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Z działalności Sekcji 

Konferencja li 
Lotniczych SIMP i SITK 

„Aktua lne Problemy Pol~kiego 
17 i 18 listopada ub.r ., w gmachu NOT 

w Warszawie , odbyła się - po d protek
tora tem wice premiera Franciszka Kai
m a - II Konfe rencja n a ukowo-technicz
na pn. ,,Aktua lne Problemy Polskiego 
Lotnictwa". Orga niza toram i K onferencji 
(podobnie , jnk pie rwszej, zwołanej w 
Poznaniu w 1967 r.) były Zarządy Głów
ne Sekcji Lotniczych SIMP i SITK. Na 
konferencję prz yby li podse kreta r ze stanu 
z Minis te rstwa Przemysłu Maszynowe
go - in ż. Wyłupek i z Ministerstwa K o 
munikacj i - gen. R a czkowski. z Insty
tutu L o tnictwa - dyr. Pawla k , z Cen
tra lnego Zarządu Lotnictwa Cywilnego 
- d yr. Kowieski, z APRL - prezes gen. · 
J agiello, z wyższych uczelni profesoro
w ie: Buicowski , Dulęba. Giębiok.i d T cis
seyrc. Ogółem w obr a dach wzięło u 
dz i a ł 1-lO osób: cy wilnych i wojskowych. 
przedstawicie li instytucji i zakładów 
oraz cz łonków stowarzyszeń SI MP 
SITK. 

Obrady o tworzy! przewodniczący k o 
m1sJ 1 o rganizncyjn e j Konfe rencji kol. 
Boroctz ik, inforinu.ia c. że z su w niosków 
uchwa lonych n a Konfere ncji w 1967 r.: 
25 - zrea lizowano całkowicie, zaś 13 -
częściowo; p ozos taJ-e - .n ie są już ak-
tualne . 

Na przewodniczącego Komisji vVnioc
lrnwe j Konferencj i wybrano kol. Misio r
ka, na zaslc;pcc: - kol. Szumie le wicza. 
Przewor.inicwrym i obrad sekcyj n ych zo
stali kol. kol. Mosica (wy t w::irza ni e 
sprzc:tu lotniczego) i Grzeg rczyk (użyt
kowanie sprzętu). Kon fe r encyjne obra
d y ple na rne prowadzili na zmianę prze
wodniczący Zarzaclów Sekcji Lotniczych 
kol. F.. K olo-dzi 11qk i (S ITK) i 1m l. T. K os
ti a (S IMP). 

vV p ie rwszym d niu obrad r efer:it 
wst npny wygłosił kol. K os ti a. U_jq l w 
nim his tor ie 25 powoje n nych l.1 t spn
łecznej dzi a łalnośc i inżynie rów i t.ech
niltów p olskiego lotnictwa. Nastepr ie 
zebrani wysłucha li dwóch podsta,vn
wych re fe r a tów dotyczących wytwa r 7.s
nia i użytkowan ia sprzętu lot niczego. 
Pie rwszy . w yi;(los il kol. A. Mis iorek 
(SJMP). zaś drug i - l<ol. K. Szumie le 
wicz (SJTK). 

In te resujoce i zna mie nne cll a i,·tnie ja
r e<!o klima tu b y lv w ystanie nia gości za
rroszonych na Konferenc.i ę. Nn t" m;at 
de cyzji Prezydium Rządu w sprawie 
wszczęcia nrac n ~d samolo te m rolni 
czym (z li pca 1971 r .) oraz r,n wiazania 
wsnółDrncy w DrZPmyśle Jotn iczvm ze 
Zwirnkie n, R :-1d zieckim (w ,f!r vrlni II tC\7\ 
r .) wypowie rlzia l s ie wiceministf' r Wy
ł11 nek. ,.vvsnko ocen i;i iac ?n ~czen ie t v,..h 
a któw cll a gospod.'.l rki n arodowej. R ów
nocześnie oświ adczy ł. że Ministe rs two 
Przemysłu Maszynowego liczy n a k on
s trukty wne wnioski. które zosta ną u
chwalo ne podc~ns obrad. 

Dyr. Kowieski w imie niu kie rownictwa 
Minis te rstwa Komunikaci i eświ arlczył. 
:i:e w y nik i 1971 r oku da.in 1111dzie.ie n a 
polenszenie sytuacji w komunika cii lot
niczej. P otraktowano sprawy b ezpie-

W następnym numerze ... 

W ar tyku le wstepn y m p r zedsta wion o 
nowe zasady gospodarowania w przemy
śle lotn iczym, które wprowadzone sa w 
myśl w y t yczn ych K omisji P a rtyjno
-Rządowej . Nowy syst e m ekonomiczny 
jako główny wskaźnik oce n y przyją ł 
rentowność. System t en d aje samodzie l 
ność d ecyzji gospod a rczych dyrektorowi" 
zjednoczenia i dyrektorom zakładów, 
zwiększając jednocześn ie ich odpowie
dzialność. 
Następny artykuł zaznajamia z rozwo

jem produkcji śm igłowców n a świecie . 
Dynamiltę jego rozwoju ilustru.ia d a n e 
liczbow e. W ystarczy przypomnieć , że 
seryjną produkcję śmigłowców rozpo
częto w 1943 r., że w roku 1947 użytko

wan.o ok. 200 śmi,g-lowców na świe~if' . 
a dziś liczba t a przekracza 24 OOO. 

O nowym tre ning owo- boj0~1 v m sa1no 
locie SOKO G a le b :! produkcji jugosło
wiańskiej można dowiedzieć się z na-

czeństwa jako najważn-leJsze d os,iąg
nięto w tym zakr esie dobre wyniki. 
Ponadto powzięte już decyzje co do 
za,ku,pu &a m o lo-tów 1 m od eo:ni.zacii lotrnsk 
zapewnią duży postęp w lotnictwie c y 
wilny m . 

Gen. Jagie !lo dal w yraz prze k o na niu , 
że p otrze by aeroklubów będq zaspoka
jane w miarę pole1, szania sytu acji w 
innych d zie dzinach lotnictwa. Prognozy 
pozwalają sądzić , że szkolenie pi lotów 
będzie prowadzo ne w niezbędnym za
ltresie. 

Po przemówie niach przedstawicie li 
władz lolniczych. prace Konfe r encji 
przyjęły tryb roboczy, specj a listyczny -
w sekcjach problemow ych: wytwarzania 
(z udz ia łem ok. 70 uczestn ików) oraz u
żytkow::inia sprzętu lotn iczego (z udzia
łem ok. 40 osób). 

Od la t w kra ju otwarte i nabrzmi::ile 
p roblemy w różnych dziedzinach lotni 
czych ujawniły opracowane r eferatv 
rnkcy jne. Zostały one w ydrukowc1ne w 
Wy d a wnictwie Ośrodka Doskonale n ia 
K a dr SIMP i rozes łane uczestnikom 
Konferencji. Referenci podczas obrnd 
omawia li i u.zupełni a li swoje opracowa
n ia oraz formułowali wynikające z ni ch 
wnioski i postulaty. 

W celu uzupełnienia n iniejsze j infor
macji podajemy, że w s r k cji wyt w a rza 
n ia s1Hzętu lot niczego wygłcszone zo
sta ł y r eferat y następujnce : 

inż. J . Ma linow skiego: .. Potrzeby spr ze
towe lotnictwa rolniczego oraz możli
wośd ich zaspok o j e ni a przez przemysł 
krajowy"; drn mg ra in ż. B . Bolitiskie 
J!o: .. P o trze by sprzetow e lot ni c twa aero
k lubow ego oraz możliwości ich zaspoko
jenia p r zez przemysł lt.-ajowy" ; m g ra 
rn z. Z. Olszańskiego : .. Potrzeby spr ze
towe lo tnictwa sanita rnego o r az możli 
wości ich zaspokojenia przez przemysł 
kra jowy" ; mgra in ż . G. Par fianowicza: 
.. Potrze by i możliwości r ozwoju w z,i 
kresie o.winniki"; mp:ra inż. .J. ŁRziń
s kiego : .. W y brane nrnble m y zanlecza 
badawczo-konstrukc:v in ego nolskie,rn 
przemysłu lotniczego" ; m g r a in ż. S. Or
czyk owskiego: .. .Jakośr.iowe asoektv wv
twarz,i n ia sprzętu lotniczego na tle mo
żliwości kra.iow<? j bazy m;a teria łowei"; 
inż. A . Wichni a lrn: .. Zagadnienia tech
nologii w y twarzania sprzętu lo tniczego• ·; 
mgra in ż . W. Kordzińskiego : .. Potrzeby 
w za kresie s ilników lotniczych w Pol
sce" (te mat nie zosta ł przez a u tora zre
fe r owany, ukaza ł sie jed y ni e we wspo 
mniany m wydawnic twie ). 

P relegenci w sc l<cji użytkowania 
sprzętu lo t niczego wygłosili referaty: 
dr M. Żylicz: .,I< ie runki i optymaliza
cja rozwoju lotn ic twa cywilnego" ; mgr 
inż . . J. Smoleńs l<i : .. Program r ozbudo w y 
lotn iczej i nfrastruktury techniczne j"; 
m g r D. Kuj a w sl<a ; , ,Prog noza rozwoju 

stępnego artykułu. J est t o nowa odmia
na samolotu, k tóra ł ączy rozwiązani a 
konstrukcyjne dawnie j produkowanych 
samolotów Ga le b i Jastreb. 

Kolejn y artykuł omawia laminaty sto
sowane w polskich konstrukcjach, szcze
gółowo przedst a wiony jest sposób w y
konania konstrukcji dżwiga rów. Przy
k ładowe dane w ybranych rowingów i 
tkanin stosowanych w polsk ich ·kon
stru kcjach podane s:i w tablicach. 
Następnie opisano hadnnia zużywania 

się części silnika tłokowego AI-14R w 
czasie długotrwałych prób trwałości 
międzynaprawczej metodą fluorescencj i 
izotopowej. Podano wyniki badań zuży
c ia że l aza, m ie d zi i ołowiu w tym s il
n ika, a także w ni osk i wynikaj']ce z 
przeprowadzonych badań. 
Urządzenie świetlne VASIS. które za

p e wnia b ezpieczne l ądowanie opisane 
jest w następnym a rty kule ; omówiono 

Lotnictwa" 
przewozów lo tniczych w Polsce d o 1990 
r oku" ; inż . J . Wyganowski: .. Prognoza 
rozwoju sprzętu lotniczego dla potrzeb 
k omunil<a c j i"; m g r in ż. M . Sikorski: 
,. Aktua lne problemy eksploa ta c j i stat
k ów powietrzn ych". 
Wygłoszone również zostały r eferaty 

opr acowa ne p rzez zespoły: dra · inż. J . 
L ew.ltowicza. 1111:gra inż. P otockiego i 
m g ra inż. z . Stan ki e wicza pt. : .. P roble
my diagn ostyki i profilakty ki w eks
ploa tacji s ta tków powietrznych·· ; dra 
inż. J. Jaźwińskiego, dra inż . J. Mig
dalskiego i mgra inż. w. Wie remiejczy
k n pt. : ,.Pr oblemy sterow ania eksploa
tacją w systemach lotniczych" oraz 
mgra inż. S. Andruszkiewicza. mgra 
i nż. F:. Gruszczy1iskiego i mgra inż . J. 
Kowalczyk a pt. : ,.Problemy nie zawod
ności s ta t ków powietrznych w e k sploa
tacji". 

* 
vV p ie rwszym dniu Konferencj i r efe

r ow an ie tema tów i dysk usje w se k cjach 
'hrwa ly do -i( d Z'ln ~-vieczonn ych (po ob
r a dach wyświetl ono k i lkn interesujących 
filmów lotniczyrh). zaś wznowio ne rłn. 
18.XJ. za lwńczył y s ie w południe . 
Prawie co trzeci u czestn ilt prac sekcyj
n ych WYI owiadał się w d yskusji. 
Zwróci liśmy uwagę na dwa głosy w 

o ~ólne j d ysku sj i na plenarn ym pMie
d zen iu , w rlrugim dniu obrad Konfp
r e n cj i. O ciężk im i smutnym okresie 
likwid ow nnia lotn ictwa w Polsce w spo
m lnA lo wielu m ówców. Wśród nich -
dln ostrzeżen i a przed p ochopnymi de
c yzjami w nrzyszłości - kol. J . Kręż:i 
łek orlczyta ł chyba peł ną, tragiczną Ji
ste s tra t ponie s ionych w ubiegłych la
tach przez gospodarkę narodową w 
dzied zinach lotniczvch . 

Prezes NOT. p rof. .J. Bukowski nr7e
ka z::tl zebranym - w sw ej wypowiedzi 
- dwa ważne s tw ie rdze nia: 

J
0 n1~ można s.01bi,n wvobrnz.ić 110-.vo

czesnego J)aństwa bez własnego J)rzemy
s lu lotniczego. k tóry jest źródłem po
stPnu w ie lu <!a ł e>. i gospodarki ; 

2° 11aw 0 t ,'!::l v z.a1n1 ier.za s.ię zakuoić li
cn1w i ę nA 1akiś ~-vy,rób C7.V ~nrzet 1ot
ni ~zy - nie wolne, rez:virnować . ze stu
clińw i bad:iń w lasnvch · w tym ?nl<resie . 

Da lsze ohrndy p lenarne poświecone 
hyły wn ioskom I noslulatom ze stawio
nym przez Kom isje Wniosk ow:i. P o 
l<rótkie .i dyskusji. materia ł y te .:..... we 
wste one_j rerłakc.ii - zosta ł v z:itwierdzo
ne or>.ez u czestników Konferenc i i. 

'l' reś/. wniosków konferencyjny-,.h zn
mieścimy w _jednym z następnych ze
szvtów ,nasz~,:io czasooisma. 

N,i marginesi e oTzekaznnvch WYZ"'l 
inf"rm ac.ii nadmie1imy, że Kon ferenci:i 
Sekc-ji Lotnic7vch wyw0ła la orzychy!nP 
e cho ' " pras iP. J::iko przykł ~rl clużvl, 
mo;,e ,.:2'.-vcie W,irszAwy". na k lórPl:(O la 
mach 11 1<azały się dwn artvkulv rMl. 
Chad?yński ego, poświęcone te j Konfe
r encj i. 

soosób Jeil!o dn•s't.aJ,o,wa nia . zasadę działa
nia i e ksploatacji. 

w n u merze m arcowym zamieszczony 
będzie też opis samolotu obserwacyjne
go LWS-3 Mewa, którego koncenc.ię w 
roku 1935 opracowa ł inż. Z . Ciołkosz, 
" następnie projekt konstrukcyjny wy
kona ł zespól pod kierunkie m in ż. J. 

' T eissey r e przy współudziale inż. w. 
Fi ~?d ,;na. 

W kartotece TLiA będą opublikowane 
rlane następujacych samolotów: MS-R>:1 
R a llye Commodore 180 (Francja) i D"'C'
-6 Twin Ottc r 300 (Kanada) . motoszy
bowca SSV-17 (Jugosławia - NR F) ornz 
śmigłowca Bell 205 UH-IH Irq uo is. (USA). 

W słowni ku lot ni zvm Dodajemy te r
minologi ę k o nstrukcji s ilnika odrzu to
wego. 

W pomocach konslr ukcy _i n ych zamiesz
czamy da ne rl ot:vczace spaw ania i zgrze
w a nia materiałów lotn iczych. 
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GLASS A. 

Ilp orH03bI p a3 BllTJlfl n pOJJ:J BO ,U.CTB a ner 101x Cal\10 .Tl CTOB 

ITpe,11ycMaTp1maeTcH, 0 tTo u TeKyn\eM ,11ecn-r11J1en111 e>Kero,11Ho 6y1~eT yuen w,111-
BaTbCR 1..n1cno npOM3BO}:U1i\lbIX C(.H.lOJl eTOB. B 1980 ro.n.y 11X KOJ1"1'-IeCTBO BO 11Ce:\1 

:r.I l1pe COCTaBWT 240 ooo lllTY iC B CTaTbe onucallbl oce DJ1,ltbl n erKJ.1X C3i\!OJleTOD, 
WCil0Jib3yeMhIX B 1-IilCTOH W.ee upei\U ( M DLIITYCKael\lbJ X, a TillOKe npe,nyCi\HlTpl1-
Br.ieMoe yBeJI Wt..J: eHwe l1X llPOl13l\O,D.CTnil. 

MUSIATOWICZ S. 

r o p n30JITa JIL H biii CTa6HJUłJ ;.\TOP CaJ\lon c Ta M JJ-G2 

B CTaTbe on11ca ua KOHCTPY Kl.\ l1R TOPl13O11TaJibHOro CTa611JIM3aTopa, np~mefle,11,,e 
KOTOporo ITOBbIWaeT 6e3onac11ocTb ITOJleT a. B Ht'i'. 1 np11i\te11e11 npMil ~ Mn JlBOM IIOfO 
npe.r:(oxpa1-1e1nu1 B CJ1CTei\Ie nepecTU lfOOKJ,1": Il =:JJ1 ei\1e lf'rax KOHC'TP Y l<I~HJ;I C3l\lOJl eTa 
1-1 3JleKTPOO6OPY/.lOBalll1'1. 

GARNCAREK R 

A u aJJH3 a3J)OAlt11 31\1U 1[eCK J1 X X.'.lpan.T CJJIICTll l{ YCT p oiicTn, YBCJI Jl1Jl1 Ba1011 l J.IS 1:ec y 11_\y10 
C l 1JI }' 1qn,1Ji a 

'laCTh2 

Il CTaTbe on11caHbl /\aHHble , HJIJIJOCTPl1PYIOll\l1C npHpOCT KO"lQJtjlHl.\11e 11TOB 11 ecyll\eiił 
CHJlbl ,ltJIH pa3HhlX TMilOB 3aKpbIJ10K np11 yp;nJllł-J€JJ J.1M A 6, a TaKJł<e .ua11 Hhle, 
WJJJI JOCTpHpy10~11e ITJ)JllpOCT K03CjJ cfJJ.1U,I1e11 Ta conp OT'MDJie11 J11 H M 1.:::0:>ci)(j>Hl~Me HTa 
H cl K JI OHRIOW,ero MO l\ te MT;J. 
A11a11113 OCIIOBaH 11 a /la lll'l, IX PanopTOB NACA. 

KUCHARSKI K. , FEDEH A. 

Wcn on b:J ona 1-1Hc nnneuna .ll,ono nep a )T,Jl n 1J3Mep e11 11n yrna cu r,ca n J<. pcl1 cepc1,oit 
CKOpOCTJI Ca!\lOJle Ta 

B CTaTbe on11caHbJ npI1:l\lep1:t1 J.1Cil0Jlh 30DaIJ M R JlB JlC I-IHR )J.onnnepa O pa,l\ Ut) l-lbTX 
I-IaBJ.1r a~110HHblX YCT a HOBKax , noc;pe,o.CTBOl\1 KOTOpbJX I\ tO>Kr!O onpe,i:J.eJl MTb neJn1 1-IMIIY 
I<peWcepcn:oM CKOP OCTJ.1 c ar,1oneTa 6e3 y1.1 a CTl-1H Ha3€l\ ll lbIX cpeJl,CTB. 
nocpe,ncTBO l 9'l'Oi'l yCTćlIIOBKJ1 l\lO>KHO 113,1epHTb yro Jl CH OCU M CKOpOCTb c al\ I OJleT;:J 
6e3 y'-łaCTHR H a3e:l\ l lJhJX ycT p OitiCT O . 
B CT3'l'he OTIM CaJ-1 A B.VX11YY:KO BbiilJ. p a.na p C H e nOAllJ.1} l{HOi:1 aHTOl\ l c:l Tt1 1.reCKOt.i CI-'I CTC-
1\!0ti l1 ITO]J;B t1>KHOir aHTCl-lllO l':r CHC'l'er-.1ot'1, a 'l'[lK}IC€ Tpexny1.11cOBhLi-i pa,!(ap, 11am.e 
ocero n p M l\ICHReMblfL KpoMe 1·oro , 01111caH '-teTb ipexny4KODh1ii p an<1p :,r: pa,uap 
,Uonn.n:epa THn a D UCC-3TI n pJ11\leT-:Ine r-. t blft D C8l\·10JleTax cpe,1u-1eM J.1 6 0 JlbWOii Ji_3 Jlb
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GLASS A. 

T h e f uture develo pm cnl. of 1he ligh t a ircra f1. p ro cl uction 

Accordi ng to I. Il e prescnt prognosis the numbe r of light a ir cra ft being pro
cluce cl a nnually in this cle cacle will be increased so that in 1980 the t o tal numbe r 
o f these aircra ft will reach 240 OOO. In thi s article all light aircra[t types being 
exploite d and procluced at p,·ese nt a re cli scu ssed and the expected incre ase of 
the!r procluction i s given. 

MUSIATOWI CZ c•. 

Horizonta l stałJilizer or J l -62 aircrart 

In thi s article t he construction o r the Il-62 aircraft h or izontal s tabilize r is 
cl escribe d . In the s ta b i lizc r adjus ting sys te m the cloubl e mcchan ical and e lec
t r ical cha ins an, applied. 

GARNCAREK R. 

Aerodynamic characteristics of wing fln 11s (part 2J 

In thi s paper t h e dala prese ntinl'( li ft coeffici nl increase for variou s wing 
flaps types at w ing aspcct ratio 6 an d the dala presenting drag - and momen t 
coefficienls increase are di scussed. This anal ysis is based upon da ta [rom NACA 
Re1Ports1. 

KUCHARSKI K. , FEDER A. 

The use of Doppl e r phe nomenon for a ircra ft d cviation anglc and travel s peed 
measurcments 

In this paper the examples o[ lhe us of Doppler phenomenon in navigalion 
radar syste ms enabl ing measurements of aircraft c!c viation angle and travel 
speed without ground s tations arc presen le cl. Two-be am r a dar w ilh fixed -
and variable aer ia l systems, mosl popula r lh ree-beam radar , four-beam radar 
and DISS-~P Dopple r radar u sed in soviet ic med iu m - and long range a ircraf t 
are descrlbed. 
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TECHNIKA 2 

lotnicza 
i ASTRONAUTYCZNA 

Aktualne problen,q 
pol.1kieqo lotnictwa 

17 ,i 18 listopada .odbyła się w Warszawie II ogólnopolska konferencja narukowo
-,techniczna „Aktuałne problemy polski-eg,o lotnictwa", 2Jorganfaowana przez Sekcje 
Lotnicze St,owarzys·zenia Inżynierów i Technrików Mechandków P,olskich oTaz sto
warzyszenia Inżyni-erów i Techników Komunrilkacji. 

Pierwsza konferencja na ten temat, zorganizowana ;w 1967 r. w Poznaniu odbyła 
się w ,okresi-e trudnym dla 1otnictiwa - ze wz,ględu na terudencję likwidacjd pro
dukcJi loitndczej i nie rozwijan,ia komunikacji 1dtniczej. Wnioski z I lkonf,erencji wy
kazyiwały niesłu,szność ltych poglądów oraz rwskazywały, że polski przemysł lotnd
czy od lat zajmuje pozycję drugi-eg,o ,po stoczniach ekspor,tera w przemyśle maszy
nowym ,oraz, że istnieją powa•żne perspektywy zhytu wyrobów naszego przemysłu 
lQtniczego. N,iewątpli.wie przeka,zanie wniosków czynniikom polityczno-,pańs,twowym 
przyczyniło się do :prostowania poglądów na temat rzekomej nierentowności pro
dukcj,i lotniczej . 

Druga konferencja odibyła się w zupełnie zmienionych, sprzyjających dla lotni
ctwa iwarunkach - stworzonych przez decyzje nowego lkierow:nic,tiwa partyjno-rzą
dowe.g,o. Został usta,lony wieloletni plan r ,ozwoju i działalności przemysłu )lotnicze
go. Podpisana umowa ze Zwią2lkiem Radzieckim umożlirwJa :szeroką współpracę nau
kowo-techniczną oraz zaipe,wnia zby.t naiszego sprzętu lotnicz,eg,o na najbliż:sz,e dzi-e
sięcioleeie. Pow;stał program r-ozwoju ,polsikiej komunikacji lotniczej aż po r,Ok 1990. 

W tej sytuacji zaidand•a II konferenc1ji :są ,odmienne od zadań I konf,erencji. Wy
tyczone są .główne zada!Ilfa' :i zapafone jest zielone światŁo dla Jotniotwa, lecz Jto 
nie oznacza, iż wszystkie ,pr,oblemy zostały ro2Jw.iązane. Ra,czej pr,oblemów >jesrt; zn,a
cznie !Więcej, g,dyż wł-aśni-e realizacja dużych zami-erzeń stwarza kon,ieczność roz
wiązywania wciąż nowych problemów, ndejednolkrotnie trudnych do przewidzeni,a 
z góry. Dlaltego celem konf,erencj,i było spojrz,enie na lotnictwo j,ako cały system 
oraz podjęcie ,proby Optymatłizacji tego systemu. Wytyczone kierunki rnzwoju lot
niotwa uznane są .przez fachowców lotniczych za słuszne. Lecz jak j.e naj11ep,iej 
zreaiizować? Dlateg,o na konferencji zebrali się przedstawicJele poliskiego świata 
lQtnicze.go, reipr,ezentujący 1200 członlków Sekcji Lotniczej SIMP :i 500 członków 
Sekcj,i Głównej Komunikacji Lotniczej SITK, by korzysta,jąc ze :sweg,o doświadcze
nia fachowego - szukać optymalnych rozwiązań zadań stojących przed namri. 

Działalno·ść przemysłu lotniczego jak10 całego systemu: począwszy -0d szkolnddwa 
zawodowego i ~ształcenia kadr inżyru,erskich, przez prognoz,owa:ni,e, planqwanie, 
iprace badawcze, projektowe i doświadczalne, konstrukcyjne, technologiczne, pr,o
dukcję, a skończywszy na zbycie - musi być wciąż analizowana i ulepszana. Podob
nie r-ozwój komun,ika,cji lotniczej i usług lotnkzych będzie tylko iwitedy szylbki, gdy 
w,szys,tkie elementy systemu skłrudającego się na ,przewozy lotnicze rbędą się hax
monij,ne rozwijały. Dla1tego referaity na konf.erencji przede wszystkim pokazywały 
per.s,pekty:wy, potrzeby i możliwości w poszczególnych działach ,pr>odukcji lotniczej 
i przewozów lotnkzych. 

Ranga lkon.ferencji została podkreślona objęciem patr,onatu nad nią prz,ez wice
premioera mgra inż. Franciszka Kaima ,oraz przez udział w jej ,dbrrudach prz•edsta
wiciel.i Minister,stwa Przemyisłu Maszyno'we.g-o, Ministerstwa Komunikacji, Zjedoo
czenia Przemysłu Lotni,czeg,o i Siilnd,koweg,o „-Delta", Centralnego Zarządu Lotnictwa 
Cyiwilneg,o i innych insty,tucji lotniczych. 

K,cmferenoja dała wiele rzeczowych uwag do programu :rozwoju naszego lotni
ctwa i niewąypliwie 1przyczyni się do lepszej realizacji tego programu. Wind.oski z 
kOilJf,erencj1i zostały prz,edsita:wione za1in;teresowanym insty,tuQj,om oraz będą realizo
wa•ne przez czł-onków SIMP i SITK w ich zakładach pracy. 
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POLSKA 

e Zjednoczenie Przemysłu Lotniczego i 
Silnikowego „Delta" jako jedno z pier
wszych w Polsce uzyskało status Wiel
kiej Organizacji Gospodarczej inicjując 

· zmiany w metodach planowania i zarzą
dzania. Przejście na nowy system wy
magało przeszkolenia 1500 pracowników 
ze szczebla kierowniczego i ekonomicz
nego przedsiębiorstw Zjednoczenia oraz 
5000 pracowników niższych szczebli k ie
rowniczych. 

• W skład polskiego przemysłu lotnicze
go wchodzą: Instytut Lotnictwa w War
szawie oraz ł9 przedsiębiorstw, w któ
rych 4 (w Mielcu, Rzeszowie, Swidniku 
i Bielsku-Białej) mają Ośrodki Badaw
czo-Rozwojowe, a 11 Zakłady Doświal
czalne. Ponadto Zjednoczenie ma Przed
siębiorstwo Projektowo-Technologiczne 
„Delpor" oraz własne Przedsiębiorstwo 
Handlu zagranicznego „Pezetel" . Prze
mysł lotniczy i silnikowy ma 13 zasad
niczych szkół zawodowych i 29 techni
kum, w których łącznie uczy się p onad 
13 OOO uczniów. 

e Zakłady· Szybowcowe Delta w Biel
aku-Białej rozbudowują się. W bieżącej 
5-latce zostanie wybudowana nowa hala 
produkcyjna, która pozwoli na zwiększe
nie produkcji do 300 szybowców rocznie. 
Dużą część produkcji będą stanowić szy
bowce laminatowe. Rozwój Zakładów 
Szybowcowych niewątpliwie jest wyni
kiem sukcesów, jakie Jantar i Orion od
niosły na Szybowcowych Mistrzostwach 
$wiata we vrsac w 1972 r, 

• W Ośrodku Badawczo-Rozwojowym 
Szybownictwa przy Zakładach Szybow
cowych Delta w Bielsku-Białej został 
opracowany nowy dwumiejscowy szybo
wiec wyczynowy pod kierunkiem inż. 
Władysława Okarmusa, twórcy Foki i 
Cobry. 

• Polski przemysł zakupił do lotów 
służbowych samolot Jak-40 w wersji 
dyspozycyjnej . Samolot otrzymał znaki 
rejestracyjne SP-GAA i oryginalne ma
lowanie biało-czerwone ze znakiem PZL 
na usterzeniu pionowym. 

• Lotnictwo sanitarne odkupiło w ub.r. 
14 samolotów dwusilnikowych L-200 Mo
rava od ZSRR oraz nabyło ,13 samolotów 
jednosilnikowych Jak-12. Obecnie pol
skie lotnictwo sanitarne ma 87 samolo
tów. 

e W końcu października ub.r . Polskie 
Linie Lotnicze LOT wynajętym samo
lotem t ransportowym An-12 przewiozły 
do Kairu zdemontowany samolot rolni
czy PZL -,101 Gawron. z Kairu An-12 za
brał dalsze dwa Gawrony i wszystkie 
trzy zawiózł do Damaszku. Tam Gawro
ny zostały zaprezentowane na pokazach 
polskiego sprzętu agrolotniczego. 
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Polski szybowiec SZD-36A „Cobra 15" 
eksportowany do Czechosłowacji 

• Nowa linia PLL LOT z Warszawy ~o 
Bagdadu przez Ateny została otwarta 16 
grudnia ub.r. Loty odbywają się raz w 
tygodniu w sobotę. Linię tę obsługują 
samoloty Tu-134. 

• Liczba samolotów używanych przez 
różne przedsiębiorstwa w Polsce stale 
rośnie. W ub.r. Przedsiębiorstwo Eks
ploatacji Rurociągu Naftowego , Przy
jaźń" w Płocku nabyło samolot PŻL-104 
Wilga, a Przedsiębiorstwo Robót Termo
izolacyjnych i Antykorozyjnych „Izo
kor" w Płocku zakupiło samolot Jak-12. 
Fabryka Maszyn żniwnych w Płocku 
wypożyczyła samolot An-2 z WSK-Mie
lec na okres .żniw, by szybciej dostar
czać części zamienne do kombajnów. F a
bryka Autobusów w Jelczu użytkuje sa
molot An-2. 

,e W jesieni ub.r. został zakończony 
p1erwszy etap modernizacji lotnisk ko
munikacyjnych w Polsce. Modernizacja 
ta pozwala na wykonywanie lotów noc
nych na 9 lotniskach k rajowych. Oświe
tlenie systemu Calverta, zgodnie z wy
maganiami międzynarodowymi otrzymało 
lotnisko w Rzeszowie. Gdańsk otrzyma 
odpowiednie wyposażenie dopiero po 
wybudowaniu nowego lotniska w Rębie
chowie. 

• 5-dniowe sympozju m dla naukowców 
krajów socjalistycznych, poświęcone me
dycynie i biologii kosmicznej, zorgani
zował w czerwcu u b.r. Komitet Polskiej 
Akademii Nauk do spraw Badań i Po
kojowego Wykorzy stania Przestrzeni Ko
smicznej. W pierwszym rzędzie omówio
no realizację programu „Interkosmos". 

• Polscy naukowcy biorą udział w mię
dzynarodowym programie ISAGEX (In
ternational Satellite Geodesy Experi
m ent), którego celem jest stworzenie za 
pomocą sztucznych satelitów sieci trian
gulacyjnej do ściślejszego określenia 
r<?zmiarów i kształtu Ziemi. Członkiem 
kierownictwa tego eksperymentu jest 
polska uczona doc. dr W. Dobaczewska 
z Instytutu Geofizyki PAN. 

• Na łamach czasopisma PAN „Nauka 
P olska" prof. dr S. Piotrowski i dr J . 

Samolot transporto
wy An-2 :SP-ANC w 
s lu:i'ib'.Le J ,e!,cz-ise,rv1ce 

Fot. W. Mikoda 

Zieliński podają powody, dla k tórych 
nasz kraj powinien się angażować w 
kosztowne i trudne badania kosmiczne. 
Wynika to p rzede wszystkim z : 
- konieczności gospodarczo-technicznej 
- potrzeby rozwoju nauk geofizyc:mych 
- potrzeby ogólnego rozwoju kadry n au-
kowej. 
Szyuczne satelity stały się standardowym 
narzędziem pracy w meteorologii łącz
ności, geodezji, nawigacji i P olsk~ musi 
prędzej czy później z tego narzędzia 
pracy korzystać. 

AUSTRALIA 

• Australijskie lotnictwo wojskowe 
RAAF wybrało jako tłokowy samolot 
szkolny - samolot AESL CT-4 Airtrai
ner (odmiana samolotu Airtourer k on
strukcji polskiego inżyniera Henryka 
Millicera), rezygnując z konkurencyjne
go samolotu włoskiego SIAI-Marchetti 
SF-260. Po przejściu prób kwalifikacyj
nych zdecydowano, że Airtrainer ma 
mieć zmniejszone o 40-50% siły na drąż
ku od lotek oraz założone listwy prze
ci wkorkociągowe na krawędzi natarcia 
płata . Listwy te mają być zdejmowane 
np. do ak robacji. RAAF zamówił 37 sa
molotów Airtrainer. W następstwie tego 
zakupu lotnictw o wojskowe Syjamu za
mówiło 25 Airtrainerów, których dosta
wy zaczną się w połowie 1973 r ., a za
kończą na początku 1974 r. Należy spo
dziewać się iż samolotem zainteresuja 
się także Filipiny i Indonezja. · 

•. BRAZYLIA 

• Brazylijski, przemysł lotniczy ma 4 
instytuty: instytut techniczny ITA za
trudniający 100 inżynierów, instytut nau
kowy badawczo-rozwojowy IPD o 400 
pracownikach zatrudnionych w bada
niach, instytut współpracy przemysłowej 
i instytut kosmiczny. 

·• Przemysł ma 3 wytwórnie. Wytwór
nia EMBRAER (1000 pracowników, 200 
inżynierów i techników) produkuje sa
moloty treningowe MB-326G, rolnicze 
EMB-200 Ipanema (zamówione 50 sztuk) 
i szybowce Urupema (zamówione 10 szt.). 
wytwórnia Neiva (650 pracowników) 
zbudowała 240 samolotów Paullstinha i 
120 Rege n te ; w produkcji znajduje się 
szkolny Universal (zamówione 150 szt.). 
Wytwórnia Aerotec zatrudnia 200 osób 
i jest poddostawcą elementów d la EM
BRAER. 

19 Wytwórnia EMBRAER zamierza uru
chomić na licencji produkcję lekkich 
śmigłowców dla wojska. Przedmiotem 
zainteresowania są śmigłowce SA-341 Ga
zelle i Bell 206 Jet Ranger. W związlku 
z tym zostały podjęte rozmowy z fran
cuskim k oncerne m Aerospatiale oraz a
merykańską wytwórnią Bell. 

e Wytwórnia brazylijska EMBRAER 
przerwała pracę nad projektem 30-miej
scowego turbośmigłowego samolotu 
transportowego skróconego startu EMB
·500 Amazonas, a rozpoczęła rozmowy z 
argentyńską wojskową wytwórnią Area 
de Materiał Córdoba na temat współ
pracy -przy wspólnym projekcie 40-miej
scowego samolotu transportowego skró
conego startu napędzanego czterema sil
n ikami turbowentylatorowyml. Przewidy
wane jest początkowe zapotrzebowanie 
ocenione na 200 samolotów w Brazylii 
i Argenty,nle. 
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• Realizacja produkcji samolotów HS-

~ u CZECHOSŁOWACJA 

,e Słowackie przedsiębiorstwo lotnictwa 
gospodarczego SLOV•AIR użytkuje obec
nie 140 samolotów i śmigłowców. Służą 
one do prac agrolotniczych, komunika
cji loka lnej, lotów taksówkowych i sa
nitarnych, poszukiwań geologicznych o
raz prac montażowo-budowlanych. Sa
moloty SLOV-AIR-u wykonują prace w 
Cz<echosłowacji oraz w Bułgarii, Egipcie, 
Jugosławii, NRD. Sudanie i na Wę
grzech. SLOV-AIR używa m.in. samolo
ty Z-37 Cmelak, L-410 Turbolet, L-200 
Morava i An-2 oraz śmigłowce Mi-I i 
Mi-8. Na 1973 rok przewidziany jest za
kup 5 rolniczych śmigłowców Ka-26 prze
znaczonych do obsługi winnic i planta
cji chmielu oraz zakup dalszych śmig
łowców Mi-8 do prac montażowych. Do 
przeszło 2,5-krotnego wzrostu powierz
chni obsługiwanej przez samoloty rolni
cze w CSRS w 1975 r . w porównaniu z 
1970 r. - liczba samolotów Z-37 Cm elak 
powinna wzrosnąć do 193. 

' -748 budowanych z angielskiej licencji 
przez wytwórnie HAL w Kanpur zosta
ła oceniona dość krytycznie. W ciągu 
Il lat zbudowano 40 samolotów trans
portowych HS-748. Pierwszy HS-748 zo
stał zmontowany z angielskich części w 
1961 r. Indian Airlines otrzymały 24 sa
moloty, a lotnictwo wojskowe 16. w 197 
r. roczna produkcja wyniosła 9 samolo
tów. W 1973 r . Indian Airlines mają o
trzymać 8 sztuk. Samolot HS-748 ma w 
gorącym klimacie Indii poważnie obni
żone osiągi. Dla tego też linie lotnicze 
indyjskie użytkują go przy ciężarze cał
kowitym do 18 150 kG, zamiast 19 960 kG. 
co oznacza rezygnację z 18 pasażerów, 
lub 1800 kG paliwa (co powoduje zmniej 
szenie zasięgu o 1400 km). 

0 FRANCJA 

• Francuski koncern lotniczy Aerospa
t!ale utworzy! wydzielony dział Avia 
tion Generale, który będzie produkował 
samoloty szkolne, tr e ningowe, łączniko
we, turystyczne. służbowe, gospodarcze 
i lokalnego transportu. W skład Avia
tion Generale wchodzi biuro projektowe 
w Paryżu, wytwórnia w Tarbes (dawna 
SOCATA) oraz wytwórnia w Saint-Na
zaire. Prócz tłokowych samolotów lek
kich o skróconego sta rtu - wytwórnia 
będzie budować samoloty Corvette. 

• Wytwórnia Dassault otrzymała do
tychczas zamówienia na 291 odrzutowych 
samolotów służbowych Falcon 20, z któ
rych dotychczas dostarczono ponad 200, 
głównie do USA. 

• Wytwórnia Wassmer opracowuje la
minatową odmianę szybowca WA-26 
Squale klasy s tandard, oznaczoną WA· 
·28. 

8 Wytwórnia CERVA (Siren-Wassmer) 
buduje prototyp dwumiejscowego lami
natowego szybowca wyczynowego CER
VA CE-75 z miejscami obok siebie. Do
skonałość szybowca ma wynosić 36. mi
nimalne opadanie 0,59 rn/s, a ciężar 
własny 304 kG - przy rozpiętości 18 m . 
Przewidywana jest także węrsja o roz
piętości 20 m. 

HISZPANIA 

• · Rząd hiszpański planuje zakup 500 
nowych śmigłowców w bieżącym dzie
sięcioleciu . Większość z nich przezna
czona jest dla wojska, a część dla in
stytucji cywiln ych. Lotnictwo wojskowe 
interesuje się śmigłowcem Bell UH-1 
Iroquois oraz lekkim śmigłowcem ob
serwacyjny m , któr:vm ma być Bell OH
-58 Kiowa badź Hughes OH-6. Wioska 
wytwórnia AE!usta nrodukuj9ca śmiE(łow
ce Bell , łożyła wraz z zachodnionie
miecki:"' _koncernem MBB propozycje 
zorganizowania w Hiszpanii montażu 
śll) iE(lowców i produkcji niektórych e le 
mentów. 

INDIE 
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• w wytwórni HAL zostały zbudowan" 
dwie odmiany prototypu samolotu rol
niczego HAL HA-31. Drugi prototyp jest 
poważnie zmieniony w stosunku do 
pierwszego. Samolot napędzany jest sil 
nikiem L ycoming 400 KM. W latach 
1974-75 planuje się wyprodukowanie 200 
samolotów HA-31 dla lotnictwa rolnicze
go Indii. 

• Utworzony w Indii w 1957 r . Cen
tralny Zespół Lotniczy (Ce ntral Avia
tion Init) jest głównym przedsiębior
stwem agrolotniczym tego kraju . zespól 
obecnie posiada 29 samolotów rolniczych 
i 32 śmigłowce. 

~ 
~ 

IRAN 

8 Zakupy samolotów lekkich przez Iran 
s tale wzrastają. Lotnictwo wojskowe za
kupiło 18 samolotów tłokowych Beech 
Bonanza, które mają służyć jako szkol
no-treningowe. Przewiduje się dalszy 
import samolotów jednosilnikowych i 
d w u silnikowych . Ostatnio rząd irański 
specjalnie interesuje się samolotami rol
niczymi. 

NRD 

• Lotnictwo rolnicze NRD ma w 1975 r . 
obsługiwać 3 mln ha; w 1970 r. zostało 
obsłużone 1,27 mln ha. Dla realizacji 
tak szybkiego wzrostu prac agrolotni
czych liczba samolotów rolniczych w 
NRD do 1975 roku ma wzrosnąć d,o 300 
sztuk, zamiast uprzednio przewidy;ya
nych 145 samolotów Z-37 Cmelak i 5 
An-2. 

+ NRF 

• Wytwórnie VFW-Fokker i MBB wraz 
z francuskim koncernem Aerospatiale 
zakończyły produkcie samolotu trans
portowego Transall C-160. Pierwszy pro
totyp był oblatany w 1963 r ., a pierw
szy egzemplarz serii informacyjnej w 
1965 r. Dla NRF zbudowano 110 sztuk, 
dla Francji 50 sztuk, zaś dla Afryki Po
łudniowej 9. Łą cznie wykonano 178 sa 
molotów Transall. Warto zauważyć , że 
był to pierwszy samolot zaprojektowany 
i budowany w kooperacji międzynaro
dowej. 

,&) Wytwórnia Dornier zbudowała od 
1967 r. ponad 100 samolotów Do 28 D-2 
Skyservant, z czego połowę dla wojska. 
Lotnictwo wojskowe NRF zamówiło 105 
samolotów, a marynarka wojenna 20. 
Cztery samoloty - są używane jako służ
bowe do prze wozu ważnych osobistości. 
Miesięczna p'rodukcja wynosi 6-8 samo
lotów. 

ze świata 

• Wytwórnia Dornier we współpracy 
z wytwórniami VFW Fokker i MBB o
raz z włoskim licencjodawcą Aeritalia 
(Fiat) zbudowała od ,1958 r. 316 samolo
tów rozpoznawczo-szturmowych, Fiat 
G·9l. 

0 WŁOCHY 

• Wytwórnia Aeritalia rozpoczęła bu
dowę 44 samolotów transportowych Aer
italia (Fiat) G-222 na zamówienie włos
kiego lotnictwa wojskowego. Pierwsze 
dostawy mają nastąpić na początku 1975 
r. Koszt prac prototypowych nad samo
lotem wyniósł 36 mln dol. 

• Wytwórnia SIAI-Marchett! opracowa
ła wersję uzbrojoną tłokowego samolo
tu szkolno-treningowego SF-260 oznaczo
ną SF-260 W Warrior. Samolot otrzymał 
celownik oraz zamki podskrzydłowe, 
pozwalające na zabranie 292 kG uzbro
jenia, które stanowią pojemniki z kara
binami maszynowymi, pociski r akietowe 
lub bomby. Ciężar całkowity samolotu 
wynosi 1360 kG, moc silnika 260 KM. 

USA 

e Igor Sikorsky zmarł w wieku 83 lat. 
Był on twórcą pierwszych czterosilniko
wych samolotów na świecie, z których 
najbardziej znany był Ilja Muromiec z 
1913 r. zbudowany w serii 80 sztuk. W 
okresie międzywojennym Sikorsky pro
pagował komunikację międzykontynen
talną budując równocześnie pasażerskie 
lodzie latające dalekiego zasięgu . Dru
gim poważnym osiągnięciem Sikorsky'
ego było zbudowanie w 1940 r. pierw
szego na świecie w pełni sterownego 
śmigłowca i zapoczątkowanie produkcji 
śmigłowców. 

łD Silniki tłokowe Teledyne-Continental 
Tiara (o poważnie udoskonalonej kon
strukcji w stosunku do silników dotych: 
czas produkowanych) przechodzą obec
nie próby na prototypach kilku samo
lotów. Na prototynie samolotu rolnicze
go Piper PA-36 „Pawnee II" został za
stosowany początkowo silnik Tiara 6-285 
o mocy 285 KM a następnie Tiara 6-320 
o mocy 320 KM. Silnik Tiara 6-285 na
pędza również prototyp francuskiego sa
molotu sportowego Robin ąR-100-18!- . 
Wytwó rnia Robin sprowadziła również 
silnik Tiara 6-320. W 1972 r. silniki Tiara 
weszły do produkcji seryjnej. 

* V 

ZSffR 

,e Na wystawie sprzętu rolniczego Siel
choztiechnika - 72 w Moskwie zostało 
wystawione nowe urządzenie do rozpy
la,:iia proszków z samolotu An-2 . Urza
dzenie ma dwa duże wloty i płaskie 
przewody rurowe mocowane pod dol
nym płatem samolotu. Szerokość smugi 
rozsypanych proszków wynosi 70 m. 

EUROPA 
w 1972 r. liczba cywilnych śmigłow

ców wynosiła: w W. Brytanii 215 sztuk. 
w NRF - 140 szt., . we Francji - 101 
szt., w Szwecji - 34 szt., w Belgii -
7 szt. i w Portugalii - 4 s:zJt. Są to 
głównie śmigłowce pasażerskie lub na
l eżące do instytucji. Liczba śmigłowców 
prywatnych jest bardzo mała, np. w W. 
Brytanii - 70, w NRF - 20, we Fran
cji - 10 . 
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Problemy ro.zwoiu lotnictwa 

Mgr inż. ANDRZEJ GLASS 

Prognozy 
rozwoju produkcji samolotów lekkich 
L'ica:ba samolotów lekkich na świeoi-e 

W roku 1970 na całym świecie było zarejestrowa
nych ponad 150 tys. cywilnych .samolotów lekkich, tj. 
o ciężarze w }ocie ido 5700 kG ,(z pomin,ięciem sam olo
tów używanych do regularnej komunikacji lotniczej). 
Rzeczywista Hcz,ba sa1molotów w użyciu była •o około 
15'0/o mniejsza, gdyż w przybliżeniu tyle należy odli 
czyć na ,samoI01ty nie uży,tJkowane z pow odu uszko
d zeń, remontów czy oczek,~wania na kasację. Na Za
chod zie najwięcej samołotów lekkich jest w USA (ok. 
130 tys. szt.), nmstępnie po 3-5 tys. we Francji, W. 
Brytanii, NRF i K anadz:ie, a po 1-2 tys . isztuk w po
zostałych zamożniejszych ,większych lrrajach. 

Prognozy przewidują, że w bieżącym dzi esięcioleciu 

rocmy przyrost liczby .samofotów lekkich wzrnśnie 

z 8 do 14 tys. sztuk. Ma to dać w całym dziesięcioleciu 
wzrost liczby samolotów 10 około 85 tys. sztuk. Cał
kowita ,licz,ba samolotów lekkich na świecie m a w 
1980 r . wynosić około 240 tys. sz,tuk, ·czyli przeszło 

1,5 r aza obecnej k h li c?Jby. 

Ro.dzaje samolotów lelcldch w użyciu 

Współcześnie pod ział samolotów lekkich 1wg prze
znaczenia ,przedstawia się na stępująco: 

- isamcloity szkolne 
- samoloty sportowe 
- samoloty r-olnicz,e 

Ty s 5ztuk 
16 

14'°/o 

570/o 
100/o 

1. Rodzaje 
samolot.ów 
lekkich 
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Przewiduje s!ę, że w bieżącym dziesię
cioleciu będzie wzrastać liczba samolo
tów lekkich produkowanych rocznie, tak 
że w roku 1980 będzie ich około 240 ooo 
sztuk na świecie. W artykule omówiono 
wszystk4e rodzaj e samolotów lekkich 
obecnie eksploatowanych oraz obecnie 
produkowanych, po.dając równocześnie 
przewidywane z większenie ich prodnk
cji. 
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Prognozy rozwoju ... 

- samoloty sluiJbowe (dyspozycyjne) 140/o 
- samoloty małego transportu (dostawcze, itp) - 3°/o 
- samoloty wielozaidaniowe, sanitarne i inne - 20/o 

Aż 83'°/o ito s amoloty jednosilnikowe, a 170/o to dwu
silnikowe. Obecnie 980/o ,samolotów lekkich napędza
nych jest silnilkami tłokowymi, a ty,lko 2.0/o jest wy
posażone w silniki turbinowe. Samoloty służbowe są 

napędzane silnikami ,tł.okowymi, turboodrzutowymi 
lub turbośmigłowymi. Samol.oty dostawcze mają napęd 
tłokowy lub turbośmigfowy . Przewiduje się, że w 
najbliższym dziesięcioleciu liczba samolotów tłokowych 
wzrośnie ,o ponad 80 tys. sztuk i będą ,one stanowić 
nadal zdecydowaną większość samolotów lekkich, 
gdyż 960/o,. Liczba samolotów z napędem turbinowym 
ma wzrosnąć do 8 tys. sztU'k, czyli Ido 40/o. 

Pr-odukcja samolotów lekkich 

W latach 1960-1970 na świecie b udowano średnio 

10- 12 ,tys. samolotów lek!kich rocznie, w tym rw latach 
1966-68 przekraczała ona 15 tys. sztuk rocznie. Głów
nym producentem samolotów lek1kich jest USA, gdzie 
buduje się 8-10 tys. samolotów r-ocznie. Najwięk

szymi wytwórniami są: Cessna (4-6 tys . szt. rocznie), 
Piper (2-4 ,ty,s. szt. roczn ie) i Beech (1 ty·s. szt. rocz
nie). Następne miejsce zajmuje Francja (około 700 
szt. rocznie) a ,po niej Polska. Produkcja W . Brytanii , 
Kanady, NRF, Czechosłowacji , Włoch, Szwec ji, Ja
p onii, i Nw. Zelandii jest rzędu po 100 1sztuk rocznie. 
Prngnozy ,przew,idują wzrost pr.odulkcji w bieżącym 

d z i esięci-ol eciu z 10 do 18 tys. s·zt. ro czn ie. 

Rod:zaje samolotów lekkich w produkcji 

Samoloty szkolne - jednosil.inikowe, 2-lmie'jscowe z 
sil nikiem tłokowym o mocy 100- 160 KM. Z reguły 

stosowany jest układ miejsc obok sie'bie oraz stałe 
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1970 1971 

4. Szkoln o-spor towy samolot Cessna 150 

5. Fra ncusk i samolot sportowy Rallye 

6, Dwusilnikowy samolot sł u żbowy Cessna 40 1 

podwozie. Przeważnie śmigło jest stał e, nieprzesta
wia,lne. Samoloty te używane są przez ,szkoły pilota
żu i aer,okluby. Od paru lat wzras,ta zainteresowan,i,e 
lotnictwa woj.s:kowego tymi sam olotami w związku 

z powracaniem do ws·tępn,ego szkolenia na samolotach 
tłokowych. W związku z rosnącymi w os,tatnich latach 
wymagan iami stawianymi samolotom szkolno -trenin
gowym fatnieją tendencje do stosowania s ilników o 
większej mocy, tj . rzędu 180-200 KM. Natomiast 
mniej zamożne aerokluby na1jwyżej cenią samoloty 
o mocy 140 KM ze iwzględu na mniejszy koszt pali
wa. 

Roczna produkcja samolo tów szkolnych przelkracza 
600 -sztuk . Należy przewidywać, iż pr.odukcja tych 
samolotów będzie powoli wzrastać w najbliilszych 
la tach. Do najlepszych i najpopularniejszych kon
str-u'kc ji w te j ,grupie zaliczane 1są: Bulldog, Piper Che
rokee 140 ,CzbUJdowano 6000 .sz't.), Beech M UJsqueteer 
Sport (zJbudowano 2500 szt.), Air tourer, Cessna 150 
i Cessna T-41. Zbliż,ony do nich jest Zlin Z-42, wpro
wadzony osta1tnio do pr-odukcji. 

Samoloty sportowe, aeroklubowe i prywatne, to 1-
6-m!iejscowe samoloty jedrl'Os i'lnikowe z siini'k•iem tło
kowym .o mocy 100-280 KM. Sam oloty jednomiej
scowe są bądź konstrukcjami amatorskimi, bą1dź 

pieI1wszymi samolotami kupo'W:anymi przez nowych 
adeptów la tania. Najwięcej jest samolotów 2, 3 4-

5 
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7. Wielozadaniowy samolot Wilga 35 

-miej scowych. Samoloty 5-6-miejsc.owe są bardziej 
luk,suso.we, maj ą bogatsze wy,posa,żenie radionawiga
cyjne ,oraz często chowane podwozie. Samoloty spor
towe jes1t to najlkzniejsza grupa samolotów na świe
cie. Roczna ich pr,odukcja wynosi 4-8 tys. sztuk, 
w zależności od ogólnej koniunktury gospodarczej. 
Większość samolotów &portowych spełnia dziś ,podob
ną rolę jak 1sa1mochody osobowe. Stąd we wszystkich 
krajach, które osiągnęły już wysoki poziom zamoż

n,ości społeczeńsbwa - naS<tępuje szybki wzr.ost za
kupów samolotów sportowyc,h. Należy spodziewiać się, 

że we wszys,tkich krajach za oilmło 15 la,t samoloty 
sportowe będą niemal tak popularne jak dziś samo
chody oso.bowe. 

Wśród samolotów S<portowych spotykamy często 

samoloty, które są również pwdukówane w wersji 
szk,olnej. Różni je :z;wykle wy,posażeniie i liczba s<te
rownk. Samolotów akrobacyjnych nie om awiamy, 
gdyż stanowią tylko ułamek ,procenta wszystkich sa
molotów lekkich. Do najpowszechnjej stos,owany,ch na 
świecie samol()lt;ów sportowych należą: Cessna 150 
(zbudowano 15 289 szt.), Cessna 172 (zbudowano 17 271 
szt.), Pi,per Cherokee 180 (zbudowano 2000 szt.), Beech 
Bonanza 1(zbudowano 9000 szt.), i Rallye {zbudowano 
1750 szt.). 

Samoloty rolnicze lekkie, czyH o ładunku chemicz
nym 200-1000 kG, to ,sam oloty jednosilnikowe, z sll
nildem 235-600 KM. Są to najczęściej dolnopłaty, 

na1stępnie dwupłaty . W 1947 r. na świecie było 200 
lemkich samolotów rolniczych, dziś ich jest 8-9 tys. 
sztuk. Roczna ich produkcja wynosi 500-600 sztuk. 
Do najbardziej rozipowszechnionych należą samoloty: 
Pi,per Pawnee {zbud,owano 4173 szt.), Cessna Agwagon 
(zbudowano 828 szt.) i Grumman AgCat, następnie 

Gawron i ćmelak. 
Samoloty rolnic.ze ciężkie o ładunku ch emicznym 

powyżej 1000 kG - to samoloty jednosilnikowe ,o mo-
cy 600-1000 KM. Nikły dotychczas ich procent sta
nowią samoL()lt;y z napędem turbośmigł.owym . Samo
lo,ty rolnicze dężtlde przeważnie są dwupłatami. P ro
dukcja roczina wynosi około 500 sztuk. Głównym 

ich przedstawicielem jest An-2. 
Samoloty dyspozycyjne (służbowe) - są to 4-14-

-miejscowe samoloty dwusilnikowe. Sporą ich część 

stanowią samo!Loty pry,waitne, lecz jedna'k przede 
wszystkim są to samoloty ,służbowe przedsiębiorstw 

i instytucji. Obecni e 800/o tych samolotów na1Pędzana 
jes t silnikami tłok,owymi •O m ocy 180--400 KM, ,często 

z turbosprężarkami dla uzyskania dużej ,prędkości 

przelot,owej na większej wysokości lotu. Około 100/o 
stanowią samoloty z napędem turbośmigłowym. Czę

stokrnć są to ulepszone odmiany samoloitów tłoko

wych. Samoloty ,odrzutowe, stanowiące 100/o samolo-
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t6w służ,bowych - mają przeważnie układ Caravelli. 
Stosowanie w danym kraju sarrnolotów <turbino;wych 
bądź tłokowych, zależy w dużym stopniu ,od stosunku 
ceny benzyny do nafty lotniczej; proporcja <ta w każ
dym kraju układa się inaczej. 

Produkcja !!'oczna samolotów służbowych wynosi 
okofo 2000 szit., a w najbliższym dzieciędoleciu ma 
wzrnsnąć do 3000 szt. Prz·ewiduje się, że w najbliż

szym dziesięcioleciu udział samo1dtów z na1Pędem 

tłOlkowym w t ej kategorii samo>lotów .spa:dnie z 800/o 
do 500/o, lecz w twyniku wzr,ostu produkcji - liczba 
budowanych samoiotów tłokowych zmniejszy się za-· 
ledwie o kilka procent. Natomiast nastąpi znaczny 
wzrost produkcji samolotów z na,pędem turbinowym. 

Przedstawicielami -samo1lotów służbowych z napę

dem Hokowym mogą być samoloty Cessna 210 (zbu
dowano 2800 szJt.), Cessna 310 (zbudowano 3150 szt.), 
Piper Aztec, Beech Bar,on, z napędem turbośmigł.o

wym Beech K:ing Air czy Turbo Commander, a z na
pędem odrzutowym Cessna Citation. 

Samoloty małego transportu (dos'tawcze itp.) - są 

to jedno- lub dwusiLn'ikowe .samoloty 8---,15-mi<ejscowe 
lub towarowe o ładunku płatnym 800-1800 kG. Mają 
,me przeważnie układ górnopłata ze stałym podw.o
ziem. Obecnie 600/o samoio,tów t ej kategorii ma na
pęd tłokowy, zaś 400/o - turbośmigło.wy. Roczna pro
dukcja tych samolo.tów jest rzędu 150-200 sztuk, 
a do ,końca bieżącego ,dziesięc1olecia ma 1przekr-oczyć 

300 sztuk. Liczba samolotów jednosilnikowych zmni etj
sza się na r zecz dwusilnik,owych. 
Spośród . samolotów tej grupy najbardziej znane 

są jednosilnikowe tłokowe An-2 i Pilatus Porter (zbu
dowano 100 s21t.) oraz turbośmigłowe Turbo-Porter, 
i Turbo-Beaver, a spoś,ród dwusilnikowych tłokowe 

Islander (zbudowano 350 szt.) i Dornier Skyservant 
(zbudowano 100 szt.) oraz turbośmigiowe Twin Otter 
(zbudowa,no 360 s:z;t.). 

Sa.mołoty wielozada.niowe lekkie - to jednosilniko
we górnopłaty, głównie 4-miejscowe, służące jako 
aeroklubowe do holu szyibowców i do skoków spa
dochronowych, sanitarne oraz łącznikowe. Wymagane 
są od nich dobre własności krótkiego ,star,tu i lądo

wania. Moc ich tłokowego silnika wynosi 180-380 KM. 
Są ,one bardzo zbliżone do samolotów sportowych. 
Roczna ,ich produkcja wynosi 400-500 sztuk i wy
kazuje tendencję wzr,ostu. Reprezentantami t ej grupy 
są: PZL-104 Wilga, Cessna 180 i 182, Aerfer-Aermac
chi AM-3, SAAB MFI-17 czy Partena,via Oscar. 

Uwa g a. Dla uproszczenia powyższego podziału 

lekkie samoloty wieloza,danfowe wydzielono ze spor
towych, zaś ciężkie wielozadaniowe włączono do sa
molotów małego transportu. Ponadto dwusilnikowe 
1samoldty spor·towe i :sandltarne włączono do s~użibo

wych. 

Konstrukcja samolotów lekkich 

Obecnie sa1moiloty lekkie mają z reguły całkowicie 

metalową konstrukcję 1półskorupową. Już tylko ni e
li cme samoloty o konstrukcji mieszanej '(kadłub spa
wany, skrzydła drewn1iane) •czy drewnianej są jeszcze 
w ,produkcjL Natomiast konstrukcja drewniana i mie
szana jest domeną konstruktorów amatorów. Choć 

wykonano kii.łka 1prób budowy samol()lt;ów lekkich z la
mina,tów szklanych - rtylko jeden samolot laminato
wy wszedł do produkcji, jest to Wassmer 51. 
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Mgr inż. ANDRZEJ KARDYMOWICZ 

Ciekawe 

Ciekawe konstrukcje 

W artykule omówiono 
nowe, ciekawe rozwiąza
nie konstrukcyjne samolo
tów i śmigłowców ekspo
nowanych na wystawie w 
Farnborour,h. 

rozwiązania konstrukcyjne w Farnhorough.Europe 12 

Dokończenie 

Samolot F~ker F-2·8 Fell-owsh'ip jest ,powszechnie 
znany, a1le pewien sz•cz,egół jego konstrukcji wy,daje 
się i-nteresuljący. Chodz i o bardzo ciekawe wzw:ią

zanie ulszczelniania wy,c ię ć , w których po·ru,szają się 

elementy mecha,nizmu prowa•dzącego klapę. Wycięcia 

te są usz·c-zelnione „szc zotką" z grubych żyłek z two
rzywa sztucznego - re3ztę wy,jaś-nia zdjęcie. 

iNowy,m samolotem komunilkacyjnym przedstawionym 
w Fam'borough by! Lockheed L-11101:11 Tri'Star. 

!Samolot ten - dz i ęki silni1kom RoHs Royce'a- RB 
2H - jest niez wykle -cichy, hałas je•st od 4 do 121 dB 
mniej'szy o·d wymagań .FAA 1 wynosi przy sta,rcie 
około 97 •dB - pod,czas gdy więks·wść współtczesnych 

samolotów długodystan sowy,ch - ·nawe't mnie'jls·zyth 
o d L '1'011 wytwarza hałas l iliOl-1'115 d'B. 

!Zmniejszenie hałasu osiągnięto przez stoisuITTkowo 
duży sto·su,nek dwuprzepływowości (5:'1) , aerodyna
miczną popra wno•ść wlotu , staranne o,praco•wa nie ło

patek turb in oraz znacz-ne ilo·ści izolacji akustye.z-nych 
użytych do wyłożenia ścia·nek ni elktóryc h części sil
nika. 

rrroska o ochr•onę śro-dowiska (a~e tak•że i o bez
pieczeństwo lotó1w) znalaz-ła odbicie w takim za,pro
jek>towa,niu kształtów komór spalan ia si ln ika, kltóre 
z,1!1n:ejs za dymienie - przez d·O'kładniejsze wymie
szanie .pa1liwa z powietrzem i dokładnie doprowa
dzone do koń-ca spalan'ie. 

$m:glowce są - ja'k Wspomin ia•no na wstępie -
·także dz i e d zi ną ws,półpracy brytyjsk-o-fra!l'cuskiej. Od 
czasu nawią zania porozumienia o wspóbpracy (wi 1967 r.) 
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1. Nylonowa 
,.s zc zotka" u
;zcze lnia w y-
1<rój w F-28 

wybwómie Westland i Aerospa1tiale produku,ją 

wspóln'ie tr-zy tYiPY śmigłowców: Puma, Ly,nx i Ga
zelle. 

)Puma - o cięża.rze dkoło ~700 ~ G jest śmigłow
cem ws•parcia taktyczinego, przewozi do 2:0 ż,ołni errzy 

albo ok. 160·0 kG ła,dunku. Z takim ładunkiem pro
mień działania wy•n-osi 21110 1km. Mo·że też pr,zewozić 

ładunek o cięża rze 230'0 1kG na haku ze-wnę:t-rznym -
na odlegl dść do 50 km. śmigłowiec jies t napędzany 

dwoma sil·nikami Turbomeca Turrmo IV1b o mocy 
Lsta,r,towej 1328 IK!M. 

Lynx - jest ·na jnowszym śmigłowcem firm West
lan-~ernspatia,le. Ciężar w locie wynosi około 

4000 kG, .pręd1ko·ść przelotowa do 300 ,km/h, ła:du-

111ek - l>O żołnierzy z uz1brojeniem all'bo 1'5 00- k'G (na 
zewnę'trznym ha'ku - do 1361 1klG). 

8. Zespól wi-rni,ka ty,Jn ego Ly,nxa 
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Ciekawe konstrukcje ... 

Smi,głowiec zdO'był dwa rekordy świata - na od
dnku prostym 1•~z5 km - 3121,74 ikm/h oraz na 
tra:sie zamkniętej o obwo drz.ie 1'00 km - 3118,15 km/h, 
co jest wspomniane w każdym jego pr-os•pekcie. 
Cieka,wyirn rozwią,za,n iem jest wirnilk pMsztywny, 
'k tórego cała głowica jest wykonana ·z tyltanu. 

lDzięki wyją,tkowo dobrym własn,oś1cfom pilo'tażo

wym śmigłowiec wykonuje becz'ki - co czynił zresz
tą jako jedyiny na pokazach w · Farnborough. 

iNa,p~d s,ta,nowią ,dwa si•lniki RoMs-iRoyce BS 360 
o mocy ma'ksyma,lnej goo iKIM każdy. 

9. Szoz€góly wirnilka nośnego BO 105 

10, Hawker Siddeley Harrier wersja dwumiejscowa 
turbuH~atory, występy i ,grzebienie na skrzydle 

11. Plask.i spód i interesujące podw02ie Jaguara 

8 

!Przekładnia jedn,ostopniowa o wyjątkowo dwżym 

przełożeniu, jak na to rozwiązanie, ma koła zębate 

o uzębieniu Nowikowa (umożliwia1ją~ym wła~nie u 
zY,skanie owego du,żego pf'zelożenia w jednym stop
niu). Roz,mia['y przekładni są bardzo małe - mieści 

się ona• całkowicie nad sutfitem :kabiny. 

,Ga·zeHe j,e:st jedyinym śmilgłowcem j~d,nos<ilnikowym 
ffo:im Westla,n-d-Aerns,patia,le. Smigłowiec jest wyipo
sażony w silnik Astazou !III, osiąga ma'ksyma.J:ną pręd
kość około 2150 :km/h i przewozi 4 pasażerów na 
odle'głość do 650 :km. 

!Bardzo interesującym pod względem właściwości 

pilotafowy,ch oikaza~ się 5-miej:scowy śm'i,głowiec 

Bo.Jl/05 firmy Messerschmi1tt - Bolkow - Blohm. 
!Ten jedyny na Za1chodzie dwul.si1ni'kowy śmigł-0-

•wiec lek'ki wyposażony jest w _ bez,przegubowy wirnik 
(s2Jczegóły na zdjęciu), ,co pozwala mu na bardzo szyb
kie · manewry, a, także na stateczne utrzymywa1nie 
się w położeniu przechylonym na jednej płozie opa,r
•tej o ziemię, przy czym przechył jest tak z,na•czny, 
że wirnik j,est wówczas blisko ziemi. Smi,głowiec 
jest napędzany przez si.lniik A,l,Eson 25-0-<C2i0 o mocy 
sfa['towej 400 'KM, os iąga prędkość przelotową do 
1236 km/h, zaś jego ladu·nek użytecz,ny wynos.i do 
1200 !kJG. 

',S,pośród samolotów woj,s~owych najoie'ka,wsze by
ły: s.tartujący i ląidu,ją,cy pionowo Ha1wker - Sidldeley 
Harrier oraz francUJSko-angielsrki Ja,guar. 

Ha,rrier, wyiposa•ż.ony w silnilk Bristol Pegasus o 
zmiennym kimunku dą,gu - jest samolotem bli
skie.g,o wspar<Cia i rozpo'Zlnawc12y1m, a może być ta'kże 

ba'Zowany na jednos,Vka,ch plywa<ją•cy,ch . Samolot osią
ga prędkość od.powiada,ją,cą liczbie Ma = '11,125 (w Jocie 
nurkowym). Jako dekawosfkę można przY\P()mnieć, 

że jesit ,posiada·czem a'bsolu,tnego rekQ[',du · świata w 
,przelocie pomięd·zy Lon,dynem a Nowym Jorkiem 
('5 h 57' od centrum do ce·nitrum, z tankowarniettn po 
drodze w powietrzu). Zdjęcie przedstaWlia s·zcrzegóły 

kionstTukcji. 
Ja,gua,r - budowany przez Bri1tiish Ai['cran Oor

poration ora,z Avionr.s Marcel Dassaullt Bre<guet 
Aviation zna'jdu,je się jeszcze w stadium '.badań. Sie
dem samolotów se.rii iruformacyj,nej przechłodzi próby 
w locie, zaś osiem prototy,pów wykonai.o około 11900 
,lotów. Samolo t zabiera uzbr.ojenie o ciężane do 
415'00 <kG. Istnieje też wer,srja dwumi ejscowa do tre
ni•ngu opera,cyjnego. 

!Szczegóły konstrukcyjne Jagua•ra - podwozie oraz 
mocowanie uzbrojenia - poka,zu,je zdjęcie. 

!Projektami - a właściwie samolo•tami w budowie, 
o których wiele informacji można było uzyslk:ać w 
Farn'borough, były europejski aernbu1s A13100IB oraz 
samoJ.ot bliskiego wsiparcia Painavia . A300B jest bu
•do,wany przez przemyisł lotniczy Fra,ncj;i, N!RIF. 
W. Bryta,nii, Hola,ndii i Hisrzpanii. Morutaż k•oń,cowy 

wykonywany jest w Tuluzie, prototy1p jest przygo
towywa•ny do pierwszych lotów. 

IPanavia jest budowana przez przemy,sl lotniczy 
NRF, Włoch i W. Brylta1n1i, utworzono firmę Pa·n
avia Ai1rc.raft GmbH, do której wlkład wniosły 

<BAC - 42,15%, MBB - 412,1.5% i A·eri1taJi.a - 15%. 
\Silnik do tego samolotu - RJB 1919 - budowany 

jest przez Turbo Union Ltd., uformowane przez 
Rolls Royce'a (40%), M'I1U (40%) ;i FJA;r-a (20%). 
Pierwsze loty prototy,pów p rzewidywane są w końcu 
1,9,713 il'. 

TLlA 1973 nr 2 



Inż. SEJRGIUSZ MUSIATOWICZ W artykule omówiono kon-

Statecznik poziomy samolotu IŁ-62 

strukcję statecznika poztomeao, 
zastosowa11J!e której zw.fększa 
bezpieczeństwo lotu . Zastosowano 
w nim zasadę po.dwójnego zabez
pieczenia .w układzie pi,zestawia
n!a: w elementach konstrwkcji 
samolotu oraz w instalacji elek
trycznej. 

Konstrukcja usterzenia poziomego samolotu IŁ-62 

wydaje s•ię być c-iekawym ,przykładem rozwiązania 

konstrukcyjnego tego elementu. Zastosowanie prze
stawianego w locie stateczni,ka wysok,ości wywołało 

potrzebę inter,esującego ukształtowania węzłów moco
wania t ego starteczn.ika, przy czym waTto zwrócić uwa
gę na stosowane za beZtpieczenia zarówno w elemen
tach mocujących statecznik, jak i w mechanizmie 
przestawiania 1statecznika -oraz na sygnalizację poło

żenia ·sta.tecznika. 
Dla lepszego zobrazowania skali zagadnienia, kilka 

danych geometrycznych u5,terzenia wysokości oraz ele
mentów związanych fun kcjonalnie z tym usterzeniem: 

- powier zchnia usterzenia wysokości 
- powierzchnia s,terów wysokości 
- rozpiętość usterzen i'a wysokości 

- kąt ,przestawiania statecznika 
- kąty wychylenia steru wy.s-oko,ści : 

,przy stateczni,ku ustawionym na 
-14°40' 

40 m2 

8,1 ,m 2 

12,23 im 

oo -( go 

,przy state0zniku ustawionym na -9° +25°50'
-16040' 

- średnia ciędwa aerodynamiczna samolotu 7,555 m 
- skrajne położenia środka ciężkości samolotu 

27 - 34-0/0 SCA 

Projektując samolot pasaiierski <dalekiego zasięgu 

stąTano się usunąć źródła dodabk,owych ,oporów szkod
liwych, a jednym z nkh był opór usterzenia wys o
kości z wychylonym sterem. Zasięg samolotu Ił-62 

wynosi 9200. km (z j ednogodzinnym zapasem aer,ona
wigacyjnym) przy prędkości ,przelotowej 850 - 900 
km/h, a w,ięc gra warta była świeczki. Dodać należy, 
że niezależnie od różnic wyważenia, wywoływanych 

różnym załadowaniem samolotu, wyważenie zmienia 
się dość znacznie w czasie lotu z powodu zużywania 
paliwa: przy zużyciu paliwa ze zbiorników dodatko-

.] 

4 
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wych środek ciężkości przesuwa się o około 50/o SCA 
do przodu, a przy zużyciu paliwa ze zbiorników pod
s tawowych środek cięzko·śc'i przesuwa się o o:koło 20/o 
SCA do tyłu . 

Założono więc, że w ustalonych stanach lotu wy
chylenie steru wysokości nie będzie przekraczać ±3°, 
zaś potrzebną do wyważenia samolotu siłę aerodyna
.mjczną uzy.skano przez zmianę kąta zakiinowania ca
łego usterzenia wys,olmści. Dla ,praktycznej rea:liza·cji 
zastos,owano s•pecjalny układ ,ełektryczny. Powoduje 
on, przy wychyleniach steru wysokości, przekracza
jących ±3° zapalanie się na tablicy przyrządów żółtej 
lampki sygnalizacyjnej, Mórej wyłączrufoi krańcowe 

umi-eszczone są za tablicą przyrządów. Oprócz t ego, 
dla sprawdzenia położenia steru wysokości, na pozio
mej rur ze sterownicy ręcznej jest namalowany ibiały 

pierścień, a na tablicy przyrządów zamocowana jest 
wskazówka. W zakresie wychyleń steru wysokości 

±3° Wiskazówka ta znajduje się na białym polu 
pierścienia. 

P,onieważ startować należy ze start;eczniki,em wychy
lonym na -9°, zastosowano ·syg,nałizację wskazującą 

na zi-emi potrz,ebę sko;rygowania kąta s-tateczmika. Jes,t 
to czerw,ona tabHczka z napisem „s,prawdź !kąt sia
tecznika", umieszczona na 1tablicy wyłączników elek
trycznych ,pilota, która świeci się ,przy statecznliku 
zatklJinowanym na kąt od o0 do -5°, gdy samolot stoi 
na ziemi Gprzy ug,iętych amortyzatorach podwa;zia 
włączony jes't wyłącznik na przedniej galen-i). Położe
nie stateczni,ka wy1s,o~ości k-ontr.olowane jest za pomo
cą wskaźnika, umieszczonego na tablicy przyrządów. 
W.skaźniik ,ten ma II)odwójną wskazówkę: normalnie 
wsk,azó-wkli ·te pokrywa1ją się, natomiast w przypadku 

1. Polączenile polówelk sta~eczntka wysolk·oścl: 1 - przecmde 
ok.ucie stateoznilka, 2 - rorka prowadząca , 3 - ty•lne okucl,e 
stateczniika , 4 - lącZil1ik , 5 ~ w:z;mocnione żebra, 6 ~ na
kładka łącząca 
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Statecznik poziomy ... 
awarii jedneg,o z dwóch silników mechanizmu napędu 
przestawiania stateczmrka wys•okości - jedna z wska
zówek powstaje 1w ityle. 

Statecznik wysokości zibudowany jest z dwóch po
łówek, p.ołączony,ch ze sobą na s tałe . Część przeno
szącą obciążenie - k eson statecznika, <tworzą dwa 
dżwigary i pokryc1ie między nimi. Do kesonu 1przy
mooowane są: nosek stateczn.ika z elementami ogr ze
wania, część tylna statecznika z okuciami zawieszenia 
steru wysokości i owiewka zakończenia. 

Trójikątny węzeł mocowania statecznik,a wys,okości 

(rys. 1) utworzony jest przez dwa wzmocnione środ
kowe ·żebra, frez,owane z ,odkuwki ze stopu aluminium 
i łącznik również frez,ow.any z takiej ,odkuwki. W 
prziednioej części •tego trójką-ta zamocowane jest dwu
dzielne staLowe okude do podnośnika śrubowego oraz 
obejma z dwiema s talowymi rolkami, prowadzącymi 
statecznik wysok,ości ,w wy,sięgnikach sta,tecznika pio
nowego. W tylnych rogac h trójkąta zamocowane są 

dwa stalowe ucha, obr,otowo moćujące statecznik wy
so~ości na stateczniku pi.ono.wym. W otwory ucha 
wciśnięte są brązowe tuae.je łożyska ś lizg,owego (rys. 
2). Dwa ,o dużej średni.cy sworznie łączące sta.tecznik 
wysokości ze statecznikiem pionowym wykonane są 

ze stali i moono wydrążone. Konstrukcyjnie zakłada 
się luz boczny w okuciach od 0,1 do 0,5 mm. 

1Statecimiik pionowy zamknięty jest od góry wzmoc
nfonym żebr-em (['ys. 3) frezowanym ze stopu alumi
nium, które p.ołącz,one jest sworzniami z zamonto
wanym na tylnym dżwigarze statecznika pionoweg o 
stalowym okuciem mocowania statecznika wysokości. 

Przedni dź.wiga:r statecznika pi.onoweg-o, w którego 

6 
Luz 0,1~{]5 

z. T y,lne okiucie mo001Wanlia stateozn:i!ka WY;Soikości : 1 - u ch o 
ok,ucia na s'tateczniku· wysolkoścl, 2 - UJcha oku,cia na sta
te~u pio,nowym, 3 - gó·r,ne w.z:mocnione żebro statecz
n:!ka 1Ptonoweg o, 4 - swo11zeń mocują,cy,, 5 - tuleje ś1!1,gowe, 
6 - 1pO'dlkła'dki r egulacyjne, 7 ~ wystęI) zabez,piec;,zający 

s,worzeń K4) :przed o brac.iniiem (iliuzy w mm) 
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3. Staiteczn!1Jk pionowy z ok uciamj mocowalllia statec.z,nika 
wysollrnśd: ,1 '- tydne okucie mocowania stat eczn1ka wyso-
kości , •2 - !Pr-owadnke ro'leJ< statecznilka wysolcości, 3 ~ 

wslponn.1k mocowania !PO'dnośnlka, 4 - górne w;omocnione 
żebro s tatecznika ,pionowogo 

górnej części zna jduje się wspornik mocujący mecha
ni zm przestawianda statecznika poziomego, zakończony 
jest stalowym okuciem z dwoma _wysięgnikami. We
wnątrz tych wysięgni'ków zamocowane są stalowe po
lerowane płytki, 1pQ których toczą się r,olki prowa
dzące sta tecznika wysokości, ograniczające jego prze
s unięcia boczne. W połączeniu tym przewidziany jest 
konstrukcyjn.ie sumaryczny luz boczny około 0,3 mm. 

Na lewym wysięgniku zamocowana jest skala (w 
stopni ac h), a na ,okuciu statecznika poziomego usta
wiona jest s trzałka, służąca dla sprawdzenia położe 

nia i r egulacj i st~teczn ika poziomego. Dos-tęp do t ej 
skali umożli wia wziernik w -owiewce stateczników. 
Cał,ość połączenia stateczników przykryta jest owiew
ką, zamocowaną do stakcznika wysokości. Przednfa 
i tylna część owiewki, wykonane z laminatu szkla
nego mieszczą aparaturę radio-nawigacyjną. 

Przy przesitawianiu 1staJtecznika .wysok•ości dolna 
krawędż owiewki przysłania namalowaną na sta
t eczniku ki erunku skalę, wskazując kąt zaklinowania 
statecznika. 

Statecznik wysokości przestawiany jest w locie. w 
zakresie od 0° do -9° za pomocą podnośnika śru 

bowego ,o skoku 350 mm (rys. 4). Czas przejścia od 
jedn eg,o skrajnego 1położenfa do ictrugi,ego wynosi około 
30 se~urud. 

śruba podnośnika z dwukrotnym, samohamownym 
gwintem o zarysie trapezowym jest wewnątrz wy
drąź.ona i umieszczony jes,t w niej specjalny sworzeń 
ściągający, który może prz,enieść pełne obciążenie w 
przypadku uszkodzenia śruby. Również sworznie łą-
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Statecznik poziomy ... 
czące ikońce podnośnika z ,okuciami na stateczniku 
wys.okoś ci i na stateczniku pionowym są zdwojone 
(Ty,s. 5) : wewnątrz wydrążonego p odstawowego (ze
wnętrznego) sworznia znajdu je się drugi sworzeń, mo-
2: ący przenieść pełne obciążenie. Sworzeń wewnętrzny 

wkła dany jest do zewnętrznego od strony gwintu, 
po czym całość jest skręcana nakrętką i zabezpiecza 
na z jedn ego k,ońca pierścien iem spTężystym, a z dru
giego końca kołkiem pTZechodzącym p rzez n akrętkę 

i ,oba swor zn ie. Paw,odu je to, że w p rzypadk u pęknię 

cia jednego ~ sworzn i cały układ nie ma możliwośc i 

rozsunięcia s i ę wzdłuż ,osi połączenia . Użycie t akich 
sworzni jes1: w yrazem k onsek wentnie stosowanej za
sady ,podw ójnego zabezpieczeni a układu sterowania 
ster,em wysokości przez użycie podwójnych końcó 

wek popychaczy ,i podwój nych śrub łączących . 

Reduktor podnośnika śrubowego połączony jest wał
kierh z przegubami k ardana z elektrycznym mechaniz
mem n aipęd'zającym . Na m,ech an'izmie napędzaijącym 

j 1 

4 

7 

5 

4, Podnośn<ilk sta'te,c2mtka ,wylsokaości i prze c!J11e olkucie mo.c•o
wania stateczn.!ka wysokości : ,1 - podn-ośniik śrubowy, 2 >

reldu k't,o r JPOdndśndika , 3 - wałek naipędzający, 4 - da jnik 
po tożenia statecznika, 5 ~ lbloik wyłą=ików !krańcowych , 

6 - silnil<l elektr,'czne, 7 - wspom lk m ocowania na dźwli

gar:z;e staiteczntka lkier unkiu, 8 - JPr.owadnke rolek statec zni- , 
!ka wysokości, 9 - s ka la ko ntrolna, 10 - ·rolkl! prowadzące 

statecznllka wysokości, l1 - l!)od wój ne sworznie mocowa nlla 
podnośnllka 
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5. sworzeń mocuj ący podnośnika sta tecznika wysokości : 1 -

u ch o <podnośnika .z łożyskiem kulowy m , 2 - ,uszy okucia 
mocującego z tulejami, 3 - sworzeń wewnętrzny, 4 - swo
rzeń zewnętrzny, 5 - na!krętka mocująca , 6 - JPO dkladki 
g uimowo•meitalowe, 7 - ikolelk :zabezpieczający (/J 4 z za
wleczką , 8 - zawQeczika (/J 4, 9 - [p1enścień z.ab~c.zający 
IO - s m a row,ni czka 

jest umieszczony blok wyłączników krańcowych, wy
łączających napęd w skrajnych położeniach statecz
nika. Również na śrubie podnośnika są umieszczone 
zdeTZaki ograniczające jej skok, jednak przy ,prawid
łowej :reg ulaeji wyłączników--krańc,owych śruba zatrzy
muje się na około 0,5 obr,otu ,przed zderzakami. 

Mechanizm napędzający ma dwa silniczki elek,trycz
ne prądu przemienneg,o ,(napięcie prądu przemiennego 
200 ± 10 V, częstotliwość 400 :t:i Hz), połączone ze 
wspólnym reduktorem różnicowym . W przypadku 
uszkod zenia jednego z silników elektrycznych, koń
cówka wyj ściowa wału reduktora obraca się z dwu
krotnie mniejszą prędkością obrotową, natomias1: mo
m ent ,obrotowy nie ulega zmiani e. Jednocześnie, uszko
dzenie jednego z siln:ików el ektrycznych sygnalizowane 
jest na wskaźniku położeni a statecznika wysdk,ości 

przez rozłączenie się dotychczas pokrywających s·ię 

wskazówek przyrządu. Instalacja elektryczna włącza
nia m echanizmu napędzającego, zasilana prądem sta
łym 27 V, ma dla zwiększ;enia beZJpieczeństwa dwle 
linie, ,położone wzdłuż różnych burt kadłuba . Stero
wanie tą in stalacją wykonuje się osobnymi wyłączni
kami: głównym - umieszczonym z lewej strony wo
lantu I pilota i .aJWa:ryjnym - umieszczonym na pul
picie centralnym .pil,otów. Włączenie ste'r,owania 
awaryjnego powoduje odłączenie głównego układu 

sterowania. Zas il anie prądem prze mienn ym doprowa
dzone jest ,od dwóch różnych bloków rozd:cielczych. 

Jak widać, lwnstruktorzy konsekwentnie zastosowali 
zasadę podwójnego zabezpieczenia w układzie przesta
wiania statecznika 1poziomeg,o, zarówno w elementa,ch 
konstrukcji płatowca, ja'k i w eI,ementach ins1:alacji 
elektrycznej . Jes t :to jak n aijbardzi,e j słuszne założenie, 

mające na celu ZJwiększenie bezpieczeństwa eksploa
tacji S1PTzętu, a jego r ealizacja t echn iczna wydaje się 

ba:r,dzo pomysłowa. 

Uwa g a : Auoo r stosu je nazwc: .,usterzenie ;wyso,kości 1 sta
'teczO'tk wysokości" zarruLast .,,u ste,rze nie ,i stateczndik DOZio
my" 
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Analiza · charakterystyk aerodynamicznych 
urządzeń zwiększających siłę nośną skrzydła 

dane ilustrujące przyrost 
współczynników sity noś

nej dla różnych typów 
klap przy ,wydłuźeniu .1 = 
~ 6 01·az dane ·uustrujące 

przyrost współczynnika o
poru i współczynnika mo
m entu pochylającego. 

Analizę oparto na danych 
z Rapor,tów NACA . 

Część 2 

Przyrost współczynnika siły nośnej dla założonego ką
ta na:bircia mniejszego ,od kąta przeciągnięcia 

Na p omiary ws,półczynni1ka maksymalnej siły nośnej 

C,max przeprowadzane w tun elach aerodynamicznych 
silnie wpływają warunki pomiar-owe: efekt skali, tur
bulencja tunelu, wykończenie powierzchni modelu, 
st,osunek w,ielkości modelu do wielkości przestrzeni 
pomiarowej. Stwierdzono, że wpływ tych czynników 
jest po1mijany przy ,kątach natarda znacznie mniej -
s·zych ,od lkąta przeciągnięc.ia. Dla kl,a(p, któr-e zwięk 

szają nieznacznie cięciwę podczas wy,chylemia, przy
rost współczynnika siły nośnej od wychylenia klapy jest 
niezależny ,od kąta natarcia w szerokim zakresie. Po
nieważ ,główni,e interesują nas przyrnsty tie, 1podczas 
startu i lądowania zdecydowano się na przyjęcie do 
określenia przyrostu współczynnika siły nośnej tie, 
kąta natracia a =. ucz - 0 + 6° gdzie ucz - 0 oznacza kąt 
natarcia ·profilu podstawowego, przy którym C, = O. 
Przyrnst tie, od klap jest funkcją wydłużenia skrzy
dła. Wykresy przyr,ostów współczynników siły nośne j 

IO 20 30 40 50 60 

9. P11Zyros't ws •pótazynnika siły nośnej od wych yleinia k1apy 
kr,o:roodyloweJ O,,Lc ; 0,2,c; 0,3c; o,,g,c , Sikrzydto prostokąlne 

o w~dlużenllu 6. iWg Data Sheets. Fla ps 01.01.01-:-0,4 
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dla różnych t yipów klap, ,o których mowa, wykonano 
dla wydłużenia A = 6. 

Podane w nich 1wartości tie', odniesiono do efek
tywnej cięciwy profilu c'. Rysunki 9 i 12 przedstawia
jące przyr,osty tie', dla klap krokodylowych, szczeli
nowych i podwójnych podano według Data Sheets. 
Rysun ek 11 ,przedst,awiający tiC', dla klap dwuszczeli
nowy-eh wy,k,onano na podstawie danych z Rapor,tu 938 
NACA. Rys unk;i t e podają wartości §rednie dla róż
nych ,profili z ,dokładnością około 100/o. Na wykresy 
naniesiono dane z dostępnych materiałów w cel~ 
zaznaczenia odchyleń od wartości średnich. 

Obliczanie przy,rostu współczynnika siły nośnej od 
wychylenia klap 

Przy klapie na całej roZJpiętości skrzydła i stałym 

stosunk u c/ c zbieżność -skrzydła nie wpływa na przy
rost C, . Przyrosty ti Cz dla klapy na całej rozpiętości 
skrzyd ła o wydłużeniu A oblicza się następująco: 

klapa krokodylowa 

z charakterystyki ,płata z klapą schowaną o wydłu 

żeniu A i A = .6 zna jduj e się odpowiednio Cz«= so, a 
i a 6• Z rys•unku 9 odczytuje się /1,, C',. W przypadku, 
gdy stosunek c/ c uniemożliwia bezpośredni odczyt 
war.tośc i t<.. C', z któregoś z wykresów znajduje się ją 

1przez interpolację. 

(1) 

klapa szczelinowa dwuszczelinowa 

wartości C za ·~ 60 a i ao zna,jduje się w sposób opi
sany dla k lapy krokodylowej. Z geometrii klapy znaj
duje s,ię wartość cięciwy efek,tywnej c' dla daneg,o 
kąta wychylenia. 
Z rysunku 10 1lub 11 znajduje s ię' ti C', dla określo

nych c'/c i i5f 

c' a ( c' ) LIC = LIC' • - · - + C o • - - 1 z z za = 6 c a6 c 
(2) 

klapa podwójna 

z charakterystyki płata z klapą schowaną o wydłuże
niu A i A = 6 znajduje s ię odpowiednio Cz a = 60, a 
i ao. Z geometrii k lapy znajduje się cięciwę efek
tywną c' po wychyleniu klapy podwójnej w całości 

o kąt równy kątowi wychyłenia klapy przednie j 
c' A po wychyleniu o odpowiedni kąt klapy tylnej. 
Traktując kla'pę ·podwójną ja,ko klapę szczelinową z 
rysunku 10 dla i51 i c' znajduje się ti C', , a nastę,pnie 
z rysunku 12 <lla i5JA i c' A znajduje się ti C',A 
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Ana.liza chara,kterystyk ... 
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Analiza charakterystyk ... 

, , a • c~ + ( c~ ) LICz=(LICz+LlczA)- - Czcc = so · -- 1 
a6 · C . C 

(3) 

Jeżeli kła.pa zajmuje ,część ·rozpiętości skrzydła należy 

po znalezieniu wartości !::,. C z dla klapy na całej roz
pięrtości zmniejszyć ją mnożąc przez współczynnik K. 
W tym celu dla klapy na rozpiętości bt sięgającej 

pła,szczyzny symetrii .samolotu wyznacza s ię stosunek 
roz;piętości klapy do rozpiętości skrzydła btfb i kąt 

skosu skrzydła na ¼ jego cięciwy A114 i zbieżność 

c, . 
skrzydta - = .:t 

Cr 
Dla rwyznaczonych wartości btfb i A znajduje się 

z rysunku 13 wartości Ki, K 2 i K3: 

W ,przypadku kilaipy z rwykrojem znajduje się wartość 
współczynnika Kbf! dla •kllarpy .na rozpiętości wykroju. 

Wtedy: 

K = Kbez wykroju - Kbfi (5) 

W.ar,tość przyr,ostu współczynnika siły nośnej klapy 
na ,części rozpiętości skrzydła (LIC:) .!:}_ określa wzór: 

b 

(LIC:) bf = K • LIC: 
b 

P,m:yrost WS'J)ólczynnika oporu 

(6) 

Przyr,ost oporu skrzydła wskutek wychylenia klapy 
ma nie mniej ważne znaczeruie niż przyrost s-iły noś
nej . Zbyt duży przyrost ,oporu może wpłynąć na wy
dłużenie star,tu i zmniej,szenie prędtkości wznoszenia 
po -oderwaniu się ,samolotu od ziemi lub spowodować 
zby,t str,omy tor schodzenia s•amolotu do lą;dowama 

i trudności z przej ~ciem na drug,i krąg po przerwaniu 
przez pilota podejścia do lądowania. 

Opór profilowy w niniejszym artykule jest r.ozwa
żany w oparciu ,o ba,dania w przepływie dwuwymia
rowym. Klapa krokodylowa daje dużą siłę nośną przy 
dużych wychyleniach, wytwarzając grubą warstwę po
wietrza ,o zmni,ejs;,,onej prędkości i duży ,opór. Klapa 
prosta powoduje bardzo mały przyrost oporu przy nie
wielkich wychyleni.ach. P.o wychyleniu klapy o około 

15° do 20° następuje oderwanie s,trug na górne)j po
wierzchni klapy i ,opór wzrasta ba!I'dzo wyraźnie. Opór 
kla,py pr,ostej r.ośnie ze zwiększaniem cięciwy klapy 
w rezu1tacie zwięk-szenia się obszaru oderwania. 

Klapy szczelinowe charakteryzują się znacznie mniej
szymi wy,chyleniami ,od klap poprzednio ,opisanych, a 
slot zapobiega oderwarriu, c,o w sumie ,daj e znacznie 
mniejsze przyr,os•ty 0:poru. 

Zam1eszczony wykres przedstawia przyr.osty współ
czynnika opO!I'u dla k:ilku t~pów k,lap rw f unkcji przy
rostu współczynnika siły nośnej !::,. Cz i kąta wychy
lenia klapy. 
Początk,owo opór klapy Fowlera jest większy niż 

szczelinowej. Tłumaczone to jest zwiększaniem się 

efektywnej powierzchni skrzydła i nieoptymaJ.ną wiel
kością szczeliny s1ota. Istni,eje pewne prawdopodo
bieństw.o, że i:nożna opór ten zmniejszyć utrzymując 
zamknięty sl,ot do wychylenia rzędu 15°. 

Doda·tkowy sfot w klapie !Podwójnej powoduje 
zwiększenie ,oporu. Mini,malny opór otrzymujemy dla 
klapy szczelinowej lub F,owlera w zależności od wy-
maganego /::,.Czmax• 
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Wpływ ,warunków pomiarów na przyrost WS{Półczyn
nika oporu pr,ofilowego !::,. Cxp od wychylenia klap jes1: 
większy niż w ,przy.padklu pomiarów przyrostu współ
czynnika siły nośnej !::,. Cz. J ,ednak w1pływ ten jest do
statecznje mały w szerokim zakresie ,kątów natarcia, 
co poZJwala na 1Przyjęde stałego kąta nartarcia (,takiego 
sameg,o, jak w •przypadku przyr,ostu !::,. Cz) do okreś 

lenia przyrostów !::,. Cxp od wychylenia klap. Można 
przyjąć, że przyrost oporu pr.ofilawego jest niezależny 
od wy,dł-uż-enia skrzydła . Dla klap na części rozpię

tości ,skrzydła . przyr,ost oporu ,pr ofolowego jest pro
porcjonarlny do tej części ,powierzchni s-krzydła, rktóra 
jest zaopatrzona w klaipy. 

Rys unrkl przedstawiające średnie przymsty !::,. Cxp 

podano według Data Sheets. Na rysunrki naniesiono 
dane dmuchań aerodynamiczny.eh z dostępnych ma
teriałów w celu ~az,na,czenia odchyleń od wartości 
średnich. 

Z ry,sunku dla klap szczelinowych widać, że małe 

wychy,l enie klapy ·szczeI,inowej w dół .przy laminar-
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Analiza charakterystyk ... 
nym pr.of,ilu podstawowym i kącie natarcia skrzydła 

a = 6° + ac, - 0 powoduje bardzo niewielki wzrost 
oporu profHoiwego. Tłumaczy się to tym, że ,opór pro
fHowy pr,ofilu podstawowego laminarnego wzrasta 
pora zakresem kątów natarcia ,odpowiadających cha
rakterystycznemu wgłębieniu biegunowej w k,ierun
ku małych opor ów. Wychylenie kla,py szczelinowej 
o kąt ,ok,oło 10° - 20° prawie nie zmienia oporów pro
f.iłowych skrzydła o ,pr ofilu laminar nym. 

Opory ,indukowane i interferencji 

W większośc i samol,otów niemożliwe jest zastoso
wa n'ie klapy ciągłej lbez przerwy na tkadłub •i gondole 
silników. W tych przerwach najczęściej nie jest mo
żliwe stosowanie rozwiązań czys•tych aerodynamiczn:ie. 
Punkty te są bardzo wrażliwe; nawet małe zakłócenia 

przepływu mogą s,powodować duże zmiany sHy noś

nej i oporu. Natura t ych zjawisk jest bardzo skom
plik,owana ,i trudna do przewidzenia. Wskurtek przer ,w 
zwykle nas tępuj e zmniejszenie siły nośnej, ale za
zwycza j o mniej szą wartość nj ż można by się spodzie
wać. Rewlta ty dmuchań w tunelach aer,odynamicz
nych .s ą dobrą lbazą do przewidy,wania wyników opły
wu trójwymiarowego przy uwzględnianiu wpływu 

przerw (wykrojów k,lap). Kla,py szczelinowe, wrażliwe 
na wielkość przepływu w 1slocie ,s ą bardziej wrażliwe 
na wykroje. Dla dolnopłatów wykrój kadłubowy po
winien być jak najmniejs zy. Mo~liwe jest zastosowa 
nJ e klapy krokodylowej pod kadłubem. 
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17. Wpływ klap na części rozpiętości (bez wykroju central
nego) na współczynnik oporu indukowanego skrzydła 

. 
W przypadku wykrcojów na gondole i ka.dłub naj-

lepsza wydaje s·ię konfiguracja góT-nopła.ta z g,ondo
lami podskrzy,cU.owymi. W tym przypadku zmierzono 
opór pośredni między war,tością przewidywaną dla 
klap !bez wykrojów i z wykr.ojami. 

Efekt in ter .ferencji wpływa bar,dzie.j na s:iłę ,oporu 
niż na siłę nośną. Dla klap krokodylowych interfe
rencja 2immeJsza opór, dla szczelinowych_ z1wykle 
zwiększa, co jednak nie jest regułą. O oporze inter
ferencji sądzi •s·ię z porównania wynirków dmuchań 
samego skrzydła i 'kompletnego modelu. 

Dla kla,p kr.okodylowych opór przewd,dywarny jesrt 
zwykle większy od rz-eczywlstego ,(z dmuchań i prób 
w locie). Tłumaczy się rto korzystną modyf,ikacją roz
kładu ciśnień w połączeniach kadłub - skrzydło i 
gon'dole - :s'kr,zyldło. Stąd w •c,zyistych a,er1odynamicz
nie konstrukcjach ten efek't może być znikomy. Roz
rzut wyników dla klap krokodylowych nie jest duży. 

Dla klap szczelinowych opór mierzony jest częściej 
większy od przewidywanego. Rozrzut dla różnych 

samolotów jest bardzo duży. Warte uwagi jest to, że 
klapy na całej r,ozpiętoścJ dają opór mniejszy od 
przewidywanego. Przy małych wychylenia.eh może się 
zdarzyć, że dla małej wartości /1 C,, wzrost oporu od 
klarpy szczelinowej jest większy niż -dla klapy kr,oko
dylowej (pomyślny przypadek int,er,ferencji dla klapy 
kr.okodyl,owej). Można s,ię •tego spo,dziewać dla klap 
o małej rn2łpiętości z wykrojami na duże gondole. 
Przy /1 C, = 0,5 opór klapy kr.okodylowej jest wyraź
nie większy ,od ,oporu klapy szczelinowej. Przy /1 C, > 
> 0,75 narleży rozważyć klapę ,szczelinową na całej 

rozpiętdści. 

Kla,Pa na ,części r,ozpię,tośoi może powodować zbyt 
duży wzr-os,t ,oporów indukowanych. 

Obliczanie przyrostu współczynndka oporu -od wyehy
lenla klap 

Przyr.ost współczynnika oporu 1pr.ofiloweg.o dla klap 
krokodylowych ,odczytuje się w zależności od głębo

kości klapy z rysunku 15. W przypadku, gdy bezpo
średni ,odczy,t n.ie jest możliwy, należy przepr.owadzić 
interpolację na podstawie wykresów dla różnych głę
bokości klap. 
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Ana,Iiza charakterystyk ... 
Z rysunku 16 znajduje się rprzyrost współczynnika 

oporu pr.ofHowego dla klap szczelin,owych. 
W rprzy,padku, gdy klapy za,jmują część ro~pię,tości 

skrzydła, ,odczy1ane wartości mnoży s ię przez rwspół-
1::zynn:ik wyraża·jący ~ię st,asu.nkiem IPOWierzchni skrzy
dła na rozpiętości klap do całej ,powi,erzchni skrzydła. 
W przypadku klap zajmujących całą rozrpię,tość skrzy-

K 

0,4 
Wycięcie klap Q2 b 

b,/ b . 

klap krokodylowych przez 0,85, a przyrost wspókzyn
nika oporu prolfHoweg,o .od klap szczelinowych przez 
1,4. 

Przyrost współczynnika momentu pochylającego 

Przyr.ost WSlpółczynnlka momentu pochylającego od 
wy,chylen'ia klap jest ściśl e związany z przyrost em 
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dla wspóŁC!zynnik ,Qporu indukowanego oblicza się tak, 
jak dla skrzydła z klapami wciągniętymi: 

C! 
C.xind = - A 

n ef 

gdzie Cz = Cz skrzydła z klapq schowanq + .dCz 

Dla klap na części rozpiętości : 

c; + 2 2 Cxind = - - (.dCz) • K 
.:A,f 

gdzie C, = C, 
skrzydła z klapami schowanymi 

od wy,chylenia tkla,p. 

(7) 

(8) 

+ !:>.Cz 

Przy klapach na części rozpiętości lbez wykr,oju cen
tralnego korzys ta się z rysunku 17. Gdy klapa ma 
wykrój centralny w zależności od jego wielkości ko
rzysta się z rys11.mku 18. Z wykresów tych .odczytuje 
się •współczynnik K. 

Opór interferencji można w przybliżeniu uwzględnić 
mnożąc przyr,os-t współczynnika oporu rprofil,o;wego od 
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111 19. Wtplyw ,głębokości lkla,py ,proste j na soosune!k 

stalyun kącie natarcia 
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18. Wpływ klap n a części rozpię tośc i 

· z wykrojem centralnym n a ws pół

czynnik oporu indukowa n ego skrzy 
dła 

a,2 o. ,s o.is az, 
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20. W1plyw ~lębo:1-0oścl klapy c1/c' n a stosunek przyrositu 
ws,póiczymuka momen 'tru \pochylaj ącego ~ C ' m d o p 11Zyrostu 
wspólozyn1111ka siły nośnej ~C' z 

współczynnika siły nośnej. P,odobnie jak w pr zypadku 
przyrostu !:J. C, przyrost /1 Cm jest niezależny od wa
runków badań, a w przypadku, gdy k lapa w 1irakcie 
wychylaruia Siię nie zwiększa cięciwy efektywnej 
skrzydła nie zależy także od kąta natarcia skrzydła , 

o ile kąt ten nie jest zbyt bliski kąta przeciągn-ięcia. 
Do ,określenia przyrostów /1 Cm od wychylenia klap 
przyjęto kąt natarcia skrzydła a = ac, _ 0 + 6° tak samo 

Dok. na III str. okl. 
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RADZIECKIE STALE KONSTRUKCYJNE (do koń czen ie ) POMOCE KONSTRUKCYJNE 5 

2.2.6. Stale chromoniklowe 

Chrom i nikiel przy równoczesnym 
ich zastosowaniu dobrze wpływają n a 
własności stali - zwiększają wy,trzy
małość, twardość, dają wystarczającą 

ciągliwość i plastyczność. 

13 HZ A 

S,tosuje się na części do nawęg4anda 

i części o zwiększonej wytrzymałości 

rdzenia. Obróbka termiczna: wstęp

n a - normalizacja l ub normalizacja 
I odpuszcza nie, wyżarza1n,i e ; wykańcza

j ąca - h a rtowanie, odp uszczanie. Rm = 
= 60 kG/ mm•. 

12 HNJA 

Duża wytrzymałość, s tosuje się do 
nawęglania, j est podatna n a kruchość 

odpuszczania. Obróbka t ermiczna: 
wstępna - normaLiza cja lub normali
zac j a i odpuszcza·nie, wyżarzanie; wy
kańczająca - hartowanie i odpuszcza 
nie. Zastosowanie : na cz~śc i poddawa
ne nawęgla niu i pracuj ące pod dużymi 
obciążeniami oraz obciążeniami dyna
micznymi, jak koła zębate, pierścienie 

tłokowe, watki, osie, śruby. Rm = 95-
!00 kG/mm'. 

12 HZ N4 A 

Ma dużą wytrzymałość i ciągliwoś ć, 

stosuje się do nawęglania, skłonna do 
kruchości odpuSZJczania . Zaleca się za
stępować ją stalą 12 HNJA. Obróbka 
termiczna wstępna: normalizacja lub 
normaUzac j a i odpuszczanie. Obróbka 
termkzna wykończająca: hartowanie 
w ole ju i odpuszczanie. zastosowan ie: 
na części przejmujące zwiększone na
prężenia i obciążenia dynamiczne 
wałk,i, kota zębate, tuleje, r-eduktory, 
tłokJi. Rm=l00 kG/11;'rn' . 

Z0HNZA 

Po obróbce termicznej ma dużą wy
trzymałość i dostateczną ciągliwość, 

skłonna do kruchości odpuszczania. 
Można Ją zastąpit_ stalą 38HA. Obrób
ka termkzna wstępna: dla prętów 

wyża,r,zanie lub odpus2lczan'l e, dla odku-
wek - normalizacja odpusz,czanie. 
Obróbka termlc2lila wykończając a : 

hartowanie w oleju lub cieplej wodzie 
i odpuszczanie z chłodzeniem w oleju 
lub cieplej wodzie. 

2.2.7. Stale chromo-niklowo-tytanowe 

1Hl8N9T (EJatT) 

Du:!;a plastyczność po ha,rtowandu, 
dobrze spawalna wszystkó.mi metodami. 
Obróbka termiczna: hartowanie w wo
d,;ie. z astosowanie : na części o zwię'k

szonej odporności na korozj ę w silna
kach turboodrzutowych . 

TLlA 1973 nr 2 

HZ0NS0T 

Ma dużą plastyczność w stanie za
hartowanym, dobrze się spa wa metodą 

kontaktową, zadowalająco metodą ga
zową atomowo-wodorową. Obróbk.i 
termiczna : hartowanie. Zastosowanie: 
rury żarowe silników turboodrzuto
wych. 

2.2.8. Stale chromoniklowo-wolframo
we (tabl. 2 l 3) 

z,owanie i odpuszczanie. Obróbka ter
m iczna wykończająca: hartowanie w 
oleju i odpuszczanie z chłodz·eniem w 
oleju lub wodzie. zastosowanie: części 

poddawane dużym nap,rężeniom l ob
ciążeniom zmiennym. Rm = ll0 kG/mm•. 

40HNMA 

Ma dużą wytrzymałość. Obróbka ter
miczna wstępna: dla prętów wyżarza-

Ta b 11 ca 2. Własności mechaniczne sta.11 chromowych 

Oatu-
Własności mechaniczne (min) 

nek Postać obróbki termicznej Rm 

I 
ó I [kG,icm2J I HD 

stali [kG/mm2J 1%] [kG/mm2) 

15XA zahartowano. z 860°0 w oleju potem 
z 760-810°C w oleju i odpuszczona 
przy 150- 110°0 60 15 9 170- 302 

38XA zahartowana z 860°0 w oleju i od-
puszczona przy 500- 500°0 z chlo-
dzenlcm w oleju lub wodzie 90 12 10 260- 32 1 

SZX15 zahartowana z 820-830°0 w oleju , 
odpuszczona przy 300- 350°0 HlW = 57- 59 

Tab 11 c-a 3. Własności mechanlczne stall chromo-niklowych 

Ontu-
nek Postać obróbki termi cznej 
stali 

12HN,3A zahartowana z temp. 860°0 w oleju. 
potem powtórnie' zahartowana 
z 780-810°0 w oleju i odpuszczona 
w 150- 170°0 

12H2H4 A zahartowana z 760- 780°0 w oleju 
i odpuszczona przy 150-170°0 

20HN3 A zahartowana z 820-840°0 w oleju 
i odpuszczona przy 400°0 z chlo-
dzeniem w oleju 

18 HNWA 

Nawęgla się , sk łonna do kruchości 
od,pusz<:zania. Obróbka termiiczna 
wstępna: norm,allzacja i odpuszczanle. 
Obróbka t ermiczna wykończająca: har
towanie n a powietrzu lub w ole ju 
i odpuszczanie z szyb.kim chłodzeniem . 

zastosowanie : e lemen.\y pracujące przy 
dużych naprężeniach i obclążendach 

dynamicznych - waty, tuleje, k,oła zę

bate, korbowody, czopy. Rm = 115 
kG/mm•, 

25HNWA 

Duża wytrzymałość, skłonna do kr u
<:hośc i odpuszczania. Z aleca się zastę

po,wać ją stałam! Hl HNW A i 40HNMA. 
Obróbka termiczna wstępna : normaLi-

Własności mechaniczne (min) 

Rm I ó I [kG,icm2] I HB 
[kG/mm2] ( % ] [kG/mm2J 

95 12 12 277- 375 

100 12 10 293- 387 

110 10 10 203-341 

n ie lub odpuszczanie, d la odkuwek -
normalizacja i odpuszczanie. Obróbka 
termiczna wykończa jąca h artowanie 
w oleju i odpuszczanie na żądaną wy
trzymałość. z as.tosowan,ie: elementy 
pracujące pod dużymi naprężeniami i 
obciążeniami dynamicznymi wały 

k orbowe i turbinowe czopy, koła zę

bate, czopy, resory. Rm = 100--'125 kG/ 
/mm•. 

· Objaśnienia 
sy mboli własności m echanicznych: 

Rm - g-ranlca wytrzymałości (dorafoej) 
Re - gr,aini-ca plastycznośol 

ó - wydłużenie względne 

U- udarność 

HB - twardość Hrinella 
HRC - twardość Rock,wella 
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POMOCE KONSTRUKCYJNE 6 RADZIECKIE STALE NIERDZEWNE 

T a b I i c a. Własności mechaniczne stali nierdzewnych 

Własności mechaniczno min. 

Gatunek stall Postać obróbki termicznej Rm 

I [kG/tmn 2] 

1H13 zahartowana z 1050°0 na powietrzu lub w oleju, odpuszczo-
na przy 680-780°0 w oleju 60 

2H13 zahartowana z 1050°0 na powietrzu lu b w olej u, odpuszczo-
na w 600-700°0 w oleju 85 

3H13 zahartowana z 1050°0 na powietrzu, odpuszczoua w temp. 
150-170°0 125 

OH17T zahartowana. z 050°C w oleju, 1>otem małe odpuszczanie 75-80 
1H17NZ zahartowana z 1050°0 w oleju, odpuszczona przy 275-350°0 110-130 
H18NO zahartowana z 1100-1150°0 w wodzie; utwardzona zgnio- 55 

tern bez obróbki termicznej 100- 125 
H18NOT zahartowana z 1100-1150°0 w wodzie; 55 

utwardzona zgniotem bez obróbk i termicznej 100- 125 
2Hl3N4G9 zahartowana z 1080-1120°0 w wodzie; utwardzona zgnio-

tern bez obróbki termicznej 65 
H18N2M2 zahartowana z 1030-1070°0 54 
OH18Nl2B zahartowana z 1030-1070°0 w wodzie; 54 

ntwardzona zgniotem bez obróbki termicznej 100 
X15NOJu normalizowana w 1020-1050°0; 115 

starzenie w 500°0; 130 
utwardzana zgniotem 140 

H17N5M3 normalizowana w 050°0; obróbka ch łodzeniem w 70°0 
w czasie 2 godz; starzenie w 460°0 w czasie 1 h 120 

Do stali nierdzewnych zaliczane są 
stale odznaczające się wysoką odporno
ścią na korozję pod działaniem powie
trza, wody, roztworów kwasów, soli itp. 
Własności te nadawane są przez znacz
ną zawartość chromu albo chromu i 
niklu. 

W oznaczeniach sta li litera H mówi 
o dodatku chromu, litera N - niklu. 

1H13, 2H13, 3H13 

Dla polepszenia własności mechanicz
nych i antykorozyjnych poddawane są 
obróbce termicznej (hartowanie i duże 
od!Pus:z;cza,nle). Mają dużą plastyczność i 
zadowalającą spawalność, w stanie wy
żarzonym dobrze skrawalne. Postacie 
dostawy - błachy,, prę'ty i drut . Sba•l 
1H13 s tosuje się na części silników tur
boodrzutowych. Stal 2Hl3 przeznacza sie 
na części o 2lWięlmzonej wyti,zynnal-ości 
pracujące w środowisku k orozyjnym -
sprężyny, elementy aparatury paliwo
wej. 

1Hl8, H28 

Odporne na działan ie kwasów i gorą
cych gazów. 1H18 może być stosowana 
jako materiał ża roodporny pracuj ący 
•przy tem\p.eratur.ze do 900 °,c, Wa - do 
1100 °c. Mają dobrą spawalność i zado
wala,ją,cą skrawaln-ość. Ich iwadą d,est gm
bozlarnista struktura pojawiająca się 

Czytelniku, 

1Pray nag11zewantu i s:paiwanlu, powoduną
ca zwiększenie kruchości. Obróbka pla
styczna na gorąco rozdrabnia tę struk
turę. 

H18N9 (EJa 1) 

Odporna na korozję w a tmosfe rze do 
temp. 850 °C, a w środowisku produk
tów spalania - do 750 °C. Może praco
wać pod obciążeniem w temp. do 500 °C. 
Stosuje się po hartowaniu. Jest spa
wa1na. 

2Hl3N4G9 (El 100) 

Postacie dostawy: pręty, blachy, taś-
my, druty. zastosowanie jak stal po-
przednia. 

OH17T (EI 645) 

Ma dobrą wytrzymałość i zadowalają
cą udarność p,o obróbce term1c:mej, tdo
brze spawalna, dogodna do obróbki pla
stycznej na zimno i gorąco. Obróbka 
termiczna: hartowanie w oleju i odpusz
czanie. Stosuje się jako materiał żaro
odporny. 

1H17N2 (El 268) 

Duża żaroodporność, dobra spawal
ność. Elementy po spawaniu koniecznie 
muszą być poddane obróbce termicznej. 
Obróbka termiczna: hartowanie w oleju 
i odpuszczanie. Zastosowanie: komory 
spalania silników turboodrzutowllch. 

a u HB 
[%] I [kGm/cm'J I [kG/mm'] 

20 

10 

8 
18 
10 
45 
lG 
40 
15 

40 
40 
40 
13 
20 
10 
8 

12 

o 170- 105 

6 241- 341 

5 420- 534 
- -
- -

12,5 -
- -

12,5 -
- -
- -
- -
- -
- -
- -
- -
- -

6 -

H18N9T 

Jest odporna na utlenianie w atmo
sferze i środowisku produktów spalania 
do temp. 800-900 °C. Dobrze spawalna 
wszystkimi metodami, obrabialna pla
stycznie na zimno. Obróbka termiczna: 
hartowanie. Stos-owana na ele,menty sU
n~ków tu11boodr2iutowy,ch pracują.ce w 
podwyższonych temp. i nara żonych na 
~ovozję. Rm = ,100-,1130 kG/mmt 

OH18N12B (EI 402) 

Własności, obróbka termiczna i zasto
sowanie podobne, jak dla stali Hl8N9T. 
Skłonna do tworze nia pęknięć w rozto
pionym materiale przy spawaniu. 

H15N9Ju (El 904) 

Dobrze spawalna argonowo-lukowo, da
je się obrabia ć skrawaniem. Obróbka 
termiczna: normalizowanie z chłodzeniem 
w temp. ~70 °c p11zez dwi e god2liny, 
starzenie w temp. 500 °C przez 1 godzi
nę. Dobrze zachowuje wytrzymałość w 
temp. 400--450 °C. Postać dostawy : taś
my, pręty, profile. 

Stale krzemowe 

GOSZA 

Ma dużą wytrzymałość i sprężystość . 
Obróbka termiczna: normalizowanie, har
towanie w oleju, małe odpuszczanie. za
stosowanle: płaskle i i.piralne s,prężyny 
pracujące przy dużych naprężeniach. 

regularne otrzymywanie „Techniki Lotniczej i Astronautycznej" zapewni Ci pre
·numerata, którą na bieżący rok przyjmuje: 
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Zakład Kolportażu WCT NOT, 00-048 Warszawa, ul. Mazowiecka 12, tel. 26-80-16. 
Konto PKO Warszawa nr 1-9-121697. 

Warunki prenumeraty normalnej: roczna 144 zł, półroczna 72 zł, kwartalna 36 zł. 

Członkowie stowarzyszeń naukowo-technicznych NOT, nauczyciele i studenci 
korzystają z prenumeraty ulgowej (rabat 33 °/o ). Dla członków SIMP prenume
rata roczna wynosi 70 zł. W tym celu na odwrocie blankietu PKO należy po
dać numer legitymacji. Zakład Kolportażu WCT NOT prowadzi również sprze
daż pojedynczych zeszytów. 
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Kartoteka TLiA 

Szkolno-treningowy samolot wojsko w y 
dopuszczony do akrobac ji. Może służyć 
jako samolot obserwacyjny. 

KONSTRUKCJA 
2- lub 3~mLejsco wy, j ednosiln lk-Owy dol
no'Płat metalowe1 ko ns trukcj I. 

Piat. Wolnonośn y, jednodźwiga rowy, 
dwuobwodowej konstrukcji metalowej z 
pracującym pokr y ciem. Profil NACA 
631615. Wznios 6°30'. Kąt zak li nowani a u 
nasady 1°9' . E le ktrycznie wychylane 
szczelinowe klapy oraz szczelinowe lo tki. 
Stala klapka na prawe j lo tce . 

Kadlu b. Pó lskorupowa konstrukcja me
talowa. F o tele pilota i drug iego pilo ta 
(uczn ui ) o bo k siebie . Ste rowni c e !podwój
ne. Z tylu kabiny przestrzeń dla fotel a 
obserwatora lub baga żu (54 kG). O dsu
wana do tylu osłona kabiny z możliwo
ścią awaryjnego zrzutu. Kabina ogrze
wana i wentylowana. 

Usterzenie . Wolnonośne . dwudźwigaro
we, konstrukc j i metalowe j z pracującym 
pokryciem. Statecznik poziomy o stałym 
kącie zaklinowania . Klapka wyważająca 
na całej rozpiętości prawego steru wy
sokości. Ręcznie wychylana klapka wy
ważająca na sterze ki erunku. Stateczni k 
,P1.on oiwy ,u zu1p ~~n:Lon y pletwą p odlkadlu
bową . 

Podwozi e. Stale trójkołowe z kołem 
przednim. S ter owane kolo przednie 
Good year 500-5 o ciśnieniu w oponie 2.81 
kG/cm•, wyposażone w amor tyza tor ole
jowo-powietrzny . Kola g łówne Goodyear 
650-6 o ciśnieniu w oponach 2.11 kG/ cm•, 
wyposażone w amortyzatory olejowo-po
wietrzne i hydrauliczne hamulce t a rczo
we. Na życzenie można zakładać narty. 
Napęd . Chłodzony powietrze{l'l, 4-cylln

drowy p lask i silnik A_vco-Lycoming J0-
-360-AlBG o mocy 200 KM. Dwulopalowe 
śmigło m e talowe Hartze ll HC-C2YK-4/ 
/C 7666A -2 o sta ł ych obrotach I średnicy 
1, 88 m. 4 meta luwe zbiorniki paliwa. po 
2 w ka żdym s krzyd le, o łącznej pojem
O<!>ŚCi 159 I. Objętość oleju 7,6 I. 

Uzbrojenie. Zasadniczo samolot jest 
nieuzbrojony, przewidzia no jednak mo-

Scotłish Aviation Bulldog 100 W. Brytania 

żliwość umieszczenia k.m. lub Innego u
zbrojenia mocowanego pod skrzydłami. 

ROZWOJ KONSTRUKCJI 

Scottish A via lion (poprzednio Beagle -
likwidacja firmy Beagle nastąplła 27.II. 
1970 r .) Bulldog jest wersją rozwojową 
s~Lno-sportowego sa m o lotu Beag le PU'P, 
oblatanego 1.IV.1967 r. i produkowanego 
od 23.II.1968 r. zasadnicza konstrukcja 
płatowca nie uległa zmianie, samoloty 
różnlą się j edynie wieloma szczegółami. 
Zbudowany prze z firmę Beagle pierwszy 
prototyp' Bulldoga , które go opracowywa
nie rozpoczęto w 1968 r., został oblatan y 
19.V.1969 r . Produkcję seryjną samolotu 
rozpoczęła w listopadzie 1970 r. firma 
Scottish A via lion . Pierwszy se ryjny sa
molot oblatano w 1971 r. Zamówio no 230 
samolotów Bulldog: S zwec ja 78, Kenia 
5, Ma lajzja 15 i Wie lka Brytania 132. 
Dostawę sa m o'lo tóiw ro,zpoczęto w lipcu 
rn1,1 r. Obe,ena p r oduk ,cja 6--0 samo-Jo -
lów miesięcznic. ~ 

DANE TECHNICZNE 

Rozpiętość 
Długość 
Wysokość 
Powierzchnia nośna 
Cięża r własny 
Ciężar całkowity maks. 
Ciężar całkowity maks. 

(do akrobacji) 
Prędkość maks. 
Prędkość nurkowania maks. 
Prędkość prze lotowa maks. 

(na h = 1220 m) 
Prędkość mln. (klapy wychy-

lone) 
Wznoszenie 
Pułap 
Zasięg (paliwo maks.) 
Długotrwałość lotu 
Rozbieg 
Dobieg 

10,06 m 
7,09 m 
2,28 m 

12,02 m• 
644 kG 

1065 kG 

975 kG 
240 km /h 
389 km /h 

222 km/h 

100 km /h 
5,1 m /s 

5180 m 
1000 km 

5 h 
280 m 
153 m 

R . M . 

--·----··-·-·------·-··-··---········-····-·---·--···- - --·-···-------------·······-·--·····-------·····-·---··--·-··------ -------

Kartoteka TLiA 

Lekki samolot myśliwsko-szlu rm ow~, . 
Może służyć jako samolot szkolno-tre 
ningowy. 

K ONSTRUKCJA 

2-miejscowy, je dnosilnikowy dolnop ł a t 
metalowej konstrukcji. 

Piat. Wol n on ośny , metalowej k on struk
c j i , z głównym i pomocniczym d źwiga
r em. K.a 2ld e skrzvdLo poł ączo n e z ka 
dłubem w 3 punktach. Pro fil NACA 
230 15 (mod y fikowany) u na sa d y i N AC/\ 
4412 (modyfikowany) na ko11cu. Wznios 
6°. Ką t zaklino w an ia 3° u nasady. o0 nll 
końcu . Lolki metalowej konstrukcji z 
k lapka mi odciażającymi. Hydraulicznie 
wychylane szczel inowe klapy . Przed kla
pami hydraulicznie wychylane prze rywa
cze I hamulce aerodynamiczne . 
Kadłub . P ólskorupowa konstrukcja m e 

t alowa. składająca s i ę z 2 zasadniczych 
zespołów. Za wieszona n a zawiasach o
s ł on a przedniej części kadłuba zapewn ia 
dostęp do Ins talacji i wyposażenia pła
towca. Ciśnieniowa, k lima tyzowa n a 
(przystosowana do t ropika ln ego klima tu) 
kabina z od suwana d o ty łu, zrzucan ą 
awa ryj nie os ł oną. W y r zucane (z możli
wością użycia n a zie mi ) fote le ni lola i 
drugiego pilota (ucznia) obok s ie bie. 

Usterze nie. Wolnonośne metalowej kon
strukcji. J ednoczęściowy statecznik po
ziomv. Ste ry pokryte blachą ż l obkowan;i. 

Podwoz ie. Chowane hydraulicznie. trój
kołowe z kołem przednim . Amortyzacja 
ole jowo- powie trzna . Hydrauliczne hamul
ce tarczowe. Ciśnie ni e w oponach kół 
głównych 6.89 kG/cm•, w oponie kol a 
przedniego 6,37 kG/cm•. P odwozie umoż
liwia eksploatację samolo tu z lotnisk 
trawiastych. 
Napęd. Silnik turboodrzutow y R olls

-Royce Bristol Viper 20 F-20 Mk.535 o 
ciągu 1647 kG . Samouszczelniające s ic: 
zbiorniki paliwa o pojemności 1227 I. 2 
d odatkowe zbiorniki paliwa 2 X 218 I 
na końcach skrzydeł . Można podwieszać 
pod sluzyd łami zbiorniki paliwa o po-
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BAC 16 7 Strikemaster 

jemności 2 X 332 I oraz 2 X 218 1. Obję 
tość oleju 7,4 I. 

Uzbro jenie . 2 k.m. FN 7,62 mm w ka
dłubie oraz 8 podskrzydłowych zamków 
d o uzb rojenia podwles~an ego - cięża r 
u zbrojenia 1360 !{G. 

U wagi. Trwałość płatowca 18 lat, za
kładając 400 h lo tu rocznie (7200 h). 

ROZWOJ K ONST RUKCJI 

BAC 167 Strikemas te r jes t we rsją roz
wojową szkolno-treningowego samolotu 
BAC 145 J et Provost 5, który zosta ł ob
ła tany 28.II.1967 r. Zasadnicza konstruk
c ja płatowca nie uległa zmianie, Str ike
master różn i się od poprzednich w e rsj i 
s ilnikiem oraz d odaniem 8 podskrzydło
wych zamków do uzbroj e ni a podwiesza
ne,go. f'irototy,p Strik-e.maste ra 2>ostal ob
latany 26.X.1967 r. Do końca 1971 r . za 
mówiono 101 s amolotów dla Arabii Sau
dy jskiej, Południowego Jeme nu, Kuwej
tu, Singapuru, K e nii, Nowej Zelandii , 
Omanu i i nnych odbiorców. Samolo t jest 
obecnie produkowany. 

W. Brytania 

DANE TECHNICZNE 

Rozpię tość (ze zbiornikami 
datkowymi) 

Długość 
Wysokość 
Powierzchnia nośna 
C iężar własny z załogą 
C iężar całkowity 

do-
11,25 m 
10,27 m 

3,10 m 
19,8 m• 
2810 kG 

3739-5045 kG 
Ciężar całkowity maks. 

(1 pilot) 5216 kG 
Prędkość maks. (na h = 6100 m, 

50% paliwa) 760 km/h 
Prędkość mak"s. d o pu sz,,eza1na 834 km /h 
Prędkość min. (klapy schowane, 
ciężar całkowi ty 4309 kG) 

Wznosze nie (ciężar całkowity 
7393 kG) 

Zasięg 
Start (na h = 15 m) 
Lądowanie (z h = 15 m , ciężar 
całkowity 5103 kG) 

Dlugo trwa !ość lotu (ze zbior-
n ik a mi dodatkowymi) 

Osiągi. przy których nie poda
n o cięża ru, dotyczą ciężaru 
całkowitego 5216 kG. 

182 km /h 

26,6 m/s 
2224 km 
1067 m 

1295 m 

5h 

R .M. 
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Kartoteka TliA 

Lekki sąmolot wie lozadaniowy: _ t rans-. 
portowy, pasażerski , dyspozycyjny , sani
tarny, patrolowy , treningowy, rolnicz y, 
do wywożenia skoczków spadochrono
wych itp. 

KONSTRUKCJA 

2-silnikowy górnopła t metalowej kon
strukcji. 

Piat. Wolnonośny, me talowej k onstr uk
cji, z dźwigarem skrzynkowym . Profil 
NACA 23018 (modyfikowany). Wznios 
1°30'. Kąt zaklinowania 4°. Slot na .J<;ra
wędzi natarcia. Lotki i dwuszcze linowe 
klapy metalowej konstrukcji. Klapki od
ciążające na lotkach. Na życzenie mon
towana pneumatyczna instalacja prze 
ciwoblodzeniowa. 

Kacllub. Półskorupowa konstrukcja me
talowa. Fotele pilota i drugiego pilota 
(pasażera) obok siebie. Na życzenie mon
towana druga sterownica . W kabinie pa
saże rsikiej 12 foteli (ustaw ionych przo
dem w kierunku lotu) lub 13 foteli skła
danych (ustawionych przodami do we
wnątrz). W wersji sanitarnej 5 noszy i 
5 składanych siedzeń. W tylnej cz ęśc i 
kadłuba toaleta lub przedział bagażowy. 
Drugi przedział bagażowy w nosowej 
części kadłuba. Kabina może być rów
nież przystosowana do przewozu ł adun
ków. Drzwi z każdej stron y l<abiny pi
lotów. Z lewej strony kadłuba 2-częścio
we załadunkowe drzwi , których jedna 
tylko część otwieran a -jest dla pasaże
rów. Kabina ogrzewana. 

Usterzenie. Wolnonośne me talowej kon
s trukcj i. Płytowe u s terzenie poziome z 
klapką wyważającą . Klapka wyważająca 
na sterze kierunku . Pneuma tyczna in
stalacja przeciwoblodzeniowa . 

Podwozie . Stale z kółkiem ogonowym. 
Amor tyzac ja olejowo-powie trzna Dor
nier. Ciśnie ni e w oponach kół głównych 
3.23 kG,/cm', w oponie tylnej 3.5 kG /cm•. 
Owiewki . na - goleniach i kołach podwo
zia głównego . Hamulce h ydrauliczne. 
Można zakładać narty lub pływaki. 
Napęd . 2 pła skie , chłodzone powie

trzem, 6-cylindrowe si lni k i L ycoming 

Dornier Do-28D1 Skyservant NRF 

JGSO-540 o mocy 385 KM każdy, monto
wane na szczątkowych skrzydł a ch . 3-fo-· -
patowe śmigła Hartze ll o stałych obro
tach i o średnicy 2,36 m . Zbiorniki pa 
liwa w tylnych częśc i ach gondol si lni 
kowych o łącznej poj emności 822 l. Cał
kowita objętość 2 zbi orników ol e ju 33 l. 

ROZWÓJ K ONSTRUK CJI 

S li:yserva nt jes t wersją rozwojową sa
molotu Do 28, którego pierwszy proto 
typ z 2 silnikami Lycoming - 2 X rnn 
KM, został oblatany 29.IV.1959 r. W 1960 
r. rozpoczęto produkcję wersji Do-28A-I 
wyposażonej w silniki Lycoming - 2 X 
X 250 KM. Nastc;pna wersja Do
-28D Skyservant - jest całkowicie no
wą konstrukcją, jedynie układ samo
lotu pozostał niezmie niony. Prototyp 
Do-28D zosta ł . oblatany 2-3.11.1966 r . Sa
molotów Do-28D zbudowano 7 sztuk. 
Od 1968 r. produkowana jest w e rsj a Sky 
servan ta Do-28D-l o zwiększonej rozpię
tości oraz większym cięża rze całkowi-

t ym . Skyservant posiada 6 światowych 
r e.k,o,rdów w k·tasie c-1,e zdobytych 15.IH. 
1972 r. Wyprodukowano ponad .100 sztuk 
z zamówionych około 200. 

DANE TE CHNICZNE 

Rozpiętość 15,5 m 
Długość 11.26 m 
Wysokość 3,9 m 
Powierzchnia nośna 28,6 m 2 

Cięża r wła sn y 2190 kG 
C iężar całkowity maks. 3700 kG 
Prędkość maks. (na h = 3200 m) :!20 km / h 
Prędkość przelotowa maks. 

(na 11. = 3050 m) 
Prędkość min. (klapy 

wych ylone) 
Wznoszenie 
Pułap 
Zasięg maks. (na h = 3050 m) 
R ozbieg 
Dobieg 
Osiągi podano dla ciężaru cał
kowitego 3650 kG. 

286 km/h 

fi!i km /h 
6 m/s 

7750 m 
1810 km 
240 m 
190 m 

R. M. 

----··-·-·---------------------- -----------------------------------------------------------------------

Kartoteka TLiA 
S zybowiec wysokowyczy nowy 

KONSTRUKCJA 

2-miejscowy wolnonośny grzbie topłat. \ ,., 
konstrukcji nośnej p ł ata zastosowano 
tworzywo sztuczne zbrojone włóknem 
weg!owym. 

Pl a-t. 5 -częściowy o rozpiętości 29 m 
lub 3-czc;śclowy o rozpiętości 2c; m . 
Srodkowa część o rozpiętości 8 m wy
konana z two rzywa sztu cznego zbrojone
go włóknem węglowym. Na części ze
wnętrzne p ł ata wykorzystano wykon ane 
z laminatu ~zk lan ego /konstrukcj i przf' 
klactkowe j z wypełniaćzem z ba ls,,) 
sk rzyd ła szybowca SB-9, dokonując nie
w ie lkich przeróbek. Profil wewnętrzne.i 
częśc i piata Wortmann 62-K-153 (mody
rikowany), doczepnych wewnętrznycl1 
cześci skrzycie ! W ortman n 62-K-131 (mo
dyfikowany) oraz częśc i końcowych pia
ta w wersj i 5-częściowc j Wortm ann 60-
-126. 
Kadłub. Oslo n y cześc i o rzedn iej wykn

nane z la m inatu szklan.ego. rurowa cześł 
tylna ze stopu lekkieg o. Fote le pilotów 
w układzie J)f'Sobnym (tandem). 2-czc
ściowa os ł ona k ab in y z otwi eraną częś 
ch tylna. 

Usterzenie. Wolnonośne o uk ładzi e kl a
sycznym . Uste rze nie poz iome o profilu 
NACA 63-006A umieszczone na stateczni
ku pionowym nad kadłu bem . Profil u ste
rzen ia pionowe rro NACA 64-012A u na
sady oraz NACA 64 -009A na końcu. 

Podwozie. Jednokołowe z pł ozą ogon o
wą. Kolo główne chowane do kadłuba . 

ROZWÓJ KONSTRUKCJI · 
SB-10 jest wersją rozwojową wyko

na n ego w 1969 r. szyb owca SB-9. który 
mia ł rozpietość 22 m. Ooracowany zo
stał podobni e jak szybowi e c SB-9 przez 
studencki zespól konstrukcyj ny, A ka
flieg Braunsch w e ig na politechnice w 
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Bra-uAschwei-g SB-10 

Brunswiku, wykonany zaś d z ięki po
mocy finansowej Minis.terstwa Obro
n y . Prace badawcze ·· ;: · konstrukcyjn e 
trwały około 2 lat. SB-10 oblata ny zo-

D A N E TECHNICZNE 

Rozpi ętość 
Powierzchnia nośna 
Wydłużeni e 

W~nios 
Ciężar całkowity 
Ciężar własny 
Ciężar uży teczny 

z balastem 100 kG 
Obciążenie powierzchni 
Prędkość min. 

. Doslrnnalość 
::::.-przy prędkości 
Opadanie 
- przy prędkości 
Prędkość maks . 

NRF. 

sta l 22 .Vl!.1972 r. z płatem o rozpiętości 
26 m. Drugiego oblotu d okonano z pin-
tem o rozpiętości 29 m . ' 

29,00 m (26,00 m ) 
22,95 m' (21,81 m•) 
36,6 (31 ,0 ) 
1 5° 
897 (889 kG) 
577 (569 kG) 

320 kG 
29739 (30741 kGJm') 
65 km /h 
53 (51) 
90 km/h 
0,4J (0,43) IT\/S 
75 km/h 
200 (200) km/h 

L . J. 
Wartości w nawiasach dotyczą 3-częściowego- płata. 
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Inż. KRZYSZTOF KUCHARSKI 
Inż . ANDRZEJ FEDER 

WYKORZYSTANIE ZJAWISKA DOPPLERA 
DO POMIARU KĄTA ZNOSZENIA 

W artykule optsano przyTclady wyko
r zy stania zjawiska Dopplera w radaro
wych urządzeniach nawigacyjnych, za 
pomocą których można określić wartość 
prędkości podróżnej samolotu bez u 
działu środków naziemnych. Urządzenie 
to umożliwia pomiar kąta znoszenia i 
prędkości samolotu bez udziału urządze1\ 
naziemnych. Opisano radar dwuwiązko
wy z nieruchomym układem automatycz
nym 01·az z ruchomym układem ante
nowym, a także rada,· trójwiązkowy, 
najczęściej stosowany. Ponadto opisano 
rada,r czterowiązkowy ara= rada,· Dop
plera typu DIS-S-3P stosowany w samo
lotach średniego i dalekiego za,s,ięqu pro
dukcji radzieckiej. 

, , . 
I PRĘDKOSCI PODROZNEJ SAMOLOTU 

Zja.wisko Dopplęra, 

Zjawisko Dopplera w odniesieniu do promieniowa
nia elektrnmagnetycznego polega na zmianie -częstotli

wości fali ,elektromagnetycznej ,odebranej w stosunku 
do emitowanej, wskutek wzaijemneg,o poruszania się 

źródła ,promieniowania i odbiornika. Zjawis1k;o to 
wykorzystywane jest w różnych gałęziach radiotech
niki, między innymi może służyć do pomiaru kąta 

znoszenia i prędkości podróżnej samolotu. 

N rysunku 1 pokazano samol,ot lecący z prędkością 
W i emitujący energię ,elektr,omagnetyczną w kie
runku punk;tu A, znajdując-ego się na ziemi w odleg
łości D od samolotu. Sygnał nadawany tl odbierany.
odbity od punk;tu A, można ,określić następująco: 

1lnad = U1 sin (w0t + W'o) 

1lodb = U 2 sin [wo (t - tv)+ IJ!o + WA ] 

W równaniach tych przyjęto ,oznaczenia: 

U 1, U 2 - amplLtudy sygnału emitowanego d odbie-
ranego, 

w 0 - pulsacja emitowanych -drgań , 

'J.10 - faza początkowa drgań, 

1/.1 A - zmiana fazy sygnału spowodowana odbi
ciem. 

Różn i ca faz obu drgań, spowodowana opozmeniem 
sygnału odebranego w Sitosunku ,do wysyłanego ,o czas-

2D 
tv = -- i zmianą fazy podczas odbicia wynos i: 

C 

Ponieważ samolot porusza s ię względem punktu A, 

zmianie fazy odpowiada zmiana częstotliwośc i o war
tość F n , przy tym: 

w 

1. '.Elmi&.la i odbiór ene,11gli ele'ktoomaignety,czne J j ednowiąz

kową anteną umieszczoną na samolocie 
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2Wr 
= wo-

c 
(1) 

Różnica częs,toUiwości sygnału wysyłanego i odebra
nego Fn na zywana jest częs t-otliwością dopplerowską. 

Prędk,ość samolotu W , względem ,punktu A, równa 
dB 
- , jest rzutem wektora prędkości podróżnej samolo-
dt 

tu na kierunek promieniowania energii elektromagne
tycznej. Jeżeli kąt pochylenia wiązki prnmieniują cej 

energ-ię w stosunku do powierzchni ziemi równy jes t 
)', to po przekształceniu wyrażenia (1), przy uwzględ

nieniu, że .J. 0 = c•fo, -otrzymuje się : 

..ło 
W=-- Fv 

2 cos r 
(2) 

z czego wynika, że wartość prędkości podróżnej sa
m olotu można uzy,skać .drogą pomiaru częstotliwości 

dopplernwskiej Fn. PomiaT taki realizowany jest w 
urządzeniach zwanych radarami Dopipler,a ,(lub dop 
plerowsJd:mi). 

Ra.da.r Dopplera. 

Radar Dopplera jest urzą dzen i em nawigacyjnym, 
umożliwiającym pomiar kąta znoszenia i prędkości 

samolotu 'bez udziału środków naziemnych. 

Zwykle ra dar, wspólnie z przelicznikiem na wiga
cyjnym i nadaijnikiem kursu ,(kompasem), wchodzi w 
skład układu nawJgacyjnego, Móry pozwala w sposób 
ciągły określać poŁożenie sam olotu oraz 'kurs i odleg
łość do punk-tu docelowego. 

Wyra~enie ,(2) dotyczy przypadku, w którym zarów
no wektor prędkości podróżnej, jak i kierunek pr.o
mieni-owanii,a ,enerigii leżą w jednej płaszczyźnie, :prze

•chodzącej przez oś podłużną samolotu . 

W iprzyipadku ogólnym (rys. 2) wektor prędkości 

podróż~ej W wskutek działania wiatru (wektor U) nie 

pokrywa się z wek!torem prędkości rzeczywi-stej V, 
leżącym na kierunku osi podłużnej samolotu. 

Kąt zwarty między wektorami V i W jest kątem 
znoszenia a. Przy założenfo, że antena jest •obrócona 
o kąt e w stosunku do osi podłużnej samofotu, wyra
żen~e (2) przyjmie postać : 

..ło 
W=-- -----FD 

2 cos r cos ( 8 + a) 
(3) 
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a częstotliwość Fo będzie określona równaniem 

2W 
Fv = - cos r cos ( 8 + a) 

Ao . · 

Zależność Fo = f(0 ), ilustruje wykres na rys . 3, z 
któreg,o wynika, że częstotliwość Fo -osią,ga najwięk

szą wartość bezwzględną, gdy antena zosrtaje ,obi:óc,o
na o rkąt ,(9 = a lub 10 = , 180° + a. Przy ,obróceniu an
t eny o kąt 0 =a+ 90° lub ,0 = a + 270° częstotliwośc 
Fo będzie równa zeru. Lstnrieją dwie m etody, które w 
oparciu o tę zależność pozwaJ.ają na dokonanie po 
miaru kąta znoszenia i prędkości podróżnej . 

,a) Metoda polegająca na obróceniu anteny ręcznie 

lub a·ut-omatycznie o kąt, rprzy którym uzyskana czę

stotliwość Fo jes1t największa. W te j sytuacji kąt u
stawienia anteny ,0 ,będz·ie równy kątow:i znoszenia. 
Wartość prędkośc.i podróżnej może zostać okreŚ<lO'lla 

z równania (3). Metoda ta prowadzi do powstawania 
dużych uchybów spowodowanych małymi zmianami 
częstotliwości w obszarze odczytu. 

1 
, pod \O 

~ (Do 
/ 5 

u 
V 

o H 

2. Charakterystyczne prędkości i kąty w przypadku lotu sa
molotu ze znoszeniem 

O z n ac ze n i a: V - prędkość rzeczywista samolotu, a -

ką t znoszenia, w .- prędkość podróżna samolotu, i' - kąt 

pochy,Jen ia wiązJkil ipromieniowania, U - prędkość ,w.i.att1u, 
e - kąt obr,otu anteny 

Fo <O 

Fo 

for 

¾,1;ć°~ 
2-iif-?,c,f
".:'~"o~ ~ ;.c:>,?_,,A 

4. Określenie wartości częstotliwości dopplerowskiej w ra
da.r.z•e dwuwią·zJlwwyon z nieruchomym układem a,n:teno;wyon 

,b) M etoda po!egająca na obróceniu anteny o kqt (9 

równy a+ 90° lub a - 270° , .przy którym częstotli 

wość Fo jest równa zeru. Dokładność pomiaru kąrta 

znoszenia w tym przypadku wzrasta ·lecz •pomiar pręd
kości podróżnej staj,e 1się niemożliwy . 

Obie metody nie spełndają wymagań stawianych ra
, darom dopplerowskim. Z t ego względu nie wykorzy

stuj e się 1ich w os•obnych urządzeniach lecz pomocni
czo, w radiol-okatorach pokładowych . 

Rada,r dwuwiąz,kowy 

Do równ.oczesneg-o pomiaru kąta znoszenia i rpręd 

kości podróżnej z niezbędną dokładnością należy dys
ponować urządzen:iem , 'które -emituje i odbiera ener
gię elek;tr,omagnetyczną przynajmniej z ruchomym i 
nieruchomym układem antenowym. 

Radar dwuwiązkowy z nieruchomym układem anteno 
wym 

W urządzeniu tak-im pomiar ą;irędk,ości podróżnej i 
kąta znoszenia prowadzony jest met-odą porównania 
sygnałów ,odebranych obiema antenami. Antteny zwy
kle rozmi-eszcz,one są symetrycznie w21ględem osi po
dłużnej samolotu pod kątem (J (rys . 4). 

Częstotliwości sygnałów dopplerowskich ,odebranych 
antenami określają wyrażenia: 

Fv, = Fn max cos ({1 - a) 

Fn
2 
= Fvmax cos (/1 + a) 

Częstotliwości 1te zostają przetw,orzone w napięcia 

stałe w liniowych przetwornikach. Zakładając jedna
kowy współczynnik transformacji k otrzymuje się : 

U1 = kFn max cos ({1- a) 

U, = kFnmax cos ({1 + a) 

/ fo Tworząc sumę i różnicę tych napięć: 
__,, ~ ,f;;-,.,,,,,., 

'°'-?"'-+ .o,..a Ui: = U1 + U2 = 2kFnmax cos /1 cosa 
~/<",?,-ó (4) 

,,__0-2,0 U,:1 = U1 - U2 = 2kFn max sin /1 sin ex 

3. Zależność częstotliwości dopplerowskiej od kąta ustawienia 
a n teny 
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(o l nodojmlro . 

Odbiomik 
z 

r 
J 

Ur 

u 

5. Uproszczony schemat blokowy r a daru dwuwiązkowego 

z nie ruchomym układem antenowy m : 
1, 2 - o clibio rnlk!I, 3, 4 r- Jdni ow€ prze1;wo rnruki często<ttiw o ś cl 

w 1!1a,µięcie \Stale, 5 >- ukłald sumu j ątey 1!1a1Pięcd.a, 6 - ukła d 

U,1 
odejmujący naiplęclia, 7 - ukla ld wy,Ji.czający a = ctg /l 

U1: 

W=---~°--- · U1: 
8 - uiklakl wylic.za j ą,cy 4 K cos ;· cos /i cos ce 

U,1 
- = tg{Jtga 
U1: 

(5) 

Uwz;ględniając, że kąt a jest mały, wyrażenie · (5) 
przyjmuje postać: 

U,1 
a= -ct g{J 

U:r: 

Prędlwść podróżną -określa s.ię z zależności (4) przez 
podstawienie wartości maksymalnej częstotliwości 

dopplerowskiej: 

2W 
FDmax = - cos y' 

2o 

Otrzymuje się wtedy: 

Ao U:r: 
W= ------

4K cos r cos fJ cos a 

Uproszc:oony schemat blokowy takiego rada ru poka-

zano na rys. 5. 
Radar dwuwiązkowy z ruchomym układem anteno
wym 

W urząidzeniach teg,o typu układ antenowy zostaje 
obrócony ,o taki kąt ,0 (rys. 6), przy którym często-

a Os uktodu.---
- - _- anfenowego 

w 

6. Określenie częstotliwości dopplerowskiej w radarze dwu
wiązkowym z ruchomym układem antenowym 

TLiA 1973 nr 2 

tliwości sygnałów dopplerowskieh odebranych obiema 
antenami są równe. Oś symetrLi układu antenowego 
pokrywa się wtedy z kierunkiem w ektora prędkości 
podróżnej. 

Ozęstotl!irwoścli sygnałów F n odebranych po·szczegóil
nymi antenami można ,opisa ć wyrażeniami : 

Fn
1 

= FDmax COS((1 -o6J) 

Fo,= Fo ma x cos ({J + 06!) 

,w ktfuych a0 oznacza ,odchylenie osi układu anteno
wego od kierunku wektora prędkości podróżnej. Su
ma i różnica napięć odpowiadających tym częstotli

w.ościom będą wyrażone równaniami: 

U1: = U1 +U, = 2kFnmax cos {J cos o6J 

U,1 = U1 - U, = 2kFDma., sin (1 sin oB 
(6) 

Zależności U1: = f(ó0) i U.1 = f(ó0) przedstawiono na 
rys. 7. Charakter zależności UJ = f(,óG) wskazuje na 
możliwość wykorzystania napięcia U,1 jalko sygnału 

sterująeeg,o układem nadążnym przeznaczonym do 
ciągłeg•o, automatycznego -określania kąta znoszenia. 
War,tość prędlwści podróżn ej uzyskuje się w tym 

przypadku z napięcia U.:.,. Gdy oś symetri i ukła,du 

u 

7. Zależność napięcia sumarycznego 
odchylenia 60 

różnicowego od kąta 

Od//101·
>+-~- - • 11 tk ! 

Ori!JtOI' . 
>+-'~-+---< m k ,? 

I 
I 
I 
I 

{u (!{IOOO;fllkO) 

I NUpĘ'(/ 
L _____ Oflll?fl 

Wskafnik 
IX 

Ur 

,:'.l 

Uktod 
5/t'fOWOfliO 
anlt•1wmi 

Pr1e/1r//Ji.~ 
IV 

w 

W5,\0l/i!f. 

w 

8. Uproszczony schemat blokowy dwuwiązkowego radaru 
z ruchomym układem ante nowym 
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ante:noweg,o pokrywa się z kierunkiem wektora pręd
kości podróżnej, tzn. 08 = O, to z wyrażenia (6) ,otrzy
muje się: 

Ui; = 2kFD max cos {J 

a po podstawieniu wartości 
2W 

FDmax = T. cos r 

Ao Ui: 
W=-----

4K cos r cos {J 

Upr,oszczony schemat ra,daru dwuwiązkowego z ru
chomym układem antenowym przedstawi.ono na rys. 8. 

Ra,dair trójwiązkowy 

W prak<tyce najczęściej stosowane są radary trój
wiązkowe lub czterowią2ikowe. W takich urządzeniach 
możliwe jest, w razie konieczności, zmierzenie skł a

dowej 1pi,on,owej prędkości. Realizacja techniczna urzą
dzeń trójwiązkowych wymaga lmns1truowania 3 torów 
odbi.orczych, a,Jibo k,olejneg,o podłączania sy,gna łów ode
branych poszczególnymi wiązkami do jednego toru 
odbi-or,c2ieg,o. 

Rozpatrując rys. 9 ,otrzymać można zależności, które 
pozwalają określić wszystkie trzy składowe ,prędkości 

samolotu - podłużną W x, poprzeczną W z i pionową 
WY· Dla zilustrowania omawianej metody rozpatrzy
my przypadek, gdy kąt znoszenia ,a = O. Samolot u
mieszczony jest w początku ukła,du współrzędnych. 

Wiązki I, 2 i 3 r.ozmies2iczone są po obu stronach os,i 
podłużnej samolotu pod kątem (3 (dwie skier-owane są 
do przodu, jedna do tyłu) i nachylone w s•tosunku .do 
poziomu ·pod kątem y. Częstotliwości sygnałów dop
plerowskich dla poszczególnych wiązek będą równe: 

2 
Fnl = - (Wx cos fJ cos r - w, sin fJ cos r- Wy sin r) 

Ao 

2 
FD, = T. (Wx cos (J cos r + W= sin (J cos r- Wy sin r ) 

!J 

I 
I 

I 

fi 
/ 

3 

9. Rozmieszczenie wią zek rad aru trójwi ązkowego 
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2 
F D, = T. (W X cos fJ cos r + w z sin {J cos r + wy sin r> 

Odpow,iednie s'kładowe prędkości u zyskuj e się mie
rząc sumy lub różnice częstoUiwości dopplerow,skich 
odebranych przez dwie różne wiązki. W rezultacie 
,otrzymuj e ,s ię wyrażenia: 

/FD1l + JFD,\ Wx = _ _c.:. _ __:.__:.:.. 2
0 

4 cos r cos fl 

/F»21- /F»1I 
W, =----- A0 

4 cos r sin fJ 

IF»,1- IF»2l Wy= _ __;_ _ __:.___:_ Ao 
4sin r 

z których wynika, że w układzie z dwustronnym roz
mieszczeniem wiązek, przy pomiarze poziomych skła

dowych prędkości, podczas sumowania sygnałów 

przedn,iej i tylnej wiązk·i kompensuje s ię składowa 

pion.owa prędkości. Ma to bardzo ważne znaczenie, 
gdyż pozwala ,w dużym stopniu zmniejszyć u chyb po 
miaru spow,odowany pochyleniem samolotu . 

Ra,dar ozterowią.zkowy 

Na rysunku 10 pokazano schematycznie r-ozmiesz
czenie wiązek w takim układzie i charakterystyczne 
ką•ty. Wiązki komutowane są ,parami (prawa przednia 
i lewa ty.Ina oraz lewa przednia i prawa tylna). W 
związku z •tym urządzenie ma 2 tory pomiar.owe. Z 

pros-tych zależności geometrycznych można otrzymać, 

analogicznie jak poprzednio, wyrażenia określają ce 

częstotliw,ości dopplerowskie: 

dla wiązki 1 i 3 
2W . 

FDl-) = T. cos ({J - a) cos r 

dla wiązki 2 i 4 
2W 

FD
2

_ 4 = T. cos ({J + a) cos r 

Z ,wyrażeń tych ,otrzymuje s ię wartości W i 'CT . Jeden 
ze sposobów rozwiązania tego układu równań z dwie-

y 

J 2 

z 

Kierunek /o/u 
o; X 

Os podłużna sa 
mo/o/u 

/?zu/ os/podłużne/ 
somo/olu 

10, Rozmieszczenie wiązek sym etrycznego rada ru cztero
wi ązkowego 
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ma niewiadomymi zostanie przedstawiony przy oma
wianiu radaru DISS-3P. 

Analiza sygnafo odbitego 

Wspomniano już, że w wynilm emisji ener,gii elek
twmagnetycznej wiązką leżącą w jednej płaszczyźnie 

z wektorem prędkości podróżnej W, odebrana często
tliw,ość dopplerowska ma wartość Fn określoną rów
naniem: 

2W cos r 
FD=----'

Jo 

Obracając tę płaszczyznę wokół podłużnej osi sa
molotu i zachowując kąit r = c,onst, ślad ,wJązki wy
kreśH na powi-erzchni ziemi hiperbolę, będącą miej
scem geometryczny1m punktów, od których ,odbity sy
gnał powraca z ,tą s,amą częstotliwością. 

W rozwa:żaniach teoretycznych przyjmowano, że 

ener,gia emitowana odbija •się od jednego punktu, tzn. 
że charakterystyka kierunk,owa anteny ma nieskoń

czenie małą szerokość. RzeczywJsiy ,k,ształt wiązki po-

D) 
Lot po1iomy /Jn 111os1ef/lO 

- ro Fo r I for 

-lFo lfo & f. 

r 
ro,·101 

/I lor 

& {. 
/ fo2 •fo4 

6? i; 
{i 

b) Lot z pochyleniem on z11os1enio 

fo 
lfo 

1 

Of ój 

C) Lol poziomy ze Z/los1eniem 

-ro fo 

r, 
11. Charakter widma częstotliwości dopplerowskich w róż

nych warunkach lotu 
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w,oduje, że sygnał odbity nie stanowi jednej często

tliwości lecz widmo o ks:zJtakie zbliżonym do krzywej 
Gaussa. 

Otrzymane dotychczas równania są słuszne jeżeli 

zamiast częstotliwości Fn zostanie podsta,wiona pewna 
pośr.ednia częstotliwość widma sygnału. W radarze 
dopplerowskJm do tego celu dok,onuje •się •pomiaru 
średniej kwacfratowej częstotliwości widma, która z 
wystarczającą dokładnością pokrywa się z częstotli

wością śr,odkową. 

Na rysunku 11 pokazano izoczęstotliwościowe hiper
bole symetrycznego układu czterowiązkoweg,o. Pozwa
lają one olweślić wpły,w znoszenia, przechylenia i po
chylenia samolotu na charakter sygnału odbitego. 

W ,przy,padku lotu poziomeg-o bez znioszenia (rys. 
lla) ślady wiązek padają na jednak,owe hiperbole 
izoczęSltotliwośdowe. W·idma sygnałów odebranych po
szczególnymi wiązkami pokrywają się. 

W przypadku lotu samolotu z pochyleniem bez zno
szenia (rys. Hb) wpływ ·pochylenia na pomiar często
tli w ości jest eliminowany przez to, że widma sygna -
łów odebranych przednimi i tylnymi wiązkami są 

przesunięte w przeciwne strony. Podobnie kompenso
wany jes,t wpływ przechylenia samolotu podczas lotu 
ze znioszeniem lub pochylen:i,em. Ze wzrostem warto
ści kątów -przechylenia ii pochylenia samolotu wzrasta 
uchy<b pomiaru częstotliwości wskutek różnych dla 
poszczególnych wiązek odlegŁości samolotu od po
wierzchni ziemi. średnia kwadratowa częstotliwości 

łącznego widma jest przesunięta w stronę sygnału o 
w.iększej mocy. 

Przypadek lotu poziomego ze zn,oszeniem oraz cha
raktery,sityki częstdtliw,ości.owe sygnałów sterujących 

tora1mi pomiarowymi :pokazano na rys. llc. 

Widmo sygnału odbitego od powierzchni morza ma 
nieco inny charakter wskutek różnej wartości współ
czynnika odbicia w grani,ca-ch szerok,ości wiązk,L Ma
ksimum widma zostaje przesunięte w str.onę mniej
szych częstotliwości. Zjawisko to powoduje powsta
wanie dodatkowego uchybu przy pomiarze częstotli

wości. Uch~b ten jes,t kompensowany przez wprowa
dzenie popra,wki. Dokładna wartość poprawk•i jest 
trudna do us,talenia ze względu na jej zależność od 
stopn:ia pofalowania powierzchni morza. 

Radar Doppler,a typ DISS-3P 

Radar DISS-3P, instalowany w samolotach średnie

go ii dalekiego zasięgu produkc,ji radzieckiej, umożli
wia pomiar kąta znoszenia w zakresie ±25° oraz pręd
kości podróżnej w przedziale 200-1300 km/h. 

DISS-3P, którego schemat pokazano na ry,s. 12, jest 
radar.em czter,owiązkow~m. Wytworzony w nadajniku 
niemodulowany sygnał o częstotliw,ości 10 GHz i mocy 
5-7 W jest kolejno emitowany wiązkami 1-3 i 2-4 
anteny nadawczej i w 1tej samej ,kolejności odbierany 
przez antenę odbior,czą. Odbi,ornik ,wykonany jest w 

· układzi,e superheterndynowyrn z podwójną przemianą 
częstotliwości. Stanowi on, podobnie jak i nadajnik, 
typową konstrukcję dla tego zakresu częstotliwości. 

Uzyskany na wyjściu ,odibi,ornika sygnał dopplerow
ski ,steruje na przemian dwoma torami pomiarowymi 
częstotJ.iwościomierza. W częstotliwośc,i.omierzu uzys
kuje się dwa· napięcia stałe U1 i U 2, proporcjonalne 
do średnich kwadratowych częstotliwości widm w to
rach ,pomiar.owych. Na ,podstawie otrzymanych napięć 
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12. Schemat blokowy radaru DISS-3P 

Komu/o/or 
wiązek 

U1 = kFD1- 3 i U 2 = kFDz- 4 w przeliczniku obliczane 
zostaj ą war,tości prędkości podróżnej i kąta znoszenia . 

Przy rozpatrywa niu sygn ału wyjściowego ,odbi-orni
ka należy uwzględni ć szumy, l eżące w całym jego 
pasmie przenoszenia . Szumy zwiększają uchyb pom:a-. 
ru średniej kwadratowej częstotliwości widma sygna
łu dopplerowskiego oraz utrudniają działanie urzą

dzenia przy niekor zystnym stosunku sygnału do szu 
mu, co ma mie jsce podczas lotu na dużych wy,sokoś

ciach lub· nad spokojną powierzchnią morza. Wpływ 
szumów ,można .ograniczyć pr?Jez odpowiednie zawc:
żenie , pasm a przenoszenia toru pomiaroweg o. N aj czę
ściej na wejściu ,częstotliwościomierza stosuj e się filtr 
wąskopasmowy, prz-epuszczający określone pasmo sy
gnałów, a ,ob cinający szumy l eżące poza nim. 
Ponieważ śr,odkowa częstot1iwość widma dopple

rowskiego może, w zależności ,od prędkości samolotu , 

( 1//r li 

w 

Odbiornik 
Częsle>/1,wos: 

ciomierz />NeliClfliA 
(X 

/o 

Nodo;nik Synchro -
mzo lor 

fr/Ir 

J1JVL 
5 Hz 

zmien i ać swoją wartość w szerokich granicach, a 
skons truowanie fi ltr u wąskopasmowego odpowiednio 
przestra janego jest trudne, problem filtra cji rozwią- · 
za no w sposób pośredni. Na wejście nieprzestrajanego· 
f iltru , przepuszczaj ącego częstotli wości leżące w pas
mie 68-72 kHz podaj e s ię widmo częstotliwości po
średnich ,o środkowej częstotliwości 70 kHŻ, któr e u
zyskano w I mieszaczu w wyn ik u pr zem iany sygnału 

dopplerowskiego z odpowied nio dobranym sygnałem 

h eterndynowym. Przes traj anie heterodyny odbywa się 

automatyczn ie, za pomocą układu nadążnego. Schemat 
blokowy częst.otliwośc.iomierza , z zas tos.owanym w obu 
torach p0miarowych nadążnym układem wąskopas- 

mowej f iltracji, pokazano na rys. 13. 

Przełącza nie dwóch identycznych torów pomiar.o
wych dokonuje się za pomocą komutatorów 6, 8, 14 
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13. Schemat blokowy częstotliwościomierza radaru DISS-3P połączenia liniami przenwanymi między blokami oznacza j ą 
s przężenia mechaniczne 

28 TLiA 1973 nr 2 



Wykorzystanie zjawiska ... 
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u. Schemat blokowy przellcznika radaru DISS-JP 

synchronizowanych napięciem prostokątnym o często
tliwości 5 Hz, wytwarzanym w osobnym podzespole. 
Działanie toru pomiarowego przedstawić można na
s tępująco. 

Otrzymane na wyjściu ,odbiornika widmo sygnałów 
o środkowej częstotliwości F n dopr,owadzone zostaje 
wraz z sygnałem heterodynowym fn na pierwszy mie
szacz (1). W wyniku mieszania różn i cowego widmo 
sygnałów z-osta je przesunięte na śr,odek pasma prze
noszenia filtru wąskopasmowego (2). Pasmo filtru wy
brano z uwzględnieniem maksymalnej szernkości 

widma. 
Uzyskane w.id mo częstotliwości pośrednich, zgrupo

wane wokół częstotliwoś-ci: 

fpcz = f,, - fD (8) 

poddawane zostaje drugiej przemianie z tym samym 
sygnałem heterodynowym. W wyniku przemiany uzys
kuje się widma zgrupowane wokół częstotl i wości f ,. + 
+ f pcz; fn- f vcz; fn i ich kombinacji. 

Filtr (4) o pasmie przenoszenia 0-30 \kHz 1pr zepusz
cza widmo o środkowej częstotliwości f n - f pcz = F D• 

W ten sposób odtworzone zostaj e -oryginalne widmo 
dopplerowski,e. 

Z wyjścia filtru sygnał przez wzmacniacz m.cz. (5) 
doprowadzany zostaje na przetwornik li niowy czę

stotliwości w napięcie stałe (7). Na wyjściu przetwor
nika otrzymuje s i ę na pięcie proporcjonalne do śred 

niej kwa dra t,owej częstotliwości widma sygnału. Na
pięcie to za pomocą wibratora (11) jest porównywane 
z napięciem na potencjometr ze wykonawczym (10), 
sprzęż-onym m echanicznie z silnikiem (15) i mecha
nizmem przestrajającym heterodynę. Sygnał różnico 

wy po wZJmocnieniu steruj e silnikiem w ten .sposób, 
aby był zawsze spełn iony warunek określony równa 
niem (8), przy zachowaniu którego częstotliwość wid 
ma sygnału równa jest środkowej częstotliwości fil 
tru (3). 

W przypadku chwilowego zaniku sygn ału na wyj
ści u wzmacniacza ro.cz. heterodyna jest lini owo prze
strajana w zakresie 73-80 kHz, za pomocą s ilnika (15) 
zasilanego bezpośrednio z sieci 36 V/400 H z. Przestra 
janie heterodyny ,odbywa się do ,chwi'1i wykrycia przez 
detektor (12) sygnału il1a wyj ściu wzmacniacza ro.cz. 
Po wykryciu sygnału s ilnik ponownie zostaje podłą 

czony do wzmacnia-cza (16). 
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Podczas przestrajania heter.odyny wytwarzany jes t 
tzw. sygnał „Pamięć", za pomocą którego odłączon e 

zostają napięcia zasilające silniki wykonawcze M 1 i 
M 2 przeLicznika (rys. 14) .oraz uruchomiona zostaje sy
gnalizacja świetlna . 

Z suwaków potenc jometrów .wykonawczych, znajdu
jących s i ę w obu torach pomiarowych, otrzymuje się 

napięcia U 1 i U 2 sterujące przelicznikiem. Znając ich 
wartość można przez podstawienie Ui: = U 1 + U 2 spro
wadzić układ równań 1(7) do postaci: 

gdzie k 1 = const 

Ui: ± U tg et 
U 2=-----

2 

w 
Ui:sec a = -

k, 

(9) 

(1 0) 

Układ równań ,(9, 10) z niewiadomymi W i ce jest roz
wiązywany w przeliczniku pokazanym na r ys. 14. 
W2lmacniaczem operacyjnym sumu je s ię napięcia U 1 

i U2 -or az dokon uj e inwersji znaku uzyskanej sumy. 
Następni e napięcie - Uc: w członie {2) układu, za 
pomocą potencjometru o charakterystyce tangensowej, 

u,- + ui:tga 
zos<ta je przeks zta łcone do postaci ~ - i po-

2 
r ównane w członie (3) z napię ciem U 2• Uzyskany sy-
gnał różnicowy po wzmocnieniu steruje silnikiem M 1 

sprzężonym mechanicznie z potencjometrami tg a i 
sec a w ten sposób, aby napięcie odpowiadające pra
wej stronie równania (9) równaŁo się napięciu odpo
w.iadającemu lewej stronie tegoż równania. 

Suwaki potencjometrów zos tają w tedy ,odchylone o 
kąt a równy kątowi znoszenia . W podobny sposób, 

u 
przez porównanie napięcia Ui: sec a z napięc,i em -

k, 
uzyskanym z ą;:,otencjometru Rs, zasilanego s tabilizo-
wanym napięciem, otrzymuje się wartość prędkości 

podróżnej W. 

Konstrukcyjni e r adar składa się z ośmiu zespołów 

o łącznym c iężarze 67 kG, w tym 67 lamp ,i 46 tran
zystorów. 

Dok. na III str. okl. 
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PROBLEMY 
KSZTAŁTU SAMOLOTU NADDŹWIĘKOWEGO 

W „Technice L otniczej ,i Astronautycznej" 1971 nr 9 
ukazał się artykuł mgra inż. K. Gilewskiego pt. 
Kształt samolotu naddźwiękowego [1], w którym 
przedstawi,ono kształt samolotu nie wytwarz,ająceg,o 

fal uderzenLowych i nie mająceg,o oporu fa l,owego w 
prz.epływ,ie naddźwiękowym. Jak podkreśla sam autor, 
,,kształt typu przelotowego jest jedynym rozwiąza
niem samolo'tu :naddźwiękowego nie wy,twar,zającym 

fa l uderzeniowych w powietrzu", i dalej „kształt ten 
wpływa jednocześnie na zmniejszenie ,oporu ruchu 
samoI,otu naddźwiękowego o wielkość tzw. oporu fa
loweg,o". 
Zabierając głos na łamach TLiA, ograniczymy się 

tylkio do wyjaśnienia niektórych podstawowych za
gadnień a-erodynamiki opływu nadd~więkowego 

„kształtu typu przelotowego" - dając odpowiedź, czy 
kształt taki m a zer,owy opór falowy w pr.oponowa -
nym naddźwiękowym zakresie liczb Macha. 
Wyjaśnimy najpierw, ,c-o ito jest ,opór falowy. Opór 

fa lowy jest zjawiskiem właściwym aerodynamice 
prędkości przy- i naddźwiękowych . Związany jest on 
z transportem energii w dół przepływu od dala w 
postaci fal ciśn:ieniowych , na podobieństwo do ruchu 
statku, który płynąc wytwarza fale powierzchniowe 
na lustrze wody. Ocenę ,oporu fa lowego można d olm
nać ze skoku entropii na fa li. W pierwszym przybli
żen iu dla niewielkich zmian entropii opór mażna 

wyrazić ,[2] : 

Too f X = -- drn (s - Sa,) 
Uoo A 

gdzi-e: 
T oo, Uoo, Soo - odpowiedni,o temperatura, prędkość 
i entropia gazu w nieskiończoności, 

x; - -opór falowy, 
s - entr.opia za fal ą, 

A - powierzchnia przekroju. 

Każdemu pojawieniu s ię ,fa li uderzeniowej w prze
pływie towarzyszy wzrost entropii, a więc i wystą

pienie oporu falowego. Dla zakrzywfonych fal ude
rzeniowych nierównomierny wzrost entr,opii za falą 

powoduje pows-ta.nie wirowości, co prowadzi do zwięk
szenia oporu ,falowego. 
Według liniowej teorii Akkereta opór falowy pr,o

filu składa się z :dwu części: 

- składowej pr,oporcjonalnej ,do kwadratu kąta na
tarcia, która n-ie zależy ,od geometrii pr.ofilu i równa 
jest zeru tylko dla zerowego kąta natarcia, 

- składowej, której wielkość zależna jest od gru
bości profilu i s'tanowi opór pr,ofilu przy zer,owej sHe 
nośnej. 
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Naddźwiękiowy opływ ciała przelotowego 

Rozpatrzymy teraz naddźwiękowy opływ ciała ,prze
lotoweg,o przedstawionego na rys. 2, w pracy {1]. Nie
stety aut-or nie określił explicite r.odzaj u przepływu 

(płaskl, •osfowos,ymetryczny itp.), jak również nie po
dał, czy rozpa,truje aer,odynamikę gazu idealneg,o, czy 
rzeczywistego. Na rys. 1 przedstawił tzw. klasyczny 
kształt samoJ.otu. Należy przypuszczać, ie ,kształt ten 
pokazuj e schematyzowany kadłub samoLotu, a więc 

jest to ciaŁo -osiowosymetrycme. Jeżeli zastosujemy do 
•tego ciała procedurę podaną przez autora „przecięcia 
,w:z;dłuż osi klasycznego kształtu samolotu ... i ,odsunię

cie obydwu części .na ujemną ,odległość h" (co to jest 
ujemna odległość'?), otrzymamy kształt przedstawio
ny na rys. 1. 

Q7 
- +·
o 

1. Trójwymiarowe ciało typu przelotowego uzyskane z kla
SYC'Zll•e.go J(sz-taltu samoło'tu = [łomocą [Pr,ocedury opl.san-ej 
w r11 

Opływ tego ciała jest trójwymiarowy. W dalszej 
tr,eści artykułu autor nie rozważał trójwymiar•oweg,o 
opływu, zaś z r ysunku 2 wynika, że „kształt typu 
prze1otowego" ma niesikończc,ne wydłużenie. Wobec 
teg,o rozważymy ,osobno przepływ ·plaski i osi,owosy
metryczny wokół ciała prz.elotoweg,o. Przyjmijmy na 
początek, że gaz jest idealny, w·skazując potem tylko 
na pewne ,efekty ,gazu rzeczywistego. 

W przypadku pła skim qpływ „kształtu przelotowe
go" odpowiada -opływowi dwupłata Busemanna. Przed
stawimy tu uproszczoną analizę takiego opływu, wy
jaśniając dokładnie mechanizm zmian oporu falowego 
dwupłata. Prof-il dwupłafa Bus·emanna ma postać 

dwu równor.amiennych trójkątów, ustawionych wierz
chołkami do siebie •o podstawach równoległych do 
kierunku przepływu -w nieskiończoności. 

Krawędź nataroia każdego prnfilu powoduje falę 

uderzeniową skierowaną do wnętrza dwupłata ,oraz 
falę Macha skierowaną do przepływu zewnętrznego. 

Dla danej liczby Macha przepływu niezaburzoneg,o 
Ma= geometria dwupłata jest tak ukształtowana, że 
na wierzchołek każdego trójkąta pr,ofilu pada fa la 
ud erz,eniowa z krawędzi natarcia przeciwległ,eg,o pro
filu. Ta fala uderzenit0wa zmienia z dokładnością do 
małych drugiego rzędu lkierunek przepływu wzdłuż 

przedni-ej ścianki ,profilu na kierunek równoległy do 
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Problemy kształtu ... 

ki erunku przepływu w ni es kończoności , nie odbijając 
się od wierzchołka. Dalej przepływ zmieni znowu kie
runek na równ oległy do ,tylnej ścianki prof,ilu w fali 
rozrzedzeniowej , która wystąpi u wierzchołka profilu. 
Ta fa la .rozr zedzeni,owa powinna paść na przeciwległy 
profil ta k, aby zneutralizować ogonową falę uderze
niową. 

Zgodni e z l in iową teorią Akkereta, przyjmując, że 

kąty wierzchołkowe w trójkątach równe są e, ciśnie
nie na przedn,iej ścian ce pr,ofilu AB będzie stałe i 
współczynnik ciśnienia będzie równy: 

28 
CpA/J = . ! 

V Ma;, - I 

W obszarze BOB'P współczynnik ciśnienia wzrośnie 

wskutek padającej fali ud erzeniowej do wartości: 

48 
CpBOB'P = ---;=::;:==-

J/Ma;, - l 
Ponieważ fa la r,ozrzedzeniowa powoduje spadek 

współczynnika 

nik ciśnienia 

równy 

28 
ci śnienia o~:====-, to 

J/Ma;, -1 
na tylnej ściance profilu 

yMa;,-1 

współczyn

BC będzi e 

\.vspókzynniki c.iśnienia na ściankach AB i BC pro
filu są s1obie równe, więc wypad~owa s iła tych ciś

nień będzie stanowiła tylko siłę nośną . SP-a ta jest 
zrównoważona przez równą co do wartości, l ecz prze
ciwn:ie skierowaną, siłą powstającą na przeciwległym 

profilu. Tak więc w rezultacie otrzymujemy zer,owy 
opór falowy oraz zerową siłę nośną dwupłata Buse
manna ,o ,określonej geometrii opływanego z określoną 
liczbą Macha Ma= zwaną liczbą Macha obliczeniową. 

Jeśli dwupłat opływany jes t z inną niż obliczenio
wą liczbą Macha, to fa le uderzeniowe z krawędzi na
tar,c,ia nie pa,dają na wierzchołki profili, wobec czeg,o 
rozkład ciśnienia na profilach ni e jest symetryczny. 
Opór fa lowy wynosi wtedy pewną skończoną wartość 

nierówną zer-o. W o;>isanym wyżej przypadku opływu 
dwupłata kąt natarcia -a równy był zeru. Dla nieze
roweg,o kąta 1natarcia opływu opór falowy takiego 
dwupła ta Busemanna także n ie będzie równy zeru. 
Teoretycznie możliwe jest u zyskanie zerowego oporu 
falowego dwupłata Busemanna w pewnym zakresie 
l iczb Macha :pr:zez zmianę jego geounetri'i, 't'j . odpo
wiednią zmianę kqta .profilu lub też zmianę odległości 

profili. Przesuwają c odpowiednio do przodu lub do 
tyłu względem siebie wierzchołki profili można uzys 
kać dla niezerowego kąta natarcia a zerowy opór fa 
lowy związany ze s kończoną grubością profilu i opór 
fa lowy takiego dwupłata będzie równy oporowi fa
lowemru •pła skie j ipłytki. 

Należy wspomnieć, że zerowy opór falowy d w u
płata Busemanna występować też będzie dla pewnych 
liczb Macha różnych ,od obHczeniowej. Będą to takie 
liczby Macha mniejsze ,od obliczeniowej, dla których 
fala ud erzeniowa po jednokrotnym lub wiel,okrotnym 
odbiciu od przednich ścian e k profili trafiać będzie na 
przeciwległe wierzchołki . W pracy ,[3] przedstawiono 
,odpowiedni wykres, z którego można dla danej geo
metrii dwupłata odczytać wartości liczb Macha, dla 
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2. Opływ dwupłata Busemanna o tr ójkątn ych p rofilach 

wC , 
4Tt7ci' 
{O ,-~-r- ,--,- --.---.-,~-.----,-

0.9 1----+-~-~~- ~ 
Miejsce geometryczne 

o.a maksymalnego f---f------J'--.1--------1 
l'Vspó{c zynnika oporu 

Q7 

0,6 -- - -1---~~-+--+--t---1 

0,5 l--ł---+---,f-

0, 4 

~ 

'.,',, ' ,I 

M. --
Q9 

w ' VM~ -( 

O
/ 

--=----=--===- G 

=========-~ ' 
1,1 1,2 1.3 1,4 1,5 1,ó 

.:.2,.. wG/c 

J. Opór fa lowy ńwuplata Busemanna w przepływie nad
dźwiękowym [3] 

4. Naddźwiękowy opływ płaskiego cia ła prze lotowego z pra
cy [I] gazem idealnym 

których opór falowy będzie równy zeru. Dla li czb 
Macha, dla których spełniona jest nierówność 

VMa 2~ - l . G/c > 1 fala uderzeniowa z krawędzi na
tarcia nie pada na ściankę :przeciwległego prod'iilu i 
opór lfa1owy dwupłata osiąga całkowitą wartość ijak 
dla pojedynczych profili. 

P,o omówieniu podstawowych zjawisk gazodyna
micznych -opływu dwupłata Busemanna, wrócimy te
raz do opływu ciała przelotoweg,o rozważaneg o przez 
mgra inż. K. G'i'1ewskiego . . Przyjmując , że ciało to, ja}k 
powiedzieliśmy , jest płasklie i zastępując zaokrąglone 

naroża ,ostrymi, ,opływ jego można przedstawić jak 
na rys. 4. 

Wszystkie uwagi, które p odano dla przypadku dwu
płata Busemanna ,o profila,ch trójkątnych odnoszą się 

także do powyżE!j rozpatrywanego układu. 
Zastanówmy się teraz nad ·przypadkiem osiowosy

metrycznego opływu k szta1tu przelotowego. Opływ 

naddżwięrk,owy ·teg.o kształtu odpowiada opływo,wi dy
fuzora naddźwiękowego zbieżno-rozbieżnego, ostatecz-
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l 5, ' 

. Czofor.a fo lo 
uderZQMIO łlfO 

5. Zbieżno-

-rozbieżny 

dyiU'ZOr ja,k,o 
ciało przelo
lowe osiowo
symetryczne 

6. Opływ wlotu dyfuzora 
naddźwięko,wego w przy
padk u liczby Macha 
Ma oo < Maobt 

7. Dwa przypadki opływu osiowosymetr ycznego 
przelotowego z [l] 

kształtu 

ny więc model opływu ,:ależeć będzie od geometrii 
s* 

dyfuz.ora, w szczególności od stosunku - oraz l icz,by 
S1 

Macha Maoo. Analizując przepływ przez taki dyfuzor 
możemy g,o w ,pierwszym przybliżeniu potraktować 

jako odwrotną dyszę Lavala. Określonej więc war-
s* 

tości- z rys. 5 odpowiada liczba Macha Maobl, którą 
S1 ' 

można określić ze wzor u: 

X+ 1 

S1 l [ I+(>< - l)Ma2/2 ] 2
<x-IJ 

7 = Ma (>< + 1)/2 

· Dla ,opływu z liczbą Macha Maoo < Maobt gardło 

dyszy jest za ,wą•skie na to, by prz,epuścić cały wy
datek odpowiada'jący przekrojowi S1, zmuszając nad
miar wydatku do ,opływu zewnętrznego. Wskutek te
go :przed w lotem powstarnie silna uderzenLowa fala 
cz-ołowa (rys. 6). 
Ponieważ na szerokości wlotu fala j.est prostopadła, 

więc przepły,w za falą j-est poddźwiękowy i ten pod
dźwięlwwy strumień rnzpędza się do prędkości kry
tycznej (Ma= 1) w przeikrnju krytycznym. Jednakże 
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konieczne zwężenie rurki prądu dla osiągnięcia pręd 

kości krytycznej jes t teraz mniej sze niż odpowiednie 
zwężenie w gardle dyszy; związane to jest ze stratą 

ciśnienia całkowi,tego na prostopadłej fali uderzenfo
wej . Tak więc w takim dyfuzorze nie -otrzymamy 
prędkości naddźwięk,owej nawet przy obliczeni,owej 
liczbie Macha. Na to, by cały wydatek ,odpowiadający 

przekrojowi s1 przechodził przez gardło dyfuzora, pro
stopadła fa la uderzeniowa powinna być „pochłonięta" 

przez dyfuz,or. Nie wdając się w dokładniejszą anaHzę 
pracy dyf uzora z falą uderzeni,ową, ograniczymy się 

do stwierdzenia, że charakter opływu dyfuzora zależy 
od tego, czy cały wydatek odpowiadający przekrnjowi 
wlotowemu s1 i l iczbie Ma

00 
przechodzi przez gardło, 

czy też nic. W związku z tym w zakresie ;prędkości 
naddźwię~owych możliwe są dwa przypadki statecz
nego opływu kształtu przelotowego, przedstawione na 
rys. 7. 

Przypadek a odpowiada opływowi z odsuniętą falą 
uderzeni-ową i dowodzenie istnienia oporu falowego 
nie jest tu koni,eczne. 

Przypadek b odpowiada ,opływowi ze związaną falą 
uderzeniową, przy czym przepływ jest wszędzie na,d
dźw,ięk,owy. Jeżeli krawędzie są ostre ,(zerowa gru
bość), w tym teoretycznym przypadku możliwe jes<t 
zredukowanie intensywności fa l aż do d'ali Macha. 
Wtedy oczywiśde opór fa lowy też dąży do zera. Nie
stety jest t-o przypadek czysto akademicki. Można tu 
jeszcze nadmienić, że przepływ przedstawi,ony na rys , 
7 charakteryz,uje się pewną histerezą, tzn. dla tej sa
mej liczby Maoo = Maobt może reałizować się przy
padek a lub b w zależności od sposobu r.ozpędzania 
do tej prędkości [4]. 

Jak już wspomniano, przypadek b jest czysto teo
r etyczny, a to z dwu powodów: 

1) w praktyce w dyfuzorze nie realizuje się s pręża 

n.ia bezuderzeniowe, 
2) nie można ,(choćby ze względów technologicznych) 

wy,k,onać krawędzi ,o „zer-owej grubości", jak również 
nie wskazane jes,t s tosowanie ostrych krawędzi na
tarcia, gdyż pra~tycznie uni,emożlirwiają •one lot na 
kątach natarcia a=/= O (wzlot) . 
Należy nadmienić, że aerodynamiką ciał przeloto

wych interes,owało się wielu gazodynamików i bada
nia w tej dziedzi,nie zarówno teoretyczne, jak i do
świadczalne prowadzone były intensywnie w latach 
30 i 40. 

Dla dużych naddźwiękowych prędlmści opór ciała 

przelotowego •osiowosymetrycznego, takieg-o jak na 
rys. 8, można obliczyć przy założeniu gazu idealnego. 
Wyniki badań przedstawia wyikres zacz,erpnięty z [4]. 

Jak wy,nika z wykresu, najmniejszym oporem falo
wym charakteryzuje się s•tożek. 

Wszy,stko, co zostało opisane, odnosi się do opływu 
gazem idealnym. Efekty gazu rzeczywistego w zakre
sie prędkości naddźwiękowych (Maoo < 5) można o
graniczyć do wpływu lepkości gazu na przepływ. 

Wpływ ten przejawia się w posta.ci warstwy przy
ściennej na granicy gaz---ścianka, jak .i możliwości 

utraty stateczności ruchu w pobliżu ścianki, co pro

wadzi do oderwania przepływu. Oba te zjawiska 
w sposób ,decydujący zmierriają ,obraz przepływu eli
minując np. możliwość :bezuderzeniowego rs prężenia w 
naddźwięk,owym dyfuzorze zbieżno-r.ozbieżnym. Nara
stanie grubości warstwy przyściennej wzdłuż ścianki 

powoduje 'Powstanie fali uderzeniowej przy opływie 
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Problemy kształtu ... 
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8, Współczynnik oporu wlotu ksztallu przelotowego jak n a 
rys. w funkcji parametru k = Ma = sin a; f = 1 - klin; 
f ~ O - stożek 
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9. Współczynnik oporu cia ła osiowosymetrycznego ze sta
tecznikiem: a ) ciało osiowosymetryczne ze stożkiem; b) cia
ło przelotowe; c) ci ało przelotowe z zamkniętym kanałem 

wewr-ętrznym 

nawet płaskiej pły-tiki, zaś ,oder,wanie ,przepływu na 
ostrych krawędziach .lub przy współdziałaniu fa li ud e
rzeniowej z warstwą ,przyścienną, jak to ma miejsce 
przy ,przepływi,e przez dwupłat Busemanna lub dy
fuzor, zmienia ,obraz .przepływu ,od s·tr.ony jakościowej 
i ilościowej. Potwierdzają t•o ba dania -eksperym ental 
n e. W pracy 1(5] przedstawiono wyniki badań, które 
w,skazują, że zmniejszenie oporu ciała :przeJ.otoweg,o 
w stosunku do tak,i,eg,o samego ci a ła ni,eprzelotowego 
występuje w zakresie liczb Macha 1 ,;;;; Ma ,;;;; 1,2. Po
wyżej liczby Macha Ma= = 1,2 opór ciała przeloto
wego jest znacznie większy (rys. 9). 

Nie można mówić o likwi dacji ,oporu fa lowego w 
opływie naddźwiękowym jak:iegok,olwiek kształtu cia
ła . Można natomias·t , co jest przedmiotem ba dań aero
dynamików, ,p.oszukiwać kształty o minimalnym opo
rze falowym w -określonym zakr-es ie liczb Macha . 

Przez zastosowanie kształtu typu przelotowego moż 

na teoretycznie zr·eduk,ować opór falowy tylko o skła
dową spowodowaną grubością i dla dan ej geometrii 
t ego kształtu możHwe to jest tyl,ko dla pewnej liczby 
Macha. Z e względu jednak na trudn.ości praMycznego 
zrealiz.owania teoretycznie możliwych przypadków 
opływu, w których nas tępuje powyższe zmrneJszenie 
op,oru fa lowego, kształt typu przel,otoweg,o nie znaj
duje zastosowania jako u:kład ,samolotu naddźwięko 

weg,ó. Zagadnienie minimalizacji oporu falowego sa -
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molotu naddźwiękowego stanowi temat wymagający 
opracowania, które wykr acza poza ramy tego artykułu. 

Uwa,gi końcowe 

Omówimy teraz pewne nieścistłości zawarte w pra
cy t[l]. 

1. Autor, mówiąc o fa li ,powsta j ącej na przodzie 
kształtu przelotowego (rys. 2) nazywa ją falą z.gę 

szczeni1ową l-a-1, sugerując tym samym, że ,intensyw
ność tej fali jest znacznie mnie jsza niż czołowej fali 
uderzeniowej opływu klasycznego kształtu samolotu. 
Po pierwsze, ponieważ przedstawione na rys. 2 ci ało 

jest p1askie, nie można mówić o fa li l-a-1, gdyż wy
stępują tam dwie skośne ifale. P,o drugie, fa le te nie 
są zgęszczeniowe, a stanowią fa le uderzeniowe o in
tensywn·ości ,odpowiedniej do kąta opływanego naroża. 

2. Fale, o których mówiono powyżej nie k,ończą się . 
w punkcie a, tak jak to zaznaczono na rys. 2. Punkt 
a staniowi punkt przecięcia dwu fa l, które następnie 

odbi j ają się •Od ścianki lub t-eż mogą lbyć wygaszone 
przy zastosowaniu odpowiedniej geometrii profili dla 
określonej liczby Macha. 

3. Nie podano co autora skłonHo do przyj ęcia sto
sunku Sr/Sn = 2 w ciele typu przelotowego. Przec i eż 

,ogranicza to za'St•osowanie proponowanego kształtu ty
pu przelotowego do prędkości naddźwiękowych więk
szych od Ma 

00 
= 1 2,2. Gdyby przy,jąć stosunek ten 

równy 1,011 można byłoby twierdzić, że kształt typu 
przelotowego ma zastosowanie już od liczby Macha 
Ma

00 
= 1,12, a więc praktycznie dla całego zakresu 

naddźwlęk,owego. 

4. Autor twierdzi, że z punktu w~dzenia aerodyna
miki kształ,t ty,pu przelo,towego stanowi przejście od 
,,aerodynamiki zewnętrznej" do „aerodyna•miki we
wnętrznej". Stwierdzenie to jest nieprawdziwe, gdyż 

nie można rozpatrywać -oddzielni e przepływu we
wnątrz i na zewnątrz ciała. Oba te przepływy, jak t,o 
pokazano powyżej, są ściśle ze sobą związane. 

5. Z tekstu artykułu wynika, że opór ciała typu 
przelotowego •o ·proponowanej ,geometrii w zakresie 
lic21b Macha Ma

00 
_ < 2,2_ składa się z oporu tarcia po

włoki zewnętrznej, oporu przepływu powietrza w ka
nale wewnętrznym oraz strnt wynikający~h z upustu 
powietrza z kanału wewnętrznego. Zapomniano o 
wpływie strumienia ,_;,,ylotowego upuszczanego powie
trza z kanału wewnętrznego na przepływ zewnętrzny, 
a będzie to rz.ecz niebagatelna. Strumień wypływający 
do naddźwięk,oweg,o przepływu zewnętrznego (rys. 12) 
pra cy ,[l] będzie powodował oderwanie warstwy przy
ściennej na .powierzchni zewnętrznej, czemu towa 
rzyszyć będą silne fale uderzeniowe [6]. 
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nowości techniczne 

PROTOTYPY SAMOLOTU AX 

W rama,ch progr,amu AX ukoń,czono n iedaw,no bu
dowę ,dwóch ,różny,ch prntotypów przez.na,czonych d la 
UISAIF samolotu bezpoś,redniego wsparcia o udźwigu 

uzbrojenia ponad 7000 kG. J est to prototyp Northrop 
A-9A i prototyp FaJ,rchild A-l0A. Oba prot,otypy są 

napędzane siLnikami dwuprzepływowymi o stosunku 
wydatków ok. 6:1 - N o.rthrop A-91A si ln ik,ami Aveo 
Lycomi,ng F.102 o ,ciągu 31 7,5 k G, Fairchild A-lQIA 
siJ,nikam i General Electric TF34 ,o ciągu 41 oo, kG 
(warto tu przy,pomnieć, że pierwo bnie do napędu 

samoliotu AX zamierzano zastosować turbinowe sil
niki śmigłowe) . Ffrmy INorthirop i Faiirchild mają 

przekazać do prób eksploatacyjnych - które będą 

,przeprowadzane przez Airr Force Flight Test Center 
w bazie 'Bdwar,ds - jeszcze po jednym prototypie. 

P rogram AX stanowi p:erwszą :próbę US!AIF bu
dowy samolotu przeznaczonego s,pecjaLnie do 'bezpo
średniego wspa,rcia woj,sk lądowych. iPonieważ koszty 
programu mają ,być og-rank:zone następne fazy roz
woj u samolotu będą ,realizowane dopiero wówczas, 
gdy prototypy wykażą swą przyda t:ność. 

SAMOLOT NA LINIE LOKALNE MYSTERE 30 

Rozwinięty z samolotu służbowego AMD Fakon 20 
samol,ot na linie lokalne Fakon 20T, nazwany ostat 
nio My,s,tere 30, otrzymał zamiast s ilników General 
Electric CF700-2D2 o ciągu 1900 kG i stosunku wy
datków 2:1 si lniki Aveo Lyooming ALF502D o ciągu 
25 00 kG i s tosunku wydatków 6:1. Silniki te zapew
nią mu odpowiedni nadmiar ciągu w przypadku 32-
-mie jscowego układu kabiny pasażerskie j oraz zmniej
szą zużycie paliwa. Zmiana silników spowodowała 

pewne opóźnienia w budowie prntotypu, w związku 

z czym pierwszy lot samolotu musiał zostać przesu
nięty na koniec 1972 ,r. 

Samolot Mystere 30 ma rozpiętość 16,55 m, r,ozwija 
maksymalną prędkość przelotową 830 km/h może 

przewozić 29 pasażerów na trasie 1360 km. 

Warrto wspomnieć, że do polowy 1972 r. firma AMD 
s1przedała 284 samoloty Fakon 20, co stwarza dobre 
perspektywy również dla samolotu Mystere 30. 
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ZMODYF-IKOWANY SAMOLOT CESSNA 421 

Firma Robertson Aircraft Corp. zastąpiła w jednym 
z egzemplarzy samolotu Cessna 421 Golden Eagle do
tychczasowe konwencjonalne klapy do l ądowania kla
pami Fowlera sprzężonymi z lotkami. Układ ten, zwa
ny Flaper,on (klapo-lotki) zapewnia zmni,ejszenie pręd
foości oderwania ,od ziemi ze 193 do 136 km/h i skró
cenie rozbi egu z 620 ,do 450 m. ~Japy wstały poza 
!tym ,sprzęg1nrięte ze s·terem wysokości, co czyni zbęd
nym wyważanie samolotu po zmianie położenia klap. 

Dostawy zmodyfikowanych samolotów C'ć'ssna 421 
miały S'ię rozpocząć w sierpniu 1972 r. 

DOŚWIADCZALNY ŚMIGŁOWIEC BOEING-VERTOL 34 7 
Z PRZESTAWIALNYM SKRZYDŁEM 

Od 26 stycznia 1972 r . przeprowadzane są próby 
doś1wiadczalnego śmigłowca z przestawialnym skrzy 
dtem Boeing-Vertol 347. Wstępny program prób zo
s tał wykonany na „czystym" śmigł,owcu CH-47 Chi
nook, który jednak wykazywał w stosunku do śmig 

łowców seryjnych wiele istotnych udoskonaleń i mo
dyfikacji. Między innymi udało si~ znacznie obniżyć 

pozfom wytwarzanego przez niego hałas u i ul epszyć 

system sterowania. Wpr.owa dzone modyfikacj e ,objęły 

zastosowanie czterołopatowych wirników nośnych 

Delta 3, przedłuż,enie kadłuba ,o 2,8 m i dokonani e 
w nim pewnych zmian s,trukturalnych w celu umoż 

Hwienia póżnie,j sze j zabudowy skrzydła, zas tosowanie 
s,ilników ,o większej mocy Aveo Lycoming T55-L-11 
(ok. 4000 KM), 1przekła'dni ze śmigłowca CH-47C, no
woczesnego systemu a utomatycznego sterowani,a i cho
waneg.o podwozia. 

P,o zakończeniu wstępnej fazy badań śmig łowiec zo-
stał wyposa•ż,ony w przestawialne skrzydło o powierz
chni 31,6 m 2, z prostymi klapami szczelinowymi. 
Skrzydło zostało tak dobrane, aby śmigłowiec mógł 

wylwnywać zakręty z ';przechyleniem 60° przy ciężarze 
całkówHym 20 400 kG i prędkości 315 km/ h, co daj e 
obciążenie 2 g . Skrzydł,o zostało zab udowane na grzbie
cie kadłuba w celu zapewnienia odpowiedniej ,odleg
łości od ziemi. Położenie skrzydła wzdłuż osi podłuż
nej wyibrano w ten s posób, aby w czasie wykonywa
nia manewrów 2 g oba wirniki nośn e prac-owały w 
gra nicach rdopU1szczalnych ,obciążeń, nawet w przypad
ku sk,rajnych położeń środka ciężk,ości. Kąt u stawie
nia skrzydła można z,mieni,ać w zakresie od -10 do 
-l-- 85° . Automatyczny, ,elektryciny system ,sterowa nia 
zapewnia odpowiednią współpracę skrzydła i wirni
ków w całym zakresie warunków lotu. 
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Konstrukcja samolotu 

1 - płatowiec 
2 - lkadlub 
3 - IIlO:S kadłuba 
4 - kab:lna zatogl , kabina pa-

.saże'l"Ska 
5---, okno 
6 - drzwi 
7 - wyjście awaryjne 
8 - ,poikrywa 11.llku 
9---, wręga 

IO - 1PodlużnLoa 
11 .- 1pokryO!e 
12 - ,ogon 
13 - Sk.r ZY'd1P 
14 - owiewka łączenia skrzy

dła z kaWube,m 
15 - nosek skra:yd1a 
16 - o,pro:flillowanle , końcówka 

skr.zyd!la 
17 - dźw.!.gar 
18 - 'Lotka 
19 - !ICla't)lka wyważ.ai:jąca 

20 - ild.apa 
21 - hamulec aero dynamiczny 
22 - slot 
23 - :ż.eibro 
24 - światw POZYCYJne 
25 ~ migacz, św,iaMo blysikowe 
26 - olme1e główne 
27 ~ w!lie.-nilk 
28 - [POdiwo!ZA,e 
29 - [Podwozie 1Dr,zednJ.e 
30 - ,podwozi,e główne 

31 ~ ~rywa IDO<i'wozd.a 
32 - IDletwa, pletwa grzbieto-

wa 
33 - kierownica st r ug 
34 - usterzen,ie 
35 - usterzenie poziome 
36 - stateczrui!k pooomy 
37 - ster wysokości 
38 - usrerze<nLe pionowe 
39 - stateczni k pl=rovy 
40 - ster kiecrunku 
41 - ,m echaniz.my stero~vania 
42 - ~ StPól na1pęctowy 

43 - śmllglo 

H - silnik 
45 - lo:ż.e s:11.ruika 
46 - gon ooQa silnika 
47 - .-,etlektor do lądowania 
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Aircraft Structure 

1 - air.fratme 
2 - :flusel.age 
3 - ,nose 
4 - cockpJt ; cabin 
5 - window 
6 - d oor 
7 - eme11gency ,exit 
8 - hatch <:Loor 
9 - frame 

10 ---, stri'nger 
Jl - skin 
12 - ,ta.iJI 
13 - :wlng 
H - wing-to-<fusel age tillet; 

w;ingroot fai rin g 
15 - wln.q nose 
16 - wJngtip 
17 - win.I( ~ par 
18 - aileron 
19 - tnlm,m.Lng tab 
20 - tlafp 
21 - braJce !la,p 
22 ~ slot 
23 - rub 
24 - navlgatlon 11,lgh t 
25 - f lashin,g ILi,ght 
26 - mail.n f1tt.Lng, wing j oi nt 
27 - acoess door 
28 - Qand:l!n,g ,gem·, under-

ca:r.nla,ge 
29 - n ,ooe lanldlng g ear 
30 - ,m,ain Jandiln,g ,gear 
31 - landlng gear d oor 
32 --.J do1'S!ll tin 
33 - tence 
34 - tail ,un~t. empennage I 
35 - :horlzontal tall unit 
36 - horiq,ontal stab:llizer, t.ai l 

plane 
37 - e:I,cvato r 
38 - v ertical 'tail un'lt. fin a nd 

['llld:de r 
39 - v e,rtic.al s'talbllLzer , -fin 
40 ~ riuddct" 
41 - ,co nltr,o.Ls 
42 - 1Dower ,plant 
43 - 1Pr ope41e,r 
44 - e,nglne 
45 - engine m ountin g 
46 - ,englne nacelle 
47 - landin;:( -light 

KOHCTpyKU,HSI 

caMoneTa 
1 - nnauep caMoJieTa, 
2 - cj:>ro3eniu K 
3 - HOC cj:> I03eJIJl}l{a , HOCOBBH 

,;acTb cj:>I03eJIJl}l{d 
4. - Ka611Ha 3K11.na»{ a, nacca

}1{11pcKan KaCi11Ha 
5 - OKHO 
6 - .n;aepb, BXOA, BXOAH01-, 

JIIOK (,!IJl>I 3K11na}l{a) 
7 - anapl1ttllbl>l Bb)XO,ll 
8 - KPbl lllK3 JIIOKa 
9 - lli!laHrOyT 

10 - CTPl1I•Irep 
LI - 06lll11BKa 
12 - XBOCT 
13 - KpbIJIO 
14 - 3am<3, o6reKaTeJib 
1J5 - BOCOK Kpb!Jlll 
16 - KOl·l~eBoJ1. 06 eKa'l'eJlb 
17 - JIOH}l{epoH 
18 - 3n epoa 
19 - TPI<MMep 
20 - ~l1TOK-3 a KpbIJIO K, 3aKphI 

JIO K 
21 - TOpM03HOJ71 UV,1TOK, 803-

AYWHbl t'l TOpl\103 
22 - n pe,!IKpb!JIOK 
23 - peCipo, nepBJopa 
2-l - a~po11 a:n-1ra~H0HI !hrii o-

ro11b (AHO) 
25 - 6JII<HKep, npo6neCKOBblft 

orOHb 
26 - CTb!KOBOi-i y3en 
27 - CMOTpoaoW: JIJ01.f0K, JIIOK 
2.S - lllaccw 
29 - 1-1ocoaoe w accv1, rrepe;~-

1-1 ee macew 
30 - r J1aa1-1b1e w acc t.1 
3 1 - c·raopKa lll3C CI<, ll(l<TOK 

1.Uacc 11 
32 - lta,llcj:>I03eJifDKHhl1'1 KI<Jlh 
33 - a9pO,D.11HattJ.1'-leCKJ1t°l rpe-

6eHb 
34 - XBOCTOBJC onepeHI<e 
35 - ropw30HTaJ1bHOe onepe111<e 
36 - CT36I<JII<3<'lTOp 
37 - py Jib DblCOTbl 
38 - aepTI<KaJibHOe onepeHwe 
39 - KI<Jlb 
40 - pynh noaopo1a, pynb na-

npaaneHwn 
41 - MexaHM3 lVlbl y rrpaane1-n1H 
42 - C>IJIOBaR yc1 <'lHOBKa 
43 - Bl1'I·IT, B03AYWI-lblt-i B l1 11 1' 
44 - ,!IBI<raTeJlb 
45 - paMa KpenneH I<R 1~1rnra

Tenn 
46 - roH,!IOna ,I1B11raTe.nR 
47 - noca,!IO'HiaR ej.Japa 
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I Die Flugzeugkonstruktion 
I 

1 - die ZeHe 
2 - der Ruml)'.f 
3 - d!l.e IRumpfnase 
4 - die Kabine, der Fi.i.hrer 

raum , de;r B esatzungs
rawm, de r Passagle<rraum 

5 - das iFe.nste.r 
a - ilie Tur, d er Elinst i eg 
7 - ,d e:r INotau,sgang 
8 -, der [;o chdedkel 
9 -, das s ,pant 

10 - ,d ecr Lllngstr ager 
11 - d!l.e iBeiplankung, die B e-

s,paonnru.nig 
12 - d as H eok 
13 - d er Flugel, der T ragflugel 
14 - d as Ubergangsverkleidun g 
15 - d i e J.'l~gelnase 
16 - <I.as Fltige'l~nde 
,27 -< d e.r HOllm 
18 - das Quenuder 
19 - die Tr,lmmkla'PJ)e 
20 - d.le Kl.a'®e. die W olbungs

Jc la1ppe, d ie Lanld e'kla•ppe 
21 - di.e J3remsklappe, die 

Stu 1'2il'Lug'bremse 
22 - der SchlitzvorfJUgel 
23 - d ie [Rippe 
24 - die iKennlichte. d ie P o-

sltlo nslich'te 
25 - d er Blink,er 
26 - d e,r .Hall.llpbbe-scMa,g 
27 - das Schau1o·ch, d f/s I-Ia,ncl-

loc'h, dl.e Wadtun,gsofiln un.g 
28 - d.as Fa'hrwe,rk 
29 - da~ Bu~talwwe.-Jc 
30 _, das Ha.utpllfah11werk 
31 - die FahrwerktUr 

Flosse 
Grenzschichtzaun 
Le:irtlwel1k 
Hi:ihenleitwerk 
H oh enflosse 
Hóhenruder 

32 - die 
33 - d er 
34 _.J d a.s 
35 - ctas 
36 - die 
37 - das 
38 - das 
39 - dle 
40 - das 
41 - d e1· 

Sed te.nleitwenk 
Selte.n.f1osse 
Seitenr,ucter 
SteuerunigS(111echa n is-

JnillS 
42 - ,das rr r,i,eibw,e,rlc 
4.3 - dle LLl!ftsch rau.be, d er 

,P,ro,peiller 
44 - das Motor 
45 - <l.as Motorlager 
46 - die Motorgondel 
47 - d er Landesch einwer:fer 
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Hosocn1 H3 nonhun1 

O6'be,llv!HeI-ll1e ABl1al_\110HHOJ/! 11 JJ:a11raTeJibHOi1 TTpo
MblUIJleHI-IOCTl1 „,n:eJibTa" 0,IIH11M 113 nepBb!X B TTOJibll.!e 
nOJJY'Il1JIO npaBa KpynH0H 3trnH0Młl'IeCJ{OH Opra1u13a -
1.11111, ,11eJiaR TIO'l11H B HOBblX MeTO,llax nJiaI-Il1POBaHl1R 
11 ynpaBJieHl1R. TTepexo.11 Ha HOByIO Cl1CTeMy Tpe6oBaJI 
06y'leH11R 1500 cJiy:arnl.L\11X rpynn ynpaBJieH11R 11 '.JKO
HOM11rn1 npe,11np:11RTl11'1 O6'be,1111He !-Il1R :11 5000 CJIY}Ka
l.L\11X rpynrr Henocpe,11cTBern-IOro ynpaaJieH11.H. 

B COCTaB . DOJibCKOH a1maQHOHHOH npOMblWJieHHOCTl1 
BXOJIH'f: AB11al_\110HI-lb!J/! MHCTl1TYT B BapwaBe :11 1!J 
npe.11np11RTJ1J/!, 113 KOTOpb!X 4 (B M eJJbl_\e, )KewoBe, 
CB!1,l\l-UII(e 11 B e JibCKy-BSIJI3i1) 11MeJOT l.J,eHTpb! ]/JccJie
.llOBaHl1M 11 Pa3Bl1TH.H, a 11 11MeJOT OnbITI-lble 3aBO,i\LI. 
KpoMe Toro, O6'be,!\11HeHJ1e J1MeeT IlpoeKTH0 - TeXHOJLO
rw-1eCKOe TTpe,11rrpHRTJ1e „,n:eJibITOp" l1 co6CTBel-I{-IOe 
npe,llrrpl1.HTJ1e BHeurHeM ToproBJil1 „l1e3e TeJ1b". AaJ1a
L\l10HHa.H 11 ,l\BJ1raTeJibHaH rrpOMblUIJieHHOCTb 111v1eeT 13 
TeXI-111'Ie CIUIX Y'!J1JIJ111~ 11 29 TeXHJ1KYMOB, B !COT0pb!X 
B 06ru.e1v1 yciaTCH 13 ooo y•1eHJ1K0B. 

lIJ1anep11&1łi. 3aBOJI n BeJI&CKY -BHJI9łi. pa3mmae·rcn: 
B TeKyru.e:n 5-JJeTKe 6y,11eT ITOCTpOeH HOBb!H l_\eX, 6J1a
ro,11ap.H KOTOpOMY 6y ,11e T B03MO}K!-IO yBeJIJ1'i11Tb npOl13-
B0,1\CTBO ,110 300 ITJJaHepOB B ro.11. BOJJblllYIO •JaCTb 
IlpOl13BO,l.\CTBa 6Y,l\YT COCTaBJJJITb ITJiaHepb! CTeKJJO
ITJiaCTOBOI1 KOHCTPYKL\J111. Pa3Bl1Tl1e TTJJaHepHoro 3a-
B0,1\a HBJJReTC.H Hecm,rneHHO pe3yJibTaTOM ,!\OCTl1JKeHl1J/! 
I1J1a1-Iep0B HHTap 11 Opl10H Ha IlJJaHepHblX liepBeH
CTBax M;ipa BO Bpural_\ B 1972 r. 

B IJ;eHTpe MccJie.110BaHJ1ti l1 Pa3B11THH IlJiaHep1rnro 
3aBO,l\a „,n:eJibTa" B BeJJbCKy-BHJI'.)H pa3pa6oTaH HO
B'hIH .IIBYXMeCTHblH peKOP/J.HblH DJiaHep 110,l\ PYKOB0,11-
CTBOM l1l-l}K. BJia,llb!CJiaBa O1rnp1v1yca, C03,llaTe JIH <POKH 
H Ko6pbl. 

IlOJ!bCKaH npOMblWJ!eI-l!-I0CTb Kyn11Jia JIJI.H CJiyJKe6Horo 
TIOJ!b30BaHJ1R caMOJieT HK-40 ,IIJ1CIT03Hl_\110HHOfO Ba
pHaHTa. CaMOJieT IlOJIY'IHJI OIT03HaTeJibHbJe 3HaKH 
SP-GEA ł1 op:11rł1HaJibHYJO 6eJio - KpacHyJO oKpacKy co 
3HaKOM TI3JI Ha BepTl1KaJibHOM onepeHJ111. 
CaHHTapHaH amtaQHH KYilHJia B npOWJIOM rO,l\Y B 
CCCP 14 ABYXMO'l'OPHblX ca1v10JieTOB JI - 200 Mopaaa 
11 110JIY'IJ1Jia 13 0,1\HOMOTOpHb!X caMOJieTOB HK- 12. B Ha
CTORW.ee BpeMH IlOJ!bCKaH caHJ1TapHaH aBJ1al_\J1H l10JU,-
3yeTCH 87 caMOJieTaMJ1. 
B KOHl_\e OKTH6pH npowJioro ro,n.a IlOJibCKJ1e Aał1a
l\1101-I!-Ible JlJ1HJ1l1 „Jle•r" LJapTepoaatifib!M TpaHC!lOp'l'
HblM caMOJieTOM AH- 12 n epeBe3Jil1 1a , KaP!p C,l\eMOHTl1-
pOBaHHblM CeJJbCKOX03.f!MCTBeHHblM; ·:ĘitMoJJeT TT3.)1- l Ol 
raapoH. ],13 Ka,1pa AH.:f2 - B~HJJ ~ć:JI llY!t?WHe ,!\Ba raB
poHa 11 BCe . TPl1 nepeBe3 B ,n:a1vi-ąę_tl;_,. , TaM raBpOHbl 
6b1Jll1 ,lleMOHCTpJ1p0bal-ibl Ha Bb!CTaBKe · rtÓJibCKOH CeJib 
CK0X03HMCTBeHHOH annapaTypbI. 
HoBaH B03,l\YUIHaH JIHHHH Il.A. .,JleT" H3 llapwaBLI 
B Bar)J.a,ll '!epe3 Atj:mHbl OTKPbITa 6bIJia 16 ,11eKa6pn 
npourJioro ro,11a. IloJie Tbl npOJ13B0,l\HTCH pa3 B He,11eJII-O, 
B cy66oTy. JIJ11-U,1R 06CJiy}KJ1BaeTCH caMOJJeTaMl1 
T y - 134. 
KOJIH'leCTBO caMOJle•roB 9l{CilJIYaTHpOBaHHblX pa3Hb!MH 
~pe)J.Ill)Hll1'HllMH B TIO.'lbllle TIOCTOHHHO pacTeT. B npo
lllJIOM ro,11y IIpe,llnpHHTHe 3KCITJiyaTa l_\J1l1 Hecj:>Tenpo
BO,l\a „JJ:pym6a" B TTJJOl_\Ke KYllHJIO caMOJieT 113JI-10,1 
BJ1Jibra, a Tipe,l\llPJ1HTJ1e TepMOJ130JIHl_\J101-!HblX l1 AH
TJ1KOPP03J10HI-Ib!X Pa60T „M30KOp' " B IlJIOl_\Ke KYI1J1JIO 
caMOJieT .fIK-12. 3aao,n. )KaTBeHHb!X MaurJ1H B IlJIOl_\Ke 
B3HJI BllpOKaT caMOJieT AH-2 OT 3aBO,l\a BCK MeJieI..1 
Ha BpeMH JKaTBbl ,l\Jl.fl 6oJiee 6bICTpoi,i !10CTaBKl1 3a
naCHb!X '-laCTei°1 K KOM6a11HaM. 3 aBO,l\ ABT06yCOB fl 

EJib'Ie '.JKCI1JiyaT11pyeT caMOJieT AH-2. 

OceHbJO npourJioro ro,lla 6blJI 3a1rnH'leH nepBhlH 31•an 
MO)\ep11u3al_\Hl1 a3pO,l\POMOB B03,l\Yll1Hb!X JI11llł1M B 
TIO.Tibllle . Mo,llepHJ13al_\11H 3Ta .11acT B03MO,KJ-IOCTb npo
B0,1\J1Tb HO'!Hb!e noJie Tbl Ha 9 a'.lpO,l\POMax BHyTpeHHJ1X 
JIJ1HJ111. O cBeru.eH11e CJ1CTeMbl KaJibBepTa, cor JiaCHfj 
Me,K,l\yHapO,l\HblM Tpe6oaar-IJ1HM, !10Jly<Il1JI a3p0,l\POM 
B )Kewoae. r ,;:\aHCK ITOJIY'!J1T COOTBe1'CTBYIOI.L\ee 06opy
,l\OBaHJ1e IlOCJie ITOCTPOHKJ1 HOBOro a3pO,llpOMa B PeM-
6exoBe. 
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News fro m Poland 

The „D el'ta" Aviation and Engine Industry Union was 
one of the first to olbtain a status of Great Ec·onomic 
OrganilZa•tion initiatinig changes in the methods of 
planning and mana.gement. A train-ing of 1500 hitgh 
ranlking rnanageria-1 and economic executives and 
5000 rpersons in char-ge from all enterpri·ses of th e 
Union tfollowed. 

The PoHsh ,a.viation i:ndustry includes: the Aero:1auti
cal Institute in Warsaw an1d 19 industria-I enterprises 
of which 4 1(,in IM.ielec, iRzeszów, Świdnik and Bielsko 
Biała ) have Research-Development Centres and 11 
have Pi'lot Pla1nts. LBesides, the "Delta" has a "Delpor" 
Des,ign-Technolo,gy Enter,pr ise and its own „PEZET
E!L" FoTe'ign Trade Enterprise. 'The aviation and en 
gine 'in'du1stry ,has 13 e lemenbary and 29 seco,ndary 
voc,ati-onał school1s with . a t,otal of 13000 students. 

Extension of the Del ta Glider Esta.blishmenit at Biel
sko Biała. A new ,production hall wiH be buHt in ,the 
present five-yeiar plan. It wiII per'mit to in,crease the 
production to 300 1gl'iders .per year. Qu-i'te a part of 
the producti'on will m ake laminate sa:iLpl<anes . Th e 
extension of the Glider Es talblishmen t is undo,ulbtedly 
the resuilt ,of Jantar and Orion's successes at th e 
World Glliding Chamrpions hi,ps in Vrsac in 1972. 

The Glider Research-Developmen t Centre of th e D el
ta Gl'ider Estalbl'is hmen t a't Bielsko Biała developed 
a ne,w •two-sea,t performance sailplane u:1der th e 
leader1shiip of 1Ing. W -ladyslaw Okarmu's, designer of 
the Foka and Colbra sa'ilplanes. 

The Polish industry purcha,sed a YaJc-40 aiircraft . in 
an executive version . The aircra.ft ,got S1P-GAA regi
stra,tion marks and an ingen.io us red - and - white pain
tin1g with PZL mark 'On the vertical 'tai! unit. 

1.Jast year the utility aviation ,bough-t H used L-200 
Morava 'twin-en,gine aircraft from the Soviet Union 
to use them as fly ing amlbulances a nd purnhased 1·3 
new Yak- 12 · s irugl e - engin e d a-ircraft. At 'Present, the 
P ol is_h a.i1r medica.l transport has 87 aircraft. 

Polish oxhilbi tion of agro-av'ia tion eq uipmen t in Da
ma.scws. At the end of October last year, the Po'1iGh 
Airlines "LOT" trans,por-ted to Cairo a disassemble d 
PZL-ilOll Gawron a,gricu'ltural aircra,ft with a hired 
An-12 'transport. Two other Gawrons were ta·ken on 
board there a1nd all of them lbrough t to D amasc u s. 

The ,Polish A'i-rline's "LOT" opene'd a new lllir route 
from 'Warsaw to Bagdad through Athens ~n 16th D e 
cemlber ,last year. F ,li,gMs are onc e a week on Satur
day1s. The Tu-134 a'ircraft are operating the route. 

Steadily growi:ng number of aircraft used by various 
compa,nie,s in Pola.od. Las t year the "Przyjaźń" Pe
troleum PipeJ.ine Supervis i.on Company at Pfock pur
chased a PZL-1104 Wilga a-ircraf,t whu'le the "Iwlrn,·" 
Thermo-Insulating and Anti-Corrosive Work Enter
prise a,t Pł,ock purchased ,a Yak-12. The Agricultural 
Machinery F ,actory at Płock hired a n An-2 aircraft 
from the D elta-WSK Mielec for the harvest time in 
order to speed up ,deliveries o.f spare parts to har
vesters. The Motor-Bus Factory at Jekz u ses a n An-2 
aircraft. 

The first sta.ge of commercial a.irports moderniza tion 
i.n Poland was completed in Autumn last year. 'Th ~ 
modernizati,on will p ermit to make ni,ght flights fr.om 
9 home airports. The airport at Rzes'zów got a Calvert 
lighting facilit·ies c-onformable to the international r e 
quirements. Gdańsk is going to r -eceive similar faci
lit ies after the new a!irpor,t at Rębiechów will be fi
nis1h ed. 
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Gib b s-S m H h Ch. H.: Aviatlon - an Historical 
Survey from its Orgins to the End of World War II. 
Sc-ience Museum, HM1SO, London 1970, ,ry,s. 128, zdj. 
12'7, str. 3116, cena 2,50 f-. 

Gi'bs,s,-Sinrith je.st najpowa1żiniejszym na świiec i e 
współczesnym autorytetem w dziedrz:iinie historii lo-t
nktwa. a:>ozycję •tę uzyskał dzięki swym Qiczny:m 
cksiąiżkom 'i artylkułom, które cechuje nie,słycha,na 
rzeltelność ba-dacza i mistrz,ow,slka 2ma'j1omość ltematu. 

W swej <lodek'ldwej pra,cy nauk-owej, wyjaśni~ wiele 
błędów popełin'iainych ·pTZez innych autorów oTaz oba
lił 1niejeden fałsz zakorzeniony iw więlk:s:wści książek 
z Mstorii lotnictwa. [)o '.'lzcz•egóLn•ie o.dkry.wczy,ch jego 
ik's-iążek należy: ,,element Ader: his FU,gM-Claims 
and Ms Place in Hiiistoryl' (Clement Ader; jego do
mniema,ne 1oty, i jego mliej1s,ce w hli.sforii) oraz ,,,A 
Di,rectory and N01mendature oif 'the First Aer·oplanes 
18-00 to 119•0.9" (Wykaz pi<erwszy,ch samolotów z lat 
1809~11909). . 

1Omawia1n•a ,tu hilstoria lotnic-twa je.st ,na,jlepSIZą 
książką z tej d,ziedziny spośród wszystkich, ja'kie do
tychczas s1ię uka·zały. Autor doszedł do 1niej puibli
kując w 111!}15\'3 T. ,,A Hi!Story of 1Fły,ing ", a nas,tępnie 
w '19'60 T. już 1llliemal •do•sko,nałą 1kis!iąż'kę „The \Aer,o
plane: ,a,n hist•orkal !Survey". Obecna JrniąiJka jest 
r-ozwinięciem osta<tniej, z omówiony,ch. W ksią:ż-ce 
przedstawi,ono mity i legendy '1-otnkze, pier wsze do
ciekanda. 1nauk·owe ,na temat 1otu ·i ipierw,sze próby 
budo.wy sta-Vków latają,cych, olk:res pr,zedpi<onierski 
(189CT-1.90•3), powsla,rnie ,pierwsze'go uda1nego samo1otu 
braci Wdrght, począt!kii fotn'ictwa ~11902---,1908), saJmo
lot jako udana maszyna ,(HJ:019'), rozw&j. Uatania (19il'O
l!H4), r,ozwój •samolotu podczas 'I woj1ny światowej, 
w 01kresie międ,zywoje,nnym ora·z po·dcza,s, II wo•j,ny 

1świ,atowej. Licznych :sprnstowań cudzych błędów oraz 
w'ła1ściweg•o na"świ,et1enfa wielu faktów, k'tóre daje 
ta lksią1ż'ka, nie sposób jest w skrócie omówić. Cen
nym uzUJpetnieniem 'ksiią'ż'ki j,e,st tabela pierwszych 
'.lotów '1874--,:1908. Ogromną wartość ma ,tabela •chro
nologie.zna hi1s't,orii lo•bniotwa. ,J:nlteresująca też jest 
bibliografia tematu. KorzY'sta1n'ie z 'książki ułatwia 
słowniczek ·po,jęć Uotnkzy,ch oraz indeks. Ks,ią1żka ta 
jest 1niewąilpl'iwi e fuind8.1Illenta1inym drziełem z histori i 
loitnictwa. Trudno wyobrazić :sobie, by jakilk:olwiek 
au,tor poruiszający problemy zwią1za·ne z h i·stor ią l'ot
nktwa •i. jakalkolWliek ;redakcja czy wy,dawnictwo, 
i<n:styitucja czy !biblio-teka -- chcąca mieć r.zetelną 
i-niforma,cję o falk:tach z histor ii [otnictwa - mogły 
się olbelj1ść bez 'tej 'kls,iąizki. 

A. G . 

B ·r il t .t i n g G.: Die beriimtesten Segelflug,zeuge. 
Motorbuich Verlag, Stuttga,r•t 1970, wyd. I , 270 zdj. 
i rys., 196 .str., cena 28 DM. 

!Wydana albumowo !książka ,,Najsly1nniej,sze s·zy
bowce" jest !bardzo interesu1ją,cym !przeglądem szy
bowców 'świata. Wstęp do lk>sią1żlk:i s,ta1n0Wli f'otore
port,aż z pierw:szy,ch zawodów szyibowc,owych w iRhon 
w 1'000 r. Prz-e,s;zło :115-0 •stron zajm uje· przegląd szy
bowców jedinomiej·s·c-owych. iN'a przykładiie ~6 s.zy
bowców 1ni-emieckkh rz 'Iat międ<zywoj.enny,ch przed
:sta,wio:n'O rozwój ·szybowców. izostały opisane wszyst
'kie szybowce o ,większym znaczeniu dla postępu 
techniki ·szyibowc,owej - w 1tym ,1B.laue Maus", 
,,V8.IIllpY1f", ,JW.ien", ,,Faf,n ir", ,,Austria", ,,!Weihe" , 
,,,Meise" i bezogonowce Hoirten. Przegląd lkonstruk•cji 
powojennych obejmuje 1210 szybowców zachodnionie-
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Książki lotnicze 

mielclk:ich, 6 szwajcarskich, po 4 polskie „Muchę", 
,, Jaskó-lkę" , ,,.Zeif-ira" 1i ,,,Fokę" i amerykań:s'kie, 3 bry
tyj'skie, ·2 ju,go,s łowi-ańs'kie ,i po jednym austrda-ckim, 
fran,cus·k ~m. wł-os'kim, fińskim i radzieckim. O,statnie 
2·0 stron książki poświęcone jest opisom s:zybowców 
dwum!iejscowy,ch. Po krótkim wstępi•e historycznym 
opisano trzy szybowce z ok•resu m,iędzy•woi<en:nego 
ora,z 9 powojennych -- w tym ,,Bodana". Opis lk:a,ż

dego szybowca •jest paro:stroniicowy, zawiera dzieje 
rozwoju, wy,czyny- os·iągnięte ,na da,nym •ty1pie, dane 
techinicz:ne, zdjęcie i -rysunek w ,trzech rzutach. 
!Książka· została sta•rannie wydana, •w dużym for
ma-cie, ,na dobrym papierze. Stanowi ona udany prze
gląd wa,żniejs.zych s,zybbwców świ-ata. 

A. G . 

S m i t h J . R. , Ka y A. L.: German Aircraft of 
the Second World War, Putnam, · London 19712, ' stT. 
'/146, cena · 8.50 :e. 

Wy·daw,nktwo Putnam ,w se-ri1i mono.gralfH o,pisu
jący,ch samolo:ty pos·zczegóJnych krajów opublikowa
ło w u'bie,głych lata.eh <ksią,żki o samolota,ch .brytyj 
slkich :(osobno RAF i osobno Navy) , amerykań·skkh 
(lot,nktwa lądo,wego i ,osobno morskiego) , ,polski·c'h 
do 193,9, r. !(pióra J . Cyn-ka) , japoń,skich oraz niemiec
!k:kh z I wojny •światowej . IObeC1nie ukazała ,się iksią'ż
:ka „Niemieckie samoloty II woj,ny światowej". Prze
wi•dy,wane je:st ,wydanie w 1najbliż,s;zy,ch latach ks,ią

żek o :samo:lota,ch d'ra:ncuskkh z I wojny światowej, 
samolotach austriackich z tego samego okresu i o 
samo1ota,ch rnsyjsk,i,ch ,i xad:ii-eckkh. 

Omawiiana ,k,sią1żka pokazu j.e samoloty Mfi.er-owskiej 
Luiftwad'd'e. 1We wstępie prze.ds'tawi-ono dzieje odro
drzenia s,ię Luftwaffe i niemieclkie•go. przemy>s.łu aot
nic.zego po I woj,n'i•e •§wiatowe•j 'i ,i<c h rozwoj u po 
objęciu wfa•dzy przez Hitlera. IP•odano <równ :eiż o,rga
nizację M'i<niisterstw_a Lo truictwa i Lu:ftwaffe. 

IZasa,dniczą ,ez~ść książki stano-wią opisy samolo
tów 1niemieckiej 'kon'Struk1cj,i używany,ch bojowo w 
II wojnie :światowej -oraz ważniejszy,ch samolotów 
treningowy.eh itego okresu. Op:sy uszereg,owa1ne są 
al'fahetycznie według wytwór:ni. Opis ka'żdego sa
molotu ,za,Wliera dzieje jego rozwoju 'i uiżyc-ia o.raz 
dane techlnicz·ne i jest zmustrowany zdjęciami oraz 
przeważni e ,rysunkiem w trzech -r.zuta•ch. W ten s po
sób ,na b1'isko 1600 ,strnna1ch ksiąiiki iopisano ponad 
,mo 'ty,pów :samolotów i szybowców 't•rans,portowyd1 
oraz 1'2 typów śm:•głowców. ,w O's•obnym <rozd.ziale 
przedsta•wiono ,25 ·najcieka1wszych z nie ,zrealizowa
nych :projektów samolotów ·odrzutowyich i rakieto
wych. Nd:e'k1tóre z nkh miały wpływ na powoj,enny 
rozw6j techniki• lotnkzej na rświede. P,onad 60 stron 
poświęcono o-pis-om nieimieckich •pocisków kierowa
nych , wśród który•ch V-l 'i V-!2 rza j:mu1ją inajpowa:ż
n-iejsze m'iejs•ce. 

INa !końcu kis:ią·zki zamiesz,cwna jest lista ,nume
racji ndemi-ec,kich samolotów, wyka.z n u,mera·cj,i pro
jektów zreaMzowanych i nie zrealizowanych oraz i-n
·cteks ,nazw ,samolotów 'i 'poc:s'ków. 

(Ta sfarnnnie 0 1pracowa.na lksią'ż!ka jest doskona
łym 1prze:wodniki-e:m po wszy•s'tkk h 111:iemieckich k,on 
strulkcja-ch lo1tnkzy,ch o'kre.su II wojny 'Światowej. 

A. G. 
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Z dzie jów polskiej techniki lotniczej 

Mgr inż. ANDRZEJ GLASS 

PWS-24 
- pierwszy seryjny polski samolot pasażerski 

Na początku 1929 r., po utworzeniu Polskich Linii 
Lotniczych LOT, Ministerstwo K,omunikacji znalazło 

się pod naciskiem opinii publicznej, Departamentu 
Aeronautyki Ministerstwa Spraw Wojskowych oraz 
Ligi Obr,ony Powietrzn ej i Przeciwgazowej, która żą
dała wpr.owadzenia do użytku samolotów pasażerskich 

polskiej k,onstrukcji. Wówczas Minister s two Komuni
kacji ,ogłos ił-o konkurs na samolot pasażerski, który 
stałby się na·stępcą używa nego wówczas _na liniach 
krajowych samolotu Junkers F-13. Według warunków 
konkursu •samolot miał zabierać 4 pasażerów i miał 

być napędzany pr,odukowanym w kra ju si lnikiem Sko
da-Wright J5 o mocy 220 KM. 

W 1929 r. Z:Ostały za prnjektowane na k onkurs dwa 
samol,oty: PWS-21bis - w Podlaskiej Wytwórni Sa
mol otów w Białe j Podla ski ej przez inż . Stanisława 

Cywiń skiego oraz Lublin R-XI w Zakładach Mecha
nicznych Plage i Laśkiewicz w Lublinie - przez inż. 

Jerzego Rudlickiego. Na wiosnę 1930 r. ,oba prototypy 
zostały oblatane i po próbach w Instytuci e Badań 

Technicznych L otn ictwa w Warszawie - przekazane 
do prób eksploatacyjnych w PLL LOT. Obydwa sa
moloty były za ciężkie, co było m.in . wynikiem zbyt 
szczegółowych wymagań konkursowych. Po wykona
niu lotów zapoznawczych w 1931 r., podczas których 
R-XI został rozbity - samoloty zwrócon,o wy twór
ni-om. 

Ze względu na to, ż e oba samoloty nie były uda
ne - Ministerstwo Komunikacj i pod koniec 1930 r. 
ogłosiło nowe upr,os zczone warunki konkursowe i za
mówiło w wytwórniach ulepszone odmiany samolotów 
PWS-21bis i R-XI. Równocześnie do drugieg,o _e tapu 
konkursu zgłosiły akces Państwowe Zakłady L otnicze 
przedstawiając projekt samolotu PZL-16. Na wi-osnę 

1931 r. Ministerstwo Komunikacji zamówiło ten sa
molot, lecz nie wziął on ud ziału w Konkursie, gdyż 
probotyp został rozbity. Probotyp samolotu Lublin R
-XVI (będący na_stępcą R-XI) miał poważnie prze
kr,oczony ciężar kon strukcji, co przy wymaganym 
współczynniku obciążeni a dopu szczalnego, czyli ogra-

1. Proto ty p PWS-24 w sw e j pie rwotne j Ior mie 
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niczonym c1ęzarze całkowitym prowadziło do zmniej
szenia ciężaru użyteczneg o, czyli bądź liczby pa saże 

rów, bądź paliwa, czyli za,s i ęgu. Tym samym samolot 
nie spełni ł warunków konkur su . 
Wykorzystując wni,oski z prób samolotu PWS-21 bi s 

inż . Stan i sław Cywiński na przełomi e lat 1930/1931 
zaproj ektował w P odlaskiej Wytwórni Samolotów 
sześciomiej scowy samolot ·pa sażerski PWS-24, ozna
czany początkowo PWS-24T. Konstr uktor wykorzystał 
dość lekki płat od PWS-2lbis fokker-owskie j kon
strukcji (tj. <drewniany, wielopodlużnicowy, kryty 
sklejką) , niezna,cznie go modyfikując. Kadłub, usterze
ni e i podwozie za,proj ektowano od nowa, zachowując 

fokk erowski układ podwozia - jak u PWS-21bis. 
Prototyp PWS-24 (nr fabr . 1) ,o znakach r ejestracyj
nych SP-AGR obl atał pil. Franciszek Rutkowski w 
sierpniu 1931 r. na lotnisku fabrycznym w Białej 

Podlaski ej. Próby w I nstytucie Badań Techni cznych 
Lotnictwa wykazały dobre osiągi samolotu. Na pod
stawie wniosków z prób wytwórnia zmodyfikowała 

prototyp usuwając owiewki za kołami, zmieniając a
mortyzatory pod wozia głównego oraz dodając rogowe 
wyważenie aer,odynamiczne na sterze wysokości oraz 
wyższe oprofilowanie góry kadłuba za płatem. W 
kwietniu 1932 r. samolot przes zedł stugodzinne próby 
ek sploa tacyjne w PLL LOT. Został •oceni,ony dodat
nio, wygrywając lwnkurs Ministerstwa Komunikacji 
·na następcę samo1otu Junkers F-13 dla LOTu i po
konując swego konkurenta, samolot Lublin-XVI. Mi
nisterstwo Komunikacji zamówiło serię pięciu samo
lotów PWS-24 dla PLL LOT z terminem dostawy na 
wiosnę 1933 r . Zmiany wprowadzone na pr.ototypie 
zostały również uwzględnione na s-amolotach seryj
nych . W czerwcu 1932 r. ,prototyp zajął pierwsze miej
sce w wysc1gu samolotów pasażerskich podczas Mię
dzynarodowego Meetingu Lotnic zego w Wars zawie. 

Na początku 1933 r. LOT otrzymał pięć seryjnych 
PWS-24. Otrzymały ,one numery fabryczne -od 2 do 6, 
znaki rejestracyjne SP-AJF, -G, -H, -J, -K i utwo
r zone od ostatnich liter znaków rej estracyjnych imio-

2. Proto typ po prze róbce podwozia , usterzenia i g ór y ka dłuba 
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PWS-24 ... 

J. SP-AG R z silnik ie m Alg l zabu clowanym cło rro b 

na - Filip, Genek, Hipek, Jacek i Kazik, Proto
typ SP-AGR otrzymał imię Roman. Samoloty l.V. 
1933 r. zostały wprowadzone do użytku na krajowych 
liniach ; początkowo, na trasie Warszawa-Poznań. Sa
moloty PWS-24 miały własności pilotażowe gorsze od 
jednosilnikowego Fokkera F-VIIA/lM, gdyż były bar
dziej nerwowe w pilotażu. Wyposażenie ich w bardzo 
dobry silnik Wrig ht chroniło je przed przymusowymi 
l ądowaniam i. 

W drugiej połowie 1932 r. zabudowano na pro
totypi e SP-AGR siln ik Lorraine Algol o mocy 300 
KM stwierdzając pożyteczn,ość zastosowania n a samo
locie silnika o mocy większej niż 220 KM. Wiązało 

się to z ogó lną tendencją wzrostu m ocy silników 
sam olotów pasażerskich i wzr ostu prędkości przelo
towej. W styczniu 1933 r. samolot t en przeszedł 

próby w I BTL. Na wi,osnę 1933 r. SP-AGR :wsta ł 

wyposaż.ony w silnik Pratt Whitney Wasp Junior TB 
400/420 KM o doskonałej opinii. 

Po zebran~u doświadczeń z eksploatacji samolotó w 
PWS-24 na l iniach, zamówiono da lsze 5 samolotów 
w wersji PWS-24bis ~oznaczan ej też czasami PWS
-24W J) wyposażonej w silnik Pratt Whitney Wasp 
Junior TB ,o mocy 400 KM. Wybrano ten typ silnika , 
gdyż równocześn ie miał być on zastosowany na prze
r abianych LOT-owskich Fokkerach F-VIIB/3M. Pier
wszy egzemplarz PWS-24bis otrzymał LOT pod koni ec 
1934 r ., ostatni na wiosnę 1935 r . Samoloty nosiły nu
m ery fa!bryczne od 586 do 590 i otrzymały znaki re
jestr acyjne SP-AMN, -0, -P, -R, -S. W ,drugiej ·poł o

wie 1935 r. jeden z PWS-24, SP-AJH, zos tał przero
biony na PWS-24bis i otrzymał póżni e j znaki SP
·-AsY. 

W 1935 r. samoloty PWS-24bis po prze j ściu prób 
eksploatacyjnych w PLL LOT weszły na linie, zas tę

pując samoloty PWS-24, które zostały przeznaczone 
do lotów specjalnych . Trzy PWS-24 ,(SP-AGR, SP-AJF 
i SP-AJJ) :wstały w 1935 r. przerobione n a aerofoto
grametryczne (otrzymując kamerę fotograficzną w 
przodzie kabiny pasażerskiej, zaś ciemnię w jej tyle) . 
Lecz już w końcu 1936 r. cztery PWS-24 skasowano, 
jedynie SP-AJJ służył jako fotog r,ametryczny do 1938 
r., na początku którego został .skasowany jako ostatni 
z PWS-24. Samoloty PWS-24 ,wykonały w PLL LOT 
średnio po 400-500 h lotu ,każdy . 

Samoloty PWS-24bis używane by l:y: na liniach kra
jowych przez 1935 r. oraz pi erwsze dwa miesiące 

J 936 r. Samolot SP-AMR został w 1935 r. odsprzedany 
wojsku, gdzie otrzymał wojskowe znaki rozpoznawcze 
i s!uiył jak-o szta bowy samolot Dowództwa Lotnictwa . 
Egzemplarz SP-ASY (ex SP-AJH) ni e był używany 

w 1936 r. i w końcu tegoż roku został skasowa ny . W 
maju 1936 r. SP-AMO został sprzedany wojsku dla 
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Ligi Morskiej i Kolonialnej jako samolot dyspozycyj 
ny prezesa LMK gen. Orlicz-Dreszera oraz przydzie
lony do dywizjonu szkolnego 1 pułku lotniczego w 
Warszawie oraz wkrótce potem rozbity podczas lotu 
próbnego ze śmigłem przes tawialnym Hamilton. SP
-AMN nie ,był używany pr z,ez LOT w 1936 r . i z.os tał 

skasowany w 1937 r. Pozos tałe dwa PWS-24bis SP
-AMP i SP-AMS zos tały w 1936 r . przerobione na 
a erofoto grametryczne. Służyły one do fotogrametri i do 
wybuchu wojny. We wrześniu 1939 r . SP-AMP poda 
czas ewakuacji został uszkod zon y w Adamkowie koło 
Brześcia i pozostawiony. SP-AMS został ewakuowany 
do Rumunij , gdzie w Bukareszcie zatrzymały go wła
dze [·umuńskie, wyk,orzystując następnie do celów fo
togrametrycznych. 

Samoloty PWS-24 i PWS-24bis były użytkowane w 
Polsce w okres•ie, gdy LOT miał nadmiernie dużą 

liczbę małych samolotów. Nie zastąpiły one Junker
sów F-13, lecz wyszły z użytku niemal równoc2Jeśnie 
z Junkersami. Trwałość PWS-ów była mniej sza niż 

Fokerów ,o ana1ogiczn ej konstrukcji. Warto zauważyć, 
że PWS-24 był jedynym typem polskiego s•amolotu 
pasażerskiego, który wszedł do produkc ji i służył p ol 
skiej komunikacj i lotniczej. Zbudowanie udaneg,o sa 
m olotu ·pasażerskieg,o było wynik iem zrozumienia 
przez Ministerstwo Komunikacji tego, że tylk,o na 
drodze bud owy kolejnie udoskonalanych prototypów 
można stworzyć dobry sam oLot. 

I 

Konstrukcja. 

Sześciomiejscowy (4 pasażerów, 2 ,osoby załogi) sa 
molot pasażersk i mieszane j ko nstrukcj i o układ zi e 

wolnonośnego górnopła ta . 

Ka dłub kratownicowy, spawa ny z r ur stalowych, 
kry ty płótnem na listwach drewnianych. Przód ka
dłuba kryty blachą aluminiową do ściany ogniowe j. 
K abina załogi wysunięta do góry. Miejsce pilota z l e
wej s trony, mechanika z prawej strony. Ster ownice 
podwójne; z ,prawej strony wolan t, z lewej wyjmowa
ny drążek sterowy. Drzwi po ,obu s tronach kabiny 
załog i. Kabina pasażerska czteromiejs,cowa z tapic erką 
z granatowej dermy. Wejście do kabiny przez drzwi 
z lewej strony ,kad łuba . Za kabiną bagażnik, z drzwia
mi z prawej str ony kadłuba. Podwozie główne trój
goleniowe o rozstawie 3,5 m , z rur stalowych, z amor
iyzatorami olejowo-powietrznymi o skoku 0,3 m , na 
goleniach mocowanych do płata. Płoza ,ogonowa z rur 
stalowych, z amortyzatorem olejowo-powietrznym. 

Piat prostokątna- eliptyczny, niedzielony, drewniany, 
dwudźwigarowy, w i elopodlu ż n ioowy, kryty s k l ejką, 

4. S e ryjny PWS -24 w s łu ż bie PLL LOT 
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PWS-24 ... 

5. P\.V1S-24 7,2 znakami \.Vojs1ko'\:vymi na lotni s ku Runn ia 

mocowany do kadłuba za pomocą czterech okuć. Lot
ki dwud zielne. Uster zenie spawane z rur s tal-owych, 
kryte płótnem . Statecznik poziomy, p rzes tawialny 
podpar,ty zastrzałami. Statecznik pionowy u sztywnio
ny cięgnami. 

W PWS-24 s,ilnik chłodzony powietrzem, 9-cylindr,o
wy, gwiazdowy Skoda Wright Whirlwind J5 o mocy 
nomina lnej 220 KM przy 1800 obr/ min, mocy starto
wej 240 KM •i o ,ciężarze 250 kG. Rozrusznik elek
tryczny. Łoże silnika spawa n e z rur stalowych. Pier
ścień Townenda z blachy duralowej. Śmigło dwu
łopatowe, m etalowe, przestawialne Gnome-Rh6ne 350. 
Zbi-orniki n a 260 1 paliwa w środkowej części płata. 

Przelotowe zużycie 'paliwa 50-58 1/h. 

W jednym egzemplarzu PWS-24 silnik chłodzony 

powietrzem, 9-cylindrowy gwiazdowy Lorraine Algol 
9Na o mocy nominalnej 300 KM przy 1800 obr/min, 
o mocy startowej 380 KM i o ciężarze 320 kG. śmigło 
dwułopatowe , metalowe, przestawialne Ra;tier 1071. 

W PWS-24bis silnik chłodz.ony powietrzem, 9-cylin
drowy, gwiazdowy Pra tt Whitney Wasp Junior TB o 
mocy nominalnej 400 KM przy 2200 obr/min, i o mo
cy ,s tartowej 420 KM, •O ciężarze 290 kG. Śmigło dwu-

Errata do numerów 11 1 12/1972 

TLiA IH 11/ 72 

s tr. 2, szp. l u góry - szachownica na rys. powinna mieć 

górne le w e pole ciemne 
str. 3, szp. 3 - Wytwórnia Westland jes t wytwórn ią bry-

tyjską, a nie niemiecką 

str. 5, szp. 2, 4 wiersz od góry zamiast G powinno być Q 
str. 19 - nazwa Zlin powinna być bez cudzysłowu 
str. :l3 - hasło 17 - w jc;z. ros. powinno być aerostat lub 

wozdusznyj szar, a ni e ba llon 
IV str. ,,skrzydełka" i III str. okładki - ar tykuł ,,"Wska

zówki. .. '': 
- kolumny z term ina m i powinny być oznaczone "zalecane·• 

i ., niezalecane" 
- powinno być „fle tner", a nie "flatter '· 
- następujące terminy nie zastępują siebie: 

inżektor - wtryskiwacz 
ładowność - udźwig (ciężar handlowy) 
pojemność - udźwig 

przeciąże nie - obciążenie 

łopatowe, metalowe, przestawialne. Zbiorniki na 320 l 
paliwa. Przelotowe zużycie paliwa 95 1/h. 

M a l ,o w a n i e. Prototyp początkowo malowany by! 
prawdopodobnie na srebrno, płat koloru drewna , la
kierowany bezbarwnie. Znaki rejes,tr,a,cyjne czarne. 
Samoloty seryjne były malowane na srebrno-ciemno
błękitna, piat koloru dr ewna. Na usterzen iu piono
wym zna,k LOTu (żurnw w kole) i na·pis PWS-24. Na 
boku kadłuba zawieszano tabliczki z trasą lotu, np. 
Warszawa-Poznań. Na wojskowych PWS-24bis sza
chownice malowano nietypowo, gdyż na kadłubie, a 
nie na sterze kieru·nku. 

DANE TECHNICZNE 

PWS-24 
P/WS-.24 

iPIWS-24 

IPrO'tOtyp lbls 

S,!111i'k wru,ght J s Algol Wa,p 
:J1unio r 

Mloo ~ 2Q.O 1300 400 

Ro2'Jpiębość m ll5,0 ~5 ,0 15,0 
D1u,gość m 9,65 9, 65 9,S5 

w y's,o,k Ość m 12,95 2,'95 2,95 
P owier2lchnia 
noś na in1! 31.,75 3'1„75 :łil,75 

Oię.żar 

wla·s ny ikG 11167 Jl2<115 o k. 1'220 
diężar 

użyteczny !kG wo 622 •Ok. ~80 
diężar 

,calko,wl ty kG 11,867 11867 oik . 2000 
(ma,kls. 2000) 

O:bcią,żen le 

rpowlerzch n i lklG / m' S!l,8 58 ,8 00 

O:boią'żenie 

mocy 1krG / KM 8,5 ~ .25 5,0 
Prędtloo'ść 

lmalksymalna 1klm/ h 1185 1227 225 
Prędlkość 

1p rze I olto,w a ,km/ h 160 ,1180 180 
Pręldlkość 

mi n•urna.lna lklm/ h 195 &5 ,90 
Wiznosiz.eni,e ,n./ s 2,\15 '4./f5 4,2 

P,ula\p an ,3330 15'700 5000 
Za'Sięg ·~m . '750 '680 d ie. 700 

Wsipól,czymn,Lk 
oibciąże,n ia 

niszczą,ceigo 8,3 8,3 

przy ros t temperatury spiętrzenia - przyrost temperatury 
całkowite j 

specyfikacja - wykres , skorowidz 
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s tr. 2, szp. 1 - szachownica na rys. powinna mieć górne 
lewe pole ciemne 

str . 3 - znak Włoch umieszczono niesłusznie przy tytule 
„Cały świat", zaś przy tytule „Wiochy" umieszczono 
b ł ędnie gwiazdę 

str . 9 - podpis pod rys, 4d - powinien brzmieć „przechy
le nie w prawo ... " 

str. 21 - w Danych tech nicznych AS-WIS - wydłużenie po
winno być bez miana „m" 

str . 27 - tytuł w Jęz. ang. powinien brzmieć „Types of 
Aircraft" , a n ie „Types of Airships" 

str. 29 - szpalta 1, wie rsz 2 od góry: powinno być nie Po
land's People R epublic Aircraft Industry, lecz Pollsh 
People RepubHc's Alrcraft Industry. 
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Możliwości zastosowania nowych technik nakładania powłok malarskich 
w przemyśle maszynowym 

Bezpieczeństwo pracy i zm niejsze nie zagroże11 przy wykonywaniu prac malar
skich zapewniają : zmniejszenie rozpyl e nia materiału malarskiego, nowe meto
dy prac ograniczające ilość stosowa nych rozpuszczalników do farb i lakierów, 
całkowita hermetyzacja procesu malowania, całkowite wye liminowanie szko
dliwych rozpuszczalników lub zastąpienie ich rozpuszczalnikami nieszkodliwymi 
dla zdrowia . w artylrnle podano charakterystykę i zasady działania następu
jących technik nakładania powłok malarskich : natrys k pneumatyczny, natrysk 
na gorąco. natrysk hydrodynamiczny. natrysk elektrostatyczny, natrysk e lektro
statyczny proszków, a utomatyczn e ci ąg i malarskie, coil-coating. We wnioskach 
zwrócono uwag<; na właściwe stosowanie tych technik . 

. ,Ochrona Pracy'' 19721 nr lł 

I Międzynarodowa Konferencja uczonych 
kowskich RWPG 

specjalistów krajów człon-

w ostatnich dniach lipca ub.r . w Moskwie obradowa li uczeni i specjaliści 
z zakresu ergonomii. Te matem obrad by ł a wymiana informacji o stanie ergo
nomii w kraj"ch socjalistycznych oraz ustalen ie kie runków, metod i form 
współpracy nad dalszym r ozwojem ergonomii i upowsze chnie niem jej osiągnięć. 
W artykule przedstawiono prze bi eg d yskus ji oraz podjęte uchwały , które zmie
rzają do dalszego rozwoju e rgonomiczn ych organizacji naukowo-badawczych 
i postulują m .in. zorga nizowanie Mi<;dzy narodowego Centrum Konsultacyjnego 
d.s . Ergonomii. 

11 Ochrona Pracy'' 1972, nr !J 

Metoda pomiaru przyspieszenia stołów szlifierek 

W artykule zw r ócono uwagę na wpływ przyspieszeń i opóźnie11 stołów sz li
fierek, występujących w czasie nawrotów na proces szlifowania. Wymie niono 
stosowane m etody pomiaru l rzyspi esze ń, szerzej opisano prze twornik r ezystan
cyjny w układz i e mostka Whe atsone·a. omówiono jego budowę, schemat bloko
wy i e lektr yczny. Podano wzory do określenia drogi, prędkości i przyspieszenia 
oraz ich oscyl ogramy. Me toda ta różni się , od dotąd stosowanych , prostotą 
konstrukc ji przetwornika pomiarowego, ł atwo dostępną w laboratoriach po
miarowych aparaturą. 

„Pomiary Automatyka Kontro la" 1972, nr 5 

25-lecie Międzynarodowej Organizacji ormalizacyjnej (ISO) 

W pażdzierniku ub.r. minęło 25 la t od powstan ia Międzynarodowej Orga nizacj i 
Normalizacyjnej (ISO) . Zadanjem tej organizacji jes t opracowywanie norm w 
skali świa towej dla ułatwienia międzynarodowej w y miany towarów i usług 
oraz rozwoj u współpracy w dzi edzini e dzi ała ln ośc i inte lektualnej, naukowej, t e ch
nicznej i gospodarczej, które realizuje przez opracowywanie i w ydawanie za
l eceń normalizacyjnych, które koordynują i unifikują normy narodowe (od 
styczni a 1972 r. ISO wydaje Normy Międzynarodowe); zachęcanie i w mi~r<: 
potrzeb y ułatwian i e opracowywania nowych n orm zawierających wspólne wy 
magania do stosowania w s kali kraj wej lub mi ędzy qaroclowej; organizowanie 
wymiany informacji o pracach n ormalizacy jnych organów ISO, narodowych 
komitetów normalizacyjnych i międzynarodowych organizacji; współpracy z in
nymi organizacjami mi<;dzyn arodow ymi. 

,.Norn1a lizacja" 1D72 nr 10- J l 

Rola ISO i znaczenie jc,i prac dla rozwoju mięrlzynarodowych stos un
ków gospodarczych 

W artykule prezes Polskiego Komite tu Normalizacji i Miar , mgr in ż . B . Adam
ski charakteryzuje rolę i zadania ISO. zwraca uwagę na korzyści. jakie daje 
możliwość korzystania przez kraje członkowskie ISO z dorobku k rajów wysoko 
rozwiniętych. Poza opracowywaniem międzynarodowych n orm w zakres dzia
łalności ISO wchodzą prace teo re tyczne prowadzone przez Komitet do Spraw 
Naukowych Podstaw Norm a lizacj i · (STA CO), które pomagają komite tom orga
nizacyjn ym różnych krajów w doskona le niu własnych systemów normaliza 
cyjnych. 

„ Normalizacja· · 1972 nr 10- 11 

Teraźniej zość i przyszłość normalizacji mh;clzynarodowej ISO 

J s t to artykuł Genera ln go Kom isa rza d.s. Norm a lizacji w Ministe rstwie Roz
woju Nauki i Techniki vve Francj i, H. Duranda, w któryn1 analizuje w yniki 
prac JSO i przedstawi a wnioski co ńo dalszego jej rozwoju. Warto wiedzieć, 
że ostatn ie 10 lat jest najbardz.iej dynamicznym okrese m je j działalności , że 
obecnie zbiór Zaleceń i Norm Międzynarodowych liczy 2000 , a w okresie 5 lat 
os i ąg ni e 4000. Istotny m problemem dz i a ł alności I SO jes t skracanie terminów 
opracowywa nia Norm Mi<;dzynarodow yc h , zachowując wysok i poziom t echniczny 
tych dokumentów. 

„ Norrnalizacja'' 1972 nr 10- 11 

Katalog norm zaklado-wych pomocy warsz tatowych 

Pod ano zestawienie n o rm zakład owych dotyczących pomocy warsztatowych 
obow i ązujących w przedsiębior stwach Zjednocze nia Przemysłu Lotniczego i Sil
nikowego „Delta". 

„Normalizacja •· 1972 nr 10- 11 



Na pólkach ks i ęga rskic h 

Praca zbiorowa 

MAŁY PORA D N IK MEC H AN IKA 

WNT, Warsza wa 1972, wyd. JJ , D6, s. 1018, rys. 711, lab!. 28'1, nakl. 50 OOO, poziom 
I II, p l. , zł 105.-

W książce zawa rło pods tawowe wiadomości z male matyJ<i, metrologii, mecha 
n iki ogólne j, wytrzyma łośc i mate ria łów, h ydromech a ni k i, nauki o cieple, elek
trotechnik i, mater ialo?nawstwa, rysunku tech nicznego maszynowego , części ma• 
szyn i maszyn oznawst wa . Opatrzona jest w ie loma tab licami i wykresami. 
Książka przeznaczon a jest dla techników-mechanil<ów, mistrzów oraz dla ucz- , 
n iów szkól średnich o kie r unku mechan icznym . 

Czerni S. 

SŁOWN IK TEC H N I CZNY POLSKO-WŁOSKI 

WNT, Warszawa JU72, A5, s. 252, nakl. JOOO, pl., zł 61.-

Słownik zawiera 22 OOO terminów wyjściowych polskich wraz z ich · odpowied
nikami włoskimi ze wszystkich dzie dzin te chniki i zwi,1zanych z nią nauk pod
stawowych. 

MalCZJ/liS ld F . 

PRO CESY P RACY l STAN OWISKA ROFIO CZE 

' Metod y a n a lizy i ,·acjon a lizac ji 

WNT, Warszawa 1972, A 5, s. 188, r ys . 57, tabl. 37, nakl. JOOO, poziom III-IV, 
z ł 18.-

z serii „Biblioteka Organizatora Procllukcji" 

W książce omówione zostały zasady i metody badania i usprawniania procesów 
pracy w przedsiębiors twach produkcyjnych przemysłu maszynowego, zwracając 
szczeg9l ną uwagę na anali tyczne metody organizowan ia procesów pracy oraz 
n a e r gonomiczne warunki pracy na stanowiskach roboczych . 
Książka p rzeznaczona jes t dl a techników i inżynierów (projek tu jących środki 
pr oduk cji i p r ocesy pracy), dla służb organizatorskich w zal< lactach i średniego 
dozoru t echnicznego. 

Gór sla E. 

NARZĘ DZIA I OPRZYRZĄDOWANIE NA rtZĘDZJOWE 

A utom a t yzacja obró bki s Jua wa niem 

WNT, Warszawa 1972, wyd. 2, se ria 2, A :i, s. 284 , rys. 201, tabl. 9, nakl. 4000, 
poziom I V-III, zł 35.-

Ksjążka wyjaśnia zagadnienia związane z za1nocowanie n1, wymianą, ustawianien1, 
kompensacją zużycia i kontrolą stanu narzędzi skrawających, stosowanych w 
linia ch obrabiarkowych ze sterowaniem programowym. 
Książka przeznaczona jest dla technil<ów i inżynierów technologów oraz dla 
stu dent ów wydziałów m echanicznych wyższych ucze lni te chnicznych. 

Ca~t r o R., cle Cadene t J. J. 

META L UR G IA S PA W A NI A STA Ll OUI'OllNYC ll NA i{ OROZJĘ l ŻAROWY 
TRZYMAŁYCH 

Tłum . z !ra n,c. Z . Dob r owolski. 

WNT, Warszawa 1972, A5, s. 220, rys. 101, tabl. l i , nakl. 2500, poziom IV, z ł 24.

W ks i ą żce zawar to charakterystykę typowych stali przemysłowych odpornych na 
korozję i żarowytrzyma łych . Omówiono wpływ cyklu ciep lnego procesu spa
wania na strukturę i skład chemiczny połączeń oraz wpływ czynników tech
nologicznych na spawa lność metalurgiczną s tali. 
Książka przeznaczona jes t d la inżyni erów-konstruktorów i wykonawców J<on
strukcji spawanych ze stali i stopów odpornych na korozję i żarowytrzyma
łych. 

Chmielewsi,;i li. , Barem 1., Skupi,-,slci S. 

I LUSTRO WANY SLO WN IK TEC H N I CZNY DLA WSZYSTKI C H 

WNT, Warsza wa 19'12, wyd. 5, s. 432, rys. 501;, nakl. 20 OOO, poziom Il-III , zł 40 .- · 

Słowni!< zawiera ok. UOOO hase ł w porz,1dku a lfabe tycznym ze wszystkich dzie dzin 
techniki i nauk pokrewnych . Przeznaczony jest dla wszystki ch interesu.iącycll 
s i ę techniką. 

Praca z biorowa 

ENCYKLOPE-\H A TEC H NIKI 

A T OMATYKA 

WNT, Warszawa 1972, D5 , rys. 870, t abl. 50, nakl. 20 OOO, poziom lII-lV, pl. 
z !. 160.-

Encyklopedia o bejm uje następujące działy: podstawy nutomatyki, teorię stero
wania . teorię automatów, teorię optymalizacji. teo ri ę wielkich systemów, teorię 
niezawodności , teor i ę informacji, te leme tri ę , te les terowanie , teorię maszyn 1na
tematycznych, układy a u tomatyki elektrycznej, mechanicznej, hydraulicznej 
i pneumatycznej oraz urządzenia zautomatyzowane. 
Encyklopedia przeznaczona jes t dla inżyni e rów i techników wszystkich specja 
lizacji, bibliotek naukowo-technicznych. 



dok. ze str. 16 

Analiza charakterystyk. .. 

jak w przypadku przyros tów /\ C : i \ C:i; . Przyros t 
,,·s półczynnika momentu pochylającego /1,. Cm jest ni e 
za l eżny od wydłużenia s kr zydła, a dla kla,py na 
pe łn e j rozpiętości skrzydła jes t funkcją zbieżności 

skrzydła. Przyros t L\ Cm odnosimy do '/-1 cięciwy 

skrzydła . 

Glauert wykaza ł, że teor e ty czny współczynnik mo
m entu pochylającego L\ C "' ma zawsze zna k ujemny 
(wywołuje pochylanie sa molotu nu no. ) i dla klapy 
o danej c ięciwie jest wprost proporcjonalny do _\ C, , 

co zn a l azło potwierdzeni e w praktyce. 

Young podaje n astępują ce' wielkości s tos u nku 

·w zrost /1,. C m dla k lap szczelinowych w porównaniu 

'I' a h I i r· a ~ 

- --- -- ---- ------
li 1,rn1,od ,1·- I I ~Z( 'Zi.' linowr JIO( ! \\'1'tj IIC 

lnw1• 

------ '------

_l _ - 0.~.-._ 
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dok. ze str. 29 

Wykorzystanie zjawiska .. . 

- o .. ,~ 

-Pełniej sze wykorzystanie t ranzystorów i mikromo
dułów pozwala na konstruowani e urządzeń bardziej 
skomplikowanych układowo, a przy tym bardziej nie
zawodnych i co jest najważniej sze w aparatu rze lot
ni czej o dużo mniejszym ciężarze. Już obecnie w sa
molotac h radzieckich .ins talowany jes t trójwiązkowy 

radar DISS-0 13. Od pow iada on w peł ni n•owoczesnym 
tendencjom w dziedzinie kon str ukcji apa ratury po
kładowej. DziGki mniej szemu ciężar.owi (27 kG) i du 
żo mniej szym rozmi arom możliwe jes t ins talowanie 
podwójnego zes tawu urządzen ia. 

z krokodylowymi wywołany jes t przesunięciem po
wierzchni klapy w czasie wychylania się dp tyłu. 

LIC,,, 
Dla klap ,pros-tych s tosunek -- zależy od głębo -

LIC, 
kości .klapy, c,o jest wyraźnie wi d oczne na rysunku 19. 
średni stosunek przyrostu współczynnik a momentu 
pochyl ającego do przyros tu współc zynnika siły noś

ne j (odniesionych do cięciwy efektywnej) dla różnych 
typów klap według Data Shee ts prze dsfawiono na ry
sunku 20. Dodatkowo nani e:,iono dan e z dmuchań w 
celu ,oznaczenia odchyle11 od wartości średnic h dla 

LICm 
różnych typów klap. \\Ticlać. że przyrosły -- dla 

LIC: 
klap szczelinowych są większe ni ż dla klap kroko-

JC,,, 
dylowych. \Var tości stosunku -

LIC: 
dla klap kroko-

dylowych dla pro fi li NACA 23012 i NACA 23 021 dość 

dobr ze zga d za ją się z wykresami przeds tawionymi w 
Data Sheet s. 

Obliczanie przyrostu współcz ynnika momentu pochy 
lającego od wychy lenia klap 

7. rysunków 9-12 znajdujemy przyros t \ C': db 
danego kąta wychylenia klapy. Z geometrii klapy 
znajdujemy c': 

' Lic;., 
Z rysunku 20 znajdujemy jC:: 
Z charakterys tyki skrzy dła z -klapą sc howaną znaj

duj emy: C, z k l. schowanq i Cm z k l. schowaną 

LIC,,, = LIC;n ( :~ )' - 01:lii C: , k l sc il ( ~ ) • (c~ - l) + 

1- Cm :: kl. sc how. · [(~~r- 1·1 (!)) 

Dla klapy na niepełn ej rozpiętośc i bez wykrojów z 
rysunku 21 znajdujemy dla danej zbieżności s krzydła 

c„ 
i s tosunku rozpi ętośc i klapy do rozpiętości skrzy-

(LIC,,,) b = K · LIC,,, 
J 

(10) 

b 

W przypadku klapy z wykrojami postępujemy tak, 
jak przy obli czani u t\ C, dla klapy z wykrojami. 

Dalszym k rokiem w udoskonalaniu układów nawi
gacy jnych jest połączenie radaru Dopplera z układem 
bezwładnościowym. Łączone układy stanowią przy
szł ość pokładowych urządzeń na,wigacyjnych. I ch za
stosowanie będzie kolejnym krokiem na drodze zwięk
szenia bezpieczeń stwa pasażersk i ego ruchu lotniczego. 

Literatura 
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ni.je l e tatielnych apparatow. W oj e nn o j e Tzcl a tc l stwo Mini

ste r.stw a Obo·rony SSSR. Moskwa 1971 
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