


PROTOTYPY 

Dassault-Breguet Rafale ® Francja • 

Saml' lot myś li "vs ki o układzie podwójnej delty 

W polo w,ie 1986 r. miał vvystartować do pie rwszego lot u 
p r zedprotot yp fra ncusk iego myśli wca przyszłośc i R afale 
f irmy Dassault-Breguet ( okreś la ny równ ież jako ACX) . Jest 
on przeznaczony do sprawdzenia nowych rozwiąza 1't kon
str uk cy jnych i t echnicznych p rzed ich zastosowaniem w sa
m olocie docelowym . Samolot ten w wer s ji myśliwskie j , 
u zbrojone j w działko i przy na jmn ie j 6 poc isków powie
trze-powie tr ze, będzi e słu żył do przechwytywa ni a b om
bo wców, myśliwców i :śmigłowców, a t akże zdalnie ste ro 
v,;anych l ata j ący ch pocisków. J ako sa molot sztu rmowy m a 
oa za bierać uzbro jenie o m a 5ie 3500 kg przy promien iu 
dz iałan ia 550-a-650 km. N owy samolot m a o dznaczać s i ę 
dużą zwro tno ś ci ą, możliwoś r: i c1 lotu n a dużych kątach n a 
tarcia w warun kach bojowych i dobr ymi wł aści wościam i 
w locie z ma łą prędkośc i ,:i, co ma zapewnić krót ki start 
i l .::,dowanie (w wer s ji myśl iwsk ie j m a korzystaC:: z pasów 
startowych o długośc i 500 rn ). 

Samolot Rafale ma ukiad podwójnej delty z aktyw ny m i 
przednimi skrzyde ł kami , pojedynczym sta tecznikie m piono 
·wym ze sterem kie runk u, dwoma silnika mi i d wo m a wlo
t ami powie trza . Pła t główny ma slo ty d z ia ła j ące w powią 
,:.ani u z klapami n a k ra vvędz i spływu. Klapy (trzy na każ
dym skrzydle), dzia la j4c różnicowa , spełniają rolQ lo tek. 
Równ oczesne wychylenia k la p i p rzedni ch skrzydełek umoż
liwiu ją zmianę sił y nośne j bez zm ian y położen ia sa molot u 
l ub zmi a ny kąta na tarcia. P odwozie jest w stanie abso r
bować energię powsta j ącą przy zetknięc iu z ziemią z pręd 
kościc1 p i onową 4 m /s. W celu u zyskania stosun ku c iągu 
do m asy znaczn ie przekracza j ącego 1, większą część pia t a 
i 50% kadłuba wykon ano z t worzyw zbr o jonych włóknem 
,v.:;glowym , a stopem a lumi r, iu m -lit za s tąp iono konwenc jo
n a lne lekk ie stopy. K on strukc ja sam olotu jest obliczona n a 
ob c iążenie wynoszące 9 g. Przedprototyp jest napędzany sil
n ik"' rni d v.ru·p r zeply w owymi Gener al Elect r ic F 404 o ciągu 
z dop« lanie m. 71 20 daN, lecz do samolotów sery jnych ma j ą 
być zas tosowan e s ilniki SN ECMA IvI88 . Na samolooie R afal e 
będą wypróbowan e najnowocześnie j sze system y wyposa że
n ia . Jak ca łkow icie !"ko m pute r yzowana kab ina i system y 
Cro uzeta s te rowan ia i ost rzega nia gł osem . 

Dane tec miczne 

RozpiE;, lo ś ć 
Długo śt'. 
Wysokość 
Pow ierzch nia nośna 
Mc1sa pa li wa w zb iorn ikach wewnętrznych 
Masa st a rtowa 

w wer s ji myśliwskiej 
m ak symalna 

f'ręd kość ma ksy m .:i lna pr zy ziemi 

\Va runkl prenumeraty na L9S7 r . 

11,00 111 

15,80 m 
4,85 111 

-n ,oo rn 2 

425() l~g 
l 4 OO O kg 

zo ooo kg 
1480 k rn/il 

M.1ksy ma l11 a l iczba Ma w Joc ie poziomym 
Prędkość podchodzeni a 
Pu ła p operacy jny 
Rozbieg 

wer s .1 i myśli wsk ie j 
z n,uks. masą sta rtową 

> 2,0 
ok. 220 km/h 
16 OOO m 

400 m 
700 rn 

W.K . 

Prenumeratorzy zbiorowi - Jednostki gospoda rki uspoleczn\onej, Instytucje i organizacje społeczne zamawiają pre numera tę , doko
nując wpłaty na blan kiecie „polecenie przelewu" rozszer~onym dla potrzeb Wydawnictwa o część dotycz:icai zamówienia . Blan
kiety te będą dosta rczane przez Zakład Kolportażu. 

Prenumeratorzy indywidualni - osoby fizyczne zamawiaj ą prenumera tę, dokonując wpłaty w UPT lub NBP na blankiecie Wy
dawnictwa lub na bla nkiecie NBP. Na odwrocie w szystkich odcinków blankietu należy wpisać tytuł czasopisma, okras prenumeraty. 
liczbę zamawianych egzemplarzy oraz wartość wpłaty. Wpłacać należy na konto NBP III 0/M Warszawa 10J6-H90-IJ9-ll. 

Prenumerata ulgowa przysługuje wyłącznie osobom fizycznym członkom SNT, studentom I 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 zamawiania prenumeraty taki sam jak dla prenumeraty indywidualnej. 
Prenumeratę ze zleceniem wysyłki za granicę - zamawia się tak jak prenumeratę Indywidualną. Dodatkowo należy podaC 

na blankiecie wpłaty nazwisko i dokładny adres odbiorcy. Cenaprenumeraty ze zleceniem wysyłki za granicę jest dwukrotnie 
wyższa. 
Przedpłaty na prenumeratę przyjmowane są w terminach: 
- do to listopada na I kwartał, I półrocze i cały rok następny, 
- do 28 lutego na u, III, IV kwartał 1 II półrocze, 
- 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. 
Egzemplarze archiwalne czasopism - można nabywać za go tówkę w Klubie Prasy Technicznej w Warszawie, ul. Mazowiecka IZ, 

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. 

c e na prenumer a ty: kwa rta lna normalna 390 zł, kwarta lna ulgowa 120 zł, półroczna normalna 780 zł, półroczna ulgowa 240 zł, roczna 
normalna 1560 zł, roczna u Jgowa 480 zł. 
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M I E S IĘCZNI K SEKCJ I LOTN ICZEJ 

STOWARZYSZENI A 
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• I ASJRONAU .TYCZNA 

Brak nadmiar samolotów szkolnych 

Mgr inż . ANDHZEJ GLASS 

Pod koniec: lat pięćdz ies iątych , po za kot'lc zeniu produkcji 
Juna ków i Biesów , Aeroklub PRL zaczą ł sygnalizować na
szernu p rzcmy~low i lotnicze mu za potrzebowanie na nowy · 
samolot szkoln y. Odrzucono konc:epcję, w g której był zbu
dowany protot y p samolotu PZL M-2 stwierdza j ą c, że aero 
klubowi n ic jest potr zebny samolot ta k prosty, ze stałym 
podwoziem. Wysunięto koncepcję Mini-Hiesa , czyli samo
lotu z chowan ym podwoziem oraz z bogatym wyposaże

n ie m radionawigacy jnym. Wymagana duża prędkość maksy
malna •i duża m asa użyteczna samolotu przy określonej 
mocy silnika spowodowała dużą prędkość lądowania oraz 
d ł ugi rozbieg i dobieg prototypu PZL M-4 Tarpan. Po 
wstępne j d ecyzji o zamówieniu samolotu, gdy w WSK-Okęcie 
trwały już przygotowania do produkc ji, aeroklub chętnie 
skorzys tał z okazji j aką były kłopoty z silnikiem WN-6 
i wycofał się z zamówienia stwierd zając, że Tarpa n raczej 
wy maga be tonowych dróg sta rtowych i nie jest przydatny 
aeroklubom. 

'N dzie s ięcioleciu 1965 --,- 1975 Aeroklub kupował Zliny 
Z-526 i Z-42, a nasz przemysł nie przygotował żadnego 
samolotu do produkc ji. Po przerwaniu wsp(llpracy z Jugo
slaw,ią nad projektem M-10 i r ezygnacji ze wznowienia 
prod ukc ji samolotów PZL-102 Kos - zakupiono licencję na 
francusk i sa molot szkolno-spo rtowy Rallye 100 ST. Polska 
wersja tego samolotu z krajowym silnikiem PZL-Fra nklin 
otrzymała ozn aczenie PZL-110 Koliber . Teore tycznie Aero
klub zgłaszał zapotrzebowanie na t en samolot, lecz widząc 
usterki egzempla r zy z serii informacy jnej, zwlekał z zam ó
wieniem. Natomiast brak większego za mówienia n a Kolibry 
1, ie zach ęcał przemysłu do szy bkiego rozwin ięc ia ich pro
dukcji Do tego doszło przeniesienie produkcji silników 
Franklin z WSK-Rzeszów do WSK-Dębica, opóźn iające ·ich 
produkc j ę. W wyn iku tego w szystkiego aerokluby do dziś 
otrzyma ły niedużą lic zbę K olibrów. W WSK-Okęc ie opraco
wano wersję akrobacyjną tego samolotu , by rozszerzyć za 
kres jego stosownnia do szkolenia. Powstał też projekt 
K olibra z siln ik ie m o mocy 162 kW (220 KM) oznaczony 
PZL-1 l 1, którym Aeroklub n ie za in teresował s ię, choć 
perspektyv.;a używania dwóch wers j,i tego samego samolotu 
jes t d oś (: a t rakcy jna ze względu na nisk ie koszt y eksploa 
tac ji. 

Na początku In t os iemdziesią tyc h powstał projekt samo
lot u s:drnlno-trcningowego PZL-1:.l0 Orlik. Początkowo sa 
molot mia ł napęd za(: s ilnik PZL-Frankl in F6 o mocy 162 kW 
l2 '.!0 KM), jedna k wobec oddala j ącego się terminu urucho
mie nia produkcji tego silnika ,i koniecznośc i przygotowania 
jego wer s ji akrobacy jne j, wybrano s ilnik Al-14 (ewentual
nie jego odmianę M-1 4) o większej mocy. W ten sposób 
Orlik. s tał się na stępcą Biesa , co powoduje , i ż bardziej na
daje się do szkolenia na obozach Lotniczego Przysposobie
nia Wo jskowego niż do szkolenia podstawowego w aero
idu bach. W te j sytuacji Aeroklub za interesował s ię pro-
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jć!ktem samolotu PZL M-26 Iskierka, konkurencyjnym po
czątkowo do Orlika. W lipcu u b.r. prototyp Isk ierki z silni
Idem PZL-Franklin o mocy 162 kW (220 KM) wykonał 
pierwszy lo t. J est to konkurent do projektu PZL-111. 

Mimo tylu możliwośc i , Aeroklub wciąż ma mało samo
lotów szkolnych. Ciekawy jest fakt, że w Aeroklubie zakupy 
salotów w Czechosłowacj i budzą znacznie mniej sprze
ciwów niż zakupy od przemysłu krajowego. Aeroklub ku
puje wówczas to co jest i nie stawia wymagań warunku
jących zakup. Skromniejszy zakres użytkowania samolotu 
Z-142 w porównaniu z Z-42 wcale nie odstraszył Aero
klubu . Przypadki zawieszenia w lotach w szystkich Zlinów 
jednego typu na kilka miesięcy z powodu wad technicz
n ych te:i: Aeroklub przy jmuje jako wyższą konieczność. Na
torniast poprzeczka stawiana samolotom krajowym jest 
znacmie wyższa . Trudno jedna k powiedzieć, by zyskiwało 
n a tym szkolenie lotnicze, skoro samolotów jest za mało. 

Interesujące jest, ki edy i na jakie samoloty zdecydu je 
s i ę Aeroklub. Może nadmiar możliwoś ci utrudnia dokona
nie wyboru. ' Wydaje s ię, że do ekonomicznego szkolenia 
podstawowego na jlepie j nada je s ię samolot o mocy rzędu 
73 kW (100 KM), czyli Koliber. J ako szkolno-treningowy 
a zarazem do akroba cji potrze bny jest samolot z silnikiem 
o mocy rzędu 150 kW (200 KM), czyli a~bo Iskierka, a lbo 
PZL-111 . Iskierka ma chowane podwozie, PZL-111 - stale . 
P roto typ I skierki już lata, prototyp PZL-111 trzeba dopie
ro zbudować. Przy w yborze często decydują nawyki. Aero
klub ostatnio użytku je Zliuy o mocy s ilnika 132 kW 
(180 KM) i ze stałym podwoziem. Są one s tosowane zarów
no do szkolenia podstawowego, jak i na obozach LPW. 
PZL-111 byłby bliższy samolotowi Z-142 niż Iskierka . Do 
obu samolotów silniki PZL Fo będą w produkcj i dopiero 
za dwa lata lub później . Do Iskierki wykorzystano skrzydła, 
usterzenie, tył kadłuba i zespół napędowy od dwusilniko
wej Mewy. Tak duża l iczba w spólnych elem entów powo
du je , 7.e Iskierka może by(: produkowana w sposób eko
nomiczny tylko w tym sa mym za kładzie co Mewa, czyli 
w WSK-Mielec. 

Pozostaj e jeszcze proble mem, która wytwórnia ma produ
kować samolot szkolny . Jeś li WSK-Mielec będzie zbyt obcią 
żona inną produkcją i będzie s ię starała oddać produkcję 
I skierki innemu zakładowi - to sytua cja może być (choć 
nic musi) utrudniona. Na pewno w WSK-Okęcie urucho 
m ienie produkcji PZL- 111 będzie ta11sze ze względu n a 
gotowe oprzyrządowanie do Kolibra . Tak więc, gdy dowie
my s ię jak i samolot wybrał Aeroklub - to wcale sprawa 
nie będz ie jeszcze załatwiona. · Dopiero gd y jedna z wy
twórni rozpocznie produkcję samolotów, a równocześnie 
będą osiągalne sery jnie produkowane silniki do nich -
wówczas będzie można powiedzieć, że w aeroklubach poja
wią się samoloty szkolne polskie j produkcji. 

1 
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O P la nuj e się nabycie l4 ~1 1i glo\\'c6w Si
k orsky U il-60 Blacie Ha Wk dla Royal 
Australian Air Forc i 8 S-70B2 eahawk 
dla Royal Australi an Na vy. (A . et C. 10%) 

CHINY 

e Podpisano z RFN tMBB) umowę o 
\\ Spólny m r ozwoj u samolotu t r a n sportowego 
MPC-75 o pojemnośc i 60+85 miejsc, z n a
pędem śmigl owentylatoro\\'ym. (A. et C . 
1100) 

O_ Ins t y tut Lotni czy Nans ing o feru j e 
ultralekki sa m olot j ed noosobowy A D-100 
Traveller, opra cowa ny wspólnie z amc r y 

_ kańską firmą Adso. Napęd samolotu, który 
jest w układzie „kaczki" , majqcego mas ,-: 
własną 150 k g, s tanowi silnik Rota x 277 
o mocy 20 kW. W konstrukcji wykorzysta
no głównie kompozyty z włókna szklanego 
i nid . (AviMag. 919) 

FRANCJA 

• Od 18 do 22 czerwca 19Bti r. Cannes 
otworzyło swe podwoje dla samolotów -1 

odbył się tam 11. Międzynarodowy Salon 
i Fes tiwa l Lotnictwa Użytku Ogólnego'86. 
(AviMag !HB) 

0 INDIE 

• Marynarka za lcupi wkrótce 26 samo
lotów D ornier 228 (lekkie t ransportowe i 
komunika cji lokalnej), które pełnić będą 

s t raż nad wodam i przybrzeżnymi , po uz bro
jeniu ich w poc iski powietrze-wod a. 23 
spo~ród tych samolotów ma wyprodukować 
na lic encji przemysł indyjski. (A . et C. 
1098) 

IZRAEl 

• z powodu zby tni ego obciążenia bud żp .. 
tu obronnego, d yskutuj e SiQ p rzyszłość sa
molotu myśliwskiego I AI Lavi, która była 

niemal p ewna (m ia ł być z ca l~ pewnoścl..J 

rozwij any). (A. e t C. 1100) 
• Na 20 wrześn ia - 3 paźd zi crn ilca ub. r. 

planowano zorganizowanie 3. Międzyna rodo • 
'>ego Ruj,111 Lotniczego Izraela dla sa molo
tów lekk ich. (AviMag 918) 

KANADA 

• Po przejęciu kontroli nad De Havilland 
cańada, Boeing zamierza rozszerzyć dzia• 
l a lność przemysłu kanadyjskiego, czyniąc 

zeń podwykonawcę niektórych swoich pro
gramów. (A. et C. 1098) 

z 

NORWEGIA 

• Za1n ó,,·io no 12 ~ 1 ni g łO\\CÓ\\' Rc ll 4l 2 S P , 

w celu wyposażen i a loinlclwa tra nspor to
\\'cgo armii. (A . e t C . iOUB) 

RFN 

• Ut worzono kon sor c jum E urofighter/ 
/Jagclflugzcus e GmbH , otlpowicdzialne za 
rozw ini ęcie i proclulccję e uro pejsk iego sa
molotu myś li ws k iego n a Jata dziewięćdz ie · 
sią t e EF A (European Figh ter Aircrafl). z a
p c,wi e dzia no. że tło wrześni a 1986 r . m a 
hyć w y bran y przcclproj ckt sa molotu . (A. Cl 
C. 1098) 

& Znana j ,iko potenta t samochodowy [ir
ma Porsche, zapowiedział a rozwijanie si l
ulków dl a samolotów uży tku ogólnego. Na 
Salonie hanowerskim I LA '86 zaprezentowa
no m.i n . zes taw do samodzie lnej wymian )' 
napędu sa molotu Cessna C-182 na si lnik 
Porsche PFM 3200 (177 kW), rozwinięty z 
sam ochodowego. w·czcś ni c j, na ubicgłorocz-

n y m Salonie P a r yskim, zap rezentowano sa
molot Mooney z podobny m s iln ikiem . ( A. 
et C. l 100) 

fi SZWECJA 

• Saa b-Sca nia otworzyła nową filie: -
Saa b Helicopter , która zaJmować się będzie 
s przed ażą - a nie produkcją - śmigłow

ców bry t y j skiej wytwórni Westla n d . 
(AviMag 919) 
,e Ministrowie transportu kraj ów skan

dynawskich podjęli decyzję zlikwitlowania 
do 2005 r. niektór ych przywilejów dl a linii 
lotniczych Scandinavia n Airlines System 
(SAS), czyniąc ych ze i", monopolistę i wpro
wadze nia ograniczone j dereg lamentacji 
transportu lotniczego. (A . et C. t098 ) 

USA 

e Boeing prowadzi prace naci fotelami 
l<alapultowanymi nowej generacji, przezna
czonymi clio członków za łóg przyszł ych sa
molotów bombowych. Prze widuje się wy
rzuca ni e fo tela przy prędkośc i do 1300 km/ 
/h oraz w zakresie wysokośc i 200+21 OOO m. 
Zastosowan y l)E:dzic m.in. cyfrowy syst em 
s terowania lotem fotela. (A. et C. J091) 

• l kwlętnia b r . Boeing 767-200ER (wer
sju d a lekiego zasięgu) pok o nał bez l ądo -

wauia od ległość 12 700 km w czas ie 14 h 
12 min, l ecąc z Sealle w US/\ do Kuwejtu. 
Zużyto 7268 dm• paliwa. ny! to lol dostaw
c.:zy dla linii lo tniczych Kuwait Airways . 
(A. e t C . 1091) 

• US Navy przyzna ła 1714 ml n dol. na 
r ealizację progra mu rozwojowego transpor
t owego pionowzlotu wojsko\\'ego o przesta
wialnych s ilnikac ll , Bełl -V e rtol V-22 Osprey, 
będącego rozwinięciem Bella XV-15 . Pierw
szy lot V-22 przewiduje się na marzec 
1988 r . Całkowity koszt prog ramu wyniesie 
2,5 mld dol. (A. et C. 1098) 

~ZE ŚWIATA 

• Sta r t , cło lot u cl oo lrnla świata bez 1:\
dowania wyzna czono na 14 wrz eś nia . Dirk 
Ru1au i J1:ana vaeg cr są zdecydowani ob-
1(:cieć: lrnl,: zi1:111s l ,, ,pccj.ilnie do lego c·c
lu skonstruowanym sa molo lem Voyager -
w 12 d n i. s ta rtując z !Jazy Edwa rrls z zu
pa se m 5815 tlm' pa l iwn. (/\. e t c. 1099) 

W. BRYTAMA 

• 16 kwietnia zaprezcnto\\'ano po ra' 
pie rwszy przed s tawi c ie lo 111 prasr zagranicz 
nej l1 l<:spcryn 1 e nt ał n y s:uu olo t hojowy 
Cl riti s h A e rospace ł:A P (Expcrimenta l Air
cra ft Progra:·nme). Jego rozp iętość w ynosi 
11 ,1 7 m , d ł ugość 17.53 m. a wysokość 5,52 m . 
apęd1any jest dwoma si ln i k a mi turbo

ocl rzu lowymi Roll s Royce RB.199 Mk . 104. 
E/\P j es t l<onkurcnt cm Jranc usk lego samo
lotu Dassa u lt-Brcgue t Hafale - w obydwu 
z.1s tosowano mal,simum 1 ajnowszych tech
no logii. Zn razem jest leż propozycją Wi e l
ki ej B r y tanii na Eu r opcJ6kl Samolot My
śliwsk i (EFA). ( v iM ag 917) 

,(j W związku z oddaniem do użytku 

4. t e rminalu w londyń skim porcie lotni· 
czy m ll e:1th row poinforn,ow::mo. że przepu
stowość l go p o rlu wzrośnie z 30 mln d o 
38 mln pasa:icrów roc1.ni e. (A. e t C. 1091) 

• Airs hi1> lndus tries (producen t s t e row
c(nv) rozpoczęło \\ ykonywa nie lotów h an
cl low eh steroll"cami n a d Lond y nem, nnci 
lcló r ym przypomnij my zabroniono 
przciatywnć śmigłowcom. Przedsiębiorstwo 

prze widuje otworzenie lin ii Londyn-Parył, 

obsługiwanej przez sterowce, któ r e poko
nywałyby tę trasę w 2,5 h . (A . et C. 109-1/ 

• a kon iec 1986 r. planuje się całkowitą 

prywatyzację R olls Hoyce 'a obecnie 
przeprowadzono pi e rwszy j ej etap . Jes t to 
zgod n e z ogólnym trendem oddawania w 
1 ęce prywatne wi e lkic h przedsiębiorstw 

(n ie t ylko lotniczych ), w t ym i linii lol
niczycl1 . (/\. e t C. 1094) 

WŁOCHY 

• Niezbyt udany , z handlowego punktu 
widzenia, projekt l ekkiego śmigłowca bo
jowego Agusta A. 129 Mangus ta, . doczekał 
s ię szans 1·ozwoju i t o w ska l i m iędzyna

rodowej. Na Jego podstawie ma być roz
win ięty wlos ko-b ryty jsko-holend ersko-hisz
p a i,ski śmigłowi ec bojowy 1'onal - wlaclzc 
za in tereso wanych pai'1slw podpisały już ocl
powiedniq umowę. Jest lo kolejny przyk ład 

zacieśniania współpracy międzynarodowej 

w dziedzinie śmig łowców, zwłaszcza w Eu
ropie. Nar.1slają trudności z rozwojem, 
produkcJ ,1 i sprzedażą śmigłowców - trw:, 
lcryzys ~m ig lowcowy. (A. et C . 1097) 

• S iły zbrojne dys ponują !GOO s tatkami 
powietrznymi: 900 samolotami i 700 śmig

łowcami. (A . e l C. 1097) 

OGÓLNE 
• Poczqtck 1986 r. stanął poci znakiem 

ponownego nasil e n ia zamachó w terrory
s tyczn ych i.a sam oloty komunilcacyjnc . 
Między innymi 31 marca !Jr., w wyniku 
zamachu bombowego, nastąpi ła ,katastrofa 
Oocinga 727 lini i Mcxicana d Aviacion, w 
której zginęło 166 osób. Z kolei na przy
kład 2 kwi e tnia ub. r. wybuch ł a bomba na 
pokładzie Boeinga 727 amerykańskich lini i 
lotni czych TWA; zginęło 4 pasażerów , a 
7 odniosło obrażenia. (A . e t C. 109 1) 
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przepływu wlo,łowego Przemiana swobodnego 
silnika odrzutow~go podczas rozbiegu samolotu 

Doc. dr ini:. TADEUSZ GAJEWSKI 
Wyższa Oficerska Szkoła Lotnicza 
im. Jana J{rasickiego 

Swobodny przepływ wlotowy zwic1za ny. z pracą turbino
wego silnika odrzutowego jes t podczas rozbiegu samolotu 
deformo wany przez wpływ ziemi [1 , 5] oraz wymuszany 
przez ruch samolotu napływ powietrza [4], co prowadzi 
rlo przemiany struktury sw obodnego przepływu wlotowego. 
W arlykure przedstaw10no tę przemianę, ujawnioną podczas 
prowadwnia analitycznych badai'1 modelowych, 8 zachodzą 
cą podczas pie r wsze j i drugiej fazy rozbieg u. Badania takie 
zos tały podjęte przez autora ze względu na ich wa rto ść: 
µozna -wczq i znaczenie dla określan ia warunków zanie
czyszcze11 przepływu wlotowego c:a la mi obcymi, grożącymi 
uszkodzeniem silnika [1 , 2, 3]. 

Model przepływu 

Warunki przepływu wlotowego po zwolajij za łożyć, że jest 
on płaski, u st a lony i potencjalny, a o środek nieściśliwy. 
Model przepływu został wybrany na podsta wie teori i me
chaniki płynów modelujcJcej µrzepływ przez superpozycje; 
układu upustów i źródeł [4, 7]. 

W prezentowanych badaniach wybrano układ składa j ący 
się z pary piask i ćr·, iródel : dod atniego i ujemnego nazywa
nego upustem. Sil one rozmieszczone w skończonej od
l egło ś ci 2 ł i mają jednakowe wartości bezwzględne wy 
datków jednostk owyc h Q (rys. 1). Model taki może prezen
tować rzeczywiste pole prc;dkoś ci , jeżeli punkt upustu zosta-

irn kąty kie:-u nkowe z indeksem p w przepływie podsta
wowym i indeksem ,z w przepływie zwierciadlanym. 

l'~aplyw czołowy zamodelowano jako przepływ jedno
rudny w płaszczyźnie przeply wu wlotowego z prędkością 
równą prc;dkości rozbiegu . V,-, równoległą do osi odciętych . 
Równanie fu11kcj1 prądu t ego przepływu ma postać 
•J) v = VrY-

Modelowa funkcja prądu przepływu wlotowego występu
jącego w warunk-ach wpływu Z\emi i napływu czołowego 
jc'St uzyskiwana w wyniku superpozycji przepływów skła
dowych: 

V/ = J;w; +viv = Vl1p -l- lf1z+Vl2p+ 1112z+ VIV 

gdzie : 
Q 

Vli = ± -?-0;; 
~•n 

e; = arc t.g (.dy) .dx Vli 

Po rozpisaniu powyższych równail otrzymuje się: 

Q( y-II2 y-Il1) 
1;1 = - a~c tg - .-- - arc tg --- + 

2n: x - lx . x-j-l_, 

' ~ o ( -r- arc 
2n 

_y-1-Il, 
ti:r ---- arc 

0 
x - 1.~ 

y -i- H1) + v tg--- ,,y 
x+l., _ 

a) 1/ b) 

Rys . 1. Oznaczenia mode lowego układu 
upusl-żró cllo i jego zwierciadlan ego ocll.Ji<.;ia 

l/f,-(0,8 -11/.0 -{8.0 lf,-120 (6 

' ' '' ,,, 1 I !//1///// 
,,,,, \\ ~~/ 

"--' ' · ' · '--. "-- '.::::: 1//" ,..,., a 
. ~ o 

•,•. ~ . · ·-~ ..... :-------:: 
-. - -- - - - !B 

;-,,. ·-----,:o~- -- i••-3[),0 15 

-~0 . ~-----33,0 ·. 

-~ :~- / 1;. l;: ~---~-~. E 
~ r:::c . ~ - -~,;o .,~ 
·: ·- ......... - ... ,, ··i ="l .... ..... ~~~-==;.J~·Ó l 
:H -j2 -.10 -ZB -1/.26is -2,11 -22 -:!§- :(u--(1 

Hys . 2. Modelowe pole prędkości swobodnego przepływu wlotowego przy prędkościach roz
l.J1egu: a ) Vr = O, b) V, = 5 m/s 

Równanie to można s prowadzić· do postaci: 

1;1 = _ _!ł___ I ::irc tg 2 
2n: l 

1.,(.H- II) - (.dl-l)x + 
x 2 + (y -1- I-I)' - [/;, + (✓.:11-l) '] 

n:e un~iejscowiony w środku okn a ,vlotowego wg zasady 
Ne umc:rka [9]. Odległość 2 ł dobiera s i ę tak, aby m odelowe 
linie prądu stanowiły aproksymacje; linii rzeczywistych. 
uchwyconych doświ adcza lni e [5]. W przyjętym mode lu 
odc inek łąc zący źródło z upusten, zos tał nachy lony do osi 
odcicJych pod kątem a w edu uwzglr;dnienia kąta n a tarci a 
w dru gie.i fazie rozbiegu samolotu, po podniesieniu przed
niE.go kula podwozia. 

1-(y - H) + (.dl-l)x t ...1- V 
+ arc lg 2 x '-j- (y - H)'-[il+ (LIH) 2] J ' ,y 

V/pływ ziemi na przepływ w loto vry modeluje się za po
moce; zwierciadlanego odbicia przepływu podstawowego 
[7J. Obydwie pary źródeł - podstawowa i zwierciadlana - 1 
"•l raz.mieszczon e symetrycznie wzg;lc;dem przyj ę tego prosto
kątnego układu współrzędnych . Odległość upustu H I od osi 
odciętych odpowiada fizyczn e j od ległośc i przy j ętego środka 
okna w lot.owego od ziemi. Tak więc role; zie mi spełnia lini a 
prc1du pokrywaj,-,ca sic; z os ią odciE:tych; wzdłuż t e j linii 
funkcj a prądu zeruje s ic;. 

'vV celu określenia funkcji prądu p rzep1ywu modelowego. 
w dowolnym punkcie płas zczyzny przepływu M (.r, 11) za 
znaczono na rys. 1 lini e prą du źród ł owych przepływów -
składowych przcclloclzące pr zez t en punkt i odpowiadające 
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i pu daiszyc!1 przekształceniach do postaci roboczej: 

Q 1,[(H' + I;;) - (x' + y 2) + (Lill) ' ] - 2H(✓.JJ-1):,.: _,_ 
v1 = -"•arc tg 4y 7 

_n: x' + 2bx' - ex + d 

gdzie : b = (.r' -i-- H 2) - (ł_~ - (.dl-/) 2], 

C = 8lx H ( ✓.JH), 

- V,y (!) 

d = ( y' - - Il')' + [li + (LIH ) 2]'- [61.~ -i- 2(.dJl)']y' -f- [211 -1-
- (.d H)'] Il' , 

I.,. = l cos u, 

(.dT1) = l1, - l( 

3 



Przebieg linii prądu wlotowego w postaci równania f (x, y) = O 
przy danej prędkości rozbiegu wyznacza się z równania 
fur,kcji prądu (1). Tak u,:yskane równanie ma postać uwi
kłaną, która została uporządkowana wg niezależnej x ze 
względu na dogodność wyznaczania linii prądu: 

tx4 - [4łxy - (2y 2 - b)t]x 2 - [8H(L1H)y +et]x + tJ - 4,ya = O (2) 

gdzie; ci = lx[y 2 - (l1 + 11' ) - (L1H)2] , 

2n 
t = - tg Q(lfl + V, y) 

Powyższe równanie rozwiąz•Jje się względem każde j 
współrzędnej x przy przyjętej wartości y metodą nume
ryczną opierającą się na postaci równania czwartego stop
nia zredukowanego do dwóch równań kwadratowych. 

, r 

jl./ , , r2 
I I \ ' {O 

\ \ 

QB 

-B,o----

-4,0-

f/J=-m lj/=-0.06 

-x.J27a- --=--ia -2.6 -2.I/ -2.2 -2.0 -11/ -l2 - (ł 

Rys. 3. Modelowe pole prędkości swobodnego przepływu wlotowe
go z „odbitą" zerową linią prądu 

Badania modelowe j struktury przepływu wlotowego zo
stały przeprowadzone przy wykorzystaniu danych samolotu 
TS-11 I skra. Stosownie do tego przyjęto: 

•- wydatek jednostkowy źródeł, tzn. objętościowe natę
żenie przepływu w oknie wlotowym odniesione do szero
kości okna Q = ± 37,7 m 2/s, 

-- modelową odległość źródła od upustu 2 l = 5 m, 
- odległość wybranego środka okna wlotowego od ziemi 

w pierwszej fazie rozbiegu II = 0,8 m , w drugiej fazie roz
biegu H 1 = 1,0 m. 

Początkowa struktura prze1>iywu wlotowego 

Na rys . 2 przedstawiono modelowe pole prędkości swo
bodnego przepływu v.·lotowego silnika SO-3 samolotu TS-11 
Iskra, które występują na początku startu, gdy Vr = O 
i H = O, a prędkość obrotowa silnika jest startowa. Linie 
prądu zostały wyznaczone z równań (1) i (2), w których 
przyjęto: Vr = O, Lx = l i (LłH) = O. Lokalne prędkości prze
pływu wyznaczono z równań prędkości składowych jako 
pochodnych cząstkowych funkcji prądu (1), która w roz
patryv.:anych warunkach sprowadza się d o postaci: 

· Q (H 2 + 1' ) - (x2+y2) 
!fi = ~ arc tg 4y x4 + 2bx2 + d (3) 

gdzie: b = y 2 + H 2 -l2, 
d = (y2 - Jf2) 2 + l' [2(H2 -3y2) -i- ł2] 

Po zróżniczkowaniu t e.i funkcji otrzymuje s ię poszukiwa
ne równania składowych prędkości lokalnych przepływu 
przy zerowej prędkośc i rozbiegu: 

Olfl Q . . 
( V:,)o •= - = - (:t -- ł) (A+ B) - (x + l) (C + D) (4a) oy 2n 

olfl Q 
(Vy)o = - & = ~ (y - II) (B - D) + (y + H) (A - C) (4b) 

i oczywiście jest V0 = 1/ (Vx) ~+ (vyn 

gdzie: A= [(x - /) 2+ (y + H)2] - 1, 

B = [(x - l)2 + (y - H)2]-1, 

C = [(x + ł) 2 + (y + J1) 2J -1, 

D = [(x + l) 2 + (y - JI)2]-1 

Na rys. 2 i na slępnych linią przerywaną zaznaczono kon 
tur profilu v: lotu z punklem ~rodkowym okna wlotowego, 
w którym 1rnnccntrują sj(;, zgodni e z metodą, linie prąciu. 

4 

Mode lowa zbieżność linii prądu ni e umniej sza w,ll't ośc:i 
poznawczej modelu , jeżeli tylko wyeliminuje s i ę z badań 
bezpośrednie otoczenie upus lu o promieniu rzędu jedne j do 
półtorej wysokości okna wlotowego. Natomiast taki model 
upraszcza równania opisujące przepływ w stopniu ułatwia
jącym wykrycie peszukiwanych r elacji. 
Charakterystyczną linią prądu rozpatrywanego przepływu 

(rys. :ela) jest linia zerowa prądu, wzdłuż której funkcja· 
prądu przyjmuje wartość równą zeru. Wzdłu ż tej linii 
tullkcja prądu przyjmuje też w skutek nieciągłośc i drugą 
wartość, równą wydatkowi upu stu , w przytoczonym przy
kładzie -37,7 m 2/s. 

Zerowa li11ia prądu, wychodząca z punktu o współrzęd
nych x 0 = y 0 = O, a więc leżącego na osi odciętych (na ziemi) 
reprezentuje powierzchnie, podziału swobodnego przepływu 
wlotowego sprzed i spoci wlotu. Dopływ powietrza spoci 
w lotu sprawia, że linia zerov,•a ulega charakterystyczne
mu wyboczeniu. 
Prędkość przepływu w punkcie o współrzędnych x 0, Yo = O 

jest równa zeru, a więc jest to punkt spiętrzenia przepły
wu w warstwie przyziemnej. Od t ego punktu następuje 
wzrost prQdkości przepływu wzdłuż zerowej linii prądu 

aż do nieskohczoności w punkcie upustu. Ale poza wyeli
m inowanym wg wcześni <= j podanej wskazówki bezpośred
r.im otoczeni.em upustu (wlotu) prc;dkość przepływu przyj
muje wartości modelo•.ve, k tórych zgodność z r zeczywi
stymi co do kierunku i wartości dochod zi nawet do kilku 
procent [5]. 

Równanie zerowej linii prąJu otrzymuje si c; z równa
nia (3) podstawiając 1p = O: 

)' = 1/ H 2 + l2 - x2 

i stąd oblicza s ię odcif;tą punktu spic;trzenia przepływu , 
uwzględniaj ąc, że jego rzędna jest równa zeru: 

Xo = 1/ l-J2 -\- /~ 

Wzór t en jest pomocny we -,vst c; pnym doborze para
metru ł przepływu modelowego. J ego wartość powinna być 
taka , aby odcięte punktu spiętrze nia przepływu modelowe
go i rzeczywistego były zgodne. 

Struktury przepływu podczas rozbiegu 

Lmie pr4du przepływu podczas rozbiegu zbadane zostały 
za pomocą równania (2) , zaś prędkości wyznaczano z po
niższych równai1, też wynikających z superpozyc ji przepły 
wów skłaJowych: 

-(8,5 
-ł1,D 

-9.2 ------

Vx = ( V,.)o + V, 

Vy = ( Vy)o 

V, ·30 m/s 
X0 " -2.28 m 
(J0 = 0,775 m 

'/I= -377 ~ ""' _ 

-11,D ~ 
:.'-CC-~ 

' ·.21/,D 

-{8,8 

-.~~~~ -M -13,5 ~ 

-J.o-
f//•-4,D _----------- lf=-1./.D 

(Sa) 

(Sb) 

1./ 

(2 

i.O 

08 

06 

Qą 

n.z 

Rys. 4 . Modelo we pol e prc;dl<ości swoboclncgo pr zepł ywu wl otowe
~o odel'wanego ocl z ie mi pl' zy pręcJl<oś ciacl1 1·oz1Jlegu 11 mis i 30 m/s 
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Sidaclowe prędkości (V :rlo i Cv' 11 ) 0 są ok re ślone odpowied
nto przeL równania (4J . 

Na r ys . 2b prz2ds lawiono modelowe pole prędkości prze
ply vu w lotowego przy prędko ~ ci rozbiegu V., = 5 m/s. Wy
kazuje ono deformację , którą charakteryzuje odchylen ie 
linii zerowej w kierunku napływu czołowego . Odchylenie 
linii zi:: rowe j od je j położenia początkowego przy V r = O 
można okre ś l ić przez położenie związanego z nią punktu 
spiętrzen ia. Poł ożenie to można wyznaczać w za l eżności od 
prędkości rozb iegu ze wzor u otr zymanego z równania (4a) 
po przyjęciu Vx = O i y = O: 

x. =-= 11/~dE1:J ,E2 - FV (/2 j- W)] 

- 11V,. 
g<l zir: V = Q , 

E = V (U - 11 ' ) - I 

F = V (l" + fl ' ) - 21 

(fi) 

Przy dostatecznie duże j prędkości rozbiegu w polu pręd
ko~1:i i: wobodnego przepływu wlotowego pojawia s i ę wtórna 
zerowa linia prądu (rys. 3). Ma ona wspólny punkt spię
trzen ia z pierwotną iinią zerową i wobec tego tworzy po
zorne odbicie linii pierwotnej. 

Pierwotna zerowa linia prądu rozdziela przepływy (ku 
wlotowi), pochodzące sprzed i spcd wlotu. Natomiast wtór
na „odbita" linia prądu pojawia s i ę wskutek t ego, że w' 
badanym zakresie następuje podział przepływu spod wlotu: 
jedna gałąź pneplywu skierowuje s ię ku wlotowi , za, 
druga (wtórna) w ki erunku przeciwnym. · 
Prędkość rozbiegu , przy które j istnieje zakres przepływu 

? ., odbitą•· linią zerową będ zi e oznaczana przez (Vr)octb, zaś 
odcięta puuktu sp ię trzenia tego przepływu przez (x0)oti b· 
Okazuje s ię , że zwiększen i e prędkości rozbiegu ponad 
(V_r)octb powoduje oderwanie swobodnego przepływu wloto
wego, a w raz z nim jego punktu spiętrzenia, od ziemi (od 
osi odciętych). Dlatego od c i ęta (x0loct b jest graniczną odcię
tą położeń punktu spiętrzenia na osi odciętych . W inter
pretacji matematyczne j wyraża s ię to redukcją wzoru (6) 
do dwóch przypadków :· w jednym wyrai.enie pod pier -

-~ lf',O 

l 
1 
\ 
\ 

-X~ -(84 -ł/32 -(80 -(78 -,76 -(;łf -(72 -(70 --(68 -{i6 

Ql/0 

0,38 

0,36 

0,32 

Q30 

Rys. 6. Fragment modelowei;:o pola pr~dko~C'i przepływu wlotowe ~ 
~o w otoczeniu punktu ~pl~tr zenia przepływu oderwane.to od z1ern1 
przy pr~dko~ci rozb iegu 11 rn/s (p. rys . 4) 

Na rys. 4 przedstawiono pole prędkości przepływu wlo
towego przy prędkości rozbi t gu większe j od prędkości · 
(V,l octb wynoszącej kolej no 11 i 30 m/s. W tych warunkach 
lylko część powietrza z napływu czołowego trafia do wlotu, 
,, przepływ w lotowy jest oderwany od ziemi. Wobec tego 
jest też oderwana od ziemi zerowa linia prądu; zajmuje 
ona nie wyróżnia j ące s ię położenie w rodzinie linii prądu 
wlotowego. , 

Granica przepływu wlotowego jest wytyczona przez gra
niczną linię prądu z wartośc ią funkcji prądu 1P = -0,18 
przy V, = 11 mis oraz 1fJ = - 13,5 przy V, = 30 mis. Z gra
niczną l i nią prądu krzyżuje się 11nia prądu z taką samą 
wartością funkcji prądu , przebiegającą w przepływie wloto
,vym i poza wlotowym. P unkt przecięcia się tych linii jest 

------

rf.5 
I 

I 

t-t.f 
I 
I 

ffl 

az 

b) 

1/ł• 
·30 

-20 

..g_3 
-6 - -- ----

-37.7-'-----"'--

-24- ---~---~ 
1/ł• -~--------
-X 1/1•0 

I/ 
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i2 

łty s . 6. Mod elowe pole pr ~clkośc i swo1Jocl-
11ego przepływu w l<,lowego na początku 
rozbiegu z padnie ; io11ym p rzed n im ko lern a) 
i przy prędkości oclcrwa n ia l>) - --)1 -i.i -27 -/5 - ) j ·2.1 -{IJ " ,7 -Jl -2.!J--·-:;_7 

(2 

-1.5 ---iT ----1.~.-,- -1.~.IJ ··-:-)7 

wiastkiem zewnętrzny m, a w drugim pod pierwiastkiem. 
wewnq trzny m os iąga najmnie j szą dopuszczalną wartość rów
ną zeru. Uwzględniając to otrzymuje s i ę wzory na: 

- prędkość rozbi egu, przy k tórej po jawia s i ę przepływ 
wlotowy z „odbitą• · linią zerową : 

(V,)odb = 2~ 1 [1+ i/1+( ~ r] 
odc i~t ą 1 punktu s pię trze nia przepływu z „odbi tą • · linią: 

(xu)od~ = _]: -. / !~ - H• - Q 
V n ( V, )adb 

. W przykładowym p rzcµlyw ie odc ięta granicznego połoM
nia punktu spiętrzenb na ziemi wynosi ~ 8) 0411 = 1 64 m 
czyli znajduj e się w ocllcul ś ci 0,885 m od płaszczyzny prze~ 
prowadzonej przez okno wiotowe; położeni e to występuj e 
przy prędkości rozbie~u (V,.)0 c1,, ~= 10,3 m/s. 
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punktem osobliwym przepływu: jest to oderwany od ziemi 
(a także od ze rowe j linii prądu) punkt spiętrzenia przepły
w:.i. . Fragment pola prędkości w otoczeniu tego punktu przy 
Vr = 11 m/s pokazano na rys. 5. Współrzędne punktu wy
noszą: x 0 = - 1,73 m, Yo = 0,358 m. Wartośc i tych współ
rzędnych wyznacza się z ró,vnania (5) po przyrównaniu 
skł::idowych prędkości do zera. Ze względu na złożoność 
równań, rozwiązuj e się je metodą numeryczną. 

Przebieg graniczne j lin ii prądu wyznaczano_ za pomóc.:ą 
równania i2) na podstawie znajomości współrzędnych punk
tu sp iętrzenia przepływu . Potrzebną d o tego wartość funkcji 
prądu w punkcie spiętrzenia przepływu oblicza się z rów
nan ia (1) . 

Zestawienie na rys. 4 struktur pola prędkości wyjaśnia 
dodatkowo istotę przepływu wtórnego, pojawiającego się 
z chwilą oderwania przepływu w lotowego od ziemi. Staje 

cel. na s. 11 
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Technologia 
zbrojonych 

• 
i badania dźwiga rów kom pozyłowych 
,vłóknem węglowym 

Włókno w<;glowe jest jednym z najci ekawszych mate 
ria łów jakie współczesna inżynieria oferuje konstru' toron' 
lotniczym. J ako mater iał zbrojc\Cy stwarrn bowiem możli
wość wyt warzania kompozytów o znacznie wyższych wła 
śc i wośc i ach mec.hanicznych niż powszechnie stosowane kom
pozyty zbrojone włóknem szkhiny m. Szczególnie cenne są 
takie właściwości jak wytrzymałość doraźna oraz modu ł 
Younga. Dlatego kompozyty węglowe wcześnie zwróciły na 
sieb ie mvagę t \\·órców szybowców, którzy pierwsi zastoso
wa li je w lotnict wie cywi lnym (początek lat siede mdzic
!S iątych) . Wcześn i ej stosow.ino je w technice k osmiczncJ 
i lotnictwie wo jskowym. 

A by wy jaśnić pr zyczyn<; tego nicwqt pliwego pośpiechu, 
nal eż.y s ięgnqć do historii szybownictwa. Pod koniec lat 
sześćd ziesią tych prze~ tano konstruować szybowce drewnia 
ne. P rzyczyny były wielorakie; m.in.___drewno lotnicze 
s tawało - się _ deficytowe (jednocześn ie jest materiałem 
niest a bilnym wymi:d"F-0~vo). Przej śc i e na powszech nie stoso-

L-
58- 10 

\ \ I 
--- 8740 - ..., 

Mgr in ż . AN DRZEJ PAPIOREK 
PDPSz P ZL-Bie lslrn 

- sterowanie warstw c\ przyś cienną (turbulizacja warstwy, 
nadmuch lub odsysanie). 

Wsz~·stkic te sposoby wyrriagnj4 jednak zastosowania no
wych tworzyw, gdy_ż proj ekto n1r~ie takich szybowców przy 
użyriu kompozytów szklano-epoksydowych prowadz!loby do 
2.:iar;znego wzrostu masy szybowców (np. zmiana profiiu 
1 , u/o na HO/o wymaga powic,·kszenia przekrojów pasów dźwi
gara o ok. 300/o, dla tego masa pasów rośnie o 300/o). Na leży 
pam;c;tać, że n ic tylko dźwi gar ulega w ten sposób „prze
wymi&rowaniu ' ', ale cloty~ to równ ie ż wszystkich • skoru p 
przenoszc!Cych skręcani~Wplyw masy własne j na właści
wości szybowca można ocenić na podstawie tzw. biegu
uowej prędkości (rys. 2). 

Taktyka przelotu polega na s tarc ie z pełnym balastem 
tak , aby szybowiec poruszał s ię z możl i wie dużymi pręd
lrnsciami oraz zrzucie wody w s ·tuacjach trudnych, gdy 
war unki termiczne są zie i pilot ma trudnośc i z u trzyma
niem się w powietrzu. Jc$li masa własna szybowca jes t 

b ) 

Rys. la) Kompozyt w<:giowy (pole zakreskowane) zastosowany w konstrukcji szybowca SB-JO, b) pr zckr>Ój skrzydła szy bowca SB-10: 
; - wypełn iacz z ba lsy, . 2 - pa~y dźwigara z rowingu węg lowego S [GH.AFIL - włókna biegnące wzdłuż rozpiętości skrzydła, 3 -
ścianka ze sk lejki, 4 - spienione t w orzywo sztuczne CONTICELL CC41, 5 - pokrycie skor upowe skrzydła i kl a py z dwóch warstw 
t ka niny SI G RATEX-KDU położonej diagonalnie pod kątem ±45°C rlo kierunku rozpiętości 

wane w „dorosłym lotnictwie" stopy lekkie by.ło praktycz
nie niemożliwe, głównie ze względu na k rótkosery jny cha 
rakter prod ukcji szybowców oraz bardzo wysok ie wyma
gania co do clokladności i gładkości zewnc;trznych powłok 
płatowca . Idealnym materiałem dla szybownictwa były kom
pozyty szklano-epoksydowe i one to właśnie zdominowały 
produkcję szybowców. 
Początkowo włókno szklane było caikowicic wystarcza

jc1ce dla szybownictwa. Umożli wiło produkcj<;. szybowców 
wysokowyczynowych o osiągach \.vyższych o 107 150/o, sta
b1 lnyd1 kształtach, prostych w obsłud ze i konserwacji, lżej
szych itd. Szybko jednak okazało sic1, że dalszy postęp jes t 

a 

2 

3 

I/ Wopadan,a , m/5 

Rys. 2. Biegunowe szybowca lekkiego I cic:żkicgo : l - sz,ybow:cc 
lekki, 2 - szy bowiec cię::O.k i 

już bard ;:o trudny. Poprawien ie osiqgów zdolności opera-
cy jnych szybowców było możliv.:e prze2"'. 

-· zastosowanie nowych , na ogól cieńszych profili skrzyd-
łowych, . 

--· powiększanie wyd-iużema płatów, 
- obniżeni e ma y własne j p!utow(:a na rzecz powiększe-

nia IT'asy balastu. 
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ciuża, male jL' ró żnica I if:dzr. uzywyrni 1 i 2 (rys. 2) i szy
bow iec staje si<; szybowce hl ~,na d0 bre wa runk i·~ Wystar
czy pogorszenie pogocly lub wydiużenie konkurenc ji na 
god ziny wieczorne, a by unicmożli",,,;ić kontynuowanie lotu 
i spuwodować przegra ni e konkurencji. W tej sytuacji zyski 
aerodynam iczne Z\.viązane ze zmia 11ą profi lu , wydłużen i a 
płata ilp. n ic mogą być całkowicie wykorz stane i szybo
wiec ni e jest konkurency jny na rynku, Dodatkową wadą 
kompozytów szklano-epoksydowych byłt! stosunkowo niska 
sztywność tych materiałów, a wic:c duże defo rmacje kon
sti·ukcji rnaj4ce negatywny wpływ lla os iągi i bczpieczei1-
stwo (mużli wość rlrgar'l sar,1owzbudnych). Zainteresowano 
się więc materiałem o wysokich właściwościach wytrzyma
łościowych i sztywnościowych. 

Przy całkmvitym zastąpien i u zbrojenia szklanego węglo
wy m r,a l eża lo oczekiwać ·padku masy własnej konstrukcj i 
o 20 -;- 35"/o lub możliwośc i zastosowania profili 137140/o, 
co pozwala zmniejszyć opor profili o 6-;-100/o w stosunku 
do pr viili 15 -i- 170/o. Włókno w-:glowe pozwalało również 
n ,y5lcć o zwi<;kszeniu ro 1. piętości szybowców k lasy otwar
tej po\ y że j 22 m oraz zas tosowaniu instalacji nadmuchu, 
odsysania , klap Fowlc:ra itp. W PDPS PZL-Bi el ko przy
i , tąpiono do prac nad wprowadzeniem włókien węglowych 
cl o szybowców SZD na począ tku Int siedemdzies iqtych , jed
rE.:.k z wiciu wzi;(ł~dów prace mu siały być odłożone i wzno
wiono je w. 1978 r 

Nic było s tałych dostaw wlókn::t z powodu braku włókien 
kraja\ ycl, dostateczne j jakośc i. a włókna węglowe obj ęto 
li. tą materiałów strategicznych (tzn. 1: ałożono embargo na 
~fJ,·zedaż tego materiału do krajów socjalistycznych). Spo
w0dowało to ograniczenie prac do nujbardziej oclpowie
cbałnych fragmentów konstrukcji, tj . pasów dźwigarów. 
Powszechniejsze wprowadzenie włókna węglowego miało 
1 , ;:;s tąpić później, 'Najpierw przeprowadzono tzw. próby 
wstępne, któryctr celem było: 

TLiA 1987 nr 1 



Rys. 3. Sycidlo do rowingu węglowego. Fot. M. Lempart 

·- zapoznanie sic:; z \,Vlóknem wc;glowym, jego postacią , 
podatn ością na przetwórstwo, odpornością na proces prze
twórczy, 

- zbadar.. ie możliwości przelwarzania, w tym sformuło
\':anie z&łożeń d o budowy gniazda wyt wórc zego pasów 
węglowych , 

-·- opracowanie metod kontroli kompozytów v,;ęgl owych . 
nceny ich j akości , powtan:alności itp., 

wytypowanie kompozycji sycqcej , 
- 'Nybor optymalnego gatunku włókna , 
- wstępne określenie właściwośc i kompozytu. 
\V wyniku tych prób stwierd zono: 
- stosowane w PDPS techniki sycenia rowingu szkla

m·go nie mogą być zastosuwane do przesycania rowingu 
węglowego , 

- rowing vve;glowy iatwo wchłania kompozycję epoksy
dową i wys larczającc\ me todą syceni a jest metoda klina 
i1ydrodynamicznego na blku ·wa łkac h. 

- określ,rn i e składu kompozy tu może być prowadzone 
w dyszy kalibrują<.: e j , na leży jednak sta rannie projektować 
i wykonywać jej oczl o i dobierać prędkość kalibracji w 
zale:i:H ości od , projektowanego udziału zbrojenia, 

- prost~ metodą badania właściwości kompozytów jes l 
prni.Ja zginania wg norm ASTM, przydatna zwła szcza do 
badań porównawczych, 

- · do 1vy konywania kompozytów węglowych może być 
st osowana żywica Ep.52 z utwardzacze m MiVI lub Z-1, 

- s pośród dos tępnych włókien 1, aj lepsze właściwośc i me
cl1aJ1iczne i technologiczne wykazu j ą różne rodzaje włókna 
T orayca T -300 , 

- · właściwośc i kompozytu węglowo-e poksydowego wytwo
rzu1-:cgo w próbach technicznych wynoszą średnio dla 
u'..lziału objętokiowego zbro jen ia równego 600/o w t emp. 
pokojowej /!: g = 117,7 GP.-i, Rg = 1,57 GPa (w danych pro
spektowych Torayca odpowied ni o 117,2 GPa i 1,59 GPa), 
a w temp. -i 54°C: Eg ~-- 110,6 GPa. Rg = 1,37 GPa, 

- stosowana prędkość sycen ia .Vs = 1,5 m/min jest za 
ma ła ze względów prod ukcyjnych , 1 1akży j ą zwiększyć do 
ok. 2,5 m/min . J cdnocze śnie stwierdzono, że przy udziale 
zbrojen ia ok 600/o prawi dłowe ut1vardzenie wymaga s toso
wania ci śnienia powyżeJ 1 atm. Ciśnienie można obniży ć 
do warto~ci umożliwiających k szlallowan ie podciśnieniowe , 
jednak należy obniżyć udział zbrojenia do ok. 500/o. Dla 
tego obni żono udział objętościowy zbrojen ia do 500/o. dzi ::k i 
czemu u zyskano możliwosć formowania podciśn ieniowego 
przy prędkośc i sycenia ok. 2,5 m/min. 

Dla takich kompozytów u zyskano w temp. pokojowej 
Eg = 96 GPa i Rg = 1,3 GPa. a w temp. 54°C Eg = 97 GPa 
i ng ,_, 1,2 GPa. 
Opierając s ię na próbach w st<c;pnych · przyjęto , że seryjne 

ekmenty węglowe bc:;dą wykonywane z rowingu T 300 15 k , 
nie J.: ręconego. produkcj i ja po11 sk1e j oraz z kompozycji epo
ksydowej Ep.52/Z-1 wytwarzane j \ li • k raju . Sformułowano 
założenia stoiska prod u key jnego dl a dźwigarów węglowych 
i zbudowano sycidio (rys . 3) do rowing u węglowego. 
Wiązka skladajqca s i ę z 10 row ingów styka s ię ze zwil

żonyn1 walkiem za nur zcrn owym, przechodzi pod powierzch
nią kompozycji i po przejśc iu przez wałki przecis kające 
t ra fia w dyszę kalibr ującą , która u su wa nadmiar kompo
zycji , us lalaj::ic skład na udział objęt ośc iowy zbrojenia rów
ny 500/o. Prędkość sycenia wynosi 2.5 m/min. Założono 
u twardzei, ie na zimno (w temp. pokojowej) metodą podciś 
nieniową. 

Dysponu j ąc kompozytem węglowym „przemysłowym", tj. 
pochoqzącym z urządzen ia produkcy jnego, można było 
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przystąpić do badania właściwości n,echanicznych kompo
zytu niezbędnych do projektowania dźwigara. 
Przyjęto (jak dla dźwigarów szklanych) model diwigal'a 

składający się z pasów przenoszących naprężenia normalne 
i ścinane j ścianki. P asy, w których zamierzano sto ować 
kompozyt węglowy, wymiaruje wy trzymałość na ściskanie, 
,:lla lego przede wszystkim należało określić ten vvłaśnie · 
pa:;:-ametr. Ba danie właściwośc i mechanicznych kompozytów· 
jest ba r dzo trudne, zwłaszcza w kompozytach węglowych , 
w których wyraźnie widać różni c~ między wytrzymałością 
na śc inanie międzywarstwowe a pozostałymi parametrami 
me<.:hani<.:znymi. Rozważano trzy sposoby pomiaru wytrzy
małości n a ści skanie : 

pr óba wg ASTM (rys. 4) , 
- próba wg Politechniki War3zawskiej (rys. 5), 
- zginanie dźwigarków doświadczalnych (rys. 6). 
Uzna no, że najbardzie j wiarygodne wyniki zostaną uzy

skane przy badaniu dźwigarków. Próba ta mogła jednocześ
nie wykazać zakres współpracy pnsa ze ścianką szklaną. 
Wykonano wiele próbek, różnicując grubość pasów oraz 
grubość, konstrukcję i materiał ścianki . W czasie prób 
stwierdzono, że zniszczenie przebiegało podobnie we wszyst
k id1 dźwigarkach. Zniszczeni e rozpoczynało się zawsze w 

Hys . 4 . Próba wytrzymałośc i na śc i skanie - wg ASTM 

---7 
l--.'ł'~-=~--------,----1 

- - -- 7 -
.~;;:;;:;::===:::-- -'t---~--I 

1 --~ 

Rys. 5. Pró ba wytrzymałośc i na ściskanie wg Politechniki War
~zawsk ieJ: 1 - próbka , , 2 - E p id ia n 53/Z- 1, 3 - obudowa sta lowa 

--- ~50Q_ _ _ _ _______ __-J 

.~==--_ _::.:, ~-- ..... -+--~ ,,..---
- -- -

H ys. G. Pomiar wytrzyma łości na ściskanie przez zgi nanie dźwi
garków doświadczaln y cl1: 1 lclocek szklano -epoksydowy, 2 -
pas węg lowo-epoksydowy, 3 - ś cianka szklan o-epoksydowa, ~ -
CC -4! 

Rys . 7. Charakter zniir:r;cz~nia tyPU LAMBDA . .!"ot. M . Lempnn 
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Rys. 3. C!1arakter zniszczen ia typu LAMBDA. Fot . M. L empart 

obszarze śc iskanego pasa i przyległej ś ciank i. Następnie 
(co shvierdzono podczas analizy magnetowidowe j) uległy 
ścięci u ścianki i następowało pełne krusze11 ie pasa . Cha
rakter zniszczenia typu LAlvIBDA pokazujq tys. 7 i 8. . 

- 10Q _ _ ___ -------: 

- - ~o --- - - . 

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

I 

-==---=--=--- -~-::.e:...::....::- ~~-J . - -·- - -------- - -~--j 
___ J 

Rys. ~- Fragment dźwigarka użyty na próbkę n ;;i ściskanie 

Rys . 10. Elipsa wytrzymałości określając;. bezpieczenstwo konstruk
cji kompozyroweJ 

Badania prowadzono w temp. pokojowej oraz +54°C. 
Pu u wzglęclnieniu nośności ścianek uzyskano w t emp. 
·;- 54°C następujące rezultaty: 

- próbka G RW (ścianka sześciowarstwowa) Re = 
= G07 MPa, 

-- próbka 8 RW (śc ianka ośmio,varstwowa) Re = 
= 846 MPa. 
Jak z tego wynika, istotr.ym czynnikiem wpływającym na 
nośność clź.wigarka okazała s ię liczba warstw t kaniny szkla
nej ,v ściance. Było to o tyle dziwne, że _przy obliczaniu 
ścianki stosowano znaczne zapasy bezpieczeństwa (nawet 
dla ściaHek sześciowarstwowych). Swiadczyło to . o nie
doskonałośc i modelu obliczeniowego dźwigara kompozyto
we~-0 -·i :.postanowi"onó ·zbadać ·zjawisko · d·okładniej , 

8 

JedriOc.źefofe„ fragmenty „ct ź 1,,iiga-rków· zos tały wykorzysta
ne do wykonania próbek 1 a :§c iskanie wg rys. 9. W pró
bac h tych u zyskano: 

-· próbka 6 RW - R e = 7!lG 1\TPa (w l t>mp. + :H"C), 
-· próbka 8 RW - Re = 740 MPa (w te mp. + 54°C), 
- · Re = 11 60 MNa (w temp. pokojowej). 

Próba na ściskanie powinna dawać rezultaty niższe ni ż 
' rzeczywista wytrzymałość, więc do wymiarowania dźwi -

gara postanowiono przyjąć nas t1:;puj::ice dane: 
--· R e ~ 800 MPa , 
- - E "° 94,UO GPa. 
Ze względu na bardzo krótkie terminy, niez\ locznie przy

stąpiono do wy konania dźwigara z pasem węglowym do 
szybowca SZD-52-2 Krokus. Jednocześnie kontynuowano 
badania wpływu ści anki na nośność dźwigarków. Efekteni 
tych badań (prowadzonych przez pracowników Politech
niki Warszawskie j) było stworzenie w Zakładzie Samolo
tów i Smigłowców uproszczonej metody anali zy wytrzy
małościowe j struktUt· kompozytowych opartej na zastęp
czym modelu iz_otropow.ym. Metoda ta została opisana 
w [2]. Polega ona na uwzględnieniu (w przeciwieństwie do 
m etod stosowanych do ob liczeń dźwigarów szklanych) 
istnienia złożonego stam, napn;żeń w poszczególnych ele
mentach dźwigara. W metodzie zakłada s ię , że rzeczywiste 
bezpieczeństwo konstrukcji kompozytowej moi.na ocenić 
opierając się na kry ter ium opisanym wzorem: 

gdzie One, •n - naprężenia ściskające i ścinaj ące wyzna
czające pó łos i e e lipsy wytrzyrr.alości (rys. l O). 

Rys. 11. P t.mk t krytyczny /\ śc ianki , orl któr ego rozpoczyna się 
niszczenie konstrukc.1i 

Dokonane na podstawie ww. metody anali zy wytrzyma
ł oś ci konstrukcji pozwoliły s twierdzić, że niszczenie prób ;{ 
następowało · przez przekroczenie granicznej wytrzymałości 
ścianki w obszarze śc i skanego pasa. Pocz;,1tkiem zniszczenia 
k onstrukcji jest punkt A na rys. 11. W punkcie ty m ~cianka 
jest ścinana i ści skana jednocześnie . Zniszczenie w tym 
punkcie prowadzi do większego obciążenia ściskanego pasa 
i w konsekwencji do jego zniszczenia. Towarzyszy __ t ernu 
ś ciQcic śc ianki i powstanie charakterystycznego przełomu 
LAMBDA. Obliczenia nośności dokonane wstecz dla próbek 
wykazały dużą zgodność: z uzyskanyrni rezultatami prób. 
Należy jednak oczekiwać uściślenia tej teorii , zwłaszcza 
przez zbadanie wpływu odkształce11 poprzecznych pasa 
i ścianki związanego z różnicą liczb Poissona kompozytów 
wę,lowych i szklanych. 

Rys. 12. Konstrukcja dźwi"a ra : l - p;;is, 2 -;- ściunki, 3 - sklein_a_, 
4 - pianli:a · 
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Rys. 13. Uszkodzenie skrzydła podczas próby wymiarującej pro
wadzonej w temp. pokojowej. Fot. M . L empart 

Jak już wspomniano, nie czekając na teoretyczne opra
cowanie wyników badań dźwigarków zaprojektowano i wy
konano skrzydło szybowca z dźwigarów z pasami węglo
wymi. Projekt ten oparto na założeniu , że konstrukcja 
i technologia dźwigara powinny umożliwiać wykonywanie 
szybowca w dwóch wersjach : ,.szklanej" i „węglowej", tj. 
zawierającej włókno wc;glowe w pasach dźwigara. Założe
nie to było wymuszone trudnościami w zdobyciu włókna 
wc;glowego oraz brakiem perspektyw na zdecydowaną po
prawę w te j dziedzinie. Konstrukcję dźwigara przedsta
wiono na ry s. 12. 

Proces produkcji dźwigam składał się z siedmiu ope
racji: 

• przygotowanie formy, pokrycie warstwą rozdzielczą, 
• laminowanie ścianki zewnętrznej (ręczne - przy użyciu 

pędzli), 
• laminowanie pasa: 
- sycenie wiązki rowingów węglowych, 

· - cięcie, układanie i walcowanie pasa (ręczne), 
• laminowanie śc ianki wewnętrznej: 
- klejenie wypełniacza, 
- laminowanie tkanin wewnętrznych, 
• wywarcie docisku i utwardzenie: temp. pokojowa, ciś-

nienie 0,8--:-0,9 atm, 
• sklejanie polówek dźwigara, 
• dotwardzanie (w temp. +6o°C, czas 8 h). 

Powyższa technologia jest stosowana od lat dla dźwiga
rów szklanych, jedynie sycidło zostało zaprojektowane spe
cjalnie do sycenia ro·.v'ingu węglowego. Dźwigar wykonany 
tą technologią został wklejony w skrzydło i poddany pró
bom wytrzymałościowym w temp. pokojowej i temp. +54°C. 
W czasie jedne j z prób wymiarujących, prowadzone j jed
nak na zimno, tj . w t emp. pokojowej , r.astąpiło nieocze
kiwanie wczesne złamanie skrzyc1la. Obraz uszkodzeń przed
stawia rys. 13. 

W próbie uzysl ·. ;() zaledwi .:? 970/o obciążenia dopuszczal
nego, przy czym ( ia uznania dov.·odu jest wymagane uzy
skanie 1500/o i to w temp. +54°C. 

Zniszczenie nastąpiło w miejscu zabudowania skrzynki 
hamulcowej przy poziomie naprc;żeń ściskających zaledwie 
530 MPa. Wówczas nie były jeszcze znane wyniki analiz 
prowadzonych na Politechnice Warszawskiej, dlatego też 
tak niski wynik był niemiłym zaskoczeniem dla twórców 
projektu. Zniszczenie próbowano wyjaśnić: 

- skokiem sztywności gię tnc j skrzydła na końcach 
~·krzynki hamulcowe j (z pewnością jest w t ej hipotezie 
sporo racji, jednak trudno uniknąć tego elementu konstruk
l"yjnego w skr zydle), 

- wadami wykonawczymi pasa wynikającymi ze źle 
opracowanej technologii pasów, 

Hys . 14. Pas dźWill:a r a podpar ~y i<on 5trukcją przekładkową. Fot . 
M. L~mparr 
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Rys. 15. Czoło dźwigara zniszczone podczas próby na ciepło. Fot . 
M. Lempart 

Rys . 16. Skr zydło III, ścianka przednia. Fot. M . Lempart 

Rys. 17. Próba III, pas ś cia nka tylna. Fot. M. Lcmpart 
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- lokalnym wyboczeniem pasa (z powodu założenia dwu
,versyjności dŹ\vigara pas węglowy był bardzo cienki i sto
sunkowo słabo podparty). 
Nie brakło też opinii, że przyjęto zawyżone wytrzymałości 
kompozytu oraz że model obliczeniowy był niedoskonały 
(co okazało się później najbli ższe prawdy ). 

Nq, 
oo/lm 

5(1) 

//00 

I 
I 
I 
I 

' I 
JOO f I 

; I 
I 
I 

fOO I 

R3/ilr 

? 

Hys. l8. Wy niki badat'i ocalalyci1 fra g men tów sk rzyde ł: I - skrzydło 
lJez wzmocnień, II -- skrzycllo po wzmocnieniu i podparciu pasa, 
I Il - · skrzydło po wzmocn ieniu czoła 

Tymczasem j:)dnak zdecydowano o podparciu pasa kon
s trukcj ą przekładkową oraz zmniejszeniu wytężenia mate
riału prz z zwięk~zenie przekroju pasa o 186/~ (przyjęto 
He = 650 MPa). Tuk wykonany dźwigar poddano ponownie 
próbie i tym razem skrzydło pomyślnie przeszło próbę w 
temp. poko jowe j , na tomiast na ciepło wytrzymało jedynie 
1200/o obciążenia d opuszczalnego. Zniszczeniu uległo czoło 
cJ i wigara (rys. 15) , co świadczyło o słabym związaniu pa
sów w tym obszarze. 

Po wzmocnieniu czoła dźwigara wykonano próbę III 
skr;:ydła. Tym razem skrzydło wykazało swoją tnvałość 
11a cieple, przy 1500/o obciążenia dopuszczalnego. Do peł
nego sukcesu zabrakło niestety kilku sekund - podczas 

cd. :-c s. 5 

~:ie; widoczne, że przepływ wtórny stanowi jeden nurt opły
wu s,vobodnego przepływu wlotowego, który przy dosta
tecznie du:i:ej prędkości napiywu czołowego występuje jako 
c,:rJ,t' nadwlotowa tego opływu ,(rys. 4b). 

Przy określonej dla danego samolotu prędkości rozpo
c tyna się druga faza rozbiegu . tylko na kołach podwozia 
•1 lównego, z określonym k E1lem natarcia, trwająca do chwili 
osiągnięc ia prędkości oderwania. W obliczeniach przykła
dowych przyjęto, że prędkości r ozbiegu samolotu TS-1 1 Iskra 
z podnies ionym kołem p rzednim na wysokość 0,20 m nad 
drogą startowq wynoszą : początkowa 140 km/h ,(38,8 m1 's) 
i koń.cowa (orlerwania) 210 km/h (58,3 mis). Podany wznios 
przedniego kola oclpowiada kątowi natarcia 3,5°. 

Struktury swobÓdn 0go przeplyv,·u wlotowego w warun
kach drugiej fazy rozbiegu samolotu zostały wyznaczone 
wg równania (2) i są przedstawione na rys. 6. Wskazują 
or.e dalszy przebieg przemiany przepływu wlotowego, cha
rakteryzującego się zaw~żaniem tego przepływu w miarę 
wzro-;tu prędkości rozbiegu . Ilustrują to gra'niczne linie 
prądu· z ·tp = -27,4 przy V.,.= 38,8 m/s i lJJ = -9,3 przy 
V, = 58,3 m/s. 
Zawc;żenk przepiywu wlotowego w omawianym zakres ie 

zakm'tczy się przepływem prostoliniowym, osiąganym dopi e
ro w loc ie z prędkością równą prędkości przepływu w oknie 
wlotowym. Np. w samolocie TS-11 Iskra zachodzi to przy 
V ~ 115 m/s na wysoko~ci H = O i V = 107 m/s na wyso
ko~ci 11 km [10]. W iadorno, że powyżej tych prędkości roz
pocz:o,a !? ię pro<.:es sprc;żania dynamicznego powietrza wlo
towego. 

Przepro\\adzone badania teoretyczne, oparte na wstc;p-
11ych badaniach doświadczalnych [5, 10], ujawniły i usy
s~emat:;zowaly z.:ikresy swooodnego przepływu w lotowego 
skla·:lające t: ię r;a przemianę tego przepływu w warunkach 

,10 

(•dc:iążania skrzy dło nieoczekiwanie ul egło zn iszczen iu. 
Aby zebrać więcej wyników, ocalałe fragmenty skrzydeł 

poddawano kolejnym próbom, uzyskując rezultaty o bardzo 
c1u:i:ym rozrzucie (rys. 18). W tej sytuacji wyciąganie szcze
gółowych wniosków było niemożliwe i isto~nego zn2.czenia 
,,abrały badania i anali zy teoretyczne pro.vadzonc na Poli
i.ecbnice Wa rsza ·v.· skiej. Efektem tych prac było opracowa
!1ie wyżej wspomnianej metody obliczeniowe j oraz sfor
mt.;łowanie wniosków ko11 sta1kcyj110-technologicznych, któ
ryc h wdrożenie powinr10 znacznie poprawić no.'·n ść dźwi
garów z pasa mi węglowymi. 

Wnioski wynikają<.:e z przeprowadzonych prac Si] nastę
pujące : 

- należy wzmocnić ściankc; c.lźwigara w obszarze pasa 
przenoszącego większe ścis kanie np. przez zwiększenie jej 
grubości, 

-· należy z.m i eni ć kons trukcj ę i t -chnologic; dźwigara tak, 
a by był o możl iwe uzyskanie powtarzalnoś ci połączenia 
pas-ścianka, 

- s iły poprzeczne należy wprowadzać w pas w sposó b 
łagodny, ij . nie w postaci si ły skupione j. Czynnik ten jest 
d la kompozytów węglowych istotn iejszy niż dla k mpozy
tów szklanych, 

- wskazane jest zwic;kszenie wytrzymałości pasa na ści 
nanie. Zastosowane spoiwo (Ep. 52 1Z-l) daj e zbyt wyraźny 
spadek wytrzymałości na ścinanie ,v podwyższonych tempc
ratu,·ach, 

-· wstosowanie sz tywnie jszej (a więc przejmujące ; więk
sze ś..:inariie) śc iank i może podwyższyć nośność dźwigara 
p'Jd warunkiem, że odpowiednio wic; ksza będzi e złożona 
wytrzymałość ścianki. 
Należy oczekiwać, że wykorzystan ie wszystkich doświacl

cze11. zebranych w trakcie prac nad s krzydłem SZD-52-2 
Krokus oraz wniosków wynikajcJcych z badat'1 oclksztalcal-
1;ości poprzeczne j konstrukcji k ompozytowych prowadzo
r,ych na Politechnice Warszawsk ie j pozwoli w pełni wyko
rzystać w budowie na., te;pnych konstrukcji zbrojonych 
wc;glem ogromne moż l iwości tego materiału. 

L ITERATURA 
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:ozbic:gu sa rnolob . Każdy w.kres przepływ u został określo
ny przez charakter:;styC'Z!'lC dla niego po łoż.en i c punktu 
s pi ętr zc·nia ' przepływu oraz przebiegi zerowej i granicznej 
Lnii prqc1u. Obok walorów·· poznawczych stanowi to przy
czynek do: 

- materiałów źródłowych k onstruowania wlotów ze 
wzgh;du na z,\·iązek wyprowadzonych relacji z parametrami 
wlotu , jakimi są nat,:;żenie 'przepływu wlotowego i jego 
ocllei lość ocl ziemi, 

- olue ś l cnia Vvarunków za ni eczyszczenia przepływu wlo
towego ciałarni ubc 'mi, możiiwego jedy ni e w zakresie prze
pływów z l i11ią zerow~1 opartą nu ziemi [3] , 

-· bnciań 011a litycznych wg rozwiniętych model i, u względ
niajqcych m.in. "' pływ aerodynamiczn y wlotu na S\ :obod
ny prze pływ v;lotowy. 
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Ci ęż ki sa molot tran sportowy 

KONSTRUKC.1 /\ , Odrzutowy czterosilniiw
wy metalowy !(rzbietopla L. 

Piat. Obrys trapezowy, profil na cll<rytycz 
ny o gru bo~c i względnej ok. 130/o ; skos l, ra
wędz i natarcia przy kad ł ubie 40' . rla lc .i 32° ; 
wznios uje mny ok. 5.5° . Kon strukc ja m C'la 
lowa, kesonowa , wiclosegmenlowa. Wnętrze 
l<esontów stanowi zbi ornik i paliwowe . Po
krycia duralowe integra lne . wy konane me 0 

todą wy<'iskania. Na cale.i rozpi<;tości kra 
wędzi natarcia !<łapy noskowe (po pięć seg
mentów na każdym sk rzyd le ). a kraw<;
cizi :,pływu klapy Fowle ra (po trzy segmen
ty na każd ym skrzydle). zajmujące 750/o 
rozpiętości. Wychylenia segme ntów klao 
różnicowe, s topniowane: najwięk sze d la 
segm entu p rz ykadlubowego, mn iejsze d ln 
na st<;pn ych. $red nie w ychy lenie klap: 311° 
do startu, 45° do lądowania . Każdy segment. 
klapy umocowany na dwóch w spornikac h, 
wsporniki z kompozytu węglowego. N ie
wie lkie lotk i zajmują tylko ok. 200/o roz
piętości. Przed klapami na górn ej po
wierzchni skrzydła prze ry wacze i spoi le r y 
(po es1em segm entów n a k ażd ym skrzydle) . 
w,pomagające dział a nie lo tek i pelni ą~e 
ro lę hamulców aerod y namicznych. Prze ry
wacze chowaj,1 się a utomatyczn ie p r-,y 
wzro~cic ciągu synil<ów powyżej nominal
nego, podobnie w przypadku wystą pien ia 
niedopuszczalnej ;i sym e trii wych y len ia do
wolnej pary przerywaczy zosta je ona sc l10-
wa:1a. C z te r y wsporniki silników s;! ,vyko
nane z kompozytu węg lowego, tak j ,1k 1 
elementy spływowej c z<;śc i skrzydła. Nn kla
pach nosk owych instal acja przec iwo l.Jlocl ,c•
niowa . l{o1·1cówki sk r z~·del kon1poz;\· Lo, L' . 

K a<l lu b . Przekrój o w alny powst a ł y z po
łą czenia k ilkll łul<ÓW , s pła szczony u doł u. 
Kon strukcj a półskorupowa m e talowa . Wnę
trze d wupokłarlow e. Cały przód kadłuba. 
mieszczący ra dary, jest podnoszo n y do gó
ry, c o umożll'wia wysun ięc ie t rapu prze<;l 
ni ego i dostęp do ładowni ocl p r zodu (czas 
otwarcia 420 s). Pod podłogą ładowni (w 
przednie j jej części) znajdują s ię luki ze
s połów podwozia przedniego. Podłoga ła
dow ni ze s topu t ytanowego, p rzys tosowana 
rlo prze noszenia ciu życ h n ac iskó w ; może 
onn b yć wyposażona w trans por tP ry rollrn
we do przem i..,szcznn ia ł adunku. Ładownia 
jest wyposażona w dwie st:wni <"e - ka żda 
z ni c h ma d wa cl żwi !( i elektryczne podno
sząc ,, po 5000 k g ka żrlv . W t,·l nc j cz<;ści ta -
cl owni zn a jduj ') si<; t yln e wrota l>1rlun l<0wc . 
zan1ykan e ,.do dołu" opuszcza n ~'n1 trapcn1 , 
u'loszon;, clo góry (do wnętr za ) pokr yw" 
śroct 1,owc1 i clwien1a otwieran y1ni na 1Jok1 
osłnn ..-u11 i : c- ·~ a::-: ot,vieran ia 180 s. \V pr1.cclnicj 
częśc i kc1clluba z lewe.i s trony znajduj;, si , 
drzwi, zamykane cło dołu pokryw,1 zaopa
trzoną w integra lne składane schod k i. Na 
górnym pokładzie ~amolotu znajctują się 
ZD'ipo ły pomieszczeń oddzie lon e od siebie 
k esonem skrzydła: przedn i z kabiną za łog i 
i je j pomi eszczeniami wyppczynk o wym i oraz 
gospodarczymi i t y lny, stanowiący k abinę 
dla 88 pa sażerów. Pomieszczenia załogowe 
mają drzwi a waryjne z prawej stron y, pa· 
sażc r skie - dwie pa ry wyjść - awaryjnyc h . 
W lat.łowni znajdują się schody umożli 
\\• ia jącc komunikację wewnęt rz ną . W n<;t r zc 
samolotu jest ci śni eniowe . klima tyzowa n e : 
. ,,.. celu zmniej sze nia masy kon stru kcj i ,a
stvsowano jeclnak zróżnicowanie na ( l c i ś
nicń między górn y m a doln ym pok ładem . 
Po obu stronach kadłuba gondol e . miesz
czące pomocnicze zespo ł y napędowe (APU ). 
zespoły pod w ozia głównego i zespoły insta·· 
lacji pokładowych. Osłony gondol, pokry 
wy podwo,ia . owiewki kadłub-skrzydło i 
kad ł ub-usterzeni e oraz środkowa pokrywa 
ty\r. ego l uku ładowni w ykonane z l<ompo
zytów. 

Usterzen ie. Kla syczne, obrysy usterze ń tra
pezowe, oba u s terzenia skośne . Sta tecznik 

D A NE TECl!l\ICZNE 

RLlZpi<;tOŚĆ 
Długoś ć 
Wysokośc 
Dh.:gość ładowni 
Szerokość ładowni 
Wysokość ładowni 
Pojemność ładowni 
Powierzchnia nośna 
Wydlużcrne skrz yd łu 
:'.fasa wła sna 
1\lasa s tartowa normalna 
;'vlasa ł adunku norma ln a 
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pnzio1ny nie przesta ,vialny. Konstrul,cja sta
tcczni\,ów met a lowa, wielodźwlgarowa . ste
t y segm e n towe ( kaźdy z dwóc h segmentów) 
o konstrukc ji kompozytow ej. Na noskach 
s t a t <:czn ików ins t a lacja przeci woblodzenio
v,.'a. 

Sterowani e. Uk ład stero wa nia aktywnego 
(fl y -b y-wire ) typu SAU z komputerem 
ce ntralny m, przeznaczonym do nawigacji, 
s t e rowania p ła towcem i s ilnikami. In;i.a la 
cja \vykona \VC za c l ck trol 1 vd r a u I iczna , cztero
obwodowa. Sterowanie awary jne - ręczne. 

Po dwozie. Trójpod p o rowc, w ie lozespo towe , 
chowa ne h ydraulicznie do lrnctłuba . Pod
wozie przednie z clwóch jednakowych ze
społów u sytuowanych obol< siebie; go lenie 
ze społów teleskopowe. bliźniacze kola na 
wa haczach. oba zespoły sterowan e. Podwo
z ie główne wi elozespołowe. sk łada siq z 
r ,i ęri u ;.w r _j ed nakowych zespołów z ko lam i 
I , l iżniaczy 1ni. Pierwsza i ostatnia para sa
mona stawna w cel u ułatwie nia manewrów 
n n zie mi. Na 1,o!ach głównyc h h ydrau licz ne 
lrn mulcc tarczow e , l.Jloko w::111e podczas roz
l.Ji c:gu i iiozl<r<;cania kół przed lądowaniem. 
Tarc,e f1amulców z kompozy t u węglowego . 
P odwozie przys tosowane do zmiany prze
~witu i kąta u sytuowania os i kadłuba 
, .vzgl c; tlc:n1 zi e 1n i (., przysiadan ie " i , ,przyklę
k ar.i c ') ·,,· ce lu ułatwien i a operacji przeła
clt1nkowych. Wymiary kół: główne - 1,27 ,< 
X 0,51 m. przednie - 1,12 X 11 ,45 m. Po::lwo
z,c ma łącznie 24 ko ła. 

ZcsJ)ól nap<;dowy . Czte r y silniki t urbo
wcntylatoro\,c Lo ta ricw D-18T o ciągu s ta
t ycznym 22 5GU daN każdy. Silniki trój wa
ło we ; stos u11 c k przepływów 5,7 : J , spręż 
27.5: 1; zu życie paliwa 0,58 kg/daN •h; p rze
widywa na t rwałość całkowita 18 000-;-20 OOO h 
p rz y okresach mi<;dzynaprawczyc h 500!J-;
-;- 61JOO h. Wymiar y s"i. lnika: średnica wenty
lato ra 2,33 m, długość 6,3 m. ma , a 4100 J, g . 
Silrn ki umocowane pod płatem na wysięi: 
nika~ h. duże ic h · osłony - kompozytowe . 
Dwa si lniki pomoc nicze TA- 12 s ł użą do 
rozruc hu s ilników głównych oraz napędzają 
zc S<poły instala c ji pokładowych po::lcza s po
sto.iu lub a-.,·arii s il ników g łównyc h. . 1a 
w:; lotach pr~c plywu zimnego każd ego z s il
ników l<askadowe ocl w :-acaczc ciągu. 

Instalacje. P aliwowa 10 integralnych 
z biornikó w w sk rzydle, po.i. o le 28J ooo I. 
4 nieza leżne u k łady (d la każd ego siln ika 
osobny) , urządzenie do podgrzewu paliwa . 
Hyd rauli~zna wie loobwoclo w a. s te r uje 
pod woziem, pok rywami lul,ów lrnd łu\.Ja. za
:- :ła ze5poły sterowa nia płatowcem. Ele !,
tryczna - prąd stały 28 V, z m i e nny 115 V/ 
/4 00 H z, 4 prądnice g łówn e. 2 prą d nice 
awa r yjne, transformatory, przekładniki , 
::ik u m ulator y . Klimatyza cyjna I za pewn ia 
n adci śnienie 55 kPa n a górnym pokładzie 
i 25 k Pa w ładowni. Przeciwoblodzeniowa -
clck'. roimpulsowa (wymuszone elektromag 
netyczniP. drga nla wysokiej częstotliwości 

73,30 rn 
69 ,50 m 
22 ,50 m 
36,5 m 

l\·la s,a ładunku maks. 
:\lasa paliwa maks. 
,,Vydajność prZE:WOZO Wa 
Obc iąże nie powierzchni 
Ubch1zenie c , ągu 

uniemożliwiajq osadzanie się lodu na c hro
nionych elcmc>ntach). Przeciwpożarowa 
b u tle C02 na sil n ilrnch . gaśnice wewnątrz 
kadłuba . 

Wyposażeni e . Radary : nawigacyjny i mc
Leorologiczn:i , u rządzenie cło nawigacji bez
wła dnościo wej, urz,1dzen ia nawigacyjne L o 
ran i Om el(a. systemy łącznośc i, system 
kontroli ins ta la c ji, s y s t e my diag nos tyczne, 
4 · komµutc r y do s te rowania (płatowcem . sil
nikami) i do prnwaclzen ia na w igacji w sy
swmic SAU, syst em d ia g nostyki prze::lstar
tov,e;j Ili\SK . 

ROZW◊J K0 1 "STRUK CJI. O pracowanie 
An-124 rozpoczęto w 1977 r. w wyn iku za· 
potrzcbowa n la n;i samolot o wielkie.i ład ow
ności. przys \oso wa ny do lotnisk gruntowych 
Dalel<i ego Wscho j u . Miał to b yć oczywiśc ie 
takżc ciężki transportowy samolot wo jsko
w y . Rozwiązano w icie p roblemów tec h no
logicznych (wyciskanie integral nych elemen
tów pol<ryć o długości 28 m, p rzemysłowe 
zastosowanie kompozytów), s tarannie opr a 
cowano ergonomię l<abiny załog i i dobrano 
wyposażenie el ektroniczne . Zastosowano 
także na jnowsze s iln iki D-18T, nie ustępu
jące w niczym an::ilogicznym konstrukc jom 
zachod nim . Prototyp An-124 oblatano 1982· 
-12-2A. Po ra z pierwszy famolot pokaza no 
na Salon ie Pa r yskim w 1985 r . An- 124 cha
rakte r yzuj e s ię dobrym współczynnikiem 
stosu nl, u użytecznego do masy sta rtowej, 
wynoszącym 0,37. W sie rpniu 1985 r. An-124 
uniósł ładune k 171 219 kg na wysokość 
10 750 m .. Jes t on ob ecni e najwi ększym sa
molotem św iata. W jego kon strukcj i zwra
c c1 u -.,:,,gę skala zasLosnwania kompozytów -
ic h ogó lna ma sa w sa molocie wynosi 5550 kg 
(w tym w <;g lowych 2530 k g), a powierzch nia 
pokryła k ompozyta mi wynosi ok. 1500 m'; 
dało to oszczędno ś-:: na masie kon st ruk cj i 
rzędu JUOO kg. System s terowania akty w
n ego zintegrowa n y z systemami nawigacyj
nym i zastosowano prawd opodobnie po raz 
pi e r wszy w ZSR H. Takie k ompu te rowy sy
s tem lokalizac.i i i u,,u wania awarii podcza:5 
lotu oraz elektro n iczn y system kontroli 
przedstartowe j (d yktujący wykonanie k o
lej n ych czynno~ci i blokujący możliwość 
sta r tu przy pomir.ięciu którejś z n ich) są 
nowością. Wyposaże n ie i e rgonomia ka b iny 
za toi; i pozwa lają zmniejszyć wysiłek ludzi 
o JB-;-390/o w porównaniu z samolote m An-12 . 
W 1~85 r. la tały trzy prototypy, zmontowa
ne w Kijowic. Wiell<ie elementy skrzyd ła 
tra nspo rtowano do Kijowa samolotem A n -22, 
przy czym ze względu na wymiary moco
warw je do zc,wnątrz kadłuba An-22. Same
lot A!l-121 Ru słan .ies t podczas posto ju ca ł
lrnwicie niezależny oct urządzeń naziemnych . 
lllożna przypu szczać, że obecne wymiary 
samolotu (zwłaszcza długość) nie są j eszcze 
os tateczne - w dalszy m rozwoju kons t ruk 
cji będz ie możliwe powięk szenie pojemności 
J.::acl h.1ba. 

170 ooo 1 g 
230 OVO kg 

O 3'1 
6-14,9 kg lm' 
4,!0 kg/daN 6.5 m 

4.5 m 
1000 m' 
628 m = 

Pr~dkość p r zelotowa maks. 
Pułap 

850 km/h (= 0,75 Ma) 
12 OOO km 

8,56 
175 OOO k g 
405 OOO k g 
150 OOO kg 

Za s i ęg z ładunk iem m;ik s. 
Za;ięg mak s. 
Dlugotrwaść lotu maks . 

4500 km 
16 500 km 

20 h 

T .M . 
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Kamow Ka•3·2 • ZSRR • 

Sin igł owiec t ra11 spo rtowy i wielo~ad a 11io\V Y 

KON STR UK CJ ,\. Owu silnilwwy, turb ino
\VY metalowy ~n1ig łowiec z clwon1c1 \Vi rni 
lrnmi w układzie współo sio wym, ze sta łym 
pod woziem. 

Układ wi rniko wy . Wirniki wspu ło siowc. 
przeciwbieżne, l rój lopatowe . Obrys !opat 
pros tokątny . Kon s trukc_ia łopa t kompozyto
w a, noski pokr yte c ienką blachą metalo \\'>l 
oraz gumową ·"·arslwą przec i wab razyjną 1 
wyi;osażone w in stalację przec i wob lodze
niową. zawieszenie ł opat przegubowe. Ło
paty składane v.; ce lu zmniejszenia wymia
rów· śin i gl o\.vca podczas hangaro\van ia na 
pokładach _jedn os tek pływających . Składani e 
łopat przc::1 rowactzane b ez rozłą czania ste
ro· .. vania. Glo\V!l:C \virnil<ów z ocikuwck 
t ytanowyc h . Wirnik górny prawoobrolowy, 
t!o lny -· lewoo broto wy . 

Kadłub. Przekrój owa lny, spłaszczony ocl 
dołu. Kon st rukc.ia pólsko rupowa metalowa 
ze s topów Al umin ium . w czc;ści przedniej 
bogato o szk lona kabina pi lotów z miejsca
mi obok siebie. m i ędzy fote lam i pilotó w 
miejsce operator a ładunku . Oszk lenie kabi
ny z wypukłych szyb formowan yc h podciś
n ieniowe. Odsu,vane od t y lu drzwi z obu 
st.on kabiny za łog i . Za kabiną za łogi , od
dzielona od niej termoizolac y j n 4 ściank ą. 
kabina łatlunkowa. l\ I ożna w nic.i umieścić 
siedzenia d la 16 pasaże rów . zna j dują s ic; na 
niej także uc h wyt,, i mocowan ia p r zewo
żonego ł:::d unku. W lrnn s tru kc_j i podłog i , 
pod osią w irników, zna .idu.ie si ę zam yk any 
wykrój umożliwiający wy prowadzeni e pod
wieszenia ładu nk u zewnętrznego . W wa
;·iancic ;a nitan 1ym można przewozić 4 c ho
rych na noszach, 4 na fotelac h i 2 osob y 
per sonelu medy czn ego oraz niezhędn ,1 apa
raturę. Drzwi ka b iny ł ad unkowej odsuwa
ne, znajdują s i ę za os i ą układu w irniko
wer.o po lewej st r on ie kadłuba. Górne 
pokrycia l<ad luba wykonane z bla c h tyta
nowych , stanowią one przegrodę ogniową 
między łatlowniq a przedziałam i zespołu 
nap<;dowcgo. Wnętrze kabiny ładunkowej 
oświ e tlu ne przez 2 pary prostokątnych okie n . 
Po obu st ronac h Jrndłuba można ,podwie
szać dodatkowe zbiorniki paliwowe. T ylna 
czc; ś~ k/\d łuba w 'l)Osta ci krótkiej b e lki o 
przek roju owa l nym niesie uste rzenie i mie
śd w swym wnc;t rzu wyposażenie radio
elek tron iczne. W wer s ji morskiej pod kad
ł ubem znajdują się nadmuchiwane pływaki 
osloni<;te pocll t1żn ymi owiewkami. Wnętrze 
kahiny jest przewiet rzane i og r zewan e. 

Usterzenie. Usterzenie pionowe zdwojone. 
Ohq,s u st e r zenia poziomego prostoką tn y, 
p iono·,vyc h - Lrapezowy. Pła szczyz ny u s te
rzeń p ion owyc h zbieżn e ku przodowi. Na 
nosl-:ach stateczn ików ~loty poprawia j ą c e 
opł yw na wcwnc;t rznyc h pow ie rzchniac h u
s terzeń. Ster y k ie runku zawieszone w 
d wóch punktach. Konstrukc j a u s te rzenia 
metalowa, stateczn iki dwudżwigaro we. Ste
ry służq do sterowania śmigłowcem w za
luei;ie wyższych pręctlrnści lo t u (sterowanie 
w zakresie ma ł yc h prędkośc i i w zawisie 
przez zmian<; obciążen ia wirników). 

Sterowanie. Pojedyncze s terownice (t yl ko 
z lewtj st runy) . możliwość zabudowy d rt1 -
g:ego zes ta w u s te rownic . Ul<lady s terowa 
nia linkowo-popyc h aczowe ze wzmacniacza -
1ni Il yd rau l ie z n ~· 1n i. 

DAN E 'l 'ECHNICZNt 

Długość ze zło ic onymi łopatam i (mi 11 .) 
Długość kadłuba 
Srcdnica ,v jrnil<Ó \V 
Wysokość 
Baza pod wozia 
Rozsław r.oclwozia przecln icgu 
Rozsta·..w pod\.\·ozia r ló v,nc!{o 
Długość wnętrza kab iny ładunkowej 
Szerokość wnr,t r za k abin y ładunkowej 
Wysokość wnetrza kabiny ładunkowej 
Powic, rzchn;3 t:.ircz w; r n ikó w 
Masa ładunku wewnętrzn ego mak s. 
Ą l asa ładunku podwie szonego mak s . 
'.\1a sa ~tartowa norn1. 
1a · a startowa maks. 
Obciążen i e powierzclrni tarcz obu w 1r

nikow malcs. 

TLiA 1987 . nr ·1 

Pod wozie. Sta le. czterozespolowe. Zespoł y 
ood wozia przedniego z gole ni ami t e lesk opo
,,.,y rr,i , koła na sta w ne na \·Vidclcac h. Pod 
wozie główne z golen ia mi w posta ci kon 
s trukcj i prostowod o wej wspa rt e.i amortyza
tora mi, ko la na w icle lcac!1. Na kola ch pod 
wozia . g lówn~go hamulce h ydrauliczne. 
Amortyzacja ole jow o-gazo wa. Uzupełn ie 
niem podwozia je, t zespól nactmuch iwa
r,yc h pły waków pod lrnd lubem. 

Zespól napędowy . D wa s ilniki turbinowe 
TW-3-l17 o m ucy 1628 kW ka żd y . Silnik i 
umieszczone ol>ok siebie na grzbieci e ka
dłuba prz~cl o sią układu wirnikowego. Każ
cly silnik j est odrębną, samodzielną jed
nostką napędową. O słony silnil<ów metalo
we, wyloty spalin skierowane skośnie na 
boki. Do rozruchu silników służy trzeci, 
mały i,lln ik turbinowy używany .i ako wy
t w ornica gazu. Możliwy jest także rozruch 
pneumatyczny z nazie mnego źródła za s i
lania. 

Układ przeniesienia napędu. Przekładnia 
zrr,mej szająca obroty z wyjściami do napę
c1u a r; r ,!r;atów, 3iJniki przyłq ,:zone za po
średn i c twem sprzęg ieł v, ul ne;.;o biegu. 

Instalacje. Pali wowa - d wie grupy zbior
ników (pod podłogą k a biny ładunkowej), 
każd a ob sługuje j eden silnik; i stnieje moż
liwość zasilania każdego silnika z dowolnej 
g rupy zbiorników oraz p odwiesza nia zbior
niii.o w d od a tko wych w postaci oplywywo
wy~ h skrzyne l< po obu st ro nach kadłuba. 
H yd raulkz na - tró jobwodowa, składa się 
z , iec i głó wnej i wspomagającej; sieć głów
na z;,sila wzm acniacze układu st e rowan ia , 
h a:,1 ulce kó ł i s ilownil<i sterownia dźwi
gi e m pomoc ni czym; sieć awary jna autom a 
t yczni e przc,;m uj e funkcj e siec i głównej 
w przypadk u nies prawnośc i, za sila.lą c jed-
11a k wyłączn i c wzmacniacze u kładu stero
wan ia . Elektryczna - napięc ie 28 V, prąd
r.ice na si l n ikac h , akumulatory , prądnica 
,iwc1ryjn.1, transformator y prądu zmienne
go clo zasi la r.i.a wyposażenia pokładowego. 
Przcci woblotl zcnio\\'a e lektryczna n a 
n osk a c h łopat, µodg rzewane wloty pow ietrza 
do s ilni!,ów . 

Obciqż':!n i c 1nocy 111aks. 
Pr c;cl kość m aks. 
Prędkość rrzelo to\\'a 

\V y pnsaż e ni e. Zestaw do lotów IFR, pilo t 
au to1c1 i1tyczny, k ompute r pok ładowy , możli 
wość zainsta lowania rad aru . Wyposażenie 
nawiga cyjne śmigłowca umożliwia m .in. pre
cyzyjn e npro w adzanie na określony punkt 
w t e r en ie , naprowadzanie na wybrany 
pun!<t wg wskazal'I radaru , sta le określa
nie po!u;.e nia , ~1abilirn cję w locie i automa 
t yczn e pnclcjfrie do lądowania. 

Wypqsażenie specjalne. Urządzenie do 
pod wieszania ładunk u zewnętrznego wypo
sażo:ie ·~v \vagę i n-1 cchaniz1n zrzutu awa
ryJnc6o, s terowany hyrlra uli cznie dźwig 
LPG-:oo z elektryczną na w i j arką mocowa
ny z lewej s trony przy drzwiach kabiny 
ład unkowej. Jako wyposażenie pol<ładowej 
we,·s.ii patrolowe j przewidzian y wyk r ywacz 
anomalii m agnety cznych i sonar holowany. 

ROZWÓJ liONSTltUKCJI. Opracowanie 
śmigłowca rozpoczi:to w latach siedemdzie
siątych . Starano się uzyskać śmigłowie c o 
l e ps~ych wła ściwościach i osiągach oraz o 
więl< szych możliwościach, a t:ikże bardzi ej 
uniwersa lny niż Ka -25 - stąd znaczny nad
miar mocy umożliwiający bezpieczną ek~
ploata cję w skra jnych warunkach klima 
tycznych. Prototy py poddano dlugotrwały1n 
badan iom w różnych waru nkach i przy róż 
n ych r odzajach zadań (przeładunek stat
ków, różn orodn e p r ace montażowe, zw iacl 
lodowy, ob ~łu ga morskich platform wiel'l
niczych. rntowni c t wo morskie, mis.ie sani 
ta;·ne, pat rolowan ie ruroc1ągów i linii ener
ge tycznych ora z szlaków k omunikacy jnych , 
gaszenie poża ró w, zabiegi agrolotnicze, de 
sa ntowani e i in .) . Na śm igłowcu Ka-32 w 
1983 r . u stanowiono 7 nowych rekordó w 
międzyna rodowych dla te j klasy śmigl<1w
ców (m .in. r el<ordy c za su wznoszenia l 
wysokośc i lo tu poziomego w wyk onaniu 
załóg kobiecych). Smiglowicc l-Ca-32 jest 
prorl ul,o,,·a ny w d wóch podstawowych we r
s jach: w ielozadaniowe.i tran sporto wej i 
morskiej K a -32S (z bogatszym wyposaże
niem, rad a r e m i składan ymi pływakami 
pod kadlu l.J e m). Ka-32 był preze ntowa n y na 
Salo1ii ~ Pc1rysk in1 \" 1985 r. oraz jc~ icniij 
H185 r. w Polsce (Olszty n . v Konfere n cja 
Naukowo-Praktyczna RWPG) . 

3,87 kgik W 
250 k m/h 
23U km /h 

12.52 m 
II. JO 111 

15.~0 rn 
5,40 m 
3,02 m 
J,40 m 
3,50 m 
4,52 11\ 
1,311 m 
I ,32 lll 

Czas wznoszenia na 31100 111 ('1156 l, g, 
rclrnrd) 131 ,l s 

526 ,5 s 
655~ Il i 
60()() m 
35011 ni 

2 X 198,6 111 ' 
4000 kg 
5000 kg 

11 000 kg 
12 600 kg 

3 1,73 kg/rn' 

Czas wznosze nia na 6000 m (7251 kg, 
reko ,·rt) 

Pu łap mak s. (reko,·cI) 
Pułap pr a l.; Ly r:zny Inaks. 
P ul.ip ,ta t y~ zr,y 
Zasie~ n1 a l;s. 
Za s i0. i.?: z PfJtlwi e~zon y 111 łaliunki 111 

(511UII !•:g) 
IJ lui;otrw:, łoi.ć lotu ma ks. 

8011 km 

185 km 
4,5 I\ 

.'l.:.Jl1 . 
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Czeskie czasowniki 

1 - odbyć szkolenie w pilotai'.u, 
wyszkolić się 

2 - wprowadzić (satelitę) na or 
bi tę 

3 - wprowadzać (s.) na o. 

4 - osiągnąć śrerl n i ą prędkość 

n a bazie ... 
5 - o . wysokość ... 
6 - anodować 

, - es.kartowa ć 

8 - occ:1ia.L: sy t uacj<.; 

9 - n1ówić bez podniesienia g ł o

su , rn . IJCZ wysiłku (W ka
brnie) 

lQ - hartować : p r zcs}cai: 
11 - kontrolowa ć, sprawd zać; 

w ykonywać przeg l ąd 

12 - wykonywa ć wahania , ko ł y-

sa ć się; ci rgać 

13 - lai<i erowa ć 

14 - polerować 

15 - prasowac. obrabia ć na p ra-
~ie ; tłoczyć 

16 - m i erzyć zdalnie 
18 - m. ciś nienie 

18 - zasi la ć z baterii 
19 - z. z siec i pok ładowej 

20 - ustaw i ć wysokośc iomierz na 
wysokość wzg lęcl ną lo t niska 
docelowego 

21 - za sysać pow ietrze 
22 - \vprowad za ć ś1 ni g ł o w cl10 -

rą~iewkę 

23 - u lec awarii 
24 - n ito v.-·nć n ity wpuszczane, 

n. n ity gładkie 

25 - l e ci eć po o rbici e 
26 - oddzie lać stopie 11 ra k i ety 
27 - zrzuca ć bomby 
28 - od pali ć (np. r akietę ) 

29 - o. rak i e tę 

:rn - · ewakuować 
:11 - ograniczać prędkość 

32 - orientuv,a <: s 1 ę 

33 - s tero\.vaC vv.arstwą przy -
sc i enną 

3,J - s peł nia ć za dani a 
'.,5 - por'..!szać ,,ie; po orbici e 
3u - koziolkuwać, poruszać się 

chaotycznie 
37 - odrł.:twaC:· drąże k: sterow y , 

zwal nia(: cl. s . 
38 - wylrn1 1 ać pc;tlę 

;rn - przej ś ć do lo tu o dwrócone 
go 

40 - przechodz i ć z orbi t y na or
b itę 

41 - przechodzić z nur k owa nia 
cło lo tu poziomego, w y pro

. wa clzać z n. 
42 - lec ieć po tra sie 
43 - koziołkować. por u sza ć si~ 

chaotyczn ie 
H - wyłączyć , od ł ączyć (el.) 
4, - sterować swobodnym spa

daniem (nic o lwi cr ając s pa
dochronu ) 

46 - skakać (ze spadochronem) 
47 - s trącać sam o lo t 
48 - skoczyć (ze s paclocl1ronem) 
49 - dążyć cło .. . , l ec i eć cło ... 
50 - spełn i a ć wyma gan ia cks-

p loa tac :,: Jne 
51 - zderzyć się 

52 - wznosić s ię s t romo 
53 - spawać ; zgrzewa ć 
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zwroty lotnicze (111) 

54 - uzupełniać paliwo , ta nko
wać 

55 - tworzyć mglę 

!)U - tv:o r zyć oblorlzenic. obla-
dzać 

57 - uszcze l niać . her1netyzować 

58 - ustanowić re korci śv-.: i a ta 

59 -· wprowadzić n a orbi tę 

60 - - WlJU d O\,V a ć. V•/ 111 0 nt ować 

(i l - przewi e tr za ć kabinę 

1;2 - falować s ię. tracić statecz-
ność (o pokryc iu) 

H:\ - wie rc ić 

fi4 - OIJi·aca ć , kręcić 

Gó - rozładowywać; wy ł adow y

wa ć (akumulator) 
6G - wy lJoczyć się (o kon struk-

cj i) · 
,;. - zcltnuchiwać warst,vę przy -

~cienną 

li8 - wyg i ąć 

69 - oclpowiada ć w y magani om 
70 - wy cina ć, w ykrawać 

71 - zmieniać; wymienia ć, za -
nuenia ć 

72 - wymieniać pow ietrze w ka
bin ie ciśuieniowcj 

n - wy ł ączać spr zęg ł o (wir n i:, a 
śm ig łowca ) 

74 - wycinać. wykrawać 

75 - rozwiercać 

7n - wy tł aczać, wyciska ć 

77 - wy,viercnć ; ,,,,,.y laczać 

78 - sp ieniać (n p. tworzy wo 
sz t uczne) 

79 - zakręcać , wykonywać za-
kręt 

80 - zapewniać; zabezp i e cza ć 

31 - przechwyc i ć ce l 
82 - zaklinowa ć 

8:l - zak oclo,va ć, zaszy f rować 

84 - wciskać , wtłacza ć 

85 - z a1no ntowa ć , wbu cJ.o\v a (· . 
wn1ontować 

86 - z. część 
87 -- znos i ć przez wiatr 
88 - zalutować, wluto wa c 
89 - wpuszczać, pogłębia ć; na-

wi e rcać (gnia zda po ci nity 
wpuszczane) 

90 - la clować, załadowywać: ob
ciążać 

9 1 - ucloskona lać , u l epszać 

92 - zdwaj ać, podwajać (np. 
uk l acl s terowan ia) 

~)3 - \v zrn acni-ać: pogrub i ać 

94 - wykonać z dura lu 
95 - łagod z i ć: (np. upadek); 

z mniejsza ć (np. prędkość: ) 

96 - z 1noclernizować 1 Zff1odyf iko-
wać 

97 - znie k ształca ć, wypacza ć 

98 - zmontowa ć · 
99 - ulec uszkodzeniu 

100 - prze cl~taw i a ć ; odwzorow y-
wać 

101 - wyregulować , na stawić 

102 - utracić łączność radiową 

103 - ulepszać (np. c iep l nie ), 
o brab i a ć cieplni e 

104 - zwiqkszyć kąt natar cia 
105 - - nabierać wysokośc i 

106 - zwyc iężyć (np. w zawo 
dach) 

107 - rowkować , ż łobkować (p<J-
l,rycic m e talowe) /( .V . 

TEeHNl8ZNY StOWNIK LOTNICZV 
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Ceske lełecke slovesa obrały (111) 

·- · absoivovati pilotn i v:;·c
vik 

- clop rav iti (teleso) n a 
obeźnou clrahu 

- clopr avovali (t.) na o . cl. 

4 -- dosahnouti p rumerne 
r ych losti na zak laclne ... 

5 - cl. vyśky . .. 

6 - c loxovat i 

7 - eskorto va ti 

8 - h oclnotiti s ltua c i 

9 - hovofiti IJ ez zvys en i 
hlasu 

JO - kaliti 

Jl - k on troloval i 

12 -- kyvati (se ) 

13 - lakovati 

14 - leś tili 

15 - ll sovati 

16 - rnefiti na ciałku 

17 - rn. tla k 

18 - napa jovati z baterie 

19 - n. ze s ite 

20 - naficliti vyśkorner na re
. Iativni vYSku nad n1i

s ten1 ptistcin i 

21 - nasavati vzduch 

22 - nasta vovati vrtulc na 
prapor 

23 - nehoclovati 

24 - nytovati zapuśtene n yty 

25 - obihat i 

2G - ocl dlHovati stu pei\ rak ety 

21 - od hazovati pum y 

28 - od pali ti 

29 - oclstartovati raketu 

30 - ocls uno v at i 

3 1 - ornezovat i rych lost 

32 - orientovati se 

3;3 - ovladali mezni vrstvu 

34 - ptniti u~ol y 

35 - pohybovat i po obezne 
cl raze 

36 --- p. se c l1a o ticky 

3'i - povolavati i'iclici paku 

38 - proves ti pfemet 

39 - prechazeti na zada 

40 - p. z Jedne drah y na 
druhou 

4 l - p. z !etu str e mhla v do 
vudorovneho !etu 

42 - p fe suno vat i se po urce
ne o se 

•13 pfevraceti se 

44 rnzpujeti 

45 - t1diti volny pad 

46 - ses kakovati 

47 - - se. tf e lovat i leto un 

-18 -- skociti 

4U -- smćrova ti k ... 

50 - s plnovat i oper ac n' :i:j-

roky 

5 1 - sraz i ti se 

52 - stou pa ti str rn e 

53 - s vafov ali 

54 - tankovat i 

55 - t vo fit i rn lhu 

5G - t. narnra zu 

57 -- u t M i\ova t i 

58 - utvoriti sve tovy rekord 

59 - uvadeti na obeźnou 

clrahu 

60 - vestave ti 

ti l - vetriti kabinu 

62 - v łni ti (se ) 

63 - vrtati 

64 -- v rtHi 

65 - vybij e ti 

fiti - ybou liti 

67 - v y fukovati mezni v rstvu 

68 - vy l1.nou ti 

69 - vy ilovova ti 

70 vykr a jovati 

71 v y meńovati 

72 - v. vozduc l1 v pfetlakovć 

kabinc 

7:l - v ypina t i spo jku (rotora) 

74 - vyfeza vati 

75 - vystruzovati 

7G - vytlac ovati 

77 - vy vrtava t i 

78 - vz pei'lova t i 

79 - zahybati 

80 - zajistiti 

31 - za ch.ytiti ci l 

82 - zaklinovati 

83 - zakóclovati 

84 - za li so vavati 

85 - zam ontovati 

86 - z. clił 

87 - zanaśeti ve t r ern 

88 - za paje li 

89 - za pouśtc t i 

90 - zatezovali 

91 - zclokonalovat i 

92 •- zclvoJnasobo va ti 

93 - zes llova ti 

94 - zhotoviti z duralu 

95 - zmiri\ova ti 

96 - zrnoclern izo vati 

9'1 - zrno ntovati 

98 - zne tvorovati 

99 - zniCi ti se 

100 - zo brazovati 

JOi - zregulo vali 

102 - z t raceti rad iospojc:1 i 

103 - z uśl ecll t°ova ti 

104 - zvetś iti uhel nabe hu 

105 - zvetśovati vysku Je t u 

100 - zv itez iti 

10-r - zlabkovati 

15 



'POMOeE KONSTRUKCYJ.NE 

Zabezpieczenie układów paliwowych samolotów od zapa lenia się par paliwa 

wskutek wyładowań elektrycznych w atmosferze (111) 

10. Zjawiska związane z wyładowaniam i 

a . Z jawiska wyładowa ri omiatających 

-- Ka n ci l wyładowania jest mniej więcej u stalony w 
p rzest rzeni , w chw ili gdy przewodzi ła dunek elektry czny. 
,Jednakże w skutek ruchu samolotu i cza s u, w ja kim istnie je 
ten kanał , samolot może przesuwać się wzglę d em tego ka 
nału . _ Jeżeli sk rajnie przednie częś ci samolotu (takie ja k 
si lnik za mo cowany na przodzie kadłuba lub n a skrzydle) 
mogą być początkowym punktem uder zenia wyładowani a , 
ruch samolotu przez kanał wyładowania powoduje przesu
wanie s·ię kanału do tylu wzdłuż powierzchni (rys. 1 Za
Iącznika 2), co prowadzi do powstania następnych punktów 
uderzenfa . To zjawisko jest określone mianem wyładowa
nia omiatającego. W trakcie omia tania charakter po
wierzchni samolotu może wywołać także oderwanie wyła
dowania i przyłączanie się do poszczególnych punktów w 
różnym czasie, co w rezultacie daje serię punktów ude
r-zępia - w.zdluż drogi omiat ania. 

- Wielkość .uszkodzenia spowodowanego w ka żdym punk-
- . c ie sęmolotu p~zez wyładowanie omiatające zależy od ty pu 

· materiału, czasu trwania wyładowania w danym punkcie 
oraz natężenia prądu wyładowania przepływa j ącego przez 
dany punkt. Mogą mieć miejsce wielokrotne uderzenia o du
ŻYITI natężeniu szczytowym i mniejszym natężeniu pomiędzy 
szczytami albo też wyładowania cią gl e. Uderzenia wielo
krotne zwykle powodują przeniesienie s ię łuku do nowego 
p uriktu . 

- Gdy kanał wył adowania zo stał „prze mieciony" do t ylu , 
na jedną z krawędzi spływu, może on pozo stać n a _ t ym 
m iejscu przez cały pozo stały cza s trwa nia wyładowania. 
Początkowy punkt wyładowania, położony na krawędz i 
spływu, oczywiście nie podlegałby zjaw isku „omiatania ", 
a zatem byłby poddany w szystkim składnikom zjawisk a 
wyładowania . 

- - Znaczenie zjawiska wyładowania omiatającego polega 
na t ym, że częśc i samolotu, któr e nie s~ ,,ce lem" dla po
czątkowego uderzenia wyładowania; mogą także być · włą 
czone do procesu 'Nyladow ania, w miarę jak kanał wyłado
wania jest zmiata ny do t ylu, cho ciaż kanał może nie pozo 
stawać w żadnym pojedyn czym punkoie przez dłuższy czas . 
Uderzenia, k tóre o s iągną krawędź spływu należy uważać 
za pozostające t am przez ca ły cza s ich na turalnego trwan ia 
(,,zawieszone" na t ym punkcie ). 

b. Definicje stre f uderzenia wyładowania 
Aby uwzględnić każdą z ewentu a lnoś c i podanych w na

stępnych pun k tach , przy ję to określen ia ni że j wymienionych 
stref : 

-- Strefa 1 
Str efa l A . P unkt początkowego t ra fienia wyładowania , 

z małym· prawdopodobieństwem „zawieszen ia się'' kanaiu 
wyla dow·ania. 

Strefa lB . Punkt początkowego t rafienia wyładowania , 
z dużym prawd opodobieóst-1,vem „zawieszen ia siq" kanału 
wyładowan i a. 

-- Strefa 2 
Strefa 2A„ S trefa vvyładowan ia omiata j ącego z ma łym 

prawc:opodobiei'lstwcm ,, zawieszen ia si</' kanału wyłado
wania. 

Stre fo 2B. S trefa wyładowania omiatającego z dużym 
ptawdopodobicństwem „za1,vieszc111a s ic; ' ' kanału wy łado
wan ia . 

-- S t refa 3. Wszys tkie powi e rzchn ie statku pow ietrznego 
nic bt;cl.:ice strefami 1 lub 2. W strefie 3 prawdopodobień
s two jakiegokolw iek kon ta k tu z ka:1atem wyladov,ania 
,;es l małe . S t refa 3 moze przewod z ić: prądy o znacznym 
natężen iu , a le ty lko prze pływaj:_icc pomic;dzy jakąś pari-J 
pu nktów uderzeni a. 

- Definicje stref s,1 zasadniczo zgodne z definicjami 
uzy tymi we wcześniejszych wersjach niniejszego Aclvi sol"y 

1li 

C ircular z ty m , że poprzednie strefy 1 , 2 zosta ły podzie
lon e na „podstrefy '' ze względu na duże lub małe prawdo
pod obie1istwo „zawieszenia s ię" kanału wyładowania (rys. 2 
i 2 v; Zał ączn ik u 2) . Poiożen i e tych ~tref w konkretnym 
i.a ,11oloc1e zależy od geometrii samolotu oraz czynników 
operacy jnycl, 1 częs t o jes t różne w różnych samolotach. 

c . Foł oż.enie st ref u derzenia 

Uwzględn iając wy że j podane definicje , położe ni e każdej 
ze strd na '.rnn kretnym samolocie może być określone na 
stępująco: 

- · Punkty wystające, takie jak przód (nos) samolotu , 
ko!'1cówki skr zydeł i usterze1'!, s t ożek koi1cowy kadłuba, 
gondole siln ik owe na sk rzydle oraz inne wystające części 
po,vinny być uważane za zrlajdujące siq w stre fie bezpo
:\redniego uderzen ia, pon ieważ stanowią prawdopodobny 
punkt u de rzen ia wyładowania „l iderowego" . T c, które sta 
nowią krav✓l-; d z i e natarc ia a lbo wysta j ą do przodu , na leży 
zalic z.yć do st refy lA , zaś krawędzie spływu lub częśc i 
wystaj ą c e do ty lu - do s trefy 1 B . W wic;kszośc i przypad-
1<ów pie rwsze wy ładowan ie powrolne nastąpi wkrótce po 
tym, jak wyładowani e ,, li derowe'' znajdzie p unkt styku 
" sam olotem. tak więc strefa l A jes t ograniczona do punk
tów zna j tiujących się w od ległości nie większej niż ok. 
0,5 m od pr zedn ich krawędzi rnrnolotu. Jednakże (w rzad 
kich przypadkach) wyładowanie zwrotne może nastą pić nie
co później , a w tedy powier zch n ie położone bard zie.i z tyłu 
są nara żon e n a pie r w sze uderzenie . Tę e 0Nentualność należy 
brać· pod uwagę, j eże li u de r zenie odpowi a d ające st refie 1 A 
w r.i e zabezpieczcną powierzchnię wywatuj e poważne za
grożenie be zp ieczeństwa lotu . 

- Jeżeli ?Jasuwają się wątpliwośc i co do identyfikacji 
stref począ tkowego uder zez, ia a lbo gdy geometria samolotu 
n ie jest p odobna d o zna nyc h już wcze śnie j projek tów k on
w encjona ln ych, należy rozważyć przeprowadzen ie prób mo
delowych . Informacje nt. takich prób są podane w Use r·s 
l\1anua l. 

-- - P owie r zchnie po ł ożone bezpośrednio za s t refą l A na
leży 1.1v:ażać za znajclujqcc s ię \\' strefi e 2A. Ogólnie bio
rąc, strefa 2.A rozc i ą ga s ię na pcłnii długość powierzchni 
Zd s t rl"Ią lA położoną na takich pov1ierz.chniach jak kadłub , 
gondole i części p owierzchni skrzydła. 

- K rnw,;dzie s pły wu powier zchni znaj duj ących się za 
sttcfą 2A należy uwa-ż:ać za s trefę 2B albo lB. jeż.e li moi-,_• 
nastąpić tam pocz~itkowe uderzenie. Jeżeli krawc;dź spły \\" U 
riov. ierzch nt jest całkowicie ni e przc wod z,1ca , wtedy stre 
fę 2B (albo IB) należy przer,icść do przodu lub w ki erunku 
płaszczyzny symetri i samolotu (albo jednocześnie w obu 
tyci. kieru nkach) , do 11ajbliż.szcj powic,zch ni przewod zącej . 

- Powierzchnie położon e w od ległości ok. 18 cali (0.5 m) 
po każdej st:-on ie od punktu pocz;-itko,..,ego uderzenia albo 
ocr p unktów ude r zen ia określonych wg d,vóch pie rwszych 
punk lów w 10c należy równ ież zaliczyć cło tej same j strefy 
ze względu i1a możliwość · nic .vicl ki ch poprzecznych prze
sunięć kanału wył adowania ora z lokalnego rozrzutu wokół 
punktu uderzenia . Np. kor\cóv·kq ~i,rzydla należy ;•a !iczyć 
do strefy l A (z wyjątkiem spływu. który zazwyczu _j bywa 
zaliczany do strefy lB) . W ce lu Ul\'.lglqd nicn ia ruchu po
przecznego l<analu wyłado ·,vania o:;,;: rozrztttu. górna i clol
na powierz-chnia s krzydła w cdicp·J o~ci cło 18 cal i (0.5 m) 
ocl ko:·1cówk i powinna być również zaliczona tio tej str(:fy . 

-- Powie r zc hn ie, clia których pr,nvd o podobieństwo bezpo
~reLlniego kontaktu z kanałem vl°yladowauia elektrycznego 
_: es t małe i które le żą pomiqdzy ww. st refami, powinny 
byc zaliczone do strefy 3. Powierzch,1 ie strefy 3 muszą być 
zdolne cło przewodzenia tlu żych ilo:;c i energii e lektrycznej. 

Opr. A . 1,ardy-muwiu 
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Urządzenie do wytwarzania 
rowingowych z włókien szklanych 

preimpregnatów 
i węglowych (11) 

Doc. m~r inż. MIECZYSŁAW KWIATKOWSKI 
I ns t y tut Lo tni c twa 

Aby unaoczn ić wyprowadzon e za leżno~c i teoretyczne (c z. 
I a rt. , TLiA , n r 11 /12- 1986), zaproj ektowano i wykonano 
sterownik doświ':ldczal n y, pokazany n a r ys. 10. Widać na ni m 
wyraźnie , jak taśma pa pierowa nawijała s ię początkowo w 
osi urządzenia , gdy dźwignia sterowa nia by ła ustawiona w 
położeniu n eu t r alnym (aw = O) , a następnie po gwałtownym 
przestawieniu sterownika o kon kretny kąt aw rozpoczął si ę 
proces stopniow ego pr zesuwania s ię taśmy wzdłu ż wałka 
nawijającego i wreszcie po pewnym czasie nawijania taś
ma przesunęła się o Y st i w tym położe niu nawijała się 
nadal. 

,'<I' r' 
j 

n ys . 10. Ster ow nik 
doświad czaln y 

Parametry sterownika doświadczalnego · wynoszą: D = 
= 40 mm, a,~max = 18°,Yst = b siuaw = <l-0-0,309 = 12,36 mm'. 
Wartość przesun ię cia sta tycznego na ste rowniku doświad

czalnym był a dok ł ad n i e taka sa ma jak wartość obliczona. 

ci l oe., .... ------

... 
Rys. 11. P rzebieg wym uszenia skokowego 

-----------------► 
R ys. 12. Przeb ieg p rzemieszcza nia s i ę ta ś
m y papierowe j y = f( t ) prz y wym usze n i li 
liniowo na ra s ta j ącym ,, - f ( t) 

Wymuszenie skokowe nie jest jedynym możliwym wymu
szeniem w przypadku rozważanego przez nas sterownika . 
Nie jest ono również wymuszeni em najl epszym z punktu 
widzenia eksploa ta cji urząd zeni a , gdyż ze względu na swój 
przebieg : 
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·· {a = O, t ,s; O 
l(t)aw 

a = aw, t > O 

musi być rea lizowane elektromagnesami, co przy dużych 
masach bezwładnych rzeczywistego sterownika prowadzi 
do uderzeń i wynikających z nich znacznych sil działają
cych n a korpus urządzenia. Należałoby zbadać jakość ste
rowania przy wymuszeniu liniowo narastającym, realizo
wanym np. za pomocą s ilnika elektrycznego o obrotach n 
obr/min, i przekładni kątowej o pr zełożen iu i. obracających 
oś sterownika monotonicznie: 

r(= a·t 

gdzie: 

2n n 
a = - - i 

60 

Zespół silnika z przekładnią i sterownik można traktować 
łącznie jako c złon całkujący lub oddzielnie sterownik jako 
człon inercyjny pierwszego stopnia z wymuszeniem linio
wym. 

Transformata w y muszenia liniowego zgodnie z . teorią 
sterowania: 

a 
a(s) = -•• 

stąd: 

n k 
y(s) = a(s)G(s) = -;;- - .-, -

s- '.1 s + 1 
t 

y(t) = L- 1 [y(s)] = n k[I- 1'(1 - e-T)] 

Po podstawieniu danych: 

y (t) = 3ir0 nibc„s ( 3n0 11i1)[1 - ;~ (l-e i: )] 
Kształt przebiegu powyższej zależności można najłatwiej 
uzyskać metodą numeryczną .dla założonych konkretnych 
danych, np.: n = 1400 obr/min, i = 0,0002, b = l m , r = 5 m, 

2r 
D = 0,1 m, cu = 3 s- 1, T .= - -= 33,3 s, n·i=0,28. 

· Dw 

_ _ r _ . 

y(t) = 0,0293 cos (0 ,0293t)[t - 33,3( 1 - e "· 3 )] · 

Przebi eg krzywe j 1J = f(t) ilustru je rys. 12. 

L 

lj(t/ . - ~ -;-

I 1T .·· 
I ., v't-6 oC.., 

~ J ___ .L 
R~s. 13. Dwuparametryczny .. przebieg prze
mieszczania dla dwóch różnych postępują-
cych po sobie wymuszeń ·. 

Pierwszy zauważony problem to rozbieżność przebiegu, . 
gdyż krzywa y(t) nie ma asymptoty . Nie jest to jednak · gro- · 
żne, gdyż możemy i musimy ograniczyć wartość kąta do 
poprzednio rozważanej wartości a;,, , np: za pomocą inikr"o'... 
wyłącznika .. krańcowego, zainstal,Qwanego n.a przekładńi .ką
towej. Przebieg 11.(t). l;)<fqzie . wówczas dwuparame:tryczny·,: ·co.· 
ilustruje.-ry-s.'13 . . · .' . , - : :- .: ~ .1 i 
Porównując krzywą y(t) z rys . .13. z taką . samą Jfrzywą .na. 

rys. 9 (cz. I · ad.) · stwierdzić ·można,. że pole pod .-~riYwą .·ua : 
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TABLI CA. Pt2ehieg pru~ut.ltcia w fwiltcji c:,uu 

I I.' 
u 2 3 4 

I _v(I), mm o 0 ,435 1,72 3,83 6, 72 

rys. 9 jest większe od pola pod krzywą na rys. 13. Z po
wyższego wynika prosty wniosek, że skuteczność sterowania 
przebiegiem taśmy papierowej w przypadku sterowania 
:,kolcowego jest wic;ksza. Dla tego też należy pozostać przy 
sterowaniu ze skokowym impulsem wymusza j ącym , przy 
czym należy tu zrezygnować ze stosowania e lektromagne
sów . Należy zastosować układ silnika z przekładnią kątową, 
k tórej przełożen ie kątowe i będzie stosunkowo duże. Im
puls sterujący nie będzie w tym przypadku dosłownie im
pulsem l(t )ciw. a będzie s i ę sk ładał z dwóch części, t a k jak 

... 
Rys. 14. Schema t przełącznika trójstano
wego 

-----------------► 
Rys. 15. T ablica stanów układu wykonaw
czego U.W. : D1 i D2 - fotodiody, P 1 1 P2 

p r zekaźniki układu wykonawczego 

D1 
o 
o 
1 
1 

D2 
o 
1 
1 
o 

na rys. 13, tyle że czas trwania pierwszej części impulsu 
a(t ) = a · t będzie bardzo krótki. Np. dla impulsu trwające
go t1 = 0,5 s. i aw = 18°: 

a,,, 18 
a = - = -- = 36°/s 

t, 0,5 

7r n n 
- i = 36 - - = O 2n 
30 180 ' 

0,2-30 
i = --- = 0,00428 

n 

przełożenie kątowe powinno być ponad 20-krotnie większe 
niż poprzednio. 

Poza sterownikiem i silnikiem sterującym wraz z prze
kładnią kątową , w skład urządzenia s teru j ącego taśmą pa
pierową wchodzi jeszcze przełącznik t rójstanowy, który 
przełącza kierunek silni ka sterującego w zależności od tego, 
w którą stronę zboczy taśma papierowa wskutek sierpo
watości bądź też zatrzymuje go, gdy oś taśmy nie wychyla 
się względem osi urządzenia więcej od usta lone j toleran
cji e. 
Przełącznik trójstanowy składa się z dwóch fotod iod u

mieszczonych w oclleglości e od nominalnych położeń kra 
wędzi taśmy papierowej, układu elektronicznego i ukł adu 
wykonawczego (rys. 14). 

Fotodiody są oświetlone punktowymi źródłami światła . 
Między fotodiodę a źródło światła wchodzi krawc;d ź pa
pieru, gdy taśma zbacza z osi urządzenia i fotodioda zosta
je przesłonięta . Natężenie światła padającego na fotodiodę 
w takim przypadku gwałtownie maleje i dioda pr zekazuje 
tym samym sygn.al, że tolerancja odchylenia się osi papie
ru e została przekroczona. 
Sygnały od fotodiod są przekazywane do układu elektro

nicznego U.E, który zawiera dwa przerzutniki formujące 
Schmitta oraz część logiczną. Przerzutniki Schmitta prze
kształcają sygnały od fotodiod na impulsy prostokątne, a 
trzeci t ranzystor za prze łącznikiem to ogranicznik ampli 
tudy . impulsu do wielkości 5 V do sterowania scalonych u
kładów cyfrowych. Dwa układy cyfrowe UCY 7400 stano
wią kombinacyjny układ logiczny, którego tab licę stanów 
pokazano na rys. 15. Zarówno wtedy, gdy obie diody są 
oświetlone , jak i wówczas, gdy są przesłonięte - siln ik 
sterujący jest zatrzymany. Przesłonięcie obu diod ma miej
sce w przypadku rozszer zenia się wstęgi papierowej, co nie 
oznacza, że wstęga zboczyła z kursu. Tylko wtedy, gdy 
jedna z fotodiod jest przesłonięta, a druga oświetlona, sil
nik jest załączo111.y, przy czym kierUJnek :wirowania zależy 
od t ego, która z diod jest przesłonięta, a która oświetlona. 
Realizację odpowiedniego kierunku wirowania silnika za
pewnia układ wykonawczy U.W. składający się z dwóch 
_przekaźników P 1 i P 2 sterowany-eh z układu logicznego. Ob-
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10, 36 1~ . 7 I 1) . 7 :2 :i ,3 31.5 38.3 

roty w lewo stanowi konjunkcja: L ⇒ P 1 P,, a w prawo 

P => P , P. . Na przekładni kątowej silnika sterującego znaj
du j ą s i ę dwa mikrowyłączniki M 1 i M 2 ograniczające obrót 
sterownika do kąta J:amax = ri w . W związku z tym całkowi 
ta funkc ja silnika jest trzyargumentowa: 

P1 
o 
o 
o 
1 

P2 
o 
1 
o 
o 

L ⇒ T·'i P, J\l , 

p = l' , P, ,1I, 

Rys. 16. Schemat układu wykonawczego 

Całkowity schemat ideowy załączania silnika sterującego 
pokazano na r ys. 16. 

S~hemat ~!okowy całości urządzenia sterującego taśmą 
papierową Jest to układ inercyjny pierwszego rzędu za
kłócany n_a ~•yjściu, gdy ż układ czujników fotoelektrycz
nych znaJduJ e się na samym końcu . Schemat blokowy 
przedstawiono na rys. 17. 

1/o·l/<-e :"l:-• L 
-Ul/o •l/ce ;~-0 · 

/Jo ·I/>€ ;::;;• 

. 

_!Is) • 5 Gis)-~ 

Rys. 17. Całkowity schemat blokowy urządzenia sterującego · 
Yo ="' S ze wzoru (3) (cz . I a rt.) - przesunięcie taśmy od sier
powatości , y - przesuni ęcie taśmy od dzia łania sterownika e -
od legł ość rozst awienia czujnik ów od k rawędzi taśmy ,.;; po
ł ożeniu zerowym , ~- - suma logiczna (dysjunkcja) odpowiedzi 
uk ład u wykonawczego , 17 - iloczyn log iczn y (kon junkcja) odpo
W1edz1 układu s1 imk steruj ący - mikrowy łączniki; pozosta łe ozna 
czenia poda no w a r tykule 

Układ sterujący jest układem oscylacyjnym, nadającym 
t aśmie papierowe j ruch zygzakowaty o amplitudzie e 
(rys. 18) . 

Rys. 18. Oscylacyjny 
ruch poprzeczny osi 
wstęgi papierowej 
oct uk ładu sterują
cego 

Okres przełączania -r: nie zależy od sierpowatości ta śmy 
papierowej, lecz od parametrów stałych i ustawczych u
rządzenia, zgodnie z za leżnością: 

2,-
T = -- !11 -----

Dc•J 2e 
1-----

b si n aw 

Do stałych parametrów na le ży: długość toru taśmy papie
rowej w sterowniku r, długość sterownika b, średnica wał
ków przewijających D oraz w zasadzie prędkość kątowa 
walków przewijających w. gdy założy si ę stałą prędkość 
pracy urządzen i a. 

Parametrami zmiennymi są: położenie czujników foto
elektronicznych e oraz kąt przestawiania ruchomej części 

cd . na s. 21 
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Klasyfikacja 
, , . 

nawierzchni lotniskowych 
metod.ą ACN-PCN (I) 

nosnosc1 

D1 inż. KRZYSZTOF CZARNECl'I 
1us t v tut Tecllnlczn\' Wojs l< Lotni czych 

Jakość nawierLchni lotniskowych zmienia sic; z upływem 
czasu w wyniku połączonego działania czynników atmo
sferycznych i obciążeń od samolotów. W celu zapewn ienia 
racjonalnej eksploatacji nie.:będne jest dokonywanie okre-
sowych ocen nośności nawierzchni. Daje to zarządom lot
nisk podstawy do podejmowania wła ściwych decyzji o: 

- typach samolotów dopuszczanych do ruchu ora.: czc: 
s totliwości ich przejazdów, 

- wyborze terminu prac konserwacyjnych lub moderni-• 
zacji nawicrzch1 i. 

Ocenę nośności nawierzchni można przeprowadzać różny
mi metodami, w wyniku których uzyskuje się wielkość do
puszczalnego obciążenia dia nawierzchni przy określonyci, 
\\ arunkach obciążenia. Równocześnie wobec znacznego 
z ·óżnicowania parametrów decydujących o wielkości i spo 
sobie przekazywania obciążeń na nawierzchnię przez ek s-
ploatowane wspolcześnie samoloty , nicodzowtJ1e jest dy spo
nowanie systemem sprowadzającym niejako te wielkości 
do wspólnego mi:rnownika. Zadaniem takiego systemu, na
zywanego inaczej metodą klasyfikacji nośności nawierzch
ni, jest przedstawienie danych ,J nośności nawierzchni oraz 
o obciążeniach od samolotów w postaci umownych jedno
stek dających sic: bezpośrednio porównywać. W ten sposób 
uzyskuje s ic: możliwość łatwej i szy bkiej oce11y zdolności 
nawie rzchni do przejmowania nacisków od ró!nych typów 
samolotów oraz precyzowania ewentualnych ograniczeń ru
chu w celu zabc.:pieczenia nawierzchni przed nadmiernym 
przecic\żeniem. Metoda klasyfikacji , jako je dnolity system 
opracowany w celu publikowania informacji o nośności 
nawierzchni, powinna być uniwersalna - powinna funk
cjonować niezależnie od zastosowanego wcześniej sposobu 
wyznaczania obciążenia dopuszczalnego. 

Rys hi ~toryczny 

Najpowszecru1icj i najdłużej stosowanym dotychczas sy
ste mem klasyfikacyjnym jest me toda LCN (Load Classi fica
lion 1 1umber). .\Tctoda ta została wprnwadzon.a w lata ch 
pięćdzie. iątych przez !Vlic;dzynarodową Organizację Lotn i
ctwa Cywi lnego (Interna tional Civil Aviation Organi zatio n 
-··· lCAU) Jako obow1iązujc1ca w krajach członkowskich. Po
lega ona na wyznaczaniu miarodajnej liczby LCN na
wierzchni oraz li czby LCN samolotu. Porównanie tych liczi) 
da je podstawę do podjęcia decyzji o sposobie e ksploato
\\ ani a nawierzchni przez samolot. Metoda LCN nie jest 
uniwersa lna. bowiem do wy, .. naczenia wskaźnika LCN na
wierzchni zaleca się stoso, anie ściś l e określonej tc.'-Chniki 
pomiarowej . Polega ona na stopniowanym, statycznym 
obci4tan iu konstrukcji nawierzchni aż do osiągnięc ia jej 
zni:zct1enia [4]. Doraźnie wskaźnik LCN można określa,· 
przy użyciu odpowiednich wzorów lub wykresów. Należy 
jednak wówcza s liczyć sic: z mot l iwością zaniżenia rzeczy
wiste j nośności nawie rzchni. 

Mierni ki em oddziaływania samolotu na m1wierzchniQ jest 
jego liczba LCN , która je~t funkcją obciążenia równoważ
n go oraz wielkości ciśnienia w opon ie koła głównego. W 
przypadku goleni wielokołowych jest ona ponadto zależna 
od t ypu nawierzchni oraz jej grubości. Obserwowany w 
ostatnich latach postęp w elektronice i a utomaty zacji sta l 
si c: impuls(•m do rozwoju nowych metod i urządzeń pomia
rowych służących do ~zybkiej oceny n0śnośc i nawierzchni . 
Obecnie w krajach zachodnich są preferowane metody nie
niszcz,1ce . umożliwiające osi,,rnanic wysokich efektywności 
Lada!!. J a ko testowe wykorzystują one o bciążenia dyna
n;iczne realizowa,ne w postaci kró!Jkotrwalych impulsów 
s:lowych lub obciążeń szybkozmiennych o charakterze w i
brac ji [l). 

Powyższe stwierdzenia. jak również fakt wprowadzania 
do eksploatacji coraz cię ższych typów samolotów o a1apę
clzie odrrutowym i wynikająca stąd konieczność częstych 
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kontroU nośności nawierzchni lotniskowych , s tały się za
!"ad,nic.:ą przyczyną podjęcia przez ICAO decyzji o wyco
faniu z użycia metody LCN. W jej m iej sce zalecono wpro
\va d.:enie m etody ACN-PCN, opracowanej w latach 1980-:-
-;- 1983 przez służby lotni skowe USA. Wielkie j Brytanii , 
Francji i Hola,ndii . J es t to uniwersa lny system klasyfika
cyjny, ni c precyzuje się tutaj bo, ie m me tody pomiarowej 
jaką należy stosować do uzyskania oceny nośności na
wierzchni. Zarządy p0szczególnych lotnisk mogą więc sto
sować dowolne m etody. Warto również wspomnieć o stoso
wanej dotychczas we Francji metodzie klasyfikacyJne; opar
tej na t zw. ,, typowej goleni podwozia". Większość współcze
snych samolotów jest wyposażona w golenie jednoko!,owe, 
dwukołowe (tandem) lub czterokołowe (podwójny tandem). 
Charakterystyki typowych goleni podwozia wyselekcjono
wano spośród najniekorzys tniej oddzia łuj ących na na
wierzchni<.; goleni współczesnych samolotów (tabl. 1, {3]). 

TABLICA J 

Rozs tuw Buzu, Ciśuieoie 
Typowu g:o lc1i podwozia I kó ł , CJU I CUl I w opoµic, MPu 

Pojedyncze ku lu - - 0,6 
Tundcm iO - 0,9 
Pudw6j11y tundc111 75 I-IO 1,2 

Przedstawiony niżej przykład informacji o nośności na
wierzchni: 

20T/SWL -35T/DW -50T/ DTW 
wskazuje , że analizowana nawierzchnia może bez ograni
czeń przyjmować samoloty o obciążeniu na goleń głóWlllą 
(typową) n :e przekraczającym: 

- 20 T - samolot z go le ni ą jednokołową , 
- 35 T - samolot z golenią typu tandem, 
- 30 T - samolot z golenią typu podwójny tandem.. 

1stotm1 wadą tej me tody jest nieuwzględnianie zróżnicowat'1 
laktycz.nie występujących w wymienionych grupach pod-
v:ozia. 

Jak wiadomo, rozk ład naprężeń oraz odiks:z.talcenia na
wierzchni wywołane działaniem obciąienia samolotem są 
w znacznym stopniu zależne od charakterystyk podwozia. 
Oznacza to, że skutki obc iążenia nawierzchni samolotami 
o podobnych · masach . lecz różniących s ic; ·pod wzglc:dern 
łych charaktnystyk, mogą być w istotny sposób zróżni 
cowane. Zakładamy oc;:ywiście, że podwozia tych samolo
tów należ1c1 ci'o tej samej grupy. Wobec tego zakres stoso
\ ·ania metody wykorzystującej ty pową goleń podwozia 
jest ograniczony. W celu udzielenia konces ji. a więc w 
przypadkach, gdy jest umotywowan(! przeprowadzenie pre
cyzyjnych obliczeń, wymaga się uwzglc;dnienia dokładnych 
wartości parametrów podwozia samolotu. 

Metoua ACN-PC. 

Klasyfikację nośności na wierzchni lotniskowych wg zasad 
metody ACN-PCN omówiono w czterech cz~ściach obejmu
jc\cych następującą proble matykę: 

część I - ogólne, wprowadzające informacje o m e to
dzie AC LPCN. 

- część II - metoda wyzna-:zania wartości liczb ACN . 
ocena tymczasowa n oś n o~ci nawierzchni - metoda wy
znaczania liczb PCN , 

- część III - ocena LF!c hniczna n ośności nawierzchni -
metoda wyznaczania liczb PCN. · 

- część IV - wykorzystanie liczb ACN i PCN w inży
nierii r uchu na nawierzchniach lotn iskowych. 
Uwzględniając du re znaczenie prezentowanych zagadnie11 

dla praktyki ksplootacji nawierzchn i lotniskowych. w dal-
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szy9h pu_bli~aCJ?Ch (cz. II, III i IV) prze cl ~t:i.wion o dodat):Co
wo JMZYkł-a:dy . s losowa nia me tody AC -PC . _ 

Elemen ty metody. Defi11i1·je [31 

L icz ba klasyfikacyjna samolotll ACN (Airc raft Classiiic:i.
tion Number) wyraża względne oddz iaływariie samolotu na 
nawierzchnię w warunkach standardowej nośności pod ł oża . 
W procesie wyznaczania wartośc i te j liczby są uwzg lędnia
ne wybrane charakterystyki samolotu i parametry układu 
nawierzchnia-podłoże grun towe. Standaryzacji podlegaj 9 
tu ta j na s tępujące wielkośc i: 

- ciśnienie w opon ~e k ola głównego, 
- naprężen i e zginające ,v płycie be ton owej (dotyczy na-

wierzchni sztywnych), 
;-:-- _ nośI)ość podłoża gruntowego. 
U:tyte . w powyż~zej definic ji ok reśle,nie „względne od

d ziaływanie" oznacza, i ż obciąż enie z uwzględnieni em rze
czywisiych charakte rystyk podwozia samolotu jest ka ~do
razowo relacjonowane przez ob ci ąże ni e rów n o w aż
n e (Pr), przekazywane na nawierzchnię za pośredni c twem 
pojedynczego koła ze standardm,vym ciśnieniem w oponie, 
równym 1,25 MPa. Wielkość tego obciążenia u stala się 
przyjmując · za lożea1i e , że niezb~dna do jego przenies ien ia 
grubość nawie rzchni jest równa grubośc i wyznaczooe j d la 
rzeczywis tego obciążenia. Wyznaczone w ten sposób obcią
żenie równoważne może być następnie st•osowane bez od
woływainia się do grubości nawierzchni. Spełnienie wa
runku równych grubości ozna•cza bowiem, że działanie 
tych obciążeń wywołuj e w materia le nawierzchni podobne 
stainy naprężeń . Na tej podsta wie, uwzględniając równo
cześn ie, że: 

ACN = 2 , Pr, tys. kg 

grubość nawierzchni zosta je wyeliminowana z grupy pa
ra m etrów liczby ACN. 

Sposób przekazywania obciążenia na podłoże gruntowe 
jest zależny od ty p u n a wi e r zc h n i. Sztywna (spręży
sta) konstrukc ja z b et onu cementowego rozkłada obciążen ia 
od kola samolotu na s,t osunk owo dużą powierzchnię podlo
ż·a dzięki dużym war tościom sztywnoś ci płyty i wspókzyn
nika sprężystości be tonu . Nośność takiej k on strukcji jezdni 
określa ją vvięc charakterystyczne cechy płyty: kształt, wy
miary , sposób przylegania do · podłoża i cechy wytrzyma
ło ściowe betonu. Nośność konstrukcji nawierzchni podatne j 
jest u warunkowana liczbą r grubością warstw oraz właści
woś·ciami fizy0wm echanicznymi materiałów tych warstw. 
Prawidłowa praca nawierzchni podatne j polega na taki.m 
rozk ładaniu obciążenia zewnętrznego , że nie występuje 
śc inanie zarówno w materjale poszczególnych warstw, jak 
i w gruncie podłoża. W praktyce budownictwa lotniskowe
.go .. często spotyka si~ k on strukcje złożone, sprężysto-po
d ętne: P rzykładem takiej konstrukcji może być nawie r zchnia 
s'ztywna :wzmocniona warstwą b etonu asfaltowego. 
Uwzględniając zróżnicowanie sppsobu pracy omówionych 

typów k onstr u kcj i w celu wyraże nia oddziaływan i a samo-

TABLICA 2 

Zakres no iiności pocllożn Standardowa no~noić 

K a1.e:ori t1 no€oo,c i poi.l loi a1 I, (MN/w°•) 
podloia 

k(MN/m') 
CUI\ CB R 

WysoL.u uoli uo,ć > 120 150 

\ >13 l5 
Srt"c luia nofno~ć 60 .;.- 120 80 

8 .;.- 13 JO 
N ial.:!\ nofnoWć 25.;..60 40 

4.;.- 8 -6 

8:JrJzo niika no,uoić < 25 20 

~ -;i-

TABµCA 3 

Jolu na nawie rzchnie; przez l iczbę A 
d\ a modele matematyczn e : . 

są wykorzystywane 

r ozwiązanic> w.,.s(e rgaarcla dla obciążone j pły ty s pręży
stej i,u podloi.u Winkle m (nawier,.C'hllia sztywna), 

-- rozw1q zan ie Boussinesqu c>'a dla 1,aprężeń i odkształ
ceń h omogeniczne j, izotropowej , s prqży~tc j półprzestrzeni 
obciążonej powierzchniowo (nawierzchnia podatna). 

Po dokonaniu anali zy , który element konstru kcji jes'. 
clominuj ,1cy. nawierzchnie z łożone należy kwal i fikować d o 
grupy nawie rzchni sztywnych lub podatnych. W przypacl 
•kach wątpli wych kla syJikuje s ię je jako podatne. 
Wyląc Zll1ie w celu zapewn ienia unifikacji sprawozdaw-' 

czości, liczby ACN samolotów oddziałujących 11a nawie rzch
nie szty w11c wyznacza się przy jmując n a pręż en i e 
s t a n cl ar cl owe w pły cie be tonowej, rów11 e 2,75 MPa . 
Wartość naprężenia wykorzystywana w projekcie lub oce
nie n awierzchni nie ma związku z napn;żeniem standardo
wy m. 

Wai:nym czynni.kiem decydującym o zd olnośc i nawierzchni 
do prze jmowania obc iążeó. jest n oś n oś ć podłoż a 
gr untow eg o. Wi adomo, że obciążenie rozłożone przez 
konstrukcję nawierzchni d ział a na węższy obszar w przy
padku wysokiej nośności podloia aniże l i w przypadku , gdy 
ta sama k onstrukcj a spoc,.ywa na pod łożu o niskiej nośno
śc i. Oznacza to istotnqi ograniczenie (w pierwszym ze 
wspomnia nych przypadków) złoi:onego wpływu sąsiednich 
kół goleni samolotu .. Test to również zasadniczą p.rzyczyn!\, 
dla której w celu okreś l enia oddziaływania samolotu na 
nawierzchnię przez liczbę ACN przyjęto w omawiane j 
metodzie podział nośności podłoża na cztery kategor ie: wy
soką , ś rednią , ni ską i bardzo niską. W tabl. 2 ,pl'Zedst.i
wiono zakresy nośnośc i podłoża charakterystyczne dla tych 
ka tegorii oraz przyjęte wartośc i standardowe, różnicuj ąc 
wiel kośc i fizyczne opi suj ące ten parametr ze względu na 
typ nawie rzchni. Liczby ACN samolotu wyznacza się 
z uwzględnieniem standardowych wartośc i ...no śności podło 
ża gruntowego. 

Samolot może mieć różne masy. Dl ate'go też w oblicze
niach liczby ACN przyjęto umownie, że: 

- maksyma lna liczba ACN jest wyznaczana z uwzględ
nieniem wielkości m asy i usy tuowania środka cię żkośc i 
samolotu powodujących największe obciążenie nawierzchni. 
Zazwyczaj jest to maksymalna masa startowa · i odpowia -
da j ący jej rufowy środek · ciężkości , . 

- minimalna liczba ACN jest wyznacza11a z uwzględ 
nieniem masy operacyjne j nie obciążonego samolotu. 
Wartośc i liczb ACN p r zy pośrednich wielkościach masy 

samolotu moi.ina wy2211aczać za pomocą odpowiednich wzo
rów, które wraz z przykładami za mieszczon o w cz. IV. 
Oddzia ływanie dowolnego typu samolotu na nawierzchnie 

lotniskowe moi.ina więc opisać zbiorem charakterystycz,nych 
liczb ACN. Przykład takiej charakte ry styki dla sam olot u 
11-62 za mieszczono w tabl. 3 (2). 

L iczba k lasyfik.acyjna nawi erzchni PCN (Pavement 
Class ification Number) wyraża nośność nawierzchni dla 
nieograniczonej li czby przejazdów samolotu. J est ona równo
waż.na 1/500 d opuszczalnego obciążeni a (wyrażanego w kg 
masy) przyłożonego do nawierzchni za pośrednictwem po
jedynczego kola ze standardowym ciśn ieniem, równym 
1,25 MPa. Wartość liczby PCN można określać w na s tępu
jący spOsób : 

:...._ z wykorzystaniem ,,odwróconych' ' metod wymiarowa-
nia, 

- - z wykorzystaniem laboratoryjnych lub le ren owych 
techniik pomiarowych, 

- na podstawie anali zy dotychczasowego r uchu samolo
tów na na wierzchni. 

Dwie pierwsze metody są w praktyce zazwyczaj łączone, 
a uzyskana liczba PCN jest zaliczana do grupy .,ocena 
techniczna· •. W pewnych przypadkach, uzasadniQ11ych 
względami ekonomicznymi lub wykonawczymi , jest możli
we wyznaczanie wartości PCN wg trzeciej metody. Tak 
wyznaczQl!1a liczba PCN jest zaliczana do grupy „oce na 

No śno~6 podłoża nnw icrzcl 111 i utywn~j , MN/m" Noinu~4~ prn:łlo :i.n nuwir.-rzclmi poda tnej CBR 
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tymczasowa " i \\" miarc; możliwości jak naj ·zybcicj powin
na być p rzeniesiona do grupy „ocen.a techniczna", bowiem 
w istotny sposób może zan iżać rzeczywistą nośność na
wierzchni. 

Informacja o no8 ności nawierzchni 

W metodzi • ACN-PCN p •l11 a informacja o nośności na-
wierzchni lotni skowej powinna zawierać : 

- liczbę PCN. 
- typ konstrukcji nawierzchni, 
- kategorie; nośności podłoża, 
- kategvrit; t:iśnienia w oponach, 
- zastosowaną met0dc; oceny. 
Typ kon strukcji nawierzchni oraz nośnosc podłoża s~1 

podawane w celu umożliwienia wyboru odpowiedniej licz
by ACN samolotu , która na stępnie - zgodnie z ideą me
tody - jest porównywana z liczbą PCN. T c charaktery 
styki okre$la sic; na podstawie i stniejących rejestrów lub 
specjalnie przeprowadzonych badat"1, p o czym przedstawia 
sic; je w informacji o nawierzchni w zakodowanej formie: 

- nawierzchnia sztywna - oznaczenie kodowe R. 
- nawierzchnia podatna - oznaczenie kodowe F. 
- wysoka nośność: podło!.a - oznaczenie kodowe A, 
- średn ia nośność podłoża - oiinaczenie kodowe B, 
- n iska nośność podłoża - oznaczenie kodowe C, 
- bardzo niska nośność podłoża - oznacze111ie kodowe D. 
Nośność podłoża gruntowego kla;:yfi kuje sic; do jednej 

z wymienionych kategorii. uwzględniając dane zamieszczo
ne w tabl. 2. 
BezpośPclnio na powierzchni nacisk kontaktowy opony 

j st najbardziej krytycznym e lementem obciążenia. Para
metr ten pozostaje w ścis ł e j zależności- od ciśn i c n i a w 
op o n ie. Dla celów sprawozdawczych maksyrnalnf'. dopu
szczalne ciśnienie w oponie kola s::imo lotu kla syfi kowane 
jest następująco : 

- ciśnienie bez ograniczenia - oznaczenie kodowe W. 
-- średni e ciśnienie. ogran iczone rlo 1,50 MPa - ozna-

czenie kodowe X. 
- małe ciśnienie , og1ran iczone do 1,00 MPa - oznacze ni e 

kodowe Y. 
- bardzo ma łe ciśrtienic. ograniczone do 0,5 0 MPa -

oznaczenie kodowe Z. 
Wyłączając rzadko spotykane p rzypadki łu szczenia oraz 

wyjątkowych wad powierzchniowych. ,nawierzchnie sztywn C' 
ni c wvma!!ają stawiania ogranicze11 d la ciśnieni-. w oponie. 
Jednakże w przypadku nawierzchni podatnych oraz na
wierzchni sztywnych. lecz mających przekrycia o kon
slrukcji. podalncj. należy uwzględniać przed. tawioną wyżej 
klas:v[i lrncjc; . 

Informacja o zastosowallcj m c to d z i o c c ny jc~t 
przedstawiana następująco: 

ocena tPchniczna - oznaczenie kodowe T. 
- ocena t.vmcz.asowa - oznaczen ie kodowe U. 

cd. ze s. 18 

s terownika aw. regulowany położeniem mikrowylączników 
na przekładni kątowej . Tc dwie osła lnic wielkośc i powią
zane są ze sobą za l eżnością: 

)'st = 1, siu 0 1, , > 2r. 

J ed nakże Yst nic może być- bardzo du;i.o razy większe od r, 
gdyż sterowanie ma wlcdy bardzo „nerwowy" charaklcr. 
Np. gdyby dla f = 0,005 m (5 mm) przy jąć tak jak po
przednio nw = 18°, to dla b = l m 

l 
r 33.:1 !n -- - -- I.I ~ 

2·0,00'> 

I , in ł !l' ' 

gdyż 

Yst ~ l s in 18 ° - 0,309 Ili. - 309 llllll >,,> '.!i; ~-= 10 Jlllll. 

Gdyby jednakże dla li = 5 mm przyjąć 1t,,, = 2°, lo l/s i = 
= 1 · sin 2° = 35 mm, co dla 2 c = 10 mm j ·st wie lko.'-cią 
do przyjęcia i wówczas: 
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Zgodnie z przyjc:tymi ustaleniami, zap ;s np. PCN 60/ 
/F/C/W/K oznacza nawierzchnię podatną 11a podłożu grun
towym o ni skiej nośności, mającą powierzchniową warstwę 
zdolną do prze jęcia nacisku powy że j 1,5 0 MPa. Nawierzch
nię tę bez ogranicze11 mogą użytkować samoloty, których 
odpowiednia liczba ACN jest nie większa od przedstawio
nej lic zby PCN. Liczba ACN samolotu Tł-62 jest równa 58 
(tabl. 3) , może on więc bez ograniczeń wykonywać sta rty 
i ląd owa\llia na przedstawione.i w przykładz ie nawierzchni. 
W przypadku gdy ACN > PCN, jest wymagane zastosowa
nie ogranicze11 w r uchu samolotu na nawierzchni w celu 
unikni(;cia jej nadmiernego przeciążenia. 

Sformułowane ·ą ogólne k ryteria. którymi należy posł u
giwać się w planowaniu ewentua lnych przcciążc11 na
wierzchni: 

- nawie rzchnie podatne - jest dopuszczalny sporadycz
ny ruch samolotów o l iczbie ACN przekraczającej liczbę 
f'CN nic więcej niż 100/o, 

- nawierzchnie sztywne lub złożone. w których war
stwa sztywna stanowi glóv,1111y element konstrukcji - jest 
dopuszczalny sp0radyczny ruch samolotów o li czb ie ACN 
przekraczają cej liczbę PC N nie więcej niż 50/o, 

- j eś li konstrukcja nawierzchni nie jest znana, należy 
stosować ograniczenie 50/o, 

- roczna liczba przeciąże11 nie powinna przekraczać: 5"/,, 
całkowitej . rocznej liczby prze jazdów. 

Podsumowując można stwi erdzić. że metoda klasy fika
cyjna ACN-PCN jest nowoczesna. dostosowana do współ
cześnie' i stniejących na świecie możliwości oceny n ośności 
nawierzchni lotni skowych . Daje ona możl i wość stosowania 
.. in si tu " dowolnych technik pomiaro,wych dla dokonywa 
nia takiej ocejJ1y, w tym charakteryzujących s ię wysoką 
efektywnością m etod dynamicznych. Stwarza również moż
liwość klasyfikacji nośności nawierzchni na podstawie wy-
ników badań reologicznych materiału warstw i tym samym 
precyzyjnego prognozowania czasu eksploatacyjnego na 
wierzchni przy zadanych •parametrach naziemnego ruchu 
~amolotów. Jest to szczególnie ważne wobec zamaczające:i 
się obecnie w świecie tenden cj i oceny nośności nawierzchni 
w pojęci ach wybranych (podstawowych) obciąże11 oraz od
powiadających im dopuszczalnych liczb (poziomów) nowtó
rzeń. a takie szacowania wpływu każdego in_nego obciąże
nia przykładanego do nawierzchni przez obiążenie podsta
wowe. 
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a więc sterowanie byłoby spokojniejsze. Jednakże wartości 
Yst nie można tak dowolnie zmnie j zać , gdyż obowiązuje tu 
jeszcze jeden zwią zek , a mianowicie: 

Y st > Ys = R - t1 R ' --- r ' 

Powyższa nierówność jest oczywista, gdyż mówi, że sku lek 
sterownika musi być większy od wpływu sierpowatości pa
pieru. Poza tym: y,<2 li, aby nie przekroczyć zakresu ste
rowalności. A więc ostaleczni e m amy potrójną zależność: 

Yst > Ys > 2c 

przy czym nierówności te nie powinny być znaczni pr ze
kraczane, a by okres przełączania by ł długi i slcrowanie 
spokojne. W tym celu wielkości et,., i E muszą być bez
względnie ustawialne w celu dostosowania s ię do jakośc i 
zwo ju papierowego. Przy zlej jakości zwoju (duża sierpo
watość:) li i aw muszą być: większe, a przy dobrej jakości -
odpowiednio mniej sze. 
Należy tu zaznaczyć, że drobne ruchy poprzeczne wstęgi 

papierowej wynikające ze sposobu działania urządzen ia ste
rującego nic mają żadnego wpływu na jakość wykonywa
nego pr<'prcgu. Są one jedynie potrzebne ze wzg l ędu ia 

niezak ł ócony przeb ieg pr owadzeni ·ł ta śmy papi 'rowej. 
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Z DZIEJÓW POLSKIEJ TECH NIKI LOTNICZEJ 

Jeszcze jedna z wielu „białych plam" 

na mapie historii polskiej techniki lotniczej uzbrojeniowej 

W· bogatych zbiorach fotografii prasowych, pochodzących 
· z pop ularnego przed woj nc1 ,,I kaca" ( ILust rowcm ego K 1lTiera 
Codziennego) wydawanego w Krakowie , a znajdu j ących się 
w Archiwum Doku m entacJi Mechanicznej w Warszawie 
odnalezioEo zdj ęcie z ciekawą scenką z krakowskiego lot
niska. Notatka prasowa w „Kurierk1l'' datowana jest, jak 
się zdaje, 3 marca 1930 r. i brzmi następująco: ,,Przed kil 
k u dnic1mi odbyły się na lotnisku w Rakowicach pierwsze 
próby z nowem urządzeniem do walki wręcz konstrukc ji 

Rys . Samolot Po te z XXV z urządzeuicrn W. G os t y11skicgo pod 
kadłubem. Fo!. ze z b io ró w Archiwum D olo,m cniacji M echani cznej 

PZL-37B Łoś produkowany w 1939 r. 

Samolot bombowy PZL-37B Łoś by! modyfikowany pod
czas produkcji. Pierwsze egzemplarze Łosi B różniły się 
w ki!ku szczegó laci1 od o:;tatnich montowanych latem 1939 r. 
Rów11ież Łosie B juz użytkovvane w dywizjonach bombo
wych powrac.ily do wy twórni PZL WPl (Wytwórnia Pla
Luwców Nr l) na Okc;c iu-Paluchu w vVarszawie, gdzie były 
modyiikowane. 

Ponievva :.t było rozvvażane użycie Ło s i do bombardowa
nia nocnego - - zwrócono uwagę na to, że umieszczenie 
ru r wydechowych n a zewnątrz silników (po stronach ze
wnętrznych liczc1c od kadłuba) daje dobrze w idoczny w nocy 
płomień . Roz,vią zanie tego problemu było dosć proste. 
W Łosiaci1 13 montowanych w 1939 r . zamieniono z sobą 
s iir.ik lewy i prawy, w wyniku czego rury wydechowe 
znalazły s ię od strony kadłuba, co poważnie zmnie j szy ło 
wid zialność płomieni z zev,mątrz sa molotu. 

V/ wyniku uwag zgłaszanych przez strzelców tylnych , 
że widoczność z dolnego ty lnego st,:mowiska jest zbyt 
mała, dorobiono okienko w bokach tyłu kadłuba nad kra
wędzią spł yw:..: płata przy kad łubie. Wnitowywano nowy 
clrkusz blachy ;, okienkiem. Okienko to otrzy mywały za
równo Losie uowe , jak i znajdujące sic; w jednostkac l1 
wojskowych. 
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KRZYSZTOF CHOLONIEWSKI 

Krakowiani na p. in ż. Włady s ł awa Gosty1isktego. Próby od
były się w obecności przedsta wicieli krakowskich władz 
lotniczych. Na zdjc;ciu s toj ą od lewej ku prawe j : mjr inż. 
Szczerbski z Warszawy, ppłk dypl. Jasióski dowódca trze
ciej Grnpy Aerona utyczne j, w y nalazca Gostyii sk i, mjr obs. 
Karaś , dowódca 2-go Pułku L otniczego oraz oiierowie 2-go 
Pułku Lotniczego. W sa molocie ppor . pi l. obs. Laskowski 
i ppor. obs. Motz po dokon aniu lotu próbnego". 

Tyle notatka - komentarz do niej może być na stępu
jący: Widoczn y na zdjęciu samolot Potez XXV A2 ma na 
kat.Hubie ukośny, biały pas (co oznacza za pewne maszynę 
dowódcy Dyonu Liniov,;ego ? - samolot ten znany jest 
jeszcze z inny ch zd jęć!), zaś poj jego ciolnym płatem znaj 
duje się d wu mechaników z narzędziami. Pozwala to przy 
pu s zczać , i ż odbędzie się demon taż wypróbowanego wyna
lazku ? W,idać jeszcze j ak i ś dłu gi przedmiot zamontowany 
pod kadłubem, s ięgający od kabiny obserwatora do kabiny 
pilota, a moż.e jeszcze dalej? Czyż · by łby to istotny element 
owego urządzenia do „walki wrc:cz"? Na czy m miałaby taka 
walka z powietrza polegać ·! Zrozumiale jes t, iż w owym 
cza sie żadnych więce j szczegółów o v,;yna!azku i jego 
dtiaianiu nie opublikowano. Dokurnenty na ten temat, na 
pewno ta jne, nie mogły chyba przetrwać po żog i wojennej , 
równ ie:i. ludzie biorący udział 'N montażu i próbach praw
dopodobnie już nie żyją? 

Jednak dziś, po upływie ponad pól w ieku od owego 
wydarzenia, choć to przysłowiowa „ostatni a chwila", jest 
jesz~ze może słaba szan sa, aby wy j nśnić tę zagadkę . Można 
mieć nadzieję, że owa publikacja w prasie byJ;:i nie tylko 
pułapką zastawioną na szp iegów, a le że kryla oryginalną 
rodzime\ twórczoś6 techniczną. Może Czytelnicy pomogą 
cilc,6 w czc;ściowym je j wyjaś nieniu, docierajc)c do ży j ą 
cych uczestników wyda ,·zenia czy też rodziny wyua lazcy? 

Mgr in ż. A NDRZEJ GLASS 

I ł y~. I. S il nil, Losia zclolJy tego przez N ,c,nców na Okc; c iu w 1939 r., 
w 1,tórym nic ma r 11r y wyclcc-howcj po zcwnę L rz11ci slrouic s iln ika. 
F o t. ::e zbio rów J. Cynka 
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Rys. 2. Boczne okna w tyle kadłuba Łosi a B elcsploa towanego 
w Rumunii 

Rys. 3. Stery kierunku Losia B ze zmniejszonym odciążeniem ste
rów i poszerzoną górą s tateczncków. Widoczna wnitowana blacha 
z oknem bocznym. Fot. ze z biorów J. Cynka 

Trzecią zmianą było zmniej~zenie powierzchni wyważają
cych sterów kierunku. W czerwcu 1939 r. wykryto, że k il
ka wypadków Ło;; i , polegających na pr.:cwróceniu s:ię sa 
mololL! na plecy podczas zai<ręlu p rzy podchodzeniu cio 
lądowania, zostało spowodowanych przez przekompensowa
ni~ sterów kierunku . ¼'ówczas w wytwórni obcinano na 
stera ch idernnku powierzchnie; wyważa j ,1 cą \część przed 

osią obrotu steru) powyżej górnego zawiasu, a do statecz
nii<a pienowego przynitowywano część wypełnia jącą po
w~la l ą lukę . 
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CZARNECKI K.: Class ification of a irfield 
surface Ioad capacity w ith the ACN-PCN 
method (I) . TLiA, vol. XLII , 1987, No. 1, 
p. 19 

Problems or airfield surr::i ce load capn
city classiflcation wilh the use or n new 
ACN-PCN method, which wns not applied 
in Poland up to the prescnt, h ave bccn 
discussed in this serics consis t ing of four 
articles. Procedures to cJetermine classifi
cation index numbers f or acroplanes a nd 
alrfield sur.!aces h ave been presented , in
cluding exa mples, wilh t a king into nccount 
va rious methods used today throughout th e 
world to evaluate the load capacily of alr-
1ield surrnce. Part I comprises genera ł in
formation a nd d e finitions a nd presen ts the 
basi~ conce pts of the ACN-PCN mcthod. 

CHOLONIE'NSKJ K.: One 'm a r e from a m on g 
rnanty o ther " whilf' s pots" on the map of 
Polish :,ircraft nnd arm amen t tcchnoloi;y . 
TLiA, vol. XLI I. 1987, No. I. p . 22 

Infonnntion or an unknown dcvicc :-p
plie::I to the Potez 25 aircra ft at the Air 
Group 2 in Cracow in 1930 ll as IJeen gi, en. 

GLASS A.: The PZL-37R Łoś n1anufacturcd 
in 1939. TLiA, vol. XLII, 1987, No. 1, p. 22 

Differences between the fir s t Joaś B acro
planes and those asscmblcd or mod ifi e d in 
, ummer 1939 have l1e en shown. 

ZUSAl\ifMENFASSUNG"i:!,N 

GAJEWSKI T.: .i\nclcruug clcs freicn Ein 
trittsdu rchflusses eincs Diisenmotors wah
rend d es Startanlaufes. TLiA, XLH Jllrg ., 
1987, H. l, S. 3 

In d e m Aufsa tz wcrdcn die durch dcn 
Verfasser an Modeluntersuchungen ermitte l
t en Struktura nderungen d es rreien Eintritts
clurchfl11sse am Turb inendUsenmotor wah
rend des Stnrtnnlriufcs des FJugzeuges vo r
gestellt. 

PAPIOREK A.: Jl cr, t cllun gswc isc und Un
tersuchun g von v e rbund s toff-Tragen mit 
Kohlefase rbewehrun g. TLiA, X LII Jhrg„ 
1987 , H. l, S. G 

Es werden die H e rstellungsweise, die 
Durc hfl\hrung und die Ergebnlsse von Un
tersuchungen, die Beurteilung der Berech
n u ngen sowie die wichtigsten Prob!eme, die 

'I'LiA 1987 nr I 

Ponieważ okna boczne nan)lerw zauważ.ono na zdjęciu 
7. Rumunii przez pewien czas sądzono, i ż była to przeróbka 
dokonar:a v; Rumunii. 

m it der Ausfl\hrung v on Tragern aus 
Ko hle - Verbundstoffen im Zusnmmenh:rng 
steilcn, behande lt. 

KWIATKOWSKI M.: Einrichtung z ur H er 
ste ll ung von Rowing-Vorimpregnierstoffen 
a us Olas- und Kohlefasern (Il). TLIA , XL!l 
Jhrg., 1987, H . 1, S . 17 

Es wird der vorgang der Herstellung von 
Rowing-Vorimpreg nierstoffen hinsichtlicl1 
des Aufbaues und W irktmg einer Anlage 
zur fabr ikmassigen Produktlon d ieser Vo r 
impr-,g n ierstoffe erortert. 

CZARNECKI K.: Kla ss ifikation der Trag
fa hi!;kCit d er Fugplatz-Fa hrba hn decke mi t 
d er ACN-PCN-Meth o d e (I ). TLiA, XLll 
Jhrg., 1987, H. I , S. 19 

ln ei n em Zyklus von vier veroffentli
chungen wircl · d as P roblem d er Klassifika
ti onen d e r Tragflihigkeit der Fahrba hndecke 
mit der neuen und bishe r in Polcn nicht 
angewand ten ACN-PCN-Methodc erortert. 
An Beispielen wird die Behandlungsweise 
der Ermittlung der Klass ifikati onszahlen 
von Flugze ugen und Fahrbandeckcn bei 
g leichze itiger Berlickslch '.igung vc rschiedc
ner a uf der Welt a ugenblicklich a ngewand
te r Methoden zur Beurteilung d e r Tragfa
higkeit d e r Fahrbahndecke clargestellt. Der 
1. Te il enthalt allgemeine rn rormationcn , 
Definitionen und GrundlJegrlffe der J\CN
- PCN-Methode. 

CHOLONTEWSKI K .: Noch c in cr d e r vie len 
„we issen Fleck en " in der Gescbichte der 
p olnischcn F lu gzeug- und Ile waffnungs
tec h.nik. TLi/\, XLII Jhrg. , 1987, H . 1, S. 22 

Die dargcs tcllte Jnform l'l t ion lJctri fft einc 
unbek a nnte Einrichtung , di e 1930 uu[ dem 
Flugzeug Potez 25 im 2 Flugreg iment in 
Kraków eingcfUhrt wu rdc. 

GLASS /\ .: Das im J a h r 1939 h ergestcllte 
PZL-378 Łoś - Fl ugzcug. TLiJ\, XLJT Jhrg . . 
1987, H. 1. S. 22 

Es werden die Unterschiede zwischen dcn 
crs tc n F'lugzcugen- Łoś B und den im Som
m er J9:l9 z usammengebau t en bzw. geii nder
t e n Exempla ren e ri:irtert . 

CO .il:E P)KA H H5I 

fA EOCKltl T .: ff('pCMc.111.1 co0Gom1oro Tc 11rm1H u 0 01-

J1yxo 1nGop1rnh'c TP ,ll eo upcMR pa16<.'rrt caMoncTn . 
T Jl11A , -r. 42, 1987r. , X• I , c . 3 

B CT:lTbC orincanhr a·epeMCHLl CTpyKT)'pLJ: cno6o,llROro 
TC'-łCJł ll ff n BOJDYXOJn6op1-.nJKC TP,n BO opcM.R pa16er;1 
caiv10nera. 0611apyA(CHł'lbie ODT OPOM B l'.O.DC npo ue.a.ett
llhrX IIM MO.D,CJtbHbOC HCCJTCJIOBaJ!Hfi. 

ITATUiOPEK A .: Te:imononur n uc,n,rrnHHR no11lł<cpo11oa 
Hl KOMOOJHTOR apMH_J)()BnJUlbl,C rpatł>HTOBLIM BOJlOKllOM, 

TJllfA , T. 42 , J987r.,No I , c. 6 

O nHcana Texnononrn n3r0Tonne1nu1, MCTO,llUKD. 
llCffLITanuii JC nx pc9yJibTaThf, oneu1rn pac'leroa n rnno• 
H bte npo6JJC1\U.t, CBH3aHHhle C HJrOTOBJlCBRCM JlOIOKCPO· 

non 03 KOMTIO3HTO D apMuposnefll:JX rpacf>nT08bl.M 
BOJTOK H Oi\l. 

KBJITKOBCKW M. : YcTn11001<a 11nn Hlro-rooneirnR 
111>C1t1\mper11Hpoo a11Ub1 X M!lTCp1taJIOH U 'J CTCK'JlOBO.TJ.OKUa 

11 rpatlrnTohoro oono1ma ( li s.). TJl11A, T. 42, 1987 r ., 
X• I , C. 17 

l] CTaTLC Onl·TCa H nponecc 1nr0Toen e HUff llPCHM· 
aperHHPODUll llblX J\.HlTCpn anos nrna „ p OBHRf" na 
tl>one ycTpO.iCTIJU II pn60TLI YCTUHOOK H ,a.JUi npOJ\thlW· 
ne,rnoro 111roroene mut ,IHI HHoro Tuna MaTepeanoe. 

4APH3UKH" TC: 1..:.·.riacc 11 4> 11K2UHH 11 o~pt.1T11ił !lJJ>O 
.ll.P0~1oe no .non yr1caeM blM y )leJlbHbl M ll~U'py1naM MCTO! l0"1 

ACN-PCN. (I s.). TJl11A, T. 42, 1987 r ., Xe I . c . 19 

B IHIKne, COCTOPLU:C!\1 Wł nnnt CTaTcii, OIHICUIILl 
npoGJiei\-t b[ KJiaccucl>mcatnlll TTOKpbl T Hll a'.lpOD J)OMOD 

11 0 .nonyCKUCMblM tt arp yJKO.l\ l npH 11c11onLJOB8BHH H O
noro . ew,c n c nprrMe1-umwcroc jf D TT0 1u.re MeTOJl.8 
ACN -PCN. YKaJUHbI npoue,aypM n A3Hb( np11epL1 
on pe.nenem rn K11acc1utm,rn un o 11HLlX •-rn ce11 .nnR cal\•tone
Too li n oKpbITJlł°f , C Y lJ CTOl\•I pa3 UblX MCTO.D,OD. npu
MCAHel\·fblX n M ll pC D HaCTOHl.lJ,CC BPCl\'IJI JlnJl ouenKU 

nOKpLrTH ii. BI ~ia CT lf conep~aTCff 06ll.l,i·le uAcf>opMa.uuu. 
neq) 111n1uu11 11 oc 1-1 0 BHL1e n O HRT\HI MCTO,..fl a AC_N-PCN. 

XOJIOHEBCKK K.: EIJ.lc 01111 0 .. 6c11oc nRrno·•- 11• 
" a 1ne H CTOJHIII Jl O Jlbl' łWłi .lU ll l"lUHOIIIIOii TCX lłll KII H TCX
IHIICH noopy11\c- 1rnn. T JhrA, 1. 42, 1987 r .. Ni I , c.• 22 

TTpw oonnTCH m1 (popMa u1111 o 1-1ew:meCTHOM npH6ope , 

YC T.lHOU.'lCllll0'1 11a C:ll\lOJlCT(' .. rTOTC'1 25" BO 2 ao1.1a
l~H O IIH O;\ I n oJlt-:)' u KpaKOne. 

I'JIJICC A .: fTJ JJ-37G JIOCb OblU )'CJ<O 1939 r. TJluA, 
T, 42, 1987 r ., X, I , C. 22 

O aucaH >r paJnnqnR J\le)łCJJY nepBb!~I H :tJC3CMnJI.Rpal\-rn. 

C3MOJICT08 J I OCb Ii n ca.MOJICTaMR BhroycKa 1939 r. 
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STRESZCZENIA 

GAJEWSK I T .: P ,·,em iaua S\ o bodn ego 
J.,rze pt ;, wu ·,.,,J41td W1· g u s1111iKa uc1 r2. 11to"~e1:,·o 
p odc'.l.a .... ro z hic g- 11 sar 11 olol11. ' I ' I. i A. I. X I. 1 I , 
I ~lłł7 , 11 I' I, s. :J 

W n;· t y 1<u l e przccl stu wiouo - wyznaczone 
w \Vyn iku przeprowadzonych przez autora 
bada1i n,ojl' lowych - przemiany struktury 
s wohodne;;o n rzeply\\'U w lotowego turbino
W1,.•l{v :--. il n:kn oclrzu t o 1,,vcgo pod cza s r ozbi egu 
s .in1o lull 1. 

PAPIOHEK A.: T echn o lo g ia i badania d Ż\.\ i 
garów lw1,1pozytowych zbrojonych Włóknem 
węglowyc h. T Li i\, t. .XL II , 1~87. Il!' I, s. 6 

P rzedstawiono t cci1nolog ię. me lodykę i 
wy 111J{i prób, ocenę oblicze11 i główne pro
blcm y związane z wykonywani e m cl ź wiga-
1 ów z koin:,ozytu węglo\\'cgo. 

KWl/\TKOWS KI M.: Urządzenie do wy
twarzania prci111prcg natów rowi ngo wych z 
wł ó k i en szklan yc h i węg l owyc h (II). TLiA, 
l. XL II , 1987, nr I , s. 17 

W ar ty kul e omówiono pl'Oces wytwarza
nia preimpregnalów rowingowych na tle 
buclowy i dzia ł a n ia urządzenia do przemy
s ł owego wy ł w,1 r za n ia lego rodzaju prcfa
bryka tów. 

CZ.'\ HNEC KI K.: Kla syfi k ac j a n ośn ości n a 
wierzchni lotni s kowych u1e t.<1 cl ą ACN-PCN 
(I ). TLi/\, t. XL II , 1987, 11 r I, s. 19 

"\V cyklu składającym się z czterech pub
likac:li omówiono zagadnienia klasyfikacji 
nc,~nośc i nawie r zch ni nową , nie stosowaną 
clo t yc h czas w Polsce metodą ACN-PCN. 
Przedstaw iono \V r rt z z przyk ładami proce-• 
ciury w yznacLun ia liczb k lasyfikacyjny cl1 
samolotów i nawierzchni. uwzględniając 
j ednocześn ie różne metody w y korzystywa
ne ak tu a lnie w św i ec i e do oceny nośnośc i 
naw i e:: r zcllni. \V cz. I zc:l\varto o gól n e i n
rormac ,l c . cl<'finicjc i porls tnwowe pojęci:i 
metody ACN-PCN. 

CHOŁONIEWSKI K. : Jeszcze jedn a z wielu 
„bialy1·h plam" n a m apie histori i polskiej 
techniki lutniczej i u zbrojeniowej. TLiA, 
l. XL IJ . 1987, nr I. s. 22 

Przcd s tnv:iono in(onnacj ę o nieznanym 
urząd zeniu znsto~owanym w 1930 r. n a sa
moloci~ Potcz 25 w 2 pułku l otniczym w 
Kra kowie. 

GLASS A.: l'ZI.·3"/11 Loś pro dukowan y w 
1ni1 r. T LiA, t. XL![ , 1987 , nr I , s . 22 

Przcdsta\\·io ·10 różnice między pierwszymi 
egzcmpl.trzami samolotów Łoś B a egzem
p la r z c.1.mi n1ont.owany1n i lub przc rabianyn1i 
Jutem 1939 r. 

CONTENTS 

GA.J EWSI< I T. : Change in the free inle t 
flow ocurring in th e lurboj ct engin e during 
aircraft take-off rnn. TLi/\, vol. XLIJ , 1987, 
No. l. p. 3 

' Cl 1.111 g es in th e s lruc tur c of fr ee- inle t 
rtow in the t11r!J0Jct engine cluring n ircraft 
tnl{e- off r un, as cleterrnined from model 
investigations carriccl out b y th e a 11t110r, 
11ave hcen presentccl. 

PAPIOREK /\.: J\1anufacturin g Jll'0CeSs and 
tes ting of ca r bon fibrc reinforce d compositc 
s pars a nd i:i rders. TLiA. vol. XLII , 1987. 
No. I , p. G 

M n nura cluring proccss, tes t, methods and 
res ults, disc us sion of computotiona l ana !ysis 
;rncl m ajo r problems connectecl with making 
o f aircraf t spars nnd g irc! e rs in carbon 
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Boeing 747-400 • USA • 

Najnowsza wersja amolotu Boeing 747 

W końcu 1988 r. ma rozpocząć loty na regularnych 
liniach samolot Boein g 747-4 00 będ<jcy udoskonaloną wer
sją samolotu 747-300 ~ przedłużonym gó rnym pokładem. 
Skrzydła tego sa molotu zosLa ly przedł użone o 1,8 m i zao 
patrzone na ko1icu w „sk rzyde ł ka" (w ing le ty) o długości 

ok. 2 m . Do nap~d u bt;dą ~tornwanc silni k i Pratt Whitney 
PW40CO lub General Electric CF6-80C.l o ci;:1gu ok. 26 OOO 
da, -. W konstrukcj i wprowadzi się w i ce j materiałów lami
natowych oraz wykładziny hamulcowe zbro jone włóknem 
wę,ziowym. Dotychczasowa kabi na zostanie zastą piona ka-

MAKOWSKI T.: amo loty bojowe ś wiata . Seria Aerohobby. 
Wyd. S IGMA, Warszawa 1986, s tr. 136 + 8 pla nsz barw
nych. Cena zł 500,-

Zapoczątkowana tą ksi4żką seria i\erohobby, o form ac ie 
21 X 24,5 cm, ma zawierać tom y prezentujące przeglądy 
wspó łczesnych konstrukcji lotniczych poszczególnych kate
go rii, jak pie r wsza pozycja poświęcona samolotom bojo
wym, oraz tomy hi stor yczne nt. "amolotów września 1939 r. 
1 astępne tomy ma ją pokazać samoloty tran sportowe, śmi
głowce i szybo wce, zaś tomy o charakterze historycznym -
poszczególne rod za je samolotów walczących we wrześn iu 
1939 r .: myśliws kie, bo mbowe, rozpoznawcze. Są też prze
widywa ne tomy o innej tematyce lotn icze j, np. pierwsze 
samoloty my ' li wskie polskiego lotnictwa. 

Ks i ążka „Sa moloty bojowe świata" w częśc i wprowadza
jącej charakteryzuje w spólczesne samoloty b ojowe. Zasadni
czą treść k s iążki stanowi;:i rozdzia ł y z opisami technicznymi 
i dzie jami rozwo ju poszczególn ych typów samolotó w (cztery 
rozdzia ły) . 

Pierwszy rozdz iał , poświęcony sa molotom myśliwskim, 
rozpoczyna s i ę od charakterystyki współczesnego samolotu 
myśliwskiego . Podano w nim koncepcje, wg których po
wstały współczesne myśl iwce, jak i koncepcje sa molotów 
przyszłości . Zamieszczono w nim t a kże opisy 14 na jważ
nie jszych samolotów myśl i w ski ch: Super Eten da rd , Mi
rage III, Fl i 2000, Kfir, F-4 Phantom, F-5 , F -14 Tomcat, 
F -15 Eagle, F-16, F - 18 H orn e t, SAAB J-37 Viggen oraz 
MiG-21 MF i MiG-23. 

PROJEK-rY 

iJiną komputerową, w które j l iczba wskaźników i przyrzą
dów zostan ie zmniejszo na w porównaniu z kabiną wersj-i 
747-300 o 500/o. W kabinie pasażerskie j będ zie zastosowana 
nowa styli zacja wnQtrza, nowe toalety i pojemnie jsze półki 
ix~gażowe . Przy masie startowej samolotu 385 560 kg i za
s ic;gu 13 OOO km ze w s;;,;y• tkimi pa sażerami, zużycie paliwa 
na pa sażerokilometr będzi e o 100/o mniej sze n i ż dla wers ji 
7-17-300 i o 180/o mnie jsze ni ż dla wers ji 747-200. W Europie 
f>a1noloty 747-400 najwcześniej zos taną wprowadzone 11a 
lin iach KLM. 

W.K . 

KSlijlKI LOTNIBZE ~ -------
Rozdz iał o samolotach bombowych i zturmowych, oprócz 

wprowadzen ia nt. roli tych samolotów, zawiera opisy 14 sa
molotów : Pucara, J aguar, B-52, B-1, Bronco, Skyhawk, 
Intrude r, Corsa ir II, A-101\, Tornado , Sea Harrier, Tu-22M, 
Su-7 i J ak-38. 

W rozd ziale o samolotach patrolowych i ro zpoznawczych 
znajdują s ię informacje nt. patrolowania morskiego, zwal
czania okrętów podwodn ych i systemów wczesnego ostrze
gania oraz opisy 14 samolotów: At la ntic, SS-2, OV-1 Mo
hawk, P-3 Orion, Viking, TR- 1, SR-71, EF- llA, Hawkeye, 
E -3A, N imrod, Be-12, lł-38 i Tu-126. 
Rozdział o samolotach szkolnych, oprócz infor m acj i o szko

len iu lotn iczym i samolotach używanych do szkolenia, za 
wiera op isy 14 samolotów szkolno-tren ingowych : Tucano, 
L-39 Alba tros, Epsilon , i\Jpha J e t , Aviojet , T-2, I skra , 
Pilatu s PC-7, Si\AB- 105, Turbo- Mentor, Cessna T-37/A- 37, 
Hawk, MB-339 i J ak-52. 
Łącznic książka zawiera op isy 56 najważniej szych samo

lotów bojowych świata. Każdy opis jest zaopatrzo ny w cało
stronicowy rysunek w trzech rzutach , zawiera j ą cy prze 
kroje kadłuba i skrzydła, co będzie życzliwie przy jęte przez 
modela rzy. ·-•irl , 

Na ko11cu książki, na ba rwnej wkładce, pokazano ma
lowanie 36 z opisanych samolotów. 
Książka stanowi udane przedstawi nie t ematyki zawar

tej w jej ty tule. Powinna ona znaleźć s ię w bibliotece ka ż
dego, kto interesuje s ię lotnictwem, a zwłaszcza lotnictwem 
wojskowym oraz modelarstwem redukcyjnym i pla styko
w y m. 

/\,G. 
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