35 Wa!iiak Jan: patrz Chodorowski Jan 8 

Prenumeratorzy zbiorowi - jednostki gospodarki uspołecznionej, instytucje i organizacje społeczne zamawiają prenumeratę, doko
nując wpłaty na blankiecie „polecenie przelewu" rozszerzonym dla potrzeb Wydawnictwa o część dotycz11c11 zamówienia. Blan• 
klety te będą dostarcza ne przez Zakład Kolportażu. 

Prenumeratorzy Indywidualni - osoby fizyczne zamawiają prenumeratę, dokonuj11c wpłaty w UPT lub NBP na blankiecie Wy
dawnictwa lub na blankiecie NBP. N a odwrocie wszystkich odcinków blankietu należy wpisać tytuł czasopisma, okr&s prenumeraty, 
liczbę zamawtanych egzemplarzy oraz wartotć wpłaty. Wpłacać należy na konto NBP III 0/M warszawa 1036-7490-139•11. 

Prenumerata ulgowa przysługuje wyłącznie osobom fizycznym członkom SNT, studentom 1 uczniom szkół zawodowych. Warun
kiem prenumeraty ulgowej jest poświadczenie blankietu wpłaty (przed jej dokonaniem) na wszystkich odcinkach pieczęcią kola 
SNT, wytszej uczelni lub szkoły. Sposób zamawlania prenumeraty taki sam jak dla prenumeraty indywidualnej. 
Prenumeratę ze zleceniem wysyłki za granicę - zamawia się tak jak prenumeratę indywidualną. Dodatkowo należy podać 

na blankiecie wpłaty nazwisko i dokładny adres odbiorcy. Cena prenumeraty ze zleceniem wysyłki za granicę jest dwukrotnie 
wyższa. 
Przedpłaty na prenumeratę przyjmowane są w terminach: 
- do 10 listopada na I kwartał, I półrocze l cały rok następny, 
- do 28 l utego na II, III, I V kwartał l Il p6lr ocze, 
- do 31 maja na III, IV kwartał l II półrocze, 
- do 31 sierpnia na IV kwartał. 
Informacji o prenumeracie udziela Zakład Kolportażu Wydawnictwa NOT-SIGMA, ul. Bartycka 20, 00-718 Warszawa lub skr. 

poczt . 1004, 00-950 Warszawa, tel. 40-00-21 w . 249, 293, 297, 299 oraz 40-35-89. 
Eg?.emplarze archiwalne czasopism - można nabywać za gotówkę w Klubie Prasy Technicznej w Warszawie, ul. Mazowiecka lll, 

tel. 27-43-65 oraz w Dziale Handlowym Wydawnictwa ul. Bartycka 20, skr. poczt. 1004, 00-950 Warszawa, na rachunek dla instytucji, 
lub za zaliczeniem pocztowym dla osób fizycznych. 

Cena prenumeraty: kwartalna normalna 390 zl, kwartalna ulgowa 120 zł, półroczna normalna 780 zł, półroczna ulgowa 240 zl, roczna 
normalna 15ti0 zł, roczna ulgowa 480 z! . 
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STRESZCZENIA 
GRZEGORZEWSKI J.: Samoloty rolnicze z 

· napędem turbośmigłowym. TLiA, t. XLI, 
1986, nr 11/12, s. 3 

W artykule omówiono problemy związa
ne z zastosowaniem turbinowych silników 
śmigłowych do napędu samolotów rolni
czych. Przedstawiono rolnicze wersje sil
ników turbinowych PT6A firmy Pratt and 
Whitney of Canada i opisano samoloty rol
nicze z napędem turbinowym pokazane na 
wystawie samolotów i śmigłowców rolni
czych zorganizowanej w Polsce z okazji 
V konferencji naukowo-technicznej krajów 
RWPG. 

GILEWSKI K., GRUCHALSKI L.: Szkolenie 
załóg lotniczych w przezwyciężaniu zjawi
ska „uskoku wiatru". TLlA, t. XLI, 1986, 
nr 11112, s. 6 

Opisano zjawisko „uskoku wiatru", spo
sób przeprowadzenia jego pomiaru oraz me
todę szkolenia załóg opartą na wynikach 
badań t ego zjawiska stosowaną w centrum 
szkolenia amerykańskich linii lotniczych . 

MICHALAK S.: Optymalizacja sterowania 
ruchem podłużnym samolotu przy starcie. 
TLlA, t. XLI, 1986, nr 11/12, s. 7. 

Przedstawiono metodę optymalizacji I 
automatyzacji kontroli rozbiegu 1 startu 
samolotu na przykładzie samolotu pasażer
skiego Tu-154. Zaprezentowano algorytm 
kontroli procesu startu oraz przedstawio
no wykresy będące wynikiem obliczeń. 

KWI_ATKO_WSKI M.: Urządzenie do wytwa
r7:ama pre1mpregnatów rowingowych z wló
kum szklanych i węglowych (l). TLiA, t . 
XLI, 1986, nr 11/12, s . 17 

W artykule omówiono proces wytwarza
nia prelmpregnatów rowingowych na tle 
budowy l działania urządzenia do przemy
słowego wytwarzania tego rodzaju preim
pregnatów. 

JANUSZEWSKI S.: Patenty wynalazcze 
Warchałowskich. TLlA, t. XLI, 1986. nr 11/ 
/12, s. 20 

Przedstawiono lotniczą działalność wyna
lazczą braci Augusta, Adolfa I Karola 
Warchatowskich w latach 191071923 w Wied
niu. Ich patenty dotyczyły samolotów sil-
ników i uzbrojenia lotniczego. ' 

CONTENTS 
GRZEGORZEWSKI J.: Turbo-prop ag-pla
nes. TLlA, vol. XLI, 1986 , No. 11/12, p. 3 

Problems connected with appllcatlon of 
turbo-prop engines in ag-plane propulslon 
systems ha ve been dlscussed. Agrlcultural 
version of the PT6A turbine engines made 
by Pratt and Whitney of Canada have b een 
shown and ag-planes with propulsion sys
tems, d emonstrated at the a grlcultural ae
roplane and hellcopter exhibition which 
was orga nized In Poland on the occasion 
of the 5-th scientific-technlcal conference 
of the CMEA countrles, have been descrl
bed . 

GILEWSKI K. . GRUCHALSKI L.: Training 
of fligllt c1·ews in overcoming of the "wind 
shear" effect. TLlA, vol. XLI, 1986, No. 
11/12, p. 6 

,::rhe "wlnd shear" effect , method to me
asure lt, and method of tralning fllght 
crews based on r esults from lnvestigatlons 
of thls phenomenon and applie d at a 
tralnlng centre of Amer\can alrlines, h ave 
been described. 

MICHALAK S.: Optimizatlon of controlling 
iongitudina l ai~raft motion during take
-off. TLiA, vol. XLI, 1986, No. 11/12, p. 7 

A method of optlmizatlon and automa tion 
of controlling aircraft take-off process, in
cluding the take-off run, applied to the 
T u-154 passenger a eroplane as an example, 
has been demonstrated. The take-off pro
cess control algorithm has been presented 
and graphs resultlng from calculatlons have 
been shown. 

KWIATKOWSKI M.: A devlce to produce 
roving lay-ups of glass and carbon fibre 
(I). TLiA, vol. XLI, 1986. No. 11/12. p. 17' 

Roving lay-up making process as well as 
constructlon and operatlon of a devlce for 
industrial preparatlon of lay-ups of thls 
type have been described. 

;r ANUSZEWSKI S.: The Warchałowskis' pa
tents. TLiA, vol. XLI, 1986, No. 11/12, J.l. 20 

The aeronautlcal inventlve activity of the 
Wa rchalowskl Brothers, i.e. August, Ado!! 
and Karol, in Vlenna In the years 19107 
+1923 has been presented. Their pa tents 
cove red inventlons within the scope or 
aircraft and alrcraft engines and armament. 

cd. na III ok?. 
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,Jerzy Feliks Nicole (od 1932 r . Nikol), syn 
Feliksa pracowrn k a zak ł a du ubez pi eczeń, 

urodz ił się w W ~rszawie 18.05. 1905 r. Uczę

s;,,cza ł do gin1 n . A. Mickiewicza w W a rsza 
wi e. gdzie w 1924 r. zclal ma turę . W szkol e 
średniej (od 1920 r .) zajmował się mod e
larstwem lotn iczym. W 1922 r. wykonał 

cluży l a tający mocie ! dwupłatowca z k a r
tonu e napędem gum owym, w ys tawi! ;;o 
\\. L yn1że roku na \v ystawie c.lorobku sz.ko
ły. K o rzystał z mocl e la rni p rzy gimn. M. 
Beja, prowadzonej przez Berna rd a Sznyce
ra . W latach 1924+ 1929 studiowa ł n a W y
dziale Jv.cchan iczn y m (Sekcja Lotnicza ) Po
lit ch niki Warszawski e j. Na pocz-1tku 1929 r. 
rczpccq ł pra cę j ako asys t ent ae rod y n a--
n~iki w L aboraton un1 
Politcc'.m iki Lwowsk ie j 

Ae rod y nami cznym 
u pror. Zygmunta 

F t1ci1sa. W e L wowie wraz z Ad a m en1 No
\\·o tn ym opr;, cowa l proje kt wstępny szy
br.wca bezogonov,ego. nas tępn i e A. Nowot
ny z J. Na leszk icwiczcm zrealizowa ł g o 
Jak o NN · I. W cze rwc u 1929 r . zcla l egza
min d y plomowy i n ż. niec h. w W a rsza wi e-. 
Tema t em J ego pracy clyplom cwej u prof. 
l<arola T aylo ra był s ilnik 7-cy linclrowy 
tęcl ą cy p,·zeróbką siln ika Wright Whirlwin cl 
(i:odobn 1 koncepcję mia ł , ilnik Cza rn y Pio
truś St. Nowkuński ego ). 0 :1 maja 1929 r. 
cło maja 193 1 r . pracował j a ko młodszy 

konstruktor w Podlaskiej W ytwó rni Samo
lotów, a następnie rozpoczą ł pracę w In 
s tytucie Bacla1'l T echnicznych Lotnictwa v-; 

Warszawie j ako konstruktor . 
1.9 .1 931 r. został powoła ny cło woj ska , a 

29 .2 .1932 r. ,wolnion y z powodu chorob y. 
toteż nie odby ł szkol enia lotniczego w Dęb
linie. 

W 1929 r. j eszcze przed clyp lomem roz
począł projektowani e sa molotu am fibii 
A-2. W 1930 r. z os ta ł y wykona n e clmucha
nia k ad ł uba rnmolotu w Instytucie Ae ro
dynam icznym w W arsza\vi e. W 1934 r. "' 
tym Ins t yt u c ie zos ta ł y prze prowadzone ba
dania tun e lowe moclclu ca ł ego sa molot u 
Projekt samolotu zos t a ł wykona n y dzięki 

do tac jom Dow6clz twa Mary narki Woj e nnej. 
W 1935 r. proj ekt i oblicze ni a zosta ł y za-

ZUSAMMENF ASSUNG EN 
G RZ F.GORZEWSKI J.: Agrarflugzeuge 
mit Turbinen-Luftschrauben-Antrieb. TLiA , 
XLI ,Th rg ., 1986, H . Jl /12, S. 3 

In dem Aufsatz we rclen Probl eme der 
Anwenclung von Luftschrauben-Turbinen
moton,n rnr den Antrieb d e r Agrarflug
ze uge beha nd e lt. Es werden die Agrarver
s ionen d e r Turbinenmotorc von Pra tt uncl 
Whitney of Canacla vo rges te lll. die auf cler 
Flugzeug- und Hubschrauberausstellung i.1 
Polen, an Uisslich cler w issenscha ftli ch-tech 
nischc n Sitzung d e r RG W-L:inde r , gezeigt 
w orclen s incl. 

GI LEWSKI K., GRUCHALSKI L. : AusbiI
dung cler Fługzeugbesatzungen beim Uber
winden des "Windsprung"-Effekts. TLIA, 
XLI Jhrg., 1986 , H. l 1/12, S. 6 

Es wircl das Effekt cl es „Winclspru ngs ··. 
clie Durch[iihrung se in er M essun g sowie die 
Ausbilclungsmethocl e cl e r Besa tzungc. ,, ge
stUtz t a ur Ergebnissen libe r clic Erforschu ,1g 
clieser Erscheinung, ciie in1 Ausbildungs
zentrum cl e r amcr ikanischen F luggese ll 
scha ften angewandt w ircl , dargcstellt. 

MICHALAK S. : Optimalis ierung cler Steue
rung der Uingsbcwcgung des Fługzeuges 
beim Start. TLiA , XLI JIHg., 1986, H. ll/1 2. 
S. 7 

Es wircl e ine M c thode !Ur clic Optima li
s ierung und Aulomatisierung cl e r KontroJle 
bei m Anla ur u ncl Sta rt cl es Flugzeuges am 
B e ispie l des Passagiernugzeuges Tu-154 be-

LUDZIE POLSKIEJ 

t w ierdzon c prze,. lnEtytut Bacl a ,1 Tccllnicz -
n yc l1 Lo!nictwa. 

W 1936 r . budowę r mf1bi i A-2 rozpoczę ł y 

W a rszta t y Mo rskiego Dywizjonu Lotnicze
go w Pucku . l:lud owa b y b prowa dzona 
poci ki eru nki em maj s t ra Achi mowa. Zakoń

cz9no j ą w lutym 1939 r. W clniu 4.3. 1939 r. 
be. ma n Ka czma rczyk wykona ł n a niej 
p i rwszy lol. Był t o j edyny samolot am 
filJia polskie j kons trul<c ji wypróbowany n a 
w odzie. Samolot we wrześniu 1939 r. został 

zdobyty przez Niemców i przewiezion y do 
Rostocka. I nż. ikol w la tach 1932+1939 
1., y ł konstruktorem urząclz e;i badawczych 
i prowadził pomi a r y l aboratory j ne w In 
s1y t~ci c Ae r ody n a micznym w Warszawie. 
Wyko na ł proj kt y wag cło b r d a 11 modeli 
w loc ie swobodn ym . przy gwałtown ej zmia
nie k ~!ta na ta rc ia. rło pomiarów mon1en
tów p o przecz n yc h przy w yc h y len iu lotek i 
do po,n iaru momentów z: \viasow ych lotek 
i s t e ró w. Opracował publikację .. Sta t ecz
n ość samolotó w. Zjawisko korkociągu ", 

l<lóra nie zdą żyła się uk ,- zać przccl wybu
c-1,cm wojny. W l a ta ch 1938-s- 1939 pracow;,I 
w Biurze Studió w (konst rukcyjn y m biurze 
protot y powy m) W y twó rrn Płatowców PZL 
w W a rszawi e. 

\V 1935 r . wykl ~ cl a ł budowę sa molotów 
w P a r,stwowej S zk ole Lotniczo-Samocho
dowej w W a rszawie. W 1937 r. w Ae roklu
bi e W arszawskim 113 11-28 i RWD-8 w y
szkolił się n a pi lota samolotowego. 

W H139 r. za ł oż. y l warsztat pn. ,,W y twór
nia a rmatur do lam p e lektr y cznych" \V 

W a rszawie przy ul. Puławskiej li. Podczas 
·.vojn y w warsztacie t y m proclukowal la m
p y kreśl arsk , e, syreny a larmowe, wahliwe 
wenty latory stołowe oraz riksze towarowe 
,e skrzyni ą z t y lu. 

W maju i czerwcu 1945 r. pracował w 
Ce ntra lnym Biurze Lotniczych Bada ń w 
W u rszawie. Ocl 1.7.1943 cło 1.9.1946 r. był 

d y rektorem t echniczn y m Zjednoczenia Prze
n1 yslu Lotniczego - Grupa Jele ni a G ~ra 
(d y r ektore m by ł B. Bochenek). gdz ie w y -
konał proj ek t ws t ępn y kilkumic jscowego 
~a ,nol utu pasażerskiego , a od 1.9.1 946 r. do 

ha ndelt und der Algorilhmus rur cli e Kon
trolle des Sta rt vo rga ngs sowie e rrech nete 
Diag ra mme vorgestellt. 

KWIATI<OWSI< I M. : Einri chtung zur Her
s tellung von Rowing-Vorimpregnierstoffe n 
aus Glas- uncl Kohlefasern (I). TLiA, XLI 
Jhrg., 1986, H . 11/12, S. 17 

Es wird der Vo r gang der H erste ll ung von 
Rowing-Vorimpregnierstoffen hinsich t lich 
des Aufbaus und Wirkun g eine r Anlage 
zur fabrikmass igen Proclu !,t ion di esc r Vo
rimpregnierstoffe e rorte r t. 

JANUSZEWSKI S. : Erfinclungspatente cler 
Gel.Jriicler Warchałows ki. TLiA, XLl Jhrg. , 
H . 11/12, S. 20 

Es w ird di e crfincler ische Tati gkeit im 
Flugwesen cler GebrUcler August, Aclolf und 
Karol Warch a lowski in d e n J ah rc n 1910+ 
+ 1923 in Wien clargcste ll t. I11r c P atente 
umfasste n FJugzeuge , Motor e und clie Flug
zeugbewaffnun g. 

CO.D:EP)KAHM.51 
f)KE[O)KEBCKH E.: Ccm.c1.:oxoJHiic-rnc1111b1C cai\10-
JlCTt.1 C Typ6omm T0Dbll\1 11 JlDlfraTCJUl'MH. T Jl HA' T. 41 ' 
1986 r ., N• t 1/12, c. 3 

CTrlTbff TI0CDJłWCIIU npo6n CMi1M , CB.R Ja lll-lLfM C np11-

Me tt Cl-ll1CM Typ60D HIITODblX LlbHfaTeneH ,ll]UI cCnhCK0X0-
1HiiCTOCHHbtX CUM0JlCT0ll. On11ca11b(CCnbCKOXOJJ1 iiCTBeJ-1-

l-lhfC oap1<aJ-1Tb( Typ6onHHTODb1X LlD HfaTen e ii nT6A 
(~Jll)Mb[ JlpaTT-YIITH Cft Kaua.na, onuca1-1b( CCllbCK0X0-

'l HiiCTDClll-ll, fC C3M0nCTbf C T y p6ont11-ITODl,I.Mll .nn 11raTe

JIHM 1t, TIOKa33Hll.b(C 1-1a Hb{CnlBKC CCnbCKOX03JłliCTDCJ:1HblX 

TECHNIKI LOTNICZEJ 

Jerzy Nikol (1905 1985) 

30.6 .1947 r. by ł wykl aclowcą tec hnologii w 
Ośrodku Szkolenia Zawodowego w J elen iej 
Górze oraz w J3tach 1947+1 948 prowa clzil 
wykład y w Szkole Szy bowcowej w Jeżowie . 

Hównoczcśni e 13.6.1946 r. za leży ! Wytwórni <: 
Precyzy jnyc h Przy rządów Kreślarskich 

orma·• w Jelenie j G ó r ze, któ re j by ł cl y 
r c l<torem t ech nicznym cło czasu. gcl ? 
1.1.1 949 r . wytwó rni a zosta ła prze niesiona 
do W a rszawy, a l0.5.J95J r. przeję ta prz ,., 
Spó lcl zielni ę .,Ska la". W y twórnia procluko
w a la cy r k le kreśla rsk i e. 

w 1n46 r . wykona ł projekt 6-skl aclowej 
w agi a e rod y n am icz n e j cll a Politechniki 
Ló clzkie j (obecnie ni eczynna. w Instytuci e, 
Pojazdów , ul. Żeromskiego 116). Ocl 1.1. 
1949 r. cło 30.9.1953 r. pracował w Ins t y tu ·· 
ci e Aero<1 y namicznyn1 Politechniki War
szawski e j jako a diunkt , kieruj ąc oclbuclow, 
urza cl zcń pomiarowyc h. W roku akaclcmi
cki,.;, I95C/1951 prowadził wykład y mech;,
nizmó w lo tniczych w Szkol e In żynierski ej 

tm. w a w I be rga w Warszawi e. Ocl 1.12. 
195,: r. cł o 31.8 19S4 r. by ł pracowniki e m In
s tv tutu P ocl ~tawowych Probl e m ów Techniki 
P AN w Warszawie, gdzie w Zakładzie Me
c h a niki Cieczy i Gazó w w Pracowni Me
chaniki Lotu proj ek towa ! przyrząd y pomia
r owe c .rnjniki clla laminarnego tunelu 
a c roclynamicznego. Równocześ ni e ocl 18.-1. 
1955 r. tto 31.12.196 l r. pracowa ł na pól e ta
t li w laboratorium ae r ody namicznym In
s t y tutu Lotnictwa w warszawie przy tune
lu aerod y n a miczn ym o ś r ednicy 5 m. Od 
1.9.1964 r. cło 30.6 .1971 r. byt samodzielnym 
pracownikiem n a ukowo-badawczy m (ówcze
~n y odpow iednik docenta) w Instytu ciP. 
Automatyki Polskie j Akademii Nauk. 30.3. 
1r7t r. przeszedł na emery turę. Ocl 1.8.1971 r . 
cło 30.6.1980 r. pracowa ł jako tłumacz w 
Branżowym Ośrodku In form acj i aukowo-
-Techniczn e j i Ekonomiczne j w Mera-
. P!AP ( Przemysłow y Ins t ytut Automa t yk i 
Pon1iarów) w W a rsz;:iw ie . Zmar ł dnia 9.4 . 
19a5 r. w W ar,·za wic w wieku 8J lat. Zo
stn ł pochowan y na cmenta rzu Powązkow 

~ki1n. 
A.G . 

ca MOlICT0B J.f nepT0lICT0H, COCT OflB WCi.iCJł B Ilom„wc 
no n ono.ny TIJłTOH 1-1 ayi1110- TCXHH'iCCKOi,i KOH(pCpCllUHJ-ł 
CTpau C3Ba. 

rMJIEBCKJ,1 K., rPYXAJlbCKJ,1 Jl.: 06y~e1111c JKII · 

naiKCfi caMOJICTOB 6opb6C C ffUJICIIHCM rpa.n1tc11Ta BCTJ)a 

no obtcoTc. TJh1A, T. 4 1, 1986 r . , N2 11 / 12, c. 6 
Onnca1-1 0 JIBnCHHC rpa .nuc11Ta BCTpa ( ,,HO)KHHU DCT

poo"), MCT0.llb( ero H3MCpC l-łiiJI H .MCT0Jl 06r1e1u1~ 

JK Hlla)Keil , o n epTbl'll Ha peJynbTaTax nccne,nooamrn 
lTOro smnemrn, opr{MCJUICMbUł n o6yLi t--nenbHOM u.e1-1Tp:C 
3MCpHK8HCKlłX aeHanmmiL 

M v1XAJ1JIK C.: OnT1tM11Jau11R ynpaonc1111ff npononbll.blM 
IlU Jl,t\CłlJI CM caMOJICTa 113 DJJlCTC. T Jl lfA ' T. 4 1 J 1986 r. ' 

N• 11 /12, c.7 
OnHCałl MCT0.U 0J"ITHM1133ll.J,flt lt UBT0M8Tl133UHH 

K0I-ITP0JHł paJ6era 1-1 UJJleTa caM0JlCTa Ha npt1MCpe 
nacca>KH.pCKo ro caMoneTa T y- 154 . JloKaJa 1-1 anropH<l>M 
ynpaoJlC l-łllH 0 JJlCT0J\,<I 11 11p1-t0CACTH,l .n narpaMM bl. HBllfl-
1-0UUfCC.R p CJYJl bT3T3M U pac•1eT0D. 

KBJITKOBCKJ,1 M.: Ycra 1100Ka An!I 113roTounc111rn 
np11cMnpcn111pooam1blX M3TCpuanoe HJ CTCKJIOBOJIOK113 Ił 

rpa<IJ1IToooro eonoKHa (I ._,) . T Jl HA , T . 41 , 1986 r., Ng 
( I / 12, c. ( 7 

B CTaTbC onHcaH npouccc HJr0T 0 BJl CH IHł npCHMTIPC
n 111pomnrnu x J\'laTC plHllI0D nma „ pOBHHr" Ha cf> oHC 
yCTpolłCTUa H pa60Tb( ycn111 0DKH ,ilJljł npOMblWJlC l-łHO fO 
UJ f0T0BJlC IHUl .na 1-111oro THna M3Tepnanon. 

JIHYWEBCKJ,1 C .: JlaTCIIThJ Bapxanoo CKIIX 11a 113o6pe• 
TC1111n. T Jh<A , T. 41 , 1986 r. , Ne I l / 12, c. 20 

OnHcaua llCHTCllbHOCTL 6paTbCD AyrycTa , A ttOll b~)a 
11 Kaponn Bapxanooc K11 x u 1910-1923 r. n Bc1-1e n 06-

s1aCTH lł J06 peTc 11 Jdi D an11au.un. Ji)x TI3TCH1LI OTHOCJt

Jl lt Cb K caMOJlCTaM, D,BHraTCJlJIM H o6opy.noeaHmO. 
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