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lot11icze porty świata 

GENEWA

COINTRIN 
Wejście do budynku satelitarnego 

Jak wynika z treści artykułu zamieszczonego w po
przednim numerze „Techniki Lotniczej i Astronau
tycznej", lotnisko Genewa-Cointrin nie znajduje się
na- liście wielkich potentatów światowych. Jednakże
jego wyposażenie techniczne oraz funkcjonalność prze
strzenna zasługuje na szczególną uwagę. 
Położenie geograficzne jak również pozycja między
narodowa Genewy zwiększają znaczenie portu lotni
czego. Miasto koncentruje wiele instytucji o charak
terze międzynarodowym, tu odbywają się liczne kon
ferencje, a przede wszystkim panuje ożywiony ruch
turystyczny. Wymienione elementy wyznaczają rów
nież pozycję lotniska. 
Obsłużenie 1 637 OOO pasażerów w roku 1966 w ukła
dzie proporcjonalnym do wielkości miasta stanowi
bardzo pokaźną liczbę. Z lotniska korzysta już 25 to
warzystw, a docelowo przewiduje się możliwość obsłu
gi 4 milionów pasażerów. Wielkość ta szybko zosta
nie osiągnięta, z lotniska bowiem swobodnie mogą
korzystać Francuzi. W trakcie rozbudowy lotniska za
istniała konieczność przesunięcia linii granicznej mię
dzy Szwajcarią i Francją. Proces ten potwierdzony 
został konwencją (1956 r.), zgodnie z którą wydzielony
został sektor francuski, pozwalający obywatelom tego
kraju na swobodne korzystanie z usług lotniska. 
Nowością lotniska na skalę europejską są wzniesione
w środku płyty peronowej trzy pawilony satelitar
ne (J), a wokół każdego z nich przygotowane są miej
sca na postój szterech wielkich samolotów transpor-
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Dokończenie na kot. 15 

A - pas betonowy o wymiarach 3900 X 50 m, z drogami ma
newrowymi 

B - pas trawiasty o wymiarach 965 X 30 m przeznaczony dla 
lotnictwa sportowego 

C - hangar zarezerwowany dla samolotów specjalnych 
D - hangar przedsiębiorstwa lotniczego Swissair 
E. - budynek obsługi technicznej 
F - budynek obsługi hotelowej przedsiębiorstwa Swissair 
G - stary port lotniczy, na którym usytuowana jest wieza 

kontrolna 
H - nowy port lotniczy 
I - budynki satelitarne nowego portu lotniczego 

l
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- teren wydzielony dla rozbudowy budynków satelita r-

nych 

J - ciepłownia 
K - budynek obsługi portowej 
L

1 
- radiolatarnia kierunkowa 

L2 - radiolatarnia podejścia do lądowania 

M 1 - radar podejścia i precyzyjnego lądowania 

M
2 

- radar obserwacji okrężnej - 10 cm

M
3 

- radar obserwacji okrężnej - 50 cm

N - radiostacje 
O - automatyczny goniometr 
P - parkingi 
Q - punkt obserwacyjny stacji meteorologicznej 
R - budynek sygnalizacyjny 
S - tunel drogowy 
T - urząd celny 
U - transformatory 
V - stacja paliwowa 

W - droga zapasowa 
o - oświetlenie pasa 
a - oświetlenie dróg manewrowych 
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3awuurn „3ou)J.a" 5 
B CT3The paCCMOTPCHbl :.iaJJ:aHl!fl:, IWTOpb!C Tibt__CTO.TlllllJl coeecnmii 
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ROK XXIV I astronautyczna 
MIES IĘCZNIK SEKC JI L OTNICZEJ STOWARZYSZENIA INŻYNIERÓW I TECHNIKÓW MECHANIKÓW POLSKICH 

Dr inż. ANDRZEJ MARKS 

ZADANIA "SONDY" 5 

W artykule omówiono zadania, jakte wykona! radziec
ki pojazd kosmiczny „Sonda" 5 - oblecenie Księżyca, 
przeprowadzenie badań w pobliżu Księżyca i powrót 
na Ziemię. Przedstawiono szczegóły lotu oraz powrót 
pojazdu, podkreślając znaczenie przeprowadzonego 
eksperymentu. 

Wysłany przez uczonych radzieckich �5 września 1968 r. 
w kierunku Księżyca 950-kilogramowy pojazd kosmicz
ny „Sonda" 5 miał do wykonania następujące zadania: 
• oblecenie Księżyca
• powrót na Ziemię w stanie nieuszkodzonym
• przeprowadzenie pewnych badań w sąsiedztwie
Księżyca.

Realizacja pierwszego zadania stanowiła trudny pro
blem nawigacyjny. Chodziło o to, aby wysłany z Zie
mi, z prędkością około 11 km/sek, pojazd kosmiczny 
przeleciał w małej odległości i z możliwie małą prędko
ścią obok Księżyca, tak aby przyciąganie Księżyca mo
gło silnie zakrzywić kierunek jego ruchu i zmusić po
jazd do przelecenia nad odwróconą od Ziemi stroną 
Księżyca. W przypadku bowiem, gdyby pojazd przele
ciał obok Księżyca w zbyt dużej odległości i ze zbyt 
dużą prędkością, przyciąganie Księżyca zakrzywiłoby 
jego tor tylko w bardzo niewielkim stopniu. Wypada 
tu jednak zwrócić uwagę, że wbrew dość rozpowszech
nionym poglądom, przylatujący z Ziemi pojazd kosmicz
ny nie tylko nie może być ściągnięty przez Księżyc na 
jego powierzchnię, ale nawet nie może być zamieniony 
w sztucznego satelitę Księżyca, gdyż jego prędkość 

629.19(47) 

jest zawsze większa od prędkości ucieczki, to znaczy, 
że pojazd zawsze porusza się względem Ks-iężyca po 
hiperboli, chyba że prędkość jego zostanie odpowiednio 
zmniejszona działaniem silnika rakietowego, i to w ob
rębie strefy oddziaływania Księżyca. 

Podobnie jak w przypadku innych pojazdów kosmicz
nych wysyłanych w kierunku Księżyca, również w czasie 
lotu „Sondy" 5 wykonano korektę kierunku i prędko
ści jej ruchu w celu dokładnego skierowania jej na 
wymagany tor. Manewr ten wykonany został 17 wrze
śnia, a więc wtedy kiedy pojazd był jeszcze znacznie 
oddalony od Księżyca. Dzięki temu użycie potrzebnego 
do wykonania tej korekty materiału pędnego nie mu
siało być duże, konieczna jednak za to była b. duża 
dokładność osiągnięcia wymaganych parametrów ru
chu. (Gdyby korektę wykonać w sąsiedztwie Księżyca, 
to dokładność jej przeprowadzenia mogłaby być mniej
sza, ale za to zużycie materiału pędnego musiałoby być 
znacznie większe). 

W sąsiedztwie Księżyca „Sonda" 5 znalazła się 18 wrze
śnia i po obleceniu go po hiperbolicznym względem 
Księżyca torze (przy czym zbliżyła się do niego na od
ległość 1950 km) oddaliła się mniej więcej w kierunku 
Ziemi. Dla dokładnego jej skierowania w stronę Zie
mi po odpowiednim torze okazało się konieczne wyko
nanie jeszcze jednej korekty kierunku i prędkości 
ruchu, przy czym zmiana prędkości była bardzo nie
znaczna. Również i tym razem konieczne było wyko
nanie tego manewru z b. dużą dokładnością, jako że 
zrealizowano go w dużej odległości od Ziemi. 
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Do atmosfery ziemskiej „Sonda" 5 wleciała z prędko
ścią około 11 km/sek w· dniu 21 września (o godz. 16 
minut 54 czasu warszawskiego) pod ściśle określonym 
kątem. O tym jak silne było nagrzewanie aerodyna
miczne może świadczyć fakt, że temperatura w war
stwie plazmy przyległej bezpośrednio do pancerza 
osiągnęła 13 OOO °K, podczas gdy w przypadku sateli
tów Ziemi, które powracają do atmosfery z prędkością 
8 km/sek, temperatura ta osiąga wartość tylko 8000 °K. 
W tej fazie eksperymentu „Sonda" 5 wypełniła swoje 
drugie zadanie, a mianowicie wypróbowany został jej 
pancerz termiczny zabezpieczający pojazd przed _znisz
czeniem i uzyskane zostały dane o zjawiskach, jakie 
towarzyszyły przelotowi pojazdu przez atomosferę, 
a zwłaszcza o przeciążeniach, które podczas tego wy
stąpiły. 

Najsilniejsze hamowanie aerodynamiczne miało miej
sce na wysokości kilkudziesięciu kilometrów, po czym 
pojazd opadał już z umiarkowaną prędkością. Na wy
sokości 7 km była ona równa tylko 0,2 km/sek i wów
czas otworzyły się spadochrony, na których pojazd 
opuścił się ostatecznie na powierzchnię oceanu wraz 
z zamkniętymi w jego wnętrzu taśmami magnetyczny
mi zawierającymi wyniki pomiarów. Wodowanie to 
nastąpiło o godzinie 17 minut 8 w zachodniej części 
Oceanu Indyjskiego w miejscu o współrzędnych geo
graficznych 32° 38' S i 65° 33' E, skąd wyłowiły pojazd 
śmigłowce i przeniosły na pokład jednego ·z oczekują
cych w pobliżu okrętów radzieckich. 

Znaczenie tego eksperymentu z „Sondą" 5 polega na 
tym, że wytyczono podczas niego szlak, po jakim za
pewne już wkrótce obleci Księżyc załogowy statek ko
smiczny. 

Załogowy oblot Księżyca stanowić będzie kluczowy 
eksperyment przed wyprawą ludzi na powierzchnię 
Księżyca. Oczywiście, należy jednak zdawać sobie spra
wę z tego, że statek kosmiczny, w którym człowiek 
będzie mógł oblecieć Księżyć, będzie musiał mieć 6 do 
10 razy większą masę niż „Sonda" 5, a statek umożli
wiający wyprawę na powierzchnię Księżyca kilkadzie
siąt razy większą masę*. Statek taki będzie musiał 
bowiem mieć możliwość zahamowania spadku na Księ
życ, odbywającego się z prędkością około 2,5 km/sek 
i wystartowania z taką samą prędkością z Księżyca, 
aby powrócić na Ziemię, co będzie wymagać silników 
hamujących i napędowych o masie kilka razy większej 
niż masa samej części załogowej. 

W żadnym razie nie należy więc nie doceniać trudno
ści, jakie jeszcze trzeba pokonać. Niemniej jednak pa
nuje przekonanie, że załogowy oblot Księżyca uc·zeni 
radzieccy mogą zrealizować już za kilka miesięcy, a za
łogową wyprawę na Księżyc za kilkanaście miesięcy. 
Potrzebne do tego celu b. duże rakiety nośne ** zostały 
bowiem, jak się zdaje, wypróbowane podczas jednej 
z ostatnich serii radzieckich prób z rakietami nośny
mi na Oceanie Spokojny�. (W czasie ostatniej serii 
doświadczeń wypróbowano „nowe urządzenie umożli
wiające lądowanie aparatów kosmicznych". Obecnie 
można wyrazić przypuszczenie, że chodziło o urządze
nia hamujące „Sondy" 5). 

• C�ężar statku ,,��>0110", w którym amerykańscy astronauci 
m'!Jlól odbyć podroz na Księżyc, wyno,si łącznie z pojazder-1 
ks1ęzycowym LEM ok. 40 OOO kG (przyp. redakcji). 

•• C:iężar amerykańskiej rakiety księżycowej „Saturn" 5 HY 
nosi ok;. 3 ooo ooo kG, a silniki jej pierwszego stopnia wyt.wa
rzają ciąg ok. 3 600 ooo kG (przyp. redakcji). 
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Być może jednak, że dla realizacji tych przedsięwzięć 
uczeni radzieccy zastosują inną metodę, a mianowicie 
posłużą się w tym celu wielokrotnie przeprowadzanym 
manewrem spotkania i łączenia się pojazdów kosmicz
nych w czasie bliskoziemskiego lotu satelitarnego. Na 
tej drodze można bowiem montować niemal dowolnie 
duże pojazdy kosmiczne (jak wiadomo, uczeni radziec
cy dwukrotnie odnieśli w tej dziedzinie poważny suk
ces realizując spotkanie i połączenie się bezzałogo
wych - automatycznych sztucznych satelitów Ziemi). 
Komentując lot „Sondy" 5 na tle dotychczasowych ra
dzieckich przedsięwzięć astronautycznych, a zwłaszcza 
przedsięwzięć księżycowych, nie będzie więc żadną 
przesadą stwierdzenie, że zapoczątkowała ona ostatnią 
serię eksperymentów poprzedzających lot na Księżyc 
ludzi, co niewątpliwie będzie nie tylko najniezwyklej
szym wydarzeniem astronautycznym, ale chyba i naj
niezwyklejszym w ogóle wydarzeniem techniczno-na
ukowym w dotychczasowych dziejach ludzkości. 

W kilka tygodni po locie „Sondy" 5 okazało się, że mia
ła ona jeszcze czwarte zadanie do wykonania, a mia
nowicie, że we wnętrzu zasobnika powrotnego „Son
dy" 5 znajdowały się dwa żółwie i liczne inne obiekty 
biologiczne. Wykonane w ciągu kilku tygodni po lą
dowaniu badania wykazały, że obiekty biologiczne 
przetrwały lot w doskonałej formie. Tym samym udo
wodniono, iż wcześniejsze przewidywania, że lot taki 
z biomedycznego punktu widzenia będzie dostępny 
dla ludzi, znalazły dzięki radzieckiej „Sondzie" 5 po
twierdzenie. 

Gdy artykuł ten znajdował się w druku uczeni ra
dzieccy zrealizowali jeszcze jeden oblot Księżyca przez 
aparat bezzałogowy. Przedsięwzięcie to uwieńczone 
było szczęśliwym powrotem na Ziemię tego aparatu 
z wykorzystaniem innego sposobu hamowania niż 
w przypadku „Sondy" 5. 

,,Sonda" 6 wystartowała z Ziemi 10 listopada. Podob
nie jak „Sonda" 5 miała ona masę 950 kg. W dniu 
14 listopada „Sonda" 6 okrążyła Księżyc w odległości 
2420 km. (W trakcie, gdy znajdowała się w odległości 
10 000-3 500 km od Księżyca wykonano z niej foto
grafie jego powierzchni). W dniu 17 listopada część 
lądująca „Sondy" 6 wleciała do atmosfery ziemskiej 
(z kierunku mniej więcej stycznego na wysokości 
45 km przy szerokości „korytarza wlotu" równej 
10 km). Miała ona taki kształt aerodynamiczny, że 
nie tylko była hamowana przez opór powietrza, ale 
oddziaływała na nią także siła nośna, w wyniku czego 
część lądująca zakrzywiła swój lot ku górze i wyle
ciała ponad atmosferę (z prędkością zredukowaną już 
jednak z 11 do 7,6 km/sek). Mając prędkość 7,6 km.'sek 
mogła ona zatoczyć ponad atmosferą tylko płaski 
łuk i ponownie musiała do niej opaść***. Powtórne 
hamowanie aerodynamiczne zredukowało prędkość do 
wartości 0,2 km/sek na wysokości 7,5 km, po czym 
rozwinęły się spadochrony, na których zasobnik wy
; ➔dowal na Ziemi na terytorium Związku Radzieckie
go. Dzięki nowemu „aerodynamicznie sterowanemu" 
systemowi powrotu hamowanie aerodynamiczne było 
znacznie łagodniejsze niż poprzednio. 

••• Obecnie, po locie „Apollo" 8 wiadomo że taki s osób p
d

owr
k

otu na Ziemię był zrealizowany w czas'ie wcześniei�zychwu rotnych prób statku Apollo" rze 
użyciu rakiet „Saturn" 5 (p;zyp. redarcjit

rowadzonych przy
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Szwajcarski szybowiec „Eife Standard" S-3 - zdobywca pierwszego miejsca 
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III. Najciekawsze konstr11kcj-e klasy standard

Neukom „Elfe Standard" S-3 - jest 
szybowcem szwajcarskim o kon
strukcji drewnianej. Konstruktor 
inż. Albert Neukom jest twórcą ca
łej rodziny szybowców „Elfe", które 
bądź pozostały w postaci prototy
pów bądź były budowane w kilku 
egzemplarzach. Prototyp „Elfe" S-1 
z usterzeniem motylk•owym (Rudli
ckiego) 'POWstał w 1964 :r. W roku 
1965 pr()ltotyp „Elfe" S-2 z 1normal
:nym usterzeniem o nisko umiesz
czonym usterzeniu pozi,omym zajął 
drugie miejsce w Mistrz.o,stwach 
świata w S•outh Cerney. W maju 
1966 :r. z.o,srtał oblatany prototyp 
„Elfe" S-3 z usterzeniem poziomym 
zamocowanym powyżej kadłuba -
dla z.mniejs.zenia możliwości uszko
dzenia g,o przy lądowaniu rw wyso
·kiej trawie.
Płat trójdzielny o ,obrysie prostokąt-
1no-brapez01Wym, bez wziniosu. Pr·ofil
Warrtmann FX-61-163 u ,nasady i
FX-60-126 na końcu. Kons>truk,cja
skrzydła skorupowa przekładkowa ze
·sklejki i balsy. Dźwigar metalowy.
Części zewnętrzne skrzydeł łączone
bagnetowo (wystające odcinki dźwi
gara wsuwa:ne •,w sk:r.zy:nkę dźwiga
vową) i mocowane śrubą pracującą
na rozciąganie. Hamulce aerodyna
miczne obr,otowe, na krawędzi spły
wu. Kadłub niski i smukły o kon
strukcji przekładkowej z pokryciem
ze sklejki :i z laminatu •szklanego.
Osłona kabiny odejmowana. K1oło 
330 X 130 mm z hamulcem. Podwo
zie amortyz.owane gumą. Koło z la
minatową osłoną, która przy przy
godnych lądowaniach ulegała pod
czas mistrzostw zmis·zczeniu. Zamo
cowanie nowej osłiony (a o rsł,on tych
ekipy miały cały ,zapas) .zabierało
nieduż.o czasu. K,onstrukcja usterze
nia również przekładkowa.
Szybowiec „Elfe Standard" S-3 za
jął 1, 4 i 6 miej,sce w mistrwstwach.
Jest to niewątpliwie jeden z naj
lepszy·ch szybowców klasy standard
i najlepszy zawodnkzy szy'bowiec
drewiniany rtej klasy.
Osiągi „Elfe" S-3 •są 1szczególnie do
bre. Doskonałość 36 dla skrzydła
nie szlifowanego i 37 ,5 dla skrzydła

szlif,owaneg,o ('niektórzy zawodnicy 
zużyli ponad 500 godz. na szlif-owa
nie ,skrzydeł sweg,o .szyb01Wca) przy 
90 km/h. Opadanie minima1ne 0,63 
mis przy 75 km/h, a prędkość mi
nimalna tylko 60 km/h. Szybowiec 
rten ma przeto bardzo dobre osiągi 
w krążeniu przy słabej termice, 
a zarazem wyso,ką doskonałość i pła-
1ską biegunową. Ciężar własny szy
bow<:a wynosi 215 kG, całkowity 295 
do 325 kG. Obciążenie rpawier,zch.ni 
25-27,5 kG/m2

. Brędkość dopusz
·czalna w atmosf.erze 
'km/h, w atmosferze 
km/h. Dotychczas 
6 szybo,wców „Elfe" 
,,Elfe" S-3 jest również produkowa
ny z chowanym ,podwoziem, co pod-
1nosi do.skonarość 

SZD-32A „Foka" 5 - jest wersją 
:rozwojową „F,oki" 4 i ma jak po
przednie „Foki" konstrurkcję drew-
1nianą z zast·os,owaniem laiminaitów 
na czę.ściach o powierzchniach nie
rozwijanych. Rodzina „Fok" - kon
strukcji inż. Władysława Okarmu
sa - z:ostała ·zapoczątkowana w 
1960 r. prz,ez rprMotypy „Foki", 'które 

SZD-32A „Foka" 5 

wzięły udział w Mistrzos,twach w Ko
lonii. W 1961 a:. do produkcji seryj
nej weszła „Foka" C ze skrzydłem 
o konstrukcji przekładk10wej. W
1962 r. powstał prototyp „Foki" 4 ze
skrzydłem wiel,opodłużnic,owym. ,,Fo-

Gwintowane gniazdo
śruby mocu;ace.J 

Bagnetowe łączenie trójdzielnego płata 
,,Elfe Standard''. 

ki" 4A weszły do produkcji w 1964 r., 
a na Mi<strz:ostwach świata w 1965 r. 
zajęły rw klasie otwartej 1 i 4 miej
sce, a ,w klasie s,tandard 2 i 4 miej
sce. W listopadzie 1966 :r. ziostał 
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Usterzenie płytowe _ .,Foki" 5 o układzie T 

oblatany· prototyp „Foki" 5. Na Mi
strzostwach w Lesznie „Foka" 5 za
jęła 8 miejsce oraz uzyskała I na
grodę w konkursie OSTIV na naj
lepszy szybowiec klasy standard. 
,,Foka" 5 weszła do produkcji seryj
nej; pierwsze jej egzemplarze seryj
ne zostały oblatane w jesieni 1968 r. 

„Fokę" 5 ·w porównaniu z „Foką" 4 
wyróżniają trzy zasadnicze cechy. 
Kabina została poszerzona i podwyż
szona, dzięki czemu stała się prze
stronniejsza zwiększając swobodę ru
chów i wygodę pilotów ,o większej 
tuszy. Oczywiście wpłynęło to na 
zmia>nę k•ształtu przedniej części ka
dłuba i osłony kabiny, która wyko
nana jest z dmuchanego szkła orga
nicznego o doskonałej przezroczy
st,ości. Drugą zmianą jest modyfika
cja noska profilu skrzydła (obniżenie 
krawędzi natarcia), co poprawiło 
osiągi 1szybowca ,przy małych pręd
k•ościach przez obniżenie opadania 
minimalnego do 0,62 m/s .przy 77 km/ 
/h. Trzecią zasadniczą różnicą jest 
m,te,rzenie ,o układzie T, pozwalające 
na przygodne lądowania w wyso
kiej trrawie i zbożu. Usterzenie po
ziome ,p-lytowe, jednodźwigarowe, 
kryte sklejką i częściowo płótnem, 
wypo,saż•one w klapkę dociążająca
-wyważającą. Zam,ocowa<nie usterze
nia pozfomego, opatentowanego przez 
SZD, jest pomysłu inż. W. Okormu
sa. Montaż usterzenia jest szybki 
i łatwy. Na .skośnym -stateczniku pio
nowym znajduje się 1konsola z ,oku
·ciem na zawiasie. Usterzenie pozio
me jest .mocowane -przez nałożenie
na ,okucie i dokręcenie jednej śruby,
która równocześnie jes,t wyważeniem
masowym ·s·teru. Napędy steru i klap
ki łączą się ,p,rzy tym automatycz
nie_ Z drobniejszych zmian - ,,Fo
ka" 5 otrzymała lwło o �red111icy 350
mm, zamiast 300 mm_
Do,sk,onałość „FOiki:" 5 wynosi 36,3
przy 84 km/h, podczas gdy „Foki" 4 -
35 przy 98 :km/h. 
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SZD-24 „Foka" 4M (oznaczona także 
„Foka" 45) jest kombinacją kadłuba 
,,Foki" 4 ze skrzydłem „Foki" 5. Po
wstała ona dzięki temu, że naszym 
zawodnikom wystarcza niezbyt ob
szerna kab1na „Foki" 4 dająca smu
klejszy kadłub niż u „Foki" 5. Nc1-
tomia,st zalety przy małych prędko
ściach lotu skrzydła „Foki" 5 ze 
zmodyfikowanym noskiem profilu 
były tak atrakcyjne, że piloci st,wier
dzili, iż najchętniej by widzieli szy
bowiec łączący cechy ,obu „F,ok". 
Ta·k ,powstała kombinacja „Foki" 4 
i „Foki" 5 oznaczona początkowo 
„F-oka" 45, a następnie „Foka" 41\/I 
(czyli modyfikowana). Pierwszy 
egzemplarz „Foki" 4M został oblata
ny w marcu 1968 r_ i wziął udział 
w Mistrzostwach w Lesznie. 

Wassmer Wa-26 „Squale" - to fran
cuski szybowiec klasy standa,rd. W 
lipcu 1967 r. został oblatany pierw
szy proitotyp o drewnianej konstruk
cji, który w Mistrzostwach w Lesz
nie s,ta,rtował w klasie otwartej. Do 
budowy prototypu został wykorzy
stany kadłub od zarzuc-onego pro-

Brazylijska ITA „Urupema" 

jektu szybowca o rozpiętości 18 r'n. 
Szybowiec „Squale" miał być szy
bowcem laminatowym_ Pierwszy pro
totyp miał tylko przód kadłuba z la
minatu, drugi prototyp zbudowany 
w sierpniu 1968 r_ ma cały kadłub 
laminatowy. Taką samą konstrukcję 
będą miały szybowce pierwszej se
:rii, która ma się ukazać w 1969 r. 
W przyszłości szybowiec ma otrzy
mać lamiina<t-owe skrzydło i usterze
nie. Elementy laminatowe „Squale" 
,są projektowane w oparciu o do
świadczenia uzyskane przez wy
twóirnie z samolotem laminatowym 
Wa-50. • Samolot ten ma konstrukcję 
laminatową lecz nie przekładkową 
a skorupową podpartą laminatowy
mi omegówkami, elementami fali
stymi z laminatu oraz usztywnioną 
pojedynczymi żl·obkami. Laminat 
wykona.ny jest z żywicy poliestrowej 
izoftalowej oraz tkani.ny roving. Ele
menty klejone są żywicą poliestro
wą i klejem Araldite. 

Kształty „Squale" są trochę zbliżo
ne do „Foki". Skrzydło o obrysie 
'POdwójnotrapezowym. Profii Wort
mann. Hamulce aerodynamiczne o
bro•towe, na krawędzi spływu_ Ka
dłub o wysokości 0,8 m_ Osłona ka
biny jednoczęściowa. Napc;-dy stero
wania w kabinie biegną pod podłogą. 
Prototyp ma chowane podwozie. 

Dane techniczne: rozpiętość 13 m, 
powierzchnia nośna 12,1 m2, wydłu
żenie 17,8, ciężar własny (z radiem) 
222 kG, ciężar całkowity 313-352 kG, 
obciążenie powierzchni 26-29 kG/ 
/m2, d::>skonałość •obliczeniowa 37 
przy 90 km/h. o•pada.nie minimalne 
0,61 mis przy 72 km/h, prędkość mi
nimalna 60 km/h, opadanie 1,8 m/s 
rprzy 140 km/h, prędkość dopuszczal-
1na 240 km/h, czas przechyłu 43°/43° -
7 sek. Cena szybowca bez przyrzą
dów we Francji 5775 dol., na eksport 
4625 dol. 

ITA „Urupema" - jest drewnianym 
szybowcem brazylijskim_ Konstruk
tor inż. Guido Pessotti, Instituto 
Tecnológioo de Aeronautica - Sao 
Paulo_ Budowę szybowca rozpoczęto 
w 1965 r., pierwszy lot odbył się na 
rprzełomie 1967 i 1968. Wysokie osią
gi w połączeniu ze zgrabną linią by
ły powo,dem, iż wzbudzał cm zain
teresowanie na mistrzoshvach. Ze 
względu na rasowe kształty mocno 
pokrewne do „Foki" w Lesznie na-





Zakładane kółko transportowe 

lat (a przez żegla,rzy jalw tzw. icek 
używa.ny od wieków) - jest jednak 
za mało docenfany. A nieosiowość 
opływu kadłuba, szczególnie przy 
dolocie, ,powoduje spadek doskona
l-ości szybowca. W trakcie mistrz.ostw 
większość szybo,wców została zaopa
trzona w takie wskaźniki. 
Do urządzeń skomplikowanych na
leży angiel•ski przelicznik elektro
nicz..ny Skye ALr Data Coonputer 
Mk. 2 (cena 240 dol.), którego dwa 
egzemplarze prototypowe były użyte 
ina mistrzostwach. Służy on jako: 
elektryczny iwariometr energii ,cał
kowitej z sygnalizacją akustycz:ną, 
wariometr rzeczywi,stej wartości prą
dów ,pionowych (odejmujący po
prawkę wg biegun-owej danego szy
bowca), wskaźnik średnich wznoszeń 
w ciągu ubiegłej minuty lub 20 mir. 
sygnalizujący także ,ich zmniejsza-• 
nie się oraz tzw. wskaźmik zerowy, 
tj. ws·kaźnik odchylenia od optymal
nej prędkości przeskoku (sprzężony 
z wariom€trem i prędkościomierzem), 
Móry może też służyć jako ,chyło
mierz ,podłużny zasitępując w chmu
rach sztuczny horyzont. 
Interesującymi przyrządami są 
wskaźniki ,prędkości przeskokowej, 
czyli WPP. Na temat polskich WPP 
były wygłoszone referaty na Kon
�resie OSTIV w Lesznie. Już na 
na OSTIV-ie ,w 1958 r. inż. F. Nie
chwiejczyk ogłosił szczegóły WPP 
własnego pomysłu, wy-próbo,wa.neg•o 
w locie. Prz)'l'ząd ten ,składa się z 
wariometru i prędkościomierza -
o wspólnej skali wyskalowanej jak
krążek McReady'ego. Zadanie pilota
polega, po ,nastawieniu pokrętłem
wa,rt,ości średnich noszeń, na zgra
niu wskazówki ,prędkościomierza ze
wskazówką ,wariometru ,pokazującą
najk,orzy,stniejszą prędkość przesko
ku. P!rzyrząd ten mus,i być <losto
·sowywany do każdego ,typu szybow
,ca. Na OSTIV-ie w 1968 r. inż.
F. Niechwiejczyk wykazał możliwość
budowy uniwersalnego ,przyrządu te
go typu, dostosowywanego do da
neg,o typu szybowca przez stosowa
ni,e tabelki ,poprawek i przez do
branie pojemności termosu.
Drugi polski WPP przedstawiony na 
OSTIV-,ie w Lesznie -został opraco
wany i wypróbowany ,przez mgr inż. 
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A. Kardymowicza. Jest to wario
metr o mechanicznie odejmowanej
•poprawc-e na opadanie własne _szy
bowca wg biegunowej - sprzęzony
z ,prędkościomierzem. Pilot otrzym�-:
je na wariometrze aktualną wairt�sc
prądóiw pionowych, a po na,staw1e-
1niu pokrętłem średnich noszeń --:-
wskaźnik prędkościomierza pokazu.1e
:na,jkorzystniejszą prędkość przesl_rn
ku. Przyrząd zmajduje się w dwoch
puszkach i ma dwie oddzielne tar
cze.
Na kilku szybowcach był zbudowa
ny WPP pr,odukcji zachodnionie
mieckiej wytwórni Winter. Składa
się •on z miniaturowego wa•riometru
otoczonego skalą ,prędkośc'iomierza
wyskalowanego jak krążek McRea
dy'eg,o. Pokrętłem nastawia siq war
tość średnich nosze11. Zadanie pilota
polega :na zgrywa,niu wskazówki
prędkościomierza z położeniem wska
zó1wki wariometru.
Na większości szybowców biorących
udział ,w mistrzostwa.eh można było
spotkać wa-rioonetry akustyczne (fi,rm
Cr-ossfell, Burton, BSW, Hornig) z re
gulacją początku wydawania dźwię
·ku od ,określonej wielkości noszenia.
Są •one szczególnie cenne na zawo
dach podczas lotu w roju, gdy uwa
ga pilota jest głównie zwrócona na 
unikanie kolizji z innymi szybow
ca:rni, a nie na wskazania przyrzą
dów w kabinie. 
Bardzo i,nteresujący był szwajcar:

ski zegar,owy (stoperowy) wskaźnik 
średnich noszeń w •postaci małego 
mechanizmu przyczepionego na szy
bie wysokościomierza. Miał on 3 
wskazówki poruszające się -odpo
wiednio z prędkością 1 m/s, 2 mis,
3 m/s, ,pr-oporcjonalnie do skali wy-
1.Sokości-omierza. Po uruchomieniu 
mechanizmu zegaro-wego na dow,ol-

,nej wysokości - wsl�az�wka _rwyso
kości,omierza wskazuJe sredn1e no
szenie odczytywane między trzema 
wskazówkami odgry'vvającymi irolę 
rozszerzającej się skali. 
Angielski pilot Goo_dhart zastosował 
na swoim szybowcu żyrobusolę (wy
•pożyczoną o.d lotnictwa wojs�owego) 
dającą precyzyjne wskazat11a przy 
wykonywaniu zakrętów. Była ona 
szczególnie ,przydatna przy centro
wainiu komina, gdy wykonuje się 
zakręt o 270° . Cena tego urządzenia 
wyklucza szersze jego stosowanie 
w szybownictwie. a kilku zybow
cach były zabudowane czechosło
wackie żyrobusole LUN. 
Na dwóch szybowcach były zabu
dowane małe ((/) 60) elektryczne ho
ryzonty, których cena wynosząca 
1600 dol. jest zbyt 'Wysoka w po
równaniu z ceną szybowca. 
Na zakończenie można zauważyć, że 
na Mistrzostwach w Lesmie już się 
-nie pojawiły tajemnicze (pod wzglę
dem zasady działania) termowizory. 
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Metodyka 
trwałości 

wyznaczania 
konsłrukcii lotniczych 

629.13.004 

Problem oceny własności zmęczenio
wych samolotu. 'nie jest jeszcze w pełni 
rozwiązany, a metody obliczeń trwałości 
konstrukcji są mało dokładne. Wynika 
stąd konieczność przeprowadzania ba
dań zmęczeniowych całych samolotów. 
W artykule omówiono zagadnienie wy
boru. i przygotowania konstrukcji do ba
dań, zagadnienie wyznaczenia wartości 
i częstości obciążeń samolotu. w zależno
ści od jego przeznaczenia i sposobu. eks
ploatacji oraz zagadnienie odwzorowania 
obciążeń zmęczeniowych. Podano waż
niejsze wytyczne przeprowadzania badań 
i przytoczono krótkie porównanie prze
widywanych i rzeczywistych trwałości 
samolotów. 

Prawdopodobieństwo katastrofy samolotu z powodu 

uszkodzeń zmęczeniowych jakiejkolwiek części kon
strukcji jest obecnie niezmiernie małe. Taki stan osiąg

nięto od czasu, gdy zarówno kons:trukt,or, jak i iinstytu

cje opiniująco-badawcze i użytkownik zos,tali w pełni 
zapoznani ze zjawiskami mnęczend.a. Niemniiej jednak 

ocena własności zmęczeniowych struktury samolotu 
nie jest jeszcze w pełni rozwiązanym problemem. 

Rozpatrując wytrzymałość przez analogię statyczną 
można przewi-dZJieć, że w tym przypadku osiąga się 
duże korzyści z obliczeń wytrzymałości ·statycznej 
wszystkich elementów. Jednak, mimo faktu wprowa
dzenia w ostatnich czasach bardzo dokładnych metod 
obliczeń przewidywanej wytrzymałości statycznej, wy

magane jest przeprowadzenie dowodu wytrzymałości 
przez próby statyczne. W odniiesieniu do wytrzymało

ści zmęczeniowej metody obliczeń własności zmęcze
niowych mają niestety znacznie niższy poziom pew
ności. W związku z tym badania zmęczeniowe całych 

konstrukcji są wymagane jako niezbędne do wyma
czenia trwałości konstrukcji. 

Badania zmęczeniowe są obecnie powszechnie prowa
dzone dla wszystkich nowych konstrukcji lotniczych. 
W wyniku nagromadzonych doświadczeń z dotychczas 
przeprowadzonych badań i przez porównanie wyników 
badań z wynikami eksploatacji można sprecyzować 
pewne wymagania odnośnie metody badań w celu wy
znaczenia trwałości nowych konstrukcji z odpowied
nim poziomem pewności. Wymagania te można podzie
lić na: 

• wymagania odnośnie do przygotowania samolotu do

badań,

• wymagania odnośnie do wyznaczania obciążeń i re
alizacji w próbach,

• wymagania odnośnie do sposobu przeprowadza

nia samej próby.

Wybór i przygotowanie konstrukcji do badań 

Wybór i przygotowanie konstrukcji do badań należy 
szczegółowo rozważyć. Kosz,t konstrukcji przeznacw

nej do badań jest bardw wysoki. Istnieje tendencja, 
aby go obniżyć przez drobne oszczędności polega,jące 

na dostarczeniu konstrukcji niekompletnej, tj. bez czę
ści tzw. nie pracującej. Takie postępowanie prowadzi 
do dużych błędów w wyznaczeniu trwałości. W związ

ku z powyższym, ,zasadniczym wymaganiem jest, aby 

konstrukcja dostarczona do badań była kompletna, tj. 

:zawierała wszystkie elementy tzw. pracujące i nie pra-

cujące oraz, że musi odwzorowywać samolot dla które

go wyznaczamy trwałość. 

To ostatnie wymaganie dotyczące dokładnego odwzOTo
wania powinno być bezwzględnie przestr.zegane, gdyż 
cechą charakterystyczną zjawiska zmęczenia k,on
strukcji jest fakt, i'Ż małe zmiany mogą ZJnacznlie zmie
nić trwałość. Ogólnie można stwierdzić, iż wytnyma
łość zmęczeniowa konstrukcji zależy od średniego po

,ziomu naprężeń oraz od wpływów różnych lokalnych 
wycięć, otworów, połączeń n1itowanych, swOTzni itp. na 
miejscowy poziom naprężeń. Elementy tzw. nie pracu

jące mają wpływ na trwałość przez ich zamocowanie 
do struktury nośnej. Również brak lub ,obecność pew
nych zespołów tzw. nie pracujących, takich jak owiew
ki, krawędzie opływu, mogą mieć wpływ na trwa

łość badanych zespołów. Wpływ ten może być spowo
dowany koncentracją naprężeń lub też korozją przez 
wycieranie, lub też koncentracją i korozją przez wy
cieranie jednocześnie. 

Oczywiste jest więc twierdzenie, 1z przy wyznaczaniu 
trwałości samolotów płatowiec przeznaczony do badań 

powinien być d,dentyczny z płatowcami, dla których 
wyznacza się trwałość. Dotyczy to również sposobu 
wykonawstwa. Podczas produkcji wprowadza się zmia
ny technologii wykonania (np. technologii nitowan1ia, 
kolejności montażu itp.). Należy w tym przypadku 
wziąć pod uwagę fakt, iż te drobne na pozór zmiany 
mogą mieć znaczny wpływ na trwałość ,zmęczeniową 
konstruk,cjii. Dlatego też np. prototyp, który nie speł
nia po,wyższych warunków, nie może służyć dla wy
znaczania trwałości samolotów z serii, gdyż jest ona 
wyznaczona dla samolotu podobnego, a nie identycz
nego. 

Obciążenia 

Punktem wyjścia do określenia trwał1ości pos.zczegól
nych zespołów samolotu jest szczegółowe określenlie 
przeznaczenia i przyszłego sposobu eksploatacji, tj. 
określenia prędkości i wysokości lotu, ciężaru, zużycia 
paliwa, czasu trwania 1-otu itp. Poniżej podano wykaz 
podstawowych dany,ch [nformujących o ·spa.sobie 
użytkowania samolotu, umożliwiający wyznaczenie 

wartości i częstości obciążeń samolotu: 

• opis przeznaczenia
• ciężar startowy

• średni ciężar w laelie

• ciężar paliwa podc-zas startu
• zużycie paliwa podczas s,tartu
• sposób i k•olejność opróżniania zbforników
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• ciężar ładunku podczas lotu
O czas lotu
• prędkość i czas wzno-szen•ia
• prędkość i średnia wysokość lotu nad powierzchnią
ziemi
• prędkość i czas opadania przy podejściu do lądo-
wania
O zadania specjalne
• procentowy udział czasu lotu nad morzem 1i ziemią
• ilość lądowań
• ilość hermetyzacji
• rejon użytkowania
8 charakter nawierzchni lotnisk
• procentowy udział czasu lotu na poszczególne za
dania.

_ Obciążenia od podmuchów można wyznaczyć z ogól
nych danych o częstości podmuchów podanych w [1] 
i [4] w sposób omówiony w [7]. Należy jednak w tym 
przypadku zwrócić uwagę na fakt, że dane statystycz
ne zostały wyznaczone na podstawie pomiarów prze
ciążeń w środku c-iężkości samolotów. Dla samolotów 
o elastycznych skrzydłach podają one jedynie w przy
bliżeniu wartości obciążeń zmęczeniowych z uwagi na 
zjawisko dociążenia dynamicznego i drgania własne. 
Dlatego też przy nowych typach samolotów należy 
bezwzględnie przeprowadzić odpowiednie pomiary 
i analizy. 

W przypadku samolotów specjalnego przeznaczenia 
należy dla każdego nowego typu samolotu wykonać 
pomiary statystyczne obciążeń przez pomiar przecią
żeń w środku ciężkości samolotu (obciążenia układu 
nośnego samolotu), jak również bezpośredni pomiar 
obciążeń zmęczeniowych za pomocą elektrycznej ten
sometrii oporowej dla typowych zadań. Głównym pro
blemem, który należy rozwiązać przy pomiarach, jest 
interpretacja i opracowanie zmieniających się w spo
sób przypadkowy obciążeń. Obecnie opracowano szereg 
metod statystycznego przedstawienia obciążeń zmęcze
niowych. Część z tych metod związana jest z po
szczególnymi typami aparatury pomiarowej, jak np.: 
rejestrator VGH, Fatiguemeter, Strain-range-counter. 
Celem analizy zmiennych jest umożliwienie wyzna
czenia trwałości samolotu przez wybranie obciążeń 
do badań. Zagadnienie metod opracowania wyników 
pomiarów przyjętych w ·Instytucie Lotnictwa jest 
omówione szczegółowo w [6]. 

W oparciu o wyżej omówiony sposób wyznaczenia ob
ciążeń należy przeprowadzić analizę obciążeń z punktu 
widzenia zmęczenia, zwracając uwagę na to, by obcią
żenia powodujące największe uszkodzenia zmęczenrio
we podczas eksploatacji były właściwie odwzornwane. 
Sposób wyznaczania i ocena, które obciążenia należy 
uwzględnić, jest zagadn'ieniiem skomplikowanym i dla
tego nie omawia się go szczegółowo. Istnieją trzy spo
soby odwzorowania obciążeń podczas badań zmęcze
niowych podane na rys. 1. 

Pierwszy sposób opiera się na ogólnym dążeniu pro
wadzenia badań możliwie najprostszymi urządzenia
mi, co pr-owadzi do badania przy stałej amplitudzie. 
Innym sposobem prowadzenia badań jest metoda do
kładnego odwzorowania stochastycznych obciążeń eks
ploatacyjnych. Metoda ta wymaga skomplikowanych 
i bardzo kosztownych urządzeń do badań i dlatego do
tychczas jest stosowana tylko do badań próbek lub 
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małych zespołów. Pośrednia metoda jest metodą 
programowanych obciążeń. Metoda ta jest obecnie 
coraz powszechniej stosowana przy badaniach nowych 
typów samolotów zarówno na Zachodzie, jak i w Pol
sce [11]. 

w powyższych metodach należy wprowadzić czasami 
dodatkowe obciążenia, np. obciążenia od klap, obcią
żenia od podwozia, cykl startu i lądowania, obciążenia 
od nadciśnienia, co z kolei komplikuje przyjęty cykl 
obciążeń i zastosowane urządzenia. Z uwagi na fakt, 
iż kompleksowe badania zmęczeniowe całych samo
lotów mają na celu wyznaczenie trwałości eksploato
wanych samolotów, podstawowym wymaganiem jest, 
aby wartości i ilości obciążeń przyłożonych w próbach 
były równoważne obciąże11iom samolotów będących 
w eksploatacji. 

p 

p 

p 

1 

Badanie lr! s:atq amplitudq 
abciqżen 

Badania 
- ze slochastycznyini

obciqżen1ami

Czas 

Należy podkreślić, iż wpływ amplitudy na trwałość 
jest zasadniczy i w niektórych przypadkach błąd po
pełniony o 100/o w ocenie amplitudy może spowodować 
błąd w ocenie trwałości o 5()Kl/o. 

Innym problemem jest fakt, iż w przypadku zrealizo
wania niewłaściwych obciążeń podczas próby mogą 
wystąpić uszkodzenia w zespołach lub miejscach róż
nych od tych, które występują podczas eksploatacji. 
W tej sytuacj,i nie zostanie spełniony jeden z celów 
badań, tj. nie zostanie właściwie opracowana instruk
cja przeglądów i remontów. 

Ważne podczas badań je,st zagadnienie odwzorowania 
obciążeń wzdłuż całej konstrukcji. W tym przypadku 
przyjmuje się pewne założenia upraszczające. Dotyczy 
to przede wszystkim rozkładu obciążeń wzdłuż cięci
wy, jak również skokowego rozkładu sił tnących 
wzdłuż rozpiętości. Uproszczenia te mają wpływ na 
wyniki badań. Uproszczenia, dotyczące odzworowania 
obciążeń wzdłuż cięciwy, mogą być zastosowane do 
ko-nstrukcji o dużym wydłużen1iu względnym. 

Dodatkowo należy stwierdzić, iż obliczeniowe rozkłady 
olbciążeń są niedokładne w przypadku obciążeń po
wstałych w wyniku buffetingu i obciążeń naziemnych 
[8] i [9]. W tym przypadku należy każdorazowo badać
:ro·zkłady momentów gnących od sił tnących •i momen
tów skręcających.



Realizacja badafi 

Badania zmęczeniowe samolotów prowadzi się na spe
cjalnych stoiskach, które mają na celu zrealizowanie na 
ziemi odpowiednich obciążeń występujących w locie, 
zapewnienie odpowiedniego żródła energii dla wywo
łania tych obciążeń i zapewnienie odpowiedniego ste
rowania i kontroli przykładanych obciążeń. 

Problem odwzorowania odpowiednich obciążeń został 
omówiony w poprzednim punkcie. Tu należy zwrócić 
uwagę na fakt koniecznośoi .sprawdzenia przy uru
chomieniu próby zmęczeniowej wartości ,i rozkładu 
obciążeń za pomocą pomiarów ten�ometrycznych, a na
stępnie wartości i ilości przykładanych obC'iążeń pod
czas próby. Dodatkowo system kontroli powinien być 
wyposażony w niezbędny układ zabezpieczający 
przed przeciążeniem lub nawet zniszczeniem w sposób 
statyczny badanego obiektu wskutek zaburzeń w ukła
dzie sterowania. 
Podczas badań należy w określonych odstępach czasu 
przeprowadzać szczegółowe przeglądy badanych zespo
łów w celu możliwie jak najwcześniejszego wykrycia 
uszkodzeń zmęczeniowych. Gdy pękniędie zostanie od
kryte, należy prowadzać ciągłą kontrolę prędkości pro
pagacji, a gdy osiągnie ona zbyt duże warto,4ci powo
dujące zmianę w rozkładzie napręże'.i, pęknięcie na
leży wyrem<).�!ować li prowadzić próbę dalej w celu 
wykrycia dalszych krytycznych miejsc konstrukcji. 
Tak wyznaczone kolejne miejsca uszkodzeń pozwalają 
na opracowanie odpowiedniej instrukcji przeglądów 
i remontów. Po zakończeniu badań konstrukcję należy 
zdemontować ,i dokonać szczegółowego przeglądu. 
Bardzo często znajduje się wówczas pęknięcia w miej
scach najmniej oczektiwanych. 

Porównanie przewidywanych i rzeczywistych trwałości 
samolotów 

Badania zmęczeniowe wg poprzednio omówionej me
todyki przeprowadzono dla prawie wszystkich współ
czesnych samolotów. Można obecnie na tej podstawie 
ocemc dokładność przyjętej metody wyznaczania 
trwałości. Na rysunku 2 porównano trwałość wyzna

czoną za pomocą prób z trwałością wyznaczoną za po
mocą obliczeń. 

2 

Tn,,atosć 2wyżona 

f,D 

Trwałość zaniżona 

Trwa tost z badań 
R = Tmatość 2 oblicwń 

{0 

PorÓwnan1ie wykazuje, 1z praw1e 9Q'J/o samolotów ma 
trwałość obliczeniową większą od trwałości wyznaczo
nej za pomocą prób, a w 25'0/o przypadków trwałość 
obl1iczeniowa jest dwukrotnie większa od wyznaczonej 
za pomocą p;ób. Powyższe wskazuje na możliwość 
popełnienia bardzo dużego błędu przy wyznaczaniu 
trwałości za pomocą obliczeń. Dla porównania na rys. 3 
skonfrontowano przypadki uszkodzeń występujące 
w t,rakc,ie eksploatacji z oszacowaniem trwałości za 
pomocą prób· (przez uszkodzenia zrnęczen:iowe rozumie 
się nie tylko drobne pęknięcia pokrycia, ale również 
całkowite pęknięcia dźwigarów). Porównanie na rys. 3 
wykazuje, iż pęknięcia mają tendencję wcześniejszego 
wystąpienia podczas eksploatacji niż podczas badań 
zmęczeniowych, co oczywiście może być spowodowane 
rozrzutem wytrzymałości zmęczęniowej, tj. faktem, że 
najpierw wystąpiły uszkodzenia w najsłabszych samo-

3 
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+ Ca!koHi!I? zniszcwnie podstawowego zespołu
x Pęknięcie w posil? dżwigara
o Przl?Nidywanr? zniszc21?ni1? pasa dźwigara

na podstawił? st11i1?rd2on1?go {)f;knięcia 
<:> Pęknięcir;, pokrijcia 

łO łO 
Srednia ilost godzin lotu lub ilost. /olóH 
do W!Jslqplenia uszkodwnia zmęcwnioriego 

lotach. Jednocześnie zwraca uwagę fakt, iż współczyn
nik 5, przyjęty w wojskowych przepisach angielskich, 
jest wystarczający dla zabezpieczenia samolotów 
w eksploatacji przed zniszczeniem wskutek zmęczenia. 
Powyższe uwagi dotY,czą konstrukcji, które mają wy
znacwną za pomocą prób bezpieczną trwałość (safe 
life). W przypadku konstrukcji o tzw. bezpiecznych 
pęknięciach (fail safe) należy stosować wartość współ
czynnika równą 2. (wg danych brytyjskich), ale wów� 
czas badania całej konstrukcji _muszą wykazać, iż 
prędkość propagacji pęknięć jest dostatecznie mała. 
W tym przypadku trwałość określa się indywidualnie 
dla każdego samolotu w zależności od ilości uszkodzeń 
zmęczeniowych i od opłacalności. 

Zebrane dane_· statystyczne z dotychczasowych kon
strukcji maj-ących charakterystykę bezpiecznych 
uszkodzeń wskazują na poprawność ,i celowość tej no
wej koncepcji. 

Przy porównywaniu przewidywanych i rzeczywistych 
trwałości ,samolotu należy dodatkowo zwrócić uwagę 
na fakt, iż w analizie i próbach nie można odwzorować 
czynnika czasu, który ma znaczenie z uwagi na możlf„ 
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wość pojawienia się korozji, ,przyspieszającej w znacz

nym stopniu zużycie samolotu. Cha,rakter wpływu 
czasu podano orientacyjnie na rys. 4. 

DoJXLszczalne uszkodzenie' zm{?czeniOHe
-----· 

. • ·-·

i L-_)_.----l------1,---;:-t;''-t-t--t---:. 

11-----ł---+--

4 

Wnioski końcowe 

czns 

Biorąc pod uwagę wiele założeń, poczyni,onych od
nośnie do sposobu eksploatacji i wyznaczania obciążeń, 
o!I'az nieznajomość wpływów warunków atmosferycz-

Dr BRONISŁAW DOSTATNI 

nych, można uznać, że przyjęta metodyka wyznac1.ania 
trwałości jes.t w pełni uzasadniona. Przedstawiona me
toda •zapewnia odpowiedni poziom bezpieczeństwa przy 
odpowiednim poziomie rentowności samolotu. 
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Stan rozwoju t postępu w technice lot
niczej zobowtqzuje do równoległego, 
a nawet wyprzedzającego ksztattowania 
ekonomiki lotnictwa. Szczególnie waż
nym problemem staje się opracowywa
nie prognoz zapotrzebowania 'na tabor, 
u podstaw których leży popyt na prze
wozy pasażerskie t towarowe. Prognozy 
takie obejmujq oddzielnie szlaki lotni
cze czy zespoły kontynentów. Szereg in-

EK o N OMICZN E PROBLEMY 
stytutów i przedsiębiorstw lotniczych w 
oparciu o metody matematyczne oraz 
znajomość warunków ekonomicznych 
ustala prognozy do 1990 r. 

TRANSPC)RTU LOTNICZEGO 

A PROGNOZY JEGO ROZWOJU 

W zakresie rozwoju lotnictwa można zaobserwować 
podwajanie potencjału przewozowego czy prędkości 
co każde 10 lat. Podobne tempo rozwoju mają tylko 
nieliczne dyscypliny naukowo-techniczne. 
W ślad za tak wysokim tempem rozwoju techniki 
lotniczej idzie w parze ilość pracowników naukowych 
zaangażowanych w tej dyscyplinie wiedzy, a przede 
wszystkim niewspółmiernie wzrasta ilość publikowa
nych opracowań. Czy jednak nastąpi w tej dziedzinie 
punkt nasycenia pozwalający na stabilizację konstruk
_cji sprzętu, jego procesów eksploatacyjnych, czy 
wreszcie - racjonalnego wykorzystania? W przypad
ku techniki lotniczej trudno jest odpowiedzieć na to 
pytanie, bowiem pomijając zainteresowanie strategów, 
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jest to dziedzina pasjonująca współczesny świat nau
kowy, a przede wszystkim dziedzina wyznaczająca po
stęp techniczny w szeregu działów produkcji i nauki. 
Ten stan rozwoju i postępu w technice lotniczej zo
bowiązuje do równoległego a nawet wyprzedzającego 
kształtowania ekonomiki lotnictwa. Pod pojęciem eko
nomiki rozumie się w tym przypadku zastosowanie 
w szerokim tego słowa znaczeniu rachunku ekono
micznego w całokształcie działalności usługowej lot
nictwa. W lotnictwie należy szczególnie dążyć do kon
centracji wysiłków i integracji myśli technicznej i eko
nomicznej. Zasada taka staje się konieczna z uwagi 
na wysoki stopień jednostkowych nakładów inwesty-' 
cyjnych a jednocześnie dających małe efekty przy 



zawężonym procesie produkcyjnym. Dotyczy to w 
szczególności transportu lotniczego, gdzie opłacalny 
przedział wielkości przedsiębiorstwa uzależniony jest 
od szeregu elementów technologicznych i eksploata
cyjnych. Nowoczesne przedsiębiorstwo lotnicze powin
no posiadać strukturę jednorodną pozwalającą na 
specjalizację w określonym typie przewozów, jak to 
ma miejsce w przedsiębiorstwach. BOAC lub KLM. 
Dominującymi są tam przewozy długodystansowe 
łącznie z trasami dookoła globu ziemskiego. Szereg 
przedsiębiorstw ma strukturę wieloczynnościową, jak 
np. Aerofłot, gdzie zakres przewozów obejmuje prze
wozy od lokalnych do międzynarodowych. Trudno 
natomiast mówić o rentowności przedsiębiorstwa lot
niczego dysponującego ograniczonym asortymentem 
sprzętu, nie mającym ustabilizowanej pozycji na ryn
ku światowym, a także działającym w zawężonym 
układzie przestrzennym. W związku z powyższym wy
stępuje ścisły związek między strukturami geograficz
no-ekonomicznymi a postępem technicznym w lotni
ctwie. Nasza dotychczasowa znajomość zachodzących 
związków między strukturą ekonomiczną a tempem 
rozwoju techniki lotniczej była i jest niewystarczająca, 
dalece za mała do wyznaczania kierunków produkcji 
czy nawet zakupu sprzętu. Luka ta dotyczy przede 
wszystkim krajów skazanych na kosztowny import 
nowoczesnego sprzętu i dostosowania się w tym 
względzie do poziomu lotniczych potęg światowych. 
Obiektywne trudności kształtujące rozwój lotnictwa 
transportowego tym bardziej zobowiązują do szcze
gółowego opracowania naukowych metod określenia 
ekonomicznej efektywności wprowadzenia Glo eksploa
tacji nowej techniki. 

Problem ten w ujęciu kompleksowym staje się pa
lący dla potrzeb naszej działalności inwestycyjnej. 
Samolot w oparciu o założenia konstruktora buduje 
się dla określonych celów i dlatego też zgodnie ze 
swoim przeznaczeniem powinien on odpowiadać sta
wianym warunkom. Warunki takie wyznacza zespół 
specjalistów, a przede wszystkim przyszły użytkow
nik, którego interesuje postulat zasadniczy - ren
towność i bezpieczeństwo. 

Zasady prognozowania przewozów lotniczych 
.. 

Zastosowanie modelu dowolnej gałęzi transportu dla 
ustalenia popytu i podaży z zachowaniem idealnej 
równowagi w badaniach w lotnictwie jest bardzo 
trudne z uwagi na jego szybkie tempo rozwoju. 
W transporcie naziemnym prognozy przewozowe obej
mują zazwyczaj perspektywę najbliższych 15-20 lat, 
z tym jednak, że pewne wyprzedzenie bierze się dla 
urządzeń bardziej trwałych jak np. mosty czy tu
nele. 

Lotnictwo wymaga bardziej wnikliwego zakresu ba
dań, bowiem postęp techniczny jest tutaj niewspół
mierny do skali popytu. Wystarczy nadmienić, że nad
dźwiękowe samoloty pasażerskde, które po roku 1970 
wejdą do eksploatacji, nie mają jeszcze bliżej spre
cyzowanego zakresu użyteczności. Prognozowanie prze
wozów lotniczych odbywać się musi w oparciu o przy
jęty punkt wyjściowy, np. początek ery samolotu od
rzutowego, kolejnym etapem początku badań może 
być wspomniany już moment wprowadzenia samo
lotu naddźwiękowego i autobusu powietrznego. O po
wodzeniu jednak samolotu jako środka masowej uży-

teczności zadecydują głównie taryfy, a poza tym takie 
czynniki jak: położenie geograficzne, poziom ekono
miczny ludności (wzrost dochodu narodowego), gęstość 
zaludnienia z uwzględnieniem struktury ludności, 
międzynarodowe powiązania handlowe itp. 
Obserwacje ostatnich lat potwierdzaJą pewien niedo� 
syt w zakresie przewozów (pozorny z uwagi na nie 
wykorzystane miejsca na pokładach samolotów). Oce
nić to można na przykładzie Stanów Zjednoczonych 
i Związku Radzieckiego. W krajach tych roczny przy
rost przewozów lotniczych jest wyższy aniżeli wzrost 
dochodu narodowego. Np. w Stanach Zjednoczonych 
począwszy od 1958. r., to znaczy od wprowadzenia do 
eksploatacj,i -samolotów odrzutowych, średnie roczne 
tempo przyrostu przewozów wynosi 10,5()/o, natomiast 
dochód narodowy wzrastał w tym okresie zaledwie 
o 3,4°/o. Przewiduje się, że w Stanach Zjednoczonych
średnie tempo rozwoju przewozów pasażerskich do 
1970 r. wynos,ić będzie 13,50/o, a dalej <lo 1980 r. tyl
ko 8,90/o.
Przyjmując założenie, że tempo przyrostu przewozów
będzie jeszcze wyższe w Europie Zachodniej, koniecz
ne staje się przeprowadzenie badań w zakresie po
trzeb na tabor. Na rys. 1 przedstawiono wyniki ta
kich badań przeprowadzonych przez Instytut Trans
portu Lotniczego w Paryżu (ITA), które przedstawiają
rozwój taboru do 1990 r. Wyniki prezentują również
strukturę ilościową i jakościową taboru. Bardziej in
teresujące jest jednak, jak będzie się kształtował po
pyt na usługi lotnicze w podobnym przedziale czasu?
Metodą ekstrapolacji uzupełnić można obraz taboru

Przewidywania rozwojowe taboru lotniczego wg okre
ślonych grup do 1990 roku 

4000 

Krzywa przęwidywaneg_o wykorzystania 
m1ę;sc w samo1otacll 

1200 samolotów średniego zasięgu- 100 pasażerów 
1200 ,, ,, ,, - 150 pasażerów
1200 „ autobusów powietrznych - 300 pasażerów 
1000 „ dalekiego zasięgu - 150 pasażerów 
900 ,, ,, ,, - 400 pasażerów
300 ,, ,,Concorde" 120 pasażerów 
450 „ Boeing 300 pa,sażerów 

1 - samoloty naddźwiękowe Boeing 2707 
- 300 pasażerów

2 - samoloty naddźwiękowe „Concorde" 
- 120 pasażerów

3 - autobusy powietrzne Boeing 747 
- 400 pasażerów

4 - samoloty dalekiego zasięgu DC-8, Boeing 707
- 150-250 pasażerów

5 - autobusy powietrzne średniego zasięgu 
- 300 pasażerów

6 - samoloty średniego zasięgu Boeing 727 
- 150-200 pasażerów

7 - samoloty średniego.zasięgu -100 pasażerów 
8 - śmigłowce 
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(podaży) krzywą popytu. Naniesiona krzywa ma cha
rakter przybliżony i potwierdza niezmienny poziom 
wykorzystania powierzchni oferowanej przez przedsię
biorstwa lotnicze. W tym względzie zaistnieć jednak 
mogą zasadnicze zmiany wynikające przede wszystkim 
z obniżenia taryf względnie łączenia przewozów pa
sażerskich i towarowych. 

Zakres prac zmierzających do ustalenia prognoz roz
woju lotnictwa transportowego dotyczyć może oddziel
nego portu, systemu kierowania ruchem lotniczym, 
przemysłu lotniczego czy nawet kompleksowych pro
blemów w odniesieniu do jednego lub wielu przed
siębiorstw lotniczych, 

Wspomniany Instytut (ITA) ma przeprowadzone już 
bad.ania tego typu obejmujące metody określania po
tencjalnych możliwości przewozowych między dwoma 
dowolnie wybranymi punktami czy między określo
nymi obszarami geograficznymi. 

Prognozowanie takie stanowiące konkretny plan roz
wojowy o długim okresie czasu ma istotne znaczenie 
dla przemysłu lotniczego i stanowi dla niego element 
zdolności popytu na nowy sprzęt, a tym samym usta
lenie wielkości produkcji. 

Wzorując się na innych działach gospodarki narodo
wej w prognozowaniu rozwoju lotnictwa uwzględnić 
również należy następujące okresy: 

• okres eksperymentalny;
• okres intensywnego rozwoju;
• okres dalszego· rozwoju, lecz z zaniżoną tendencją
intensywności wzrostu;
• okres przyszłości, gdzie tempo rozwoju osiąga pew
ną stabilizację uzależnioną od poziomu rozwoju eko
nomicznego.

W procesie rozwojowym transportu próbowano zasto
sować różne modele prognozowania. Do roku 1960 
przydatny był model prof. Tinbergena, który przedsta
wiał się następująco: 

gdzie: 

(1 ± p)t 
y= 

1 + e-kt 

y - ogólne tendencje przewozów lotniczych, 
t - czas wyjściowy (dla obliczeń przyjmowano rok

1955),
p - 70/o minimalny przyrost przewozów lotniczych 

w okresie rocznym, 
k - 0,2 stały współczynnik. 

Powyższy model dawał jednak pożądane rezultaty do 
1960 r: a więc do okresu przejścia na sprzęt bardziej 
nowoczesny. 

W 1960 r. firma Hawker Siddeley zaproponowała na
stępujący model: 

y =a+ btn 

W modelu tym rok 1955 przyjęto za 1. W obliczeniu 
rok 1960 y = 2,3 natomiast 1965 y = 4,5. Taki wzrost 
potwierdziła zresztą praktyka. W oparciu o powyższy 
model dokonano obliczeń do 2000 r. Wyniki obliczeń 
przedstawiono na rys. 2, gdzie zresztą wartości pokry
wają się z treścią rysunku 1. 

Odchylenia od powyższych wartości w programie per
spektywicznym mogą nastąpić jedynie w przypadku 
gwałtownych prze�ian politycżn:yćfr np. rozbrojenia, 
a tym samym przekazania sprzęf1.(wojskowego na po-
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trzeby życia gospodarczego. W wyniku powyższego 
nastąpić może również gwałtowny wzrost dochodu na
rodowego ludności poszczególnych krajów, co pociąg
nie za sobą wzrost zapotrzebowania na przewozy lot
nicze. 

Bardziej zaawansowane są prace nad prognozowaniem 
przewozów między poszczególnymi regionami geogra
ficznymi globu ziemskiego, czy nawet między po
szczególnymi miastami. 

Rozpocznijmy od badań C. D. Harrisa, który rozpa
truje potencjalne wielkości rynku pasażerskiego okre
ślonych ośrodków miejskich: 

gdzie: 

M 
P=E 

d 

P - wartość potencjalna rynku pasażerskiego, 
E - współczynnik dochodu narodowego, 
M - ilość mieszkańców w mln osób, 
d - odległość między cząstkowymi rynkami wymia-

ny w tys. km. 

Jeszcze inne badania przeprowadził autor angielski 
G. Me. Coach w odniesieniu do rynku krajowego Wiel
kiej Brytanii oraz na szlaku północnoatlantyckiego.
Model Coacha ma praktyczne zastosowanie przy rów
norzędnych ośrodkach mających połączenia lotnicze:

P1 Xp., 
T = K

d2 

gdzie: 

T - potencjalna wielkość rynku pasażerskiego dla 
przewozów lotniczych, 

P1 p� - ilość ludności w badanych ośrodkach miej
skich czy regionach w mln, 

d - odległość między badanymi ośrodkami w tys. km, 
K - współczynnik dochodu przypadający na jednego 

mieszkańca. 

Model powyższy ma praktyczne zastosowanie przy 
jednakowych ośrodkach zarówno pod względem struk
tury społeczno-ekonomicznej, jak i nawet narodowo
ściowej. Przy ośrodkach różniących się, jak to ma 
miejsce np. w relacji Europa zachodnia - Bliski 
Wschód, metody matematyczne mają ograniczone za-
stosowanie. 

W warunkach zróżnicowanego świata pod względem 
struktur ekonomicznych dość dokładnie przedstawić 
można tendencje rozwojowe rynków lotniczych za po
średnictwem metod kartograficzna-statystycznych. 
Wiadome jest np., że przewozy międzynarodowe 
w stosunku do przewozów globalnych wykazują znacz
nie szybszą tendencję rozwojową. Fakt powyższy 
świadczy o roli lotnictwa transportowego jako czyn
nego instrumentu wzajemnych powiązań państw i kon
tynentów. Oznacza to również, że w przypadku roz
brojenia i dużej swobody wymiany międzynarodowej 
powiązania te znacznie rozszerzyłyby się. 

W świetle powyższego popatrzmy wstępnie na nie
które istotne elementy składające się na proces ba
dawczy w ekonomice transportu lotniczego. Wiadome 
jest również, że przedstawione wartości na rysunkach 
zobowiązują już nie tylko przedsiębiorstwa lotnicze 
ale instytuty państwowe do prowadzenia gruntow
nych studiów z zakresu ekonomiki transportu lotni
czego. Badania ekonomiczne w transporcie lotniczym 
muszą być wyjątkowo precyzyjne, bowiem najmniejsze 



odchylenie w tym względzie lub niedopasowanie typu 
samolotu do potrzeb rynkowych przynieść może nie
powetowane straty. Dlatego też badaniami objąć na
leży okres od wprowadzenia samolotu do eksploatacji 
w przedsiębiorstwie aż do jego likwidacji. Skróce
nie czasu w dowolnej sytuacji eksploatacyjnej przy
niesie przedsiębiorstwu poważne wartości materialne. 
Popatrzmy na formułę przedstawiającą samolot jako 
środek produkcji w przedsiębiorstwie w ciągu jednej 
doby: 

Z kolei dzienne wykorzystanie samolotu przedstawić 
można następująco: 

24- Tw
NTb = 

--------

l +
Tm

+
Tg

+ 
Ts 

Tb Tb Tb 
Każdy z tych elementów jest szczegółowo badany 
przez przedsiębiorstwa lotnicze. I tak ograniczenia 
czasu Tw dokonuje się poprzez wykonywanie obsługi 
technicznej w ciągu nocy. Jednak każdy typ samo
lotu charakteryzuje się określonymi właściwościami, 

24 godz = Tb+ Tm+ Tg+ Ts + Tw 

gdzie: 
Tm 

dlatego też wymaga odrębnych badań: - uzależ
Tb 

Tb - czas lotu wg rozkładu, nione jest od właściwości technologicznych samolotu, 

Tm - czas niezbędny dla obsługi technicznej, 

Tg - czas pobytu samolotu na peronach, 

dostępności węzłów czy agregatów dla obsługi tech
Ts 

nicznej, - reprezentuje poziom obsługi technicznej 
Tb 

Ts - czas pobytu w rezerwie i pracach okresowych, 

Tw - czas nie wykorzystany. 

uzależniony od właściwości konstrukcji i wyposażenia 

samolotu, 
Tg 

jest funkcją prędkości wg rozkładu 
Tb 

i osiągniętych norm obsługi na peronie. 
Oznaczając ilość rejsów przez N, wykonanych przez 
samolot w ciągu doby, a przez t czas przeznaczony 
na jeden lot otrzymujemy: 

Wszystkie przedsiębiorstwa lotnicze tak dostosowują 
infrastrukturę lotniska, ażeby jej całość pracowała 
w interesie maksymalizacji Tb. 

24 - Tw = N (Tb + Tm + Tg + Ts) 
Pewne prawidłowości eksploatacyjne określonych ty
pów samolotów z zachowaniem jak najwyższych 
wskażników ekonomicznych przedstawimy w kolej
nych numerach TLiA. 

skąd N = 
24 - Tw 

Tb + Tm + Tg + Ts 

Inż. BOGUSŁAW GRUCHELSKI 

Przegląd i 
w buaowie 

oeena tworzyw stosowanych 
samolotów komunikacyjnych 

Postęp w budowie 1Sa1molotów uza
leżni,ony jest ściśle ·od rozwoju ma
teriałów konsiruk,cyjnych. Muszą 
one odznaczać się •nie tylko wysoką 
wytrzymałością 'PIZY małym cręza
irze właściwym, ale również trwa
łością. P,onadto muszą być ła,two 
obrabiaLne, poda:t:ne do kształtowa
nia, łatwe do łączenia itp. Decydu
jące zna•czenie dla trwałości samo-
1otu ma dobóir ,odpo,wiednich two
rzyw na płatowiec, gdyż ciężar pu
stego ipła1towca wynosi 70-80°/o cię
żaru konstrukcji nośnej samolotu, 
a 500/o całego samolotu (ry,s. 1). Wa
runki .pracy elementów płatowców 
są bardz,o ciężkie. 
Jako przykład wartości obciążeń dy
nam'iczmych, :na które narażone są 
peWi11e •części konstrukcji płatowca, 
można ipodać obciążeni-e podwozia 
i skrzydeł w czasie kołowania przed 
startem i po wylądowaniu ·oraz pod-

czas zetknięcia się kół z ziemią. Je
śli 'Porównać dr.agę jazdy samol,otu 
pasażexskieg,o krótkiego zasięgu -
30 OOO startów i lądowań po 2,5 km -
z drogą jazdy samochodu ,os,obo,we
g•o w czas.ie ,całkowiteg•o okr·esu ich 
eksploafacjJ, to okaże ,się, że samo-
1,ot •przejeżdża okofo 150 OOO km i wię
cej, a więc drogę równą drndze sa
mochodu osobowego. 
Rosnące wymagania c•o do wytrzy
małości dynamicznej utrudniają wła
,śdwy ·dobór tworzywa. Jednocześ
nie iprzy z;więkiszenju trwałnśd np. 
z 20 OOO do 30 OOO godzin trzeba li
czyć się ze wzrostem ciężaru .pła
towca o 100/o i wzrostem kosztów 
o 5°/o. W zamian uzyskuje się więk
sze bezpieczeństwo, krótszy czas
przestojów z powodu uszkodzenia
,kontr<oli ,obsługi, dłuższy czas użyt
kowania w okresach ,międzyinapraw
czych. W ,przepisach budowy samo-

lotów wpr-owadzono warunek, że d1a 
wszy,stkkh częśC'i konstrukcyjnych 
obciążOIIly-ch dynaniiczni,e mus-i być 
podawany okres wyitrzymał,ości eks
ploatacyjnej (trwał,ości); dla .samo
lotów pa,sażerskich, dyspozycyjny.eh, 
wynosi on obecnie 20 <ioo godzin, dla 
większych samolotów pas,ażensk,ich 
30 OOO .do 40 OOO godziln. Z tego 
względu trzeba pr.owadz<ić praco
chłonne wykazy godzin d minut prze
ipracowa:ny,ch przez poszczególne ze
społy samolotu. Staranny dobór ma
teriałów i szereg przedsięwzięć spo
wodowały · wy,raźny ,spadek i1ośd 
,uszkodzeń ipłatow,ców. Statystyki dla

,pięciu różnych typów samolotów 
'Produkcji zachodniej podają, że na 
346 wypadków 16 spowodowanych 
zos1taŁo z winy materiału, przy czym 
zalkzane są tu zairówno pęlmięcia 
konstrukcji, jak i uszkodzenia me
chanizmów, 25()/o uszkodzeń materia-
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lu ,spowodowało uszkodzenia silni
ków, 450/o uszkodzenie podwozi i me
chanizmów wciągających. Tak więc 
domniemanych uszkodzeń płatowców 
z winy materiałów było 300/o, tj. 5 
wypadków, stanowiących zaledwie 
1,50/o wszystkich analizowanych wy
padków. 

Stopy metali 

Do chwili •obecnej pierwsze miejsce 
wśród tworzyw l•otmkzych zajmują 

Podział ciężaru pustego samolotu 

utwardzone ·stopy aluminium, stano
wiąc 900/o wszystk,ich stosowanych 
stopów metali w •samolotach o pręd
kościach do Ma = 2,5. Powłoki :no
woczesnych samolotów komunika
cyjnych, jak Boeing 737, BFB 320 
i HP-137, zostały zbudowane dokład
nie w 900/o ze stopów .aluminiowych. 
We wszystkich krajach rozwiniętych 
przemyisłowo poprawia się bez prze
rwy własności tych stopów, a pr,zede 
wszystkim podnosi ich wytrzyma
łość. Niemniej dalsze ipodnoszenie 
wy,trzymałości np. przez dodatek 
cynku jest ,pwblema,tyczne, gdyż stop 
alumi1nium z cynkiem m,ożna stoso
wać jedynie warunkowo. 

ZastrzeżenJ,a powstały •W związku z 
szeregiem katastrof samolotów de 
HaV'illand Comet. Gdy stwierdzono, 
że kaitastr-ofy zostały spowodowane 
przez pęk1nięcie zmęczeniowe wsku
tek kon,centracji •naprężeń w kadłu
bie w kątach okien, całą uwagę 
skierowano na zmęczenie materia
łów. Badania stopów alumłn:iowych 
o dużej wytrzylmaŁości dowiodły, że
przez podnosżenie -wytrzymałości nie
osiąga się jednocześnie podniesienia
trwał,ości. Pirzelmnaino •się, ż,e części 
ze stopów aluminiowych uszlachet
nionych cynkiem są wrażliwe na 
działanie karbów i .poddane obcią-
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żeniom tęitnią,cym lub p:rzemiennym 
są mniej wytrzymałe niż części ze 
stopów Al Cu Mg. 
Wysokoodporne stopy Al Cu nie są 
s,pawaline, co utirudnia łącze·nie czę
sc1 z nich wykonanych; poza tym 
nie są ipodatne na ,obróbkę plastycz-
111ą. Na części inie obciążone silnie 
można stosować stopy Al Mg Si; któ
rych wytrzymałość daje się po
prawić przez utwardzanie dyspersyj
ne. W miarę udoskonalania ,stopów 
Al Zn Mg stworzono stopy spawal
ne, które można ,stosować również 
na kons.trukcje moc.no obciążone. 
Po powtórnym utwardzeniu stopu 
Al Zn Mgl po spawaniu - wraca nie
mal w pełni jeg,o pierwotna wytrzy
małość. Stop Al Zn Mg3 osiąga Re =

= 48 kG/mm2, Rm = 52 kG/mm2, 

L1 = 10-12°/o, c·o pozwala s-tosować 
g•o ,obok 'innych s-topów Al o wyso-

, 

kiej wytrzymał,ości;_.,> 
Stopy magnezu były zawsze intere
sujące dla konstruktorów lotniczych 
ze względu na bardzo korzystny s•to
sunek wskaźnika -wytrzymałości do 
ciężaru właściwego. Niestety mała 
odporność ina korozję ogranicza ich 
zastosowanie w nowoczesnych samo
lotach komunikacyjnych, jakkolwiek 
nie wyklucza; powłoki z tworzyw 
.sztucznych stwarz,ają tu nowe moż
liwości. 
Na części pracujące w wyższych 
<temperaturach przygotowano stopy 
magnezu i toru, jak HK 31A i HM 21A 
(,oz,naczenia wg specyfikacji amery
kańskiej ASTM), przewyższające 
znacznie stapy alumin'ium pod wzglę
dem wytrzymałości cieplnej w od
niesieniu do wytrzymałości właści
wej 1. Pirzy wytrzymałości na rozcią
ganie Rm = 28 kG/mm2 w tempera
turze 20° zachowują jesz,cze 500/o wy
trzymałości ;początkowej w tem,pe
raturz,e 300°, a m,ożna je stosować 
jeszcze przy temperaturze 450°, a 
więc dos,k,onale nadają 1się do prn
dukcji obręczy kół i bębnów hamul
cowych. 

�tal, ilicząc wag-owo, •stos,owana jest 
-w budowie rpla<towców ,w ilości 3-

-50/o, i fo głównie na okucia złączy
oraz śruby, łączące części ,sk•rzydeł,
!kadłuba i sterów. Jak,o tworzywa
na takie części konstrukcji, jak dźwi
gary, wirę,gi, żebra opłaca ,się ją s.to-
1sować tylko wówczas, gdy jej wy
trzymałość Rm > 150 kG/mm2, co
wynika z porów.nan,ia ze stopem alu-

1 Wytrzymałość właściwa - stosunek wy
trzymałości wyrażonej w kG/mm• do cię
żaru właściwego wyrażoneg,o w G/cm•. 
Wytrzymałość właściwą - wyraża się w 
km. 
1 Sztywność właściwa - stosunek modułu 
sprężystości E do ciężaru właściwego. 

miniowym, dla którego wytrzyma
łość ,właściwa o/y = 53/2,8 = 19 km, 
stąd dla stali Rm = 19 • 7,8""" 150 kG/ 
/mm2. Taką wytrzymałość mają np. 
stale chromowo-niklowe, 17-7 PH. 
Ich wadą jest to, że budowę marten
zytyczną, niezbędną dla <tak wys,o
kiej wytrzymałośei, można uzyskać 
jedynie przez obróbkę podzerową. 
W związku z tym opracowano nowe, 
wysokoodporne i nierdzewne stale 
,stabilizowane, których granica pla
stycz,ności została podniesiona do 
200 kG/mm2 i wyżej. Są dobrze spa
walne i wykazują małe skłonności 
do -odkształceń w czasie obróbki 
cieplnej. Stale ze ,względu na wy
soką ciągliwość i dobrą wytrzyma
łość zmęczeniową można bez,piecznie 
stosować na ,okucia. Jeśli jednak 
przeanalizuje się korzyści, płynące 
z zastosowania wysokowytrzymałej 
stali na kanstrukcję skorupową pła
towca, to wy,nika niezbicie, że stale 
nie mogą równać się z wys·okowy
trzyunałymi stopami aluminiowymi. 
Np. konsbrukcje obciążone silami 
wzdłużnymi - jak górna część sko
rupy skirzydła - są obliczone na wy
boczenie i dla n,ich decydującą jest 
sz.tywność. Przy porównaniu cięża
rów ['ÓŻnych materiałów dla wybo
czenia ,prętów ważny jest wskażnik 
E/y (sztywność właściwa) 2, a dla 

31-
wyboczenia płyt wskażnik Jl Ety. 
Wskażnik sztywności cienkościen-

3 ---
111ych płyt ze stali wynosi v21 000 • 
• 7,8 = 3,5, ze stapów aluminium 
3,--

JI 7000/2,8 = 6,8. Jak widać, stalowe 
-części :konstrukcyj,ne są dwukrotnie 
cięższe przy tej samej sztywności. 
Konstrukcja przekładkowa (sand
wich) wyipada trochę korzystniej dla 
stali pod względem cięża.ru, gdyż 
otrzymane _ wartości leżą między 
v· Efy i E/y. _
Wresz,cie metale, które zdobywają 
coraz wię,ksz,e zna·czenie w budowie 
samolotów, to tytan i beryl. Stopy 
,tytanu stworzyła techll'i:ka budowy 
statków kosmicznych i stosuje je 
dotychczas ,w 900/o. W lotnictwie 
głównym ich użytkownikiem ,na po
czątku był,o wojsko. Z biegiem cza
su udział wagowy stopów tytanu w· 
konstrukcjach płatowców rósł: 0,30/o 
w Boeingu 707, 1,840/o w Boeingu 727 
i 2,66-0/o w Boeingu 737. W Boein
gu 747 użyto już 9,2U/o tytanu. Obec
nie .nastąpił :wielki .skok w udziale 
ity·tanu: płatowiec Boei:nga 2707, prze
zna•cz,O!Jly do prędkośd Ma = 2,7 z.bu
dowa.no w 900/o z tytanu. Ceny tego 
metalu sipadły ,na tyle, że mo-żna go 
już s-to,s·ować •w samolotach pasażer
skich. Oczywiście w budowie pła-



towców użyde jego ograniczone jest 
w da1szym ciągu do ,części najbar
dziej obciążonych (w samolotach 
,o ,Ma = 2) jak ,okucia połączeń, koń
ce dźwigarów, śruby i swor'l!ni,e ll"ÓŻ
ny,ch ll"odzajów. Osłony na.rażone na 
działanie wy,sokich tern<peratur, gon
dole silników, ściany og.niowe, prze
wody do gorących ośrodków (o tem
peraturze do 500°) ipr,oduk,owane są 
z powodzeni<em z tytanu. Sił-owe czę
ści konstrukcji wyikonywa•ne są ja
ko części prasowane. stosuje się na 
nie różne S1topy: ,najczęściej Ti-6Al
-4V, dobrze :kowa1ny, spawalny o 
wybrzymalości Rm = 100-120 kG/ 
/mm2

, z maksymalną wytrzymało
ścią właściwą 26,5 km jest o 300/o 
lepszy 10d .najtrwalszych stopów alu
m-iniowy,ch. Podobne rwłasn<}ś-ci ma 
Ti-7 Al-4Me. Najwyższą wy,trzyma
lość Rm = 160 kG/mm2 ,osiąg-a Ti
-13V-11Cr-3Al. Obok małego wydl,u
żenia względnego przy rozciąganiu 
i wię:kszej wrażliwości na działanie 
karbów ma wą,ski ·zakll"es tempera
tur 1obróbk·i •cieplnej. Stop Ti-6Al
-6V-2Sn wykazuje ogólnie dobre 
właffi'l.ośc-i technofogiczne i wytrzy
małośc-iowe, :któr,e mogą być jes-z.cze 
1popr-awione przez dodatek 3, 0 o cy,r·
konu, 10/o miedzi i 111/o żel,aza. 
Czysty beryl ma wysoką wytrzyma
łość. Jako materiał prasowany ma 
wytrzymał-ość właściwą 33 km, ale 
jest bairdzo mał-o plastyczmy. Lepsze 
włas·ności mają jeg·o .stopy z alu
minium, •np. stop 620/o Be i 380/o Al 
jest dobrze plasty,czny i ,s,pawalny; 
wytrzymałość właściwa wynosi o/y =

Dokończente z II str. okt. 

= 40/2,1 = 19 km, moduł E jest rów
ny m-odułowi •sta'li, a wskatnilk sztyw
ności E/y = 10 OOO :km jest cztern
krotn'ie wyższy niż u i111Jny-ch wyso
k-oodportilych istopów, włączając w to 
stopy tytanu. Ta pr-zewaga uwidacz-
1nia iSię ·szcz.ególinie w wys·okkh tem
rper,aturach, w kitfuych je.dynie st.opy 
tytanu mają l•epszą wytrzymałość, 
ale przy g•oriszej sztywności Gdyby 
nie ,ostre iprzeipisy, obowiązujące 
przy szJkodliwej d-la zdirowia obrób
c•e stopów berylu, mała plastyczność 
i wysoka cena, można by zaoszczę
dzić do 30°/o cięża1ru płatowca, sto
sując jego stopy. Amerykanie wpro
wadzając w 1n-aj:nowszym kol,osie 
transportowym C-5A ,na miejsce sita
lowych bębnów hamuk,owych taircze 
z bery1u o ciężarze 650 kG z:aoszczę
dz.Hi 82-0 kG ciężaru. 

Tworzywa sztuczne 

Tworzywa ISZJtuczne wzrrno-cnione 
szklanymi włókinami jako materia
łem łą,cznym odznaczają ,się dosko
nałymi włas,nościami dla lekkiego 
budoWinktw-a i zdobywają coraz 
-szersze za,s,tos,owan-ie w budo,wie sa
mofotów. Już 15 lat temu Fok-ker, 
,,Fr,iend-ship" m·1ał wykonane .z two
irzyw sztucZJnych nie ,tylko szereg 
mniej obciążony-eh ,części jaik pokry
cie, końcówki ustmzenia, ipowierzch
nie spływu 1płatów, ale rów:n'ież -
<tytułem ipxóby - krawędzie n-a
tarc-ia ipła:tów. W między,cza-sie roz
szerzono zastosowanie iich ;rówini-eż 

nia ·siŁo,we fragmenty k;onistrukcji, le

żą-ce w zeWlnętrz.ny,ch c,zęściach pła
tów, osfo1I1y wew;nętrzme i ze'Wlnętirz
ne jak -nrp. 1osłona radaTu, ze wzglę
du na dobrą przeinilkaln-ość. Ostatnio 
Boeing 707 otrzymał po-szyicie mię
dzy ty1nym dźwigarem a lotkami na 
skrzydła-eh i na s•tatecznika•ch. Na

częścia,ch pozo,stający-ch pod ciśnie
niem, jak np. poszycie główne pła
tów 1tworzywa sz:tuc;zne nie mogą być 
stosowane. Bo:rórwnanie wskaźników 
-wykazuje, ,ż,e nie uzy,skuje s-ię tą dro
gą żadnego zysku c,iężaru, -a od
kształcenia są zbyt duże �ni•ez,al-eżnie
od ,spadku wy1trzymałośe'i .przy pod
wyż-szon-ej temperaturze). SztucZJne
żywice ja:ko materiał wypełniający
dla włókien sztucz,ny,ch są bairdzo
ko;rzy,stne ,ze wz.ględu n-a ,sw,o-ją przy
cz.epność, ipoda·tność na obróbkę 1pla
s -ty-c2mą i łatwość łą•czen1a. Jednakże 
mała wytrzymałość li jej spadek ze 
w:zir:os'tem temperatury, w poTówna
,n-iu ze 2ma,cZJnie lepszym-i własnościa
mi włókien szklanych ograniczają 
,zakTes zużycia zbr-ojony-ch tworzyw 
sztucZJnych. Stąd ustawi-czn-e próby 
w kierunku, udoskon-alaini-a jakości 
wypełniaczy, doboru lepszy,ch włó
•klien i ,optymalnej kombinacji obu 
1skład:n-i:k6rw. Zastosowanie wy,s·CJ1k10-
wytrzymały,ch, lekki•ch metali j,a!ko 
wy-peŁniaczy w .p ołączeniu ze znacz
rną wytrzymałością nowych ir,odzajów 
włóki-en ·z grafitu ho:riu i boru musi 
przy.nieść dużą poprawę własności 
włókfi-en zbrojonych ll"Ównież w ·za
k,resie wytrzymalości cieplnej. 

towych. Pasażerowie dostają się do budynków sate
litarnych tunelami podziemnymi za pośrednictwem 
,,ruchomych dywanów". Jedynie bagaże osobiste i ła
dunki towarowe nie mają tego przywileju i przewo
żone są na poziomie płyt lotniska. 

dodatkowo w radiolatarnię lądowania oraz specjalne 
oświetlenie o dużej intensywności. Pas lądowania ma 
połączenia z 7 drogami manewrowymi o szerokości 
21 m każda, oświetlonymi światłami niebieskimi. 
Tankowanie samolotów odbywa się bezpośrednio z in
stalacji podziemnej bez udziału autocystern. Zbior
niki paliwa o ogólnej pojemności 1,5 miliona litrów 
znajdują się w pobliżu pasa startowego (V) i połą
czone są rurociągiem ze zbiornikami zlokalizowanymi 
na pobliskiej stacji kolejowej Vernier-Meyrin. Już 
dzisiaj lotnisko Cointrin zużywa ponad milion litrów 
paliwa rocznie. 

O kompleksowym rozwiązaniu lotniska świadczą ukła
dy drogowe. Lotnisko ma bezpośrednie połączenie 
z autostradą, rozległe parkingi pozwalające na parko-
wanie 2000 samochodów, do dyspozycji których na 
miejscu znajduje się stacja obsługi. 
Rozwój lotniska w dużej mierze przypisać należy za
równo władzom centralnym, jak i kantonalnym. Lot
nisko traktowane jest bowiem jako czynnik ekspansji 
ekonomicznej oraz ośrodek bezpośrednich kontaktów 
z narodami świata. Ponadto bogate zagłębie lemań
skie oraz przyległe obszary francuskie traktują lot
nisko jako ważny punkt komunikacyjny miejscowej 
ludności. 

Niektóre szczegóły techniczne 

Główny pas startowy o długości 3900 m i szerokości 
50 m pozwala na lądowanie samolotów o ciężarze po
nad 300 ton. Lotnisko ma pełne wyposażenie radio
nawigacyjne i świetlne pozwalające na lądowanie 
w dowolnych warunkach meteorologicznych. Natęże
nie świateł pasa startowego może być regulowane 
względem ogólnego oświetlenia lotniska, co pozwala 
na uzyskanie kontrastu. Pas startowy o kierunkach 
5/23 na dominującym kierunku 23 wyposażony jest 

W skład wyposażenia technicznego lotniska wchodzą: 
wielki hangar o wymiarach 170 X 62 m wyposażony 
w dwanaście 16-tonowych drzwi uruchamianych elek
trycznie. Szkielet hangaru opiera się na centralnym 
słupie wytrzymującym obciążenie pionowe 900 ton. 
Hala remontowa o wymiarach 80 X 42 m wyposażona 
jest we własną ciepłownię oraz kran o t.1dźwigu 
5 ton. 
Obok lotniska podstawowego znajduje się centrum 
genewskiego aeroklubu szwajcarskiego dysponujące 
własnym hangarem oraz zapleczem technicznym. 
Trudno pominąć „służby pomocy" zapewniające w każ
dym momencie ugaszenie pożaru lub natychmiastową 
pomoc w katastrofach lotniczych. Służba ta dyspo
nuje specjalnymi samochodami przeciwpożarowymi, 
ambulansami, zasobnikami z płynem gaśniczym. Straż 
pożarna lotniska jest w stanie zlikwidować nawet naj
większy pożar. 
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Niektóre zagadnienia kontroli stanu 
technicznego samolotów pasażerskich 

W artykule omówiono me
tody weryftkacji samolotów 
pasażerskich. Opisano m. in. 
metodę rentgenograficznq i 
izotopową wykrywania u
szkodzeń, sposoby spraw
dzania szwów nitowych 
oraz metodę penetracyjną 
i !uminescency;tnq wykry
wanta skutków korozji. 

Wprowadzenie do eksploatacji w lotnictwie ko,muni
kacyjnym samolotów przystosowanych d_o lotow na 
dużych wysokościach i z dużą prędkością spowodo
wało zaostrzenie wymagań stawianych podczas wyko
nywania obsługi· technicznej i remontu tego sprzętu. 
Na czoło zagadnień związanych z właściwą eksploa
tacją techniczną współczesnych samolotów wysuwa 
się zagadnienie jednoznacznej i obiektywnej oceny 
stanu technicznego poszczególnych zespołów samolo
tu. Dla spełnienia tych wymagań jest niezbędne po
siadanie właściwej aparatury oraz personelu o odpo
wiednich kwalifikacjach, znającego sprzęt i metody 
kontroli. 
W niniejszym artykule omówiono metody weryfikacji 
samolotu pasażerskiego, spotykane usterki jak rów
nież zakres stosowania praktycznego znanych metod 
defektoskopii do weryfikacji elementów płatowca. 

Zasadnicze metody sprawdzania stanu technicznego 
samolotów pasażerskich 

Podstawową metodą sprawdzania stanu technicznego 
samolotu w procesie eksploatacji jest zewnętrzny 
przegląd jego zespołów. W celu zwiększenia wykry
walności uszkodzeń wykorzystuje się cały szereg urzą
dzeń pomocniczych. 
Za pomocą zestawu przyrządów optycznych (np. ra
dziecki zestaw typ 77KOOP-1) można wykrywać uszko
dzenia powierzchniowe, jak: pęknięcia, rysy, zadrapa
nia, korozję, us.zkodzenie warstwy lakieru dtp. Zaleca 
się, by podczas dokonywania oględzin przedmiotów 
posługiwano się przenośnymi optycznymi przyrząda
mi kontrolnymi wyposażonymi w niewielkie źródła 
światła. 
Podczas weryfikacji elementów konstrukcyjnych pła
towca należy posługiwać się co najmniej następują
cym zestawem przyrządów: suwmiarka, taśma meta
lowa o długości około 500 mm, lupa 5- i 10-krotn,ie po
większająca, lampa przenośna (26 V), miniaturowa 
lampka (tzw. uretroskop), lusterko, optyczny przyrząd 
�o zdalnego kontrolowania powierzchni oraz przyrząd 
do pomiaru głębokości rys i zadrapań. 
Doświadczenie uzyskane podczas eksploatacji i na
praw samolotów wykazało, że niektórych, pozornie 
drobnych uszkodzeń, nie można wykryć podczas ze
wnętrznych oględzin sprzętu. Tego rodzaju uszkodze
ni� mo�ą nastą�ić we wczesnym okresie eksploatacji, 
a ich niewykrycie podczas wykonywania przeglądów 
okresowych może doprowadZJić do bardz:o poważnych 
skutków. Jest to szczególnie wa:hne podcza,s eksploata
cji współczesnych samolotów komunikacyjnych wypo-
sażonych m.in. w kabinę hermetyczną. 
W celu zapobieżenia powstaniu poważnych awarii 
sprzętu jest niezbędne stosowanie fizycznych metod 
defektoskopii, umożliwiających wykrycie i zidentyfi
kowanie wad materiału (metody magnetyczne pene
tracyjne, radiologiczne), jak i dokonać spra�dzenia 
trudno dostępnych elementów. Spośród obecnie sto
sowanycJ:_i metod najlepsze wyniki badania zespołów 
o skomplikowanych kształtach oraz sprawdzania szwów
nitowych uzyskuje się przy stosowaniu metody rentge
nograficznej i izotopowej.
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Metodą rentgenograficzną można sprawdzać następu
jące niedostępne elementy płatowca: 
• szwy nitów wzdłuż podłużnic na odcinku styku po
krycia,
• szwy nitów, wykonane podczas mocowania nakła
dek wzmacniających lub też w czasie remontu uszko
dzonego elementu;
• szwy nitów na hermetyzowanej poziomej płycie ka
dłuba.
Najczęściej są wykorzystywane przenośne defektosko
py rentgenowskie typu RUM-4 i RUP-2 (ZSRR), An
drex 2041 (Dania), Liliput 120 (WRL), Balteau 200/3
(Belgia).
W celu uzyskania pozytywnych wyników z zastoso
wania metody rentgenograficznej należy znać jej moż
liwości i ograniczenia, tzn. wiedzieć, jakie uszkodzenia
i w jakich warunkach mogą być wykryte tą metodą.
Wraz ze zmniejszeniem wymiaru uszkodzenia i w za
leżności od kierunku dokonywania prześwietlenia
zmniejsza się różnica osłabienia promieniowania, w
wyniku czego zmniejsza się kontrast defektu zanoto
wanego na zdjęciu rentgenowskim.
Jakość zdjęcia rentgenowskiego zależy od następu
jących czynników:
• twardości źródła promieniowania, a więc od natę
żenia na lampie,
• istnienia rozproszonego promieniowania,
• wielkości charakteryzujących defektoskop (ognisko
wa itp.),
• obróbki samej błony fotograficznej.
Twardość promieni rentgenowskich określa się dłu
gością fali, która jest uzależniona od natężenia prądu 
doprowadzanego do lampy rentgenowskiej (im krót
sze fale, tym twardsze promieniowanie, zaś im tward
sze promieniowanie, tym mniejszy jest współczynnik 
ich pochłaniania przez przedmioty). 
W celu uzyskania dużego kontrastu negatywu przy 
małych wymiarach uszkodzenia niezbędne jest, by róż
nica współczynników pochłaniania była możliwie du
ża, co może nastąpić przy stosowaniu miękkich pro
mieni. 
Z powyższego wynika, że uwzględniając tylko wpływ 
jakości promieni - celowe jest wykorzystywanie moż
liwie miękkich promieni do wykrywania niewielkich 
uszkodzeń. 
W praktyce dla dobrania optymalnych warunków 
ekspozycji należy posługiwać się odpowiednimi wy
kresami (rys. 1). 
W przypadku stosowania do zdjęć błony fotograficz
nie !nne_j n_iż podano na wykresie ekspozycji, należy
pamiętac, ze przy zastosowaniu błony o czułości 
np. dwukrotnie większej należy stosować dwukrotnie 
krótszy czas ekspozycji. 
Ro�pros_zei:ie promieniowania ma duży wpływ na ja
kose zdJęcia. W celu zmniejszenia do minimum ujem
nego wpływu rozproszonego promieniowania stosowa
ne są różne . metody, z których do najczęściej spoty
kanych nalezą: 
• stosowar:ie . miejscowego prześwietlenia uzyskiwane
przez os�on_ięcie st�żka promieni emitowanych z lampy, 
• osłamame . olowierr: tych miejsc badanego zespołu, 
w których me spodziewamy się znaleźć uszkodzenia 
a które znajdują się w wiązce promieni. 
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W konkretnych warunkach proces prześwietlania jest 
okr�,śl�ny dużą ilością parametrów, z których więk
szosc Jest ustalona (wymiar i kształt badanego ele
mentu, najmniejszy dopuszczalny wymiar usterki, 
źródło promieniowania, błona fotograficzna). Do wy
boru pozostaje tylko czas ekspozycji i usytuowanie 
defektoskopu względem badanego przedmiotu. 

Zmniejszenie odległości od źródła promieniowania 
zmniejsza ostrość obrazu i obniża wykrywalność uszko
dzeń o małych wymiarach wzdłuż kierunku przebiegu 
promieni (np. pęknięć, osłabienia nitów, drobnych 
wtrąceń itp.). 

Zwiększenie tej odległości zwiększa ostrość konturów, 
przez co podwyższa wykrywalność drobnych uszko
dzeń. Jednocześnie wzrasta czas ekspozycji w przy
bliżeniu proporcjonalnie do kwadratu powiększenia 
tej odległości. 

Doświadczenie wykazało, że przy zadanych wymiarach 
uszkodzenia istnieje optymalna odległość między ba
daną powien;chnią i źródłem promieniowania, przy 
której stosuje się najkrótszy czas ekspozycji dla uzy
skania zauważalnej zmiany różnicy zaczernienia błony 
fotograficznej a więc i usterki zauważalnej na tle oto
czenia. 

W celu skrócenia czasu kontroli dużych zespołów sto
suje się kompleksowe ich sprawdzanie'. W tym przy
padku źródło promieniowania umieszcza się w takim 
miejscu, by przy stosowaniu dużych odległości od ba
danych powierzchni oś optyczna promieniowania prze
biegała prostopadle do powierzchni błony fotogra
ficznej. 

Na rys. 2 podano przykład kompleksowego sprawdza
nia metodą radiograficzną obrzeża luku dolnego ba
gażnika samolotu Ił-18. 

Analizę wyników prześwietlenia należy dokonywać 
przy użyciu negatoskopu; zaleca się, by negatoskop 
był wyposażony w regulowaną jasność tła. 

Proces obróbki fotochemicznej i analizę wyników 
sprawdzania najwygodniej jest wykonywać bezpośred
nio w pobliżu sprawdzanych samolotów, np. w rucho
mym laboratorium. 

Spośród defektoskopów izotopowych stosowanych do 
sprawdzania stanu technicznego samolotów znalazł 
szerokie zastosowanie defektoskop wyposażony w ra
dioaktywny pierwiastek tul (Tu170) o aktywności 0,1-i
-:-3 y - równoważnych rentgenów. Wykres zmiany 
aktywności tego pierwiastka podano na rys. 3. 

Do zasadniczych korzyści wynikających ze stosowania 
metody izotopowej podczas sprawdzania stanu tech
nicznego samolotów należą: 

• P:ostota obsługi i transportu,
• niezawodność pracy,
• bra� konieczności posiadania dodatkowych źródełenergu, 
_. uproszczenie organizacji badań • podwyższenie wydajności spra�dzania.
Podc�as . sprawdzania części metodą izotopową źródłoprom1emo:17ania umieszcza się na podstawce pod badanym obiektem, zaś pęk promieni zostaje skierowanyprostopadle do badanej powierzchni. 
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Prześwietlania dokonuje się poprzez pokrycie i szkie
let sprawdzanego elementu konstrukcji płatowca; ka
setę z błoną fotograficzną umieszczoną między dwiema 
okładzinami wykonanymi z folii ołowianej o grubości 
około 0,05 mm dociska się i mocuje do prześwietlane
go zespołu. 
Minimalna odległość od źródła promieniowania do ba
danej powierzchni, stosowana przy zachowaniu mi
nimalnych warunków ekspozycji, wynosi praktycznie 
około 25 cm. 
Czas ekspozycji określa się na podstawie nomogra
mów opracowanych dla każdego badanego materiału 
i dla danego typu defektoskopu. 
W razie pot_rzeby, np. podczas badania tylnej części 
kadłuba lub zbiorników integralnych, pojemnik z pre
paratem radioaktywnym umieszcza się wewnątrz 
sprawdzanego zespołu konstrukcyjnego. 
W celu określenia czułości omawianej metody w po
czątkowej fazie prób badany odcinek, np. pokrycia 
kadłuba, poddaje się. dodatkowo sprawdzeniu metodą 
rentgenograficzną. 
Wykrywalność wad można określić wg wzorów teore
tycznych jak np. wzoru Wilkinsona lub empirycznego 
wzoru Nazarowa: 

gdzie: 

6- _ 0,005 (2 +5)
dmin -

µ 

Admin - minimalna wielkość wady [cm],
5 - grubość metalu [cm], 
0,005 i 2 - stałe współczynniki uwzględniające ro-
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dzaj błony i okładek wzmacniających:
wielkość zaczernienia oraz odległośc
ogniskową, 
współczynnik osłabienia zależny od ener

v� 

µ=ei, 35 gii promieniowania.

w praktyce przyjmuje się, że wykryw1;lr_iość izotopo
wa jest porównywalna z wykrywalnosc1ą rentgen?
graficznej metody badań (rys. 4), dotyczy to szczegol
nie sprawdzania szwów nitowych. 
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Doświadczenie uzyskane podczas eksploatacji i re
montu samolotów potwierdziło, że celowe jest spraw
dzać kilkoma metodami cały szereg elementów kon
strukcji samolotu. Dotyczy to w szczególności nastę
pujących zaspołów: 
• wręga nr 56; sprawdzić wzrokowo za pomocą przy
rządów optycznych, np. 77KOOP-1 oraz metodą radio
graficzną,

• kątowniki stykowe w rejonie pierwszej wręgi;
sprawdzić wzrokowo i metodą kontrastowych kolorów,
• odlewane zespoły ramy szyb kabiny załogi; spraw
dzić bardzo dokładnie wzrokowo oraz metodą radio
graficzną i penetracyjną (np. kontrastowych kolorów),
• taśmy styku skrzydła przyczepnego; sprawdzić wzro
kowo za pomocą lupy oraz metodą penetracyjną (kon
trastowych kolorów lub luminescencyjną),

• stalowe zespoły, np. prowadnice klap można spraw
dzać metodą elektromagnetyczną, stosując przenośny
defektoskop magnetyczny np. typu MSA-9000 WIAM
(ZSRR) lub „CRAB" (Anglia) oraz metodami pene
tracyjnymi,
• stan techniczny nitów, szczególnie wykonanych
z materiału W-94, rozmieszczonych na skrzydle środ
kowym, jak również stan sworzni węzłów nośnych
np. podwozia - zaleca się sprawdzać metodami ultra
dźwiękowymi,
• zadrapania, wgniecenia, rysy, podtarcia, korozja itp.
uszkodzenia głównie pokrycia płatowca są wykrywa
ne podczas dokonywania zewnętrznych oględzin; w cza
sie wykonywania tego rodzaju prac należy posługiwać
się lampą oświetlającą i lupą.

Sprawdzanie szwów nitowych 

Podczas oględzin można wykryć następujące usterki 
szwów nitowych: ścięcie, wgniecenie, pęknięcia, za
drapania, nierówność szwu, wgniecenia i wzdęcia ma
teriału, brak pokrycia antykorozyjnego oraz nieszczel
ne wypełnienie otworu pod nit. 
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Niezależnie od powyższego sprawdzeniu podlegają wy
miary główek nitów i szczelność przylegania do po
krycia. 

Wpływ nieprawidlow_e�o wyko1:ania połączenia nito
wego na jego własnosc1 mechamczne podaje rys. 5. 
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Stan nitów można także sprawdzić w pewnym za
kresie przez ich postukiwanie młotkiem o ciężarze 
około 100 G. W tym przypadku określa się tylko sto
pień wypełnienia otworu przez nit. (Głuchy dźwięk 
świadczy o niezupełnym wypełnieniu otworu przez 
rdzeń nitu). 
Często sprawdza się stan nitów przez podważanie i po
ruszanie ręką ich główek, jednakże ten sposób nie 
zawsze daje dobre wyniki (najczęściej stosuje się go 
do sprawdzania nitów łączących cienkie elementy jak 
pokrycia sterów, lotek i klap). 

Wymienione metody oceny stanu technicznego połą
czeń nitowych są w małym stopniu porównywalne, 
gdyż przy ocenie jakości połączenia dużą rolę odgry
wa czynnik subiektywny. 

W czasie weryfikacji samolotów, np. Il-18, poddawa
nych remontowi w specjalistycznych zakładach sto
sowana jest bardziej obiektywna metoda określania 
stopnia osłabienia połączenia nitowego. Jest to me
toda podciśnieniowa, oparta na pomiarze przepływu 
powietrza przez szczeliny między nitem i otworem. 
Właściwie wykonane połączenie nitowe powinno prze
puszczać najwyżej niewielkie ilości powietrza. Przy 
istnieniu zacisku połączenie nitowe może przenosić 
duże obciążenia zarówno statyczne jak i dynamiczne. 
W przypadku osłabienia następuje powiększenie luzu 
między nitem i otworem, a więc i wzrasta przepływ 
powietrza przez szczelinę utworzoną między nitem 
i mocowanym detalem. 

Do sprawdzania połączeń nitowych samolotów meto
dą podciśnienia stosuje się przyrządy, z których jeden, 
typu 12PKZ-3, pokazano na rys. 6. Gumowy kołpa
czek (1) dociska się do pokrycia w miejscu spraw
dzania nita. Po naciśnięciu i puszczeniu gumowej 
gruszki (2) obserwuje się na przyrządzie (3) wydatek 
przepływającego powietrza. Dla nitów wpuszczanych 
o średnicy 3-4 mm wydatek powietrza do 4 cm3/sek 
świadczy o właściwym stanie technicznym danego po
łączenia.
Nity sprawdzane są omawianym przyrządem przed 
myciem i usunięciem warstwy lakieru z pokrycia sa
molotu. 

Uszkodzenie szwu nitowego w wyniku działa·nia zmien
nych obciążeń następuje w ciągu pewnego okresu. 
W początkowej fazie wokół otworu pod nit tworzy 
się strefa odkształceń plastycznych pokrycia, która nie 
jest widoczna nawet przy użyciu lupy. Dalszym eta
pem powyższego jest pęknięcie pokrycia. 

W celu wczesnego wykrycia omawianego defektu oraz 
drobnych pęknięć występujących na pokryciu płatow
ca wokół nitów stosuje się specjalne przyrządy, z któ-



rych �chemat jednego p_oda_no na rys. 7. w tym przyrządzie wykorzystano ZJawisko polaryzacji światła Na ba?anym fra�mencie_ pokrycia ustawia się p;zyrząd 1 obser�ł;1Je powierzchnię z odległości około250 mm. W wizJerze przyrządu można zaobserwowaćobraz _ ut�orzony P,rzez promienie światła, jakie przedostaJą się przez połprzezroczyste lusterko. 

� 

\\ = 

6 7 

W przypadku istnienia uszkodzeń pokrycia wokół 
główki nitu obserwator widzi zaciemnienie na jasnym 
tle pokrycia; ciemna linia świadczy o pęknięciu po
krycia. 
Za pomocą tego przyrządu sprawdzane są szwy ni
towe, nie pokryte warstwą lakieru lub pokryte lakie
rem bezbarwnym. 

Korozja elementów konstrukcji płatowca 

Doświadczenie eksploatacji i remontu samolotów 
wskazuje, że stosunkowo dużo pracy pochłania wy
krywanie i usuwanie skutków korozji płatowca. 
Do najskuteczniejszych metod wykrywania ognisk ko
·rozji należy zaliczyć prócz metod radiograficznych -
metody penetracyjne (kontrastowych kolorów, lumi
nescencyjne).
Jak wiadomo metody penetracyjne są oparte na wy
korzystaniu zjawiska dużej iwilżalności, jaką wyka
zują niektóre płyny. Takie substancje bardzo łatwo
wnikają w drobne szczeliny i „wychodząc" na ze
wnątrz - wykazują wyraźnie ich przebieg.

Prenumeratę 

Metody penetracyjne znalazły zastosowanie m. in. przy 
kontrolowaniu powierzchni przy wykrywaniu ognisk 
korozji międzykrystalicznej badanych detali oraz po 
usunięciu śladów korozji powierzchniowej. 
Przy zastosowaniu metody kontrastowych kolorów -
odbywa się to w następujący sposób: 
Przed usunięciem nalotu korozji z danego miejsca 
należy zmyć warstwę lakieru, np. zmywaczem AFT-1 
lub SD, a następnie - nalot korozji płótnem ścier
nym nr 170 lub 200. Na odtłuszczoną, za pomocą czy
stej nieetylizowanej benzyny, powierzchnię nanosi się 
warstwę penetratora koloru czerwonego (np. ,,P" wy
twórni Brent Chemical Products Ltd lub mieszaninę 
o składzie: 800 ml nafty T-1, 200 ml benzolu i 10 G
substancji „Sudan" IV wykonaną wg NKChPTU 175-40).
Penetrator zwilżając powierzchnię badanego detalu

wnika także w drobne s,zczelirny. Po 
upływie 5-20 min. penetrator usu
wa się za pomocą zmywacza (np. 
9PR55l wytwórni Brent Chemical 
Products Ltd lub rozcieńczalnika 
RDW). Ze względu na to, że zmy
wacz cechuje mała zwilżalność po
wierzchni, nie usuwa on penetratora, 
który wniknął w szczeliny. W na
stępnym etapie nanosi się warstwę 
wykrywacza koloTu białego (np. 9D6 
wytw. Brent Chemical Products Ltd 
lub mieszaniny o składzie: 70°/o, bia
łej emalii nitro DM wykonanej wg 
HPTU520-44; 20°/o rozcieńczalnika 
RDW i 10°/o bieli cynkowej). 
Penetrator koloru czerwonego, pozo
stający w szczelinach, łatwo przeni-
ka na zewnątrz przedmiotu i roz
przestrzenia się w warstwie białego 
wykrywacza, który chętnie absorbu
je czerwony penetrator. 

Po upływie 5-10 min. od momentu naniesienia na 
sprawdzaną powierzchnię - wysycha wykrywacz wraz 
z czerwonym penetratorem. 
Wyraźna czerwona linia na białym tle wskazuje prze
bieg pęknięcia. 
W metodzie luminescencyjnej rolę penetratora speł
niają płyny, które charakteryzują się dużą zwilżal
nością powierzchni i jednocześnie zamieniające ener
gię promieni ultrafioletowych na promienie widzialne 
(np. mieszanina 85°/o nafty i 150/o oleju MS-20). Rolę 
wykrywacza spełniają substancje pochłaniające pene
trator i podwyższające efekt fluorescencji (np. talk, 
tlenek magnezu, fluorol itp.). 
Obserwacji badanego przedmiotu dokonuje się przy 
oświetlaniu powierzchni silnym strumieniem promieni 
ultrafioletowych. 
Wyraźna fluoryzująca linia na powierzchni badanego 
przedmiotu wskazuje przebieg pęknięcia. 
Określenia st-oprnia uszkodzenia detalu rw wyniku ko
rozji dokonuje się poprzez dokładne oględziny, spraw
dzenie własności mechanicznych próbki materiału 
wyciętej z zaatakowanego elementu oraz poprzez do
konanie szlifu metalograficznego badanego detalu. 

TECHNIKI LOTNICZEJ I ASTRONAUTYCZNEJ 
~.J. 

przyjmuje 

Zakład Kolportażu WCT NOT 

W-wa, ul. Mazowiecka 12
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Mgr MAREK ŻEBROWSKI 

Turbulencja 
w atmosferze 

Meteo•r-olog P. E. KTaght •z Allllerican Afrlines, zajmu
:

jący · się górnymi iprzestrzen'iami atmosferyczmyrn1, 
w ,s-wojej :pracy „Aerody,namic aspects and meteorolo
gi-cal r·equirements for sig1nifkant rough air" (Aero
dyinamiczne aspekty i meteorologiczne wymogi powsta
ni,a odczuwalinie burz.liwej atmosfery) przedstawił isto
tę powstawania i oddziaływan'ia turbulencji .powietrz
nej na duży samolot oraz przekonywającą koncepcję 
przepowiadania 'i omijania jej. 

Począ,tkowo burzliwą atmosferę tłumaczon,o istnieniem 
,,dziur powietrznych". Późmiej róż,ni meteorolodzy pró
bow,ali wytłumaczyć burzliwość powietrza teorią „wi
rów atmosferY'cz.nych". Samolot wpadając w nie miał 
być rzucany od wiru do wiru. 

Wprowadzenie większy,ch, ,szybszych samolotów _a:zu
ciło ,nowe świaUo na ,problem turbulencji. Sam·oloty 
•przyst.o,s•orwane sipecjalnie do badania burz za każdym
razem wykazY'wały, że zjawisko turbulencji jest zwią
zane z samolotem, a właściwą podstawą wytłumacze
nia tego zjawiska są nagłe i duże zmiany prędkości
opływu skrzydła i ką•ta natarclia lub jedneg,o ,tylko
z tych elementów. Również samoloty latające na du
żych wysokościach ,poddawane były turbulencji przy
bezchmurinym niebie, która wywoływała takie same
zmiany.

Każdy rsa·molot lecący w ustalooych warunkach jest
ciałem o stałym wektorze prędkości, •ponieważ wszyst
kie działające 111a niego siły są dokładnie :z.równowa
żone. Podmuch powietrza o wy,starczającej prędkości
działając na ,samolot powoduje uflratę równowagi sił
i wywołuje gwałtowny ruch w kierunku działania ich
WY'Padkowej.

Podmuch w ·odnies'ieniu do t.oru lotu może mieć do
wolny kierunek. Kierunek !każdego podmuchu daje
się rozłożyć na dowolne składowe. Jednak tylko dwie
składowe wyjaŚlniają powstanie -Odczuwalnej turbulen-
cji. Są to:
• składowa pionowa skierowana w dół 1ub do góry,
nazywana dalej ipodmuchem pionowym,
• .slkładowa pozioma równol-egła do osi ,podłużnej sa
mo,lo·tu, nazy,wa.na dalej podmuchem -poziomym.

Każda z tych ,składowych ipowoduje utra-tę równowagi 
.sił występujących :na samolocie. Składowa pionowa 
zmienia kąt nata,rcia i w,spókzyininik siły no,śnej; skła
dowa pozioma zrrnniej,sza lub zwiększa prędkość opły
wu ,skrzydła, ,zrrn1ieniają,c tym samym wartość wytwa
·rzanej siły nośnej.

Podmuchy ukośne, wzdłuż rozpiętości skrzydeł, powo
dują .obra•canie się !Samolotu dookoła osi podłużnej. 
Dotyczy to głównie samolotów o skośnych skirzydłach. 
Skrzydł,o znajdujące się od str,o.ny ,podmuchu uzyskuje 
,dodatkową ,sHę nro,śną, rskrzy,dło po przeciwnej stronie 
traci .trochę ina sile nośnej. Ogó1ny efekt, z uwagi n.a 
?granicziony skos ,skrzydeł samolotów ipoddźwięk,owych, 
Jest stos,U'nk•owo m,ały. 
Dodatko,wo, do efektu aerodynam•iczinego podmuchu 
dołącza się mechaniczny napór ipawietr.za na po
wierZlchinię samolotu. Przyczy,nia się on tylko nie
zn.aczn1ie do pogłębienia uitraty ustalonych wairunków 
lotu. 

W .praik•ty-ce samolot podczas każdego lotu doZ1Daje 
tuirbul:encji o pewnym s-topniu 'intensywno,ści. Całko
wicie spoikojiny, ustalony lot jest rzadkością. Przed-
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Istotę turbutencjt atmosferycznej stanowtq nte
ctągłości kierunku t. pręd kośc� po1;0letrza, tj. po
dmHclly o składowe, pozwmeJ t pionowej. Skła
dowa pozioma podmuchu powoduje zmtanę 
prędkości opływu skrzydła, a tym samym sity 
nośnej, składowa pionowa zmtenta kqt natarcia. 
wynikiem te90 jest „rzucanie" samototu. In
tensywność turbulencji ktasyftkuje stę jedno
stkami przeciążenia (przyśpieszenia) g. W arty
kule wyjciśniono mechanizm powstawania nte
ciqołości w atmosferze. W tablicach podano 
wyni/,:i olJlic::eń przyspieszeń uzyskiwa'nych przy 
ró:::nycll prędkościach podmuchów poziomych 
i pionowych dta określonego typu samolotu. 
Omówiono sposoby rozpoznawania warunków 
powodujących powstawanie turbutencjt. 

stawiając podział ilości przypadków spotkanej turbu
lencji w zależności od intensywności stwierdza się, że 
istnieje dużo przypadków dokuczliwego rzucania, 
a tylko niewiele skrajnie silnej turbulencji. 

Odchylenie statystyczne ilości przypadków dokuczli
wego rzucania od ilości przypadków odczuwalnej tur
bulencji jest bardzo wyraźne. 

Na podstawie obserwacji dokonanych przez pilotów 
przeprowadzono analiz·ę burzliwości powietrza i jego 
ocenę (Anal_vsis of Special CAT Data Colection Pro
gram 4-9.2.63, De Ver Colson of the US Weather 
Bureau). Na podstawie 14 656 odpowiedzi stwierdzono: 

2309 przypadków lekkiej turbulencji, 
715 przypadków umiarkowanej turbulencji, 

69 przy,padków silnej turbulencji. 

Z danych tych wynika, że statystyczna możliwość 
spotkania umiarkowa,nej lub silnej turbulencji wynosi 
ok. 5,0/0. 

Do tej ,pory nie ma zgodności opinii pilotów co do 
sposobu definiowania stopnia intensywności turbu
lencji. Dla J1iektórych każda napotykana turbulencja 
jest przypadkiem co najmniej umiarkowanym, dla in
•nych nie istnieje prawie w ogóle takie zjawisko jak 
turbulencja. Mic;dzy tymi dwoma skrajnyn1i poglądami 
leży bardzo szeroki obszar subiektywnej 'indywidual
nej oceny. 
Zainstalowano więc na wielu samolotach pasażerskich 
przyrządy mierzące przyspieszenie wywołane ,przez 
turbulencję w jednostkach przeciążenia g. Przyrządy 
te wchodzą w skład rejestratorów lotu. 

Rejestrator jednego z tych samolotów zarejestrował 
następujące przypadki turbulencji wywołującej ,przy
spieszenia 0,5 g lub •większe: 

14 pr·zypadków w czasie J.otu na wysokości przelotowej 
z prędkością n•ormalną lub zmniejswną, 

46 przypadków w •Czasie wznoszenia się na wysokość 
przel•otową, 
41 przypadków w czasie schodzenia z wysokości prze-
lotowej. 
Na podstawie tych da•nych okazało się, że możliwość 
spotk.a-n'ia turbulencji wywołującej przyspieszenie co 
najmniej 0,5 g na wysokości przelotowej zda,rzyła się 
raz na •około 30 godzin lotu przyjmując, że 750/o całego 
•czasu 1,o,tu samolot znajduje się na wysokości przel,o
towej. Prędko,ść przelotowa dużego, nowoczesnego, od
rzutowego samolotu pasażerskiego przeciętnie wynosi
930 km/godz. Wynika stąd, że możliwość spotkania tur
bulen,cj'i o wartości 0,5 g lub większej powstała raz
ina . 27 900 km, i,naczej mówiąc, jeden ll'az ·na każde
okrążenie kuli ziemskiej na szer,okości geograficznej 
około 50°.

Założenia do zjawiska turbulencji 

Jako -założenie do dalszych rozważań przyjęto nastę
puJą,cą klasyfikację turbulencji (rys. 1). Sporządził ją 
W. �eckwith z United Air Lines porównując dane
z reJes-tratora l,otu z subiektywnymi ocenami pHotów.
Każdy przypadek zakłóceń wywołujących przyspiesze
nia 0,5 _g lub wię�sze został nazwany turbulencją.
Wszy,stk1•e przypadki o iprzyspieszeniu mniejszym od 
0,5 g nazwano dokuczliwym rzucaniem. 
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I. Podział intensywności turbulencji w zależności od przy
spieszeń na subiektywne kategorie 

Przypadek -odczuwalnej turbulencji przedstawia rysu
nek 2. Jest to zapi,s dokonany iprzez rejestra.to1r 1otu.
Wartości szczytowe zapisu, rozciągające się ,poza za
kres 0,5 g, są bardzo wąskie, gdyż czas ich trwania 
:wynosi tylko kilka sekund. Obraz przedstawiony na
zapisie jest wynikiem sił wy,trącających samolot z usta
lonego toru lotu. 
Zjawisko odczuwalnej turbulencji wywołują siły, któ
rych wa,rt-ość mo,żna porównać z wynikiem działania
ciągu siLl1'ika odrzutowego. Dla wywołani,a ,przyspie
szenia 0,5 g ·na samolocie o ciężarze 80 OOO kG :koniecz
ne jest jednoczes'l1e działanie sześciu silników ,odrzu
towych, rozwijających każdy ciąg 6800 kG. Dla wy
wołanfa przyspieszenia równego 111ajwiększej wartości
szczytowej na rys. 2 konieczne jest działanie dwu
dziestu czterech takich silników. 
Bardzo krótki czas trwania jednego ruchu turbulent
nego (jedna wartość szczytowa) wy,raźnie ·Wskazuje, że
siły wywołujące go są krótkotrwale. 

-+f.Dg---
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Czas N sek"undach 2. Zapis przyspieszeń doko
nany przez rejestrator lotu 
(sa�olot DC-8) 

Powstawanie sil wywołujących turbulencję 

Siły potrzebne do wywołania odczuwalnej turbulencj"i
�najdują się w atmosferze. Wytwarzane są aerody
namiczn1ie przez wyraimie zaznaczone 1nieciągł,ości kie
runku i 'Prędkości ,powietrza -opływającego skrzydła.
Stosunek s'iły ,nośnej, która utrzymuje sam,olot w ziem
skim polu grawitacyjnym, do siły ciążenia w ustalo
nym locie jes,t irów.ny 1,0. Niezamierzony wzir-ost tego
st,osunku do wartości 1,5 lub 2,0 jes,t na ,ogół Tezulta
tem spotkania bardzo wyraźnie zaznaczonej -nieciąg
łości atmo·sfery,cznej. Siły naporu podmuchu osiąga
jącego np. prędkość 185 km/godz. działając na po
wierzchnię ,sam,oJ.otu ,n'ie wystarczają do wywołania
iprzy,s,pieszenia 0,5 g. 
Analiza rów.nań opisujących przyspieszenia ,wywołane
silami wytwarzanymi aerodynamicznie wykazuje, że
do wytwo•rzen'ia zjawiska odczuwalnej tuirbulencji ko
nieczne jest: 
• istnienie wyra�nie zaznaczonej nieciągłości, czyli
gwałtowna zmia·na prędkości poziomej podmuchu, 
• wyraź-nie zaznaczona niec-iągł,ość ,prędkości pionowej
podmuchu. 

Wymagainla te mogą być s,peinione osobno lub równo
cześnie. Dalsza analiza wykazuje, że •przyspieszenia
,turbulen,cji: 
• :zm:niejszajA się ze wzrostem wysokości, gdyż zmniej
sza ,s-1ę gęstosc powietrza, 
• zm!łiej,szają się ·ze wzr-os-tem masy samolotu, 
• zwiększają się ze wzr.ostem kwadratu prędkości po
wietrza ·QIPływającego skrzydło. 
Wywołanie przyspieszenia opisane jest wzorami:
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] a,,oz. - - M dla podmuchów poziomych
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gdzie:
a. - kąt natarcia, 
c, - współczynnik ,siły ,nośnej, 
V - prędkość rzeczywista lotu,
S - powierzchnia skrzydeł, 
() - gęst-ość powietrza, 

dla podmuchów
1pi-on,owych 

w - ,prędkość pionowa podmuchu.
Wyraźnie zaimaczona zmiana prędkości podmuchu po
ziomego gwał<townie zmienia siłę nośną. Taka sama
zmiana ,prędkoś-ci podmuchu •pionowego powoduje
gwał,to.w.ną zmianę kąta natarcia. Gwałtowne zmiany
kąta natarcia powodują równie gwałtowne zmiany
siły nośnej. Zmiany siły nośnej mogą być albo ujemne,
albo dodatnie, inaczej mówiąc skierowane w górę lub
w dół. 
Przykładowe wartości zmian, czyli gradientów pręd
kości potrzebnych do wyraźnego zaznaczenia niecią
głości podmuchów poziomego i pionowego oraz ko
niecznych do wytwarzania zjawiska turbulencji od
czuwalnej, przedstawiają tablice 1 i 2. Dla wyliczenia
wartości przyspieszeń przedstawionych w tych tabli
cach przyjęto następujące dane: 

ciężar samolotu 90 OOO kG
wy-sok ość lotu 100 m 

T a b I i c a 1. Przyspieszenia w jednostkach g uzyskiwane w da
nym czasie ti.t wskutek określonej zmiany prędkości podmuchu· 
poziomego 

Zmiana prędkości Czas uzyskania przyspieszenia w sekundach, ti.t 

podn1uchu 1,00 I 2,00 I 3,00 I 4,00 I 5,00 
poziotncgo Odległość w metrach przy prędkości 930 km/godz. 

km/godz./km 258 I 516 I 774 I 1032 I 1290 

1215 1,05 2,11 3,16 4,22 5,26 
1060 0,93 1,86 2,79 3,72 4,65 

910 0,80 1,59 2,38 3,18 3,98 
820 0,71 1,43 2,14 2,84 3,56 
730 0,63 1,27 1,90 2,52 3,17 
670 0,58 1, 16 1,74 2,32 2,90 
610 0,53 1,06 1,59 2,11 2,64 
545 0,47 0,94 1,42 1,89 2,37 
485 0,38 0,84 1,26 1,68 2,10 
425 0,33 0,73 1,10 1,47 1,84 
365 0,28 0,62 0,94 1,25 1,56 

l305 I 0,24 I o,53 1 0,79 1,06 1,32 

275 0,21 0,47 0,71 0,94 1,18 
245 0,19 0,42 0,63 0,84 1,05 
215 0,17 0,37 0,55 0,74 0,92 
180 0,15 0,32 0,47 0,63 0,79 
150 0,13 0,27 0,40 0,53 0,66 
120 0,11 0,21 0,32 0,42 0,53 

100 0,09 0,17 0,25 0,34 0,42 
73 0,06 0,13 0,19 0,26 0,32 
61 0,05 0,10 0,16 0,21 0,26 
49 0,04 0,08 0,13 0,17 0,21 
36 0,03 0,06 0,10 0,13 0,16 
25 0,02 0,04 0,07 0,09 0,11 
12 0,01 0,02 O,o3 0,04 0,05 

21



'tab 1 i ca 2. Prżyśpleszenia•w jednostkach g u�Ysklwane w danym
czasie �t wskutek określonej zmiany prędkosci podmuchu pio-

nowego 

Czas uzyskania przyspieszenia w sekundach ll.t 

Zmiana prędkości 
1,00 I 2,00 I 3,00 I 4,000 I 5,0 

podmuchu 

pionowego Odległość w metrach, przeleciana przy 930 km/godz. 

km/godz./km 

I258 51 6 

121 5 4,21 8,43 

1060 3,71 7,40 

910 3,18 6,35 

820 2,87 5,70 

730 2,53 5,07 

670 2,36 4,64 

610 2,12 4,24 

545 1,90 3,80 

485 1,68 3,37 

425 1,47 2,94 

365 1,26 2,52 

1 3051 1,05 1 2, 11 I 
275 0,95 1,90 

245 0,84 1,68 

215 0,74 1,48 

180 0,63 1,26 

150 0,53 1,07 

120 0,42 0,86 

100 0,34 0,68 

73 0,25 0,51 

61 0,21 0,42 

49 0,17 0,3+ 

36 0,13 0,25 

25 0,09 0,17 

12 0,05 0,08 

powierzchnia skrzydła 
!PI'ędkość rzec-zy,wista :1o·tu
ws,półc·zynnik ,siły n·ośnej

I 774 I 1032 

12,6 16,8 

11,1 1 4,8 

9,51 12,3 

8,55 11,4 

7,61 10,2 

6,96 9,28 

6,37 8,47 

5,70 7,60 

5,06 6,74 

4,41 5,88 

3,78 5,03 

3,1 6 4,22 

2,85 3,80 

2,53 3,38 

2,22 2,95 

1,89 2,53 

1,59 2,13 

1 ,27 1 ,69 

1,01 1,35 

0,76 1 ,01 

0,63 0,85 

0,53 0,67 

0,38 0,51 

0,25 0,34 

0,12 0,1 6 

230 m2 
930 km/godz. 

0,57. 

I 1 290 

21,1 

18,5 

1 5,9 

14,3 

12,7 

11,6 

1 0,6 

9,50 

8,44 

7,36 

6,30 

5,29 

4,75 

4,22 

3,70 

3,16 

2,64 

2,11 

1,69 

1 ,27 

1,06 

0,84 

0,63 

0,42 

0,21 

Powyższe dane ilustrują średni samol-ot komunika
cyjny. Obliczenia ipr,zeprowadz.ane dla !innego samo
lotu byłyby ,oparte o ,inne dane, które wytworzyłyby 
inine war-tości numeryeme. P,om·irn•o to analiza mate
mcl/ty.cz.na wsikazuje ina to, że do wywołania odczu
walnej tuTbulen·cji ni-ez:będnym i wystarczają-cym wa
runkiem jesrt wya:.aź-n-ie zarys,owana n1ieoiągłość podmu
chów ,powietrza. 
W celu s21czegół-owego poznan-ia wylicz0tny.ch wairtości 
przy.spiesz.eń iprZłeds•tawionych w tablica,ch 1 i 2 można 
na ,pr,zy,kład p,osłużyć się 1 1�olumną „2,00" w rtabl. 1, 
która odpowiada połowłe sZłer,okośc1i wa-rtości !Szczyto
wej na wykresie przys,pieszeń g. Inaczej mówiąc, ma
ksymalna wybrana wartość 1przyspieszenia zostaje 
osiągnięta od zera po 2 sek. Następne 2 sek trwa 
powrót •od wair·tości .szczy,towej 7,n,owu do zera. W wy
branej koluminie „2,00" ,odszukać mo:im.a wairtość wY
·znaczającą ,gra.nicę odcz.uwa;Lnej turbulen,cji, w rtym 
przypadku 0,53 g. Naprzeciiwko niej, 1po lewej stro
nie w rkolumn'ie „wymagany ,gradient <prędkości ,po
dmuchu poz.iomeg,o" odnajduje ,się wart-ość 305 km/godz. 
n.a 1 km. Z ,tych wartości wynika, że chcąc uzyskać
w ciągu dwóch sekund przy,padek turbulencji 0,53 g,
gr,adioo,t iprędkości podmuchu poziomego musli wyno
sić 305 km/godz. ,na 1 km. Tak wielki ,gradient ipręd
k-ości jest :niemożliwy do utrzy,mania w swobodnej
atmosferze na więk,szej ,odl,egłości lub w dłuższym
okrestie ,czasu. Jednakże musi fa,tni-eć na bardzo k>rót
ikim odcinil�u w wyra.Źlnie za21nacz.onej nieciągło-ści
aitmosf.erycznej.

Ten sam gr,adient prędk,ości ,podmuchu pionoweg-o 
pr.zedstawiony w tabl. 2 pokazuje, że wy1tworzyłby 
się przypadek turbulencji 2,11 g. Jest to wartość oko
ło cz.tery Tazy większa ntiż wartość znajdująca się 
w tym ,samy,m miejscu w tabl. 1. Dzieje się to dlatego, 
że n-ieciągłość podmuJchu pionowego, w.pływając n,a kąt 
natarcia, jest cztery razy skuteczniejsza w wytwarza-
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d'l.iu ,odczuwal!nej tturbu1ertcji niż dągłość podmuchu 
poz'i-omego. 
Gradienty ,podmuchu poziomego i ,p1o.n•owego potrzebne 
do wytwarzania odcz.uwalnej turbule:1cji są wyraźnie 
większe, niż normalnie wykrywa_ s1ę w swobodnej
atmosferze za pom•ocą mete0Tolog1cz,nych ,przy,rządów 
obserwacyjnych. Radiowe sondy meteorol,ogicz.ne son
dując dwa ,razy dziennie atmosferę przebywają w po
wietrzu łącznie -około 100 godzin .na dobę. Tymczasem 
dzienny caŁk•owity czas ,przebywania w powietrzu 
wszystkich wojskowych -i cywilnych samolotów wy
nos'i ty,siące g•odzin. Turbulencję spotykają tylko sa
moloty i to do,ść rzadko w ,stosunku do czasu prze
bywania w powietrzu. Co więcej, metody stosowane 
do ,s,ondowania atmosfery operują skalą wykry,waLności 
zbyt wąską w porównaniu do odległości między po
szczegó1nymi obserwacyjnymi stacjami meteor,ol•ogicz
nym•i, wynoszącymi setki i tys·iące kilometrów. ie-
1przerwane loty samolotów w ,obszarach i na wyso
kościach korzystnych dla doznania odczuwalnej tur
bulencji dowodzą, że możliwość spotkania jest mała 
i przemijająca. Kilka przypadków potencjalnej tur
bulencji może przejść w rzeczywisty i w każdej chwili 
mogą one zniknąć nie wykryte między meteorologicz
nymi stacjami obserwacyjnymi. 
Kiedy waruąki meteorologiczne nad wielkimi obsza
rami ziemi są przeciętne, atmosfera II'zeczywi.sta tylko 
nieznacz.nie różmi się ,od wzorcowej; spadek tempe
ratury z wysokością jest rzędu 0,65 °C na każde 100 m. 
W tym typie atmosfery zachodzi ciągle mieszanie się 
powietrza, tak że na żadnej wysokości nie mogą ist
nieć jednorodne własności fizyczne powietrza i nie 
może zachodzić gromadzenie się kondensatów wodnych 
lub unoszonych zanieczyszczeń. Jednakże, jeśli spa
dek pionowy temperatury z wysokością zmniejsza się 
lub jeśli w cienkiej warstwie <powietrza temperatura 
wzrasta z wysokością (inwersja), powstają wtedy wa
runki za,pobiegające mieszaniu się. Warunki akumu
lacji są najlepsze na tych wysokościach, gdzie gra
dient t emperatury jest ,najmniejszy. Są to cienkie 
warstwy, przez które nie zachodzi mieszanie się po
wietrza z powierzchniami .nieciągłymi. Przejściu spod 
nieciągłości ponad nią może towarzyszyć ogromna 
zmiana w uno,szonej zawartości i energii powietrza. 
Obean•ość nieciągłości sygnalizują: wierzchołki chmur, 
zamgleń, zapyleń czy dymów; zjaw1ska te są :powszech
nie obserwowan-e z pokładu samol•otów; gromadzą się 
one .na niec-iągłościach atmosferycznych. 
Na granicy nieciągłości zachodzi rr-ównież akumulacja 
energii kinetycznej. Akumulacja jej przejawia się 
w postaci .nieciągłości prę�ości wiatru ponad po
wierzchnią nieciągłości w porównaniu z wiatrem, po
niżej niej. W waT•stwie .nieciągłośc-i zachodzi na ogół 
nieciągłość p,ionowego gradientu temperatury. 
W nieciągłości atmosferycznej, w której istnieje róż
ni-ca temperaitur i iprędk,ości wiatru, ·za,wsze ukrywa 
się zjawi,sko fa1o-wan.i.a jej powier,z,chni. W m-iarę prze
suwania się fali (rys. 3) ,powierzchnia nieciągłości 
w.raz ,z iprzejśc-i•em każdego jej grzbietu wznosi się 
i opada. Zjawisko to jest opisane równaniem: 

3. Schematyczny pionowy przekrój zafalowanej powierzchni

nieciągłości atmosferycznej. Fala pokazana na rysunku prze

mieszcza się z lewej do prawej strony. Należy zwrócić uwagę

na kierunek ruchu powietrza w obszarze jednego grzbietu

fali. Największa różnica między prędkościami na granicy

nieciągłości - gruba, zafalowana, ciągła linia.

Nialr o prędkoSCi 140 km/godz.

Niatr o pr,;dko$Ci 230 km/goaz 
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gdzie: 
c - prędk,ość fal!i, 
v - średnia :pr.,.dk,ośc" ·"ale· t " " J wars wy z.awierają,ceJ·1Dieciągłość, 
L - długość fali, 
g - rpvzyspieszenie grawita1Cyjine 
0 - n;i_air� średniej temperaJtury 'w całej warstwie, ó0 - r�zn�ca �e1;1pera,tuir z obu stron pow.ierzichni•rn·ec,1ągło,sc1, 

ó u - r�Żin�ca_pręd_k<;>ści wiatru z obu str,on powierzch-rn1 1D1ec1ągliosc1. 
W szczegó�n!ch war�nkach fale te mogą stać ,się nie
statec�ne 1 1ch am:rphtuda ·zaczyina gwałtownie wzra
st�ć az dv momentu „zalama:nia się" fali. Jest to zja
w1sk,o Po:ct•obne do falowania powierzchni ,morza i po
w�t�wama „grzyw�-czy". P,owoduje ono w malej obję
rtosc1 atrnosfery krotko trwały, -chaotycZ'ny ,stan powie
trza. 
K_aż�y sa�olot �ecący blisko zafalowanej powierzchni
me�1�głośc1 m?�e. zr:ial�źć si� na zewnątrz fali, po
wyzeJ lub pomzeJ ,mec1ą1głqśc1 ora,z w załamaniu fali.
W pobliżu :powierzchni nieciągłości wytwarza ,się zaw
sze_ d_o�u�zhwe rzu<:anie; 'istnienie dużej iróŻinicy w pręd
k,osc1 1 k.1eru,nik,u wiatru sitwarza 1potencja1ną możliwość
wy,wołania odczuw,ailinej turbulen-cji. 

Sposoby unikania turbulencji 

Pilot mo�e zabe�ieczyć się rprzed możl'iwośc-ią na
potkanfa turbulencji. Należy ,przede wszy,stkim nie le
cieć na wy,so�ości powierzchni n,feC'iągłości. Nieciąg-
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loki tej nie można zobaczyć, jednak w wielu 1Przy
pa<lk�-c_h gr,omadzenie się pyłów, zamgleń, dymów
1 częisc1 -chmur poniżej powierzchni nieciągłości wska
zuje na jej ipołoż·enie. Zachodzi w :niej ,częsfo formo
wanie się ,chmur o falowy,ch kształtach. Właściwe jest
wybieranie :pozfomu lotu ,co najmniej 900 m powyżej
lub 1800 m poniżej znanej powierzchni nieciągł<ości.
W bardzo czyistym i przejrzy,stym powietrzu istnieją
bardzo słabe wskazania lub nawet całkowity brak
wskazań wysokości położenia nieciągłości. 
Poszarpane fragmentaryczne ,strię.py chmur, nierów
ne, porwane kontury niezbicie wskazują ,na istnienie
chaoty,cznego riuchu powietrza. Należy trzymać się 
z dala od nich. Przeciwnie, równe krawędzie chmur,
nie tknięte fragmenty wskazują na istnienie spokojne
g,o powietrza. 
Chmury burzowe we wszystldch stadiach rozwoju wy
kazują zawsz·e stosunkowo duże prędk,ości podmuchów
powietrza, w związku z czym wywołują odczuwalną
,turbu1en-cję. Radar pokładowy pozwala wykrywać ją
dra <lesz.czu, ,śniegu i gradu, związane z silnym W2lno
szeniem wy,stę.'pującym w tych ,chmura,ch. Omijanie
ech radarowych w odległośc,i wielu kilometrów ·za
bezpiecza samolot :prz·ed ,odczuwalną •turbulencją, ale
nie przed turbulencją w ,ogóle. Omijanie zjawisk gra
dowy,ch związanych na ogół ze ·skr,ajnie ,silną turbu
lencją wymaga zadl!Owania 10dległości 45 km między
radarowym echem burzy i samolotem. 
W każdym ważn'i,ejszym porc.ie lotniczym znajdują się
biuira meteorologkzne, 1kttóire ·dostarc:llają pilotom da
ny,ch meteorologicznych ;potrzebnych do iprzygotowa
nia planu 1otu. Między innymi dane te :zawierają mapę 
wiatru gór.nego i ro2lkład ;pionowy temperatur. Są one
bardzo p01mocne przy wyborze poziomu lotu, zabez
pieczają,cego przed !Spotkaniem odczuwalnej tu!I"bu
,lencji. 
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W artykule rozpatrzono możliwości od
wzorowywania na stoisku położenia 
punktu pracy odpowiadającego dowol
nym warunkom !otu w odniesieniu do 
jednowałowych silnik.ów odrzutowych, 
jedno- i dwuprzepływowych silnik.ów z 
dwuzespołową sprężarką oraz sil'nik.ów 
śmigłowych (śmigłowcowych) bez od
dzielnej i z oddzieloną turbiną napędową. 
Omówiono również krótko zagadnienie 
odwzorowywania na stoisku 'nie ustalo
nych warunków pracy silników w !ocie. 

O możliwościach odwzorowywania na stoisku 

warunków pracy w locie silników turbinowych 

Wyznaczanie osiągów i parametrów
gazodynami-cznych siln�ków turbino
wych w warunkach lotu za pomocą
badań na latających hamowniach
jest b. kosztowne i nastręcza poważ
ne trudności związane z zainstalo
waniem w skąpych pomieszczeniach
potrzebnej aparatury pomiarowej.
Poza tym ilość godzin badań na lata
jących hamowniach jest ograniczona
warunkami atmosferycznymi. Jesz
cze kosztowniejsze w budowie i eks
ploatacji są wysokościowe hamow
nie naziemne (hamowniami takimi
dysponują tylko największe wytwór
nie silnikowe i placówki naukowo
-badawcze), przy czym nie odwzoro-

wują one istniejącego w warunkach
lotu przepływu w kanale wlotowym
·silnika i oddziaływania 
zewnętrznego na strumień 
Odwzorowanie takie zapewniają wy
łącznie tunel<e aerodynamiczne, w
k•tórych z kolei nie można na ogół
odwzorowywać warunków wysoko
ściowych. 

Dlatego duże korzyści mogą zapew
nić możliwości wyznaczania charak
terystyk w locie silników turbino
wych w zwykłych, niewysokośdo
wych hamowniach naziemnych, przy
ograniczeniu do mini:mum pomiarów
na latających hamowniach. Zagad-

nie.nie to zostało już częściowo
omówione w 10 zeszycie z 1968 r.
Techniki Lotniczej i A<s:tronautycz
nej (,,Warunki podobieństwa w ba
daniach silników turbinowych"), w 
związku z czym w niniejszym arty
,Jt;ule rozpatrzono jedynie sposoby 
odwzorowywania na stoisku położe
nia punktu pracy silników o różnych
układach dla dowolnych warunków
lotu, co jest rzeczą zasadniczą przy
wyznaczaniu charakterystyk silni
ków. Dodatkowo poruszono zagad
nienie odwzorowywania na stoisku 
warunków rozruchu i przyspieszania 
silnika istniejących na większych 
wysokościach lotu. 
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Sposoby odwzorowywania położenia 

punktu pracy silników o różnych 

układach 

Jak wiadomo, na przeb'.eg linii 
współpracy sprężarki z turbiną, a 
tym samym na położenie punktu 
pracy na charakterystyce sprężarki, 
ma wpływ - w przypadku podkry
tycznego stosunku ciśnień w dyszy 
wylotowej silnika odrzutowego lub 
w kierownicy turbiny napędowej 
silnika śmigłowego - prędkość lotu 
(rys. 1). Odwzorowanie na stoisku 
położenia punktu pracy dla dowol
nych warunków lotu polega na spro
wadzeniu punktu pracy na charak
terystyce sprężarki (lub na charak
terystykach sprężarek w przypadku 
silnika z dwuzespołową sprężarką) 
w miejsce, jakie zajmuje on w da
nych warunkach lotu. W przypadku 
silnika śmigłowego z oddz;elną tur
biną napędową musi być dodatkowo 
uwzględnione położenie punktu pra
cy na charakterystyce turbiny napę
dowej. Wówczas osiągi i parametry 
silnika zmierzone na stoisku i prze
liczone na dane warunki lotu rów
ne są osiągom i parametrom, jakie· 
silnik wykazywałby w tych warun
kach, gdyby oczywiście nie oddzia
ływały na jego pracę dodatkowe 
czynniki, jak np. wpływ liczby Re. 
Sposób odwzorowywania położenia 
punktu pracy jest uzależniony od 
rodzaju i układu silnika oraz od sy
stemu jego sterowania. 
Przy odwzorowywaniu położenia 
punktu pracy jednowałowego silnika 
odrzutowego przesunięć punktu pra
cy w odp.wiednie położenie na cha
rakterystyce sprężarki dokonuje się 
za pomocą zmian rzeczywistej pręd
kości obrotowej .i przekroju dyszy 
wylotowej. W przypadku gdy spro
wadzona prędkość obrotowa w da
nych warunkach lotu jest większa 
od prędkości obrotowej, przy której 
irozp-0czyna się dla Ma = O krytyczny 
wypływ z dyszy wylotowej (pojedyn
cza linia pracy na charaktery,styce 
sprężarki), odwzorowanie położenia 
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punktu pracy odbywa •się wyiącznie 
przez taki dobór prędkości obroto
wej, aby sprowadzona prędkość obro
towa równała się sprowadzonej 
prędkoś·ci obrotowej w warunkach 
lotu (punkt A' na rys. 1). W przeciw
nym przypadku poza odpowiednim 
doborem sprowadzonej prędkości 
obr·otowej konieczne jest dodatkowe 
przesunięcie punktu pracy - wzdłuż 
linii stałej prędkości obrotowej - za 
pomocą zwiększenia przekroju dy
szy wylotowej (punkt A" na rys. 1). 
Jak widać z rys. 1 kryterium położe
nia punktu pracy w tym drugim przy
padku może być sprowadzony wy
datek powietrza, spręż lub sprowa
dzona temperatura za turbiną. Wy
nika stąd konieczność pomiaru jed
nego z tych ,parametrów w warun
kach lotu. Wydaje ,się, że z wielu 
względów najdogodniej jest przyjąć 
spręż jako kryterium położenia 
punktu pracy. Pomiary należy prze
prowadzać na małych wysokościach 
lotu, aby uniknąć zniekształcenia 
wyników przez wpływ liczby Re. Do 
badań stoiskowych musi być użyta 
dysza wylotowa o ciągłej zmianie 
przekroju, dokonywanej w czasie 
pracy silnika. Odwzorowywanie wa
runków pracy odpowiadających du
żym wysokoścfom lotu (sprowadzone 
prędkości obrotowe większe od obli
czeniowych) powinno odbywać się 
w zimie, w niskich temperaturach 
otoczenia, aby ,przy dopuszczalnych 
nadobrotach można było osiągnąć 

wymagane sprowadzone prędkości 
obrotowe. 
Zasadniczo w podobny sposób moż
na przeprowadzać badania silników 
odrzutowy,ch z dwuzespolową sprę
żarką. Wykorzystuje się tu fakt jed
noznacznej zależności między pręd
kością obrotową (rzeczywistą lub 
sprowadzoną) zespołu niskiego ci
śnienia a prędkością obrotową ze
społu wysokiego ciśnienia oraz fakt, 
że zmiana przekroju dyszy wyloto
wej wpływa podobnie na, położenie 
,punktu pracy na charakterystykach 
obu sprężarek, co zmiana prędkości 
lotu w przypadku podkrytycznego 
stosunku ciśnień w dy•szy wylotowej 
i w kierownicy turbiny niskiego ci
śnienia. Jako kryterium położenia 
punktu pracy - przy podkrytycz
nym stosunku ciśnień w dyszy i kie
r -own-icy turbiny niskiego ciśnienia -
należałoby przy tym przyjąć spręż 
S·prężarki niskiego ciśnienia ze 
względu na jego większe zmiany po
wodowane zmianami prędkości lotu 
niż zmiany sprężu sprężarki wyso
kiego ciśnienia, co ułatwia pomiary 
na latającej hamowni. Warto dodać, 

że odwzorowywanie na stoisku wa-

runk6w pracy w iocie silników z 
dwuzespołową .sprężarką może dać 
pewien pogląd na zachowanie się 
sprężarki niskiego cisn1enia przy 
większych prędkościach lotu •(jak 
wiadomo, wzrost prędkości lotu po
woduje przesunięcie punktu pracy w 
kierunku granicy statecznej pracy 
sprężarki niskiego ciśnienia). 

To samo, co powiedziano na temat 
badań silników jednoprzepływowych 
z dwuzespołową sprężarką, odnosi się 
również do silników dwuprzepływo
wych z dwuzespołową sprężarką lub 
z wentylatorem z przodu, z tą róż.ni
c4, że pożądane jest zastosowanie 
regulowanej dyszy kanału zewnętrz
nego (oprócz regulowanej dyszy ka
nału wewnętrznego). 

W przypadku silników śmigłowych 
bez oddzielnej turbiny napędowej 
(tj. silników jedno.wałowych) przy 
stałej rzeczywistej prędkości obro
towej i zmiennej temperaturze cał
kowitej przed sprężarką punkt pra
cy na charakterystyce sprężarki 
przesuwa się zgodnie z linią współ
pracy sprężarka-turbina-śmigło, któ
rej przebieg zależy od prędkości lotu. 
Zmiana położenia punktu pracy 
wskutek zmiany obciążenia jest uza
leżniona od posobu regulacji silni
ka - przy stałej prędkości obroto
wej, po naturalnej l inii współpracy 
lub pośrednia. Wypadkowe położenie 
punktu pracy można odwzorować na 
stoisku przez odpowiedni dobór spro
wadzonej prędkości obrotowej oraz 
obciążenia końcówki napędowej sil
nika, które spełnia w tym przypadku 
rolę regulowanej dyszy wylotowej 
silników odrzutowych. 

Odwzorowywanie warunków pracy 
w locie silników śmigłowych (lub 
śmigłowcowych) z oddzielną turbiną 
napędową, (tj. silników dwuwało
wych) wymaga uwzględnienia do
datkowego czynnika, jakim jest po
łożenie punktu pracy na charakte
rystyce turbiny napędowej. Na ry
sunku 2 przedstawiono w sposób 
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orientacyjny charakterystykę turbi
ny napędowej w parametrach spro
wadzonych do warunków na wlocie 
do silnika. Zaznaczono na niej linie 
pracy przy stałej sprowadzonej 
prędkości obrotowej turbiny napc;
dowej (linia 1), przy stałej sprowa
dzonej prędkości obrotowej wytwor
nicy gazu (linia 2) oraz przy zmien
nej sprowadzonej prędkości obroto
wej wytwornicy i stałym skoku śmi
gła lub wirnika nośnego (linia 3). 
Widać stąd, że położenie punktu 
pracy na charakterystyce turbiny 
napc;dowej zależy od sprnwadzonych 
parametrów wytwornicy gazu i od 
sprowadzonej prc;dkości obrotowej 
turbiny napc;dowej. Sprowadzona 
prędkość obrotowa turbiny napędo
wej w danych warunkach lotu jest 
znana, zależy ona bowiem od rze
czywistej prędkości obrotovvej 
znanej dla danej fazy lotu samo
lotu lub śmigłowca - i od tempe
ratury całkowitej w przekroju wlo
towym silnika. Jeżeli chodzi o pa
rametr." wytwornicy gazu, czyli o 
położenie jej punktu pracy na cha
rakterystyce sprężarki, to w da
n�·ch warunkach lotu zależą one od 
sposobu sterowania silnika - może 
to być sterowanie skokiem śmigła 
lub terowanie moc,ą. vV pierwszym 
przypadku rzeczywista prędkość o
brotowa wytwornicy jest stała, w 
związku z czym na stoisku dobiera 
sic; ją tak, aby sprowadzone pręd
kości obrotowe na stoisku i w wa
runkach lotu b_\'ly równe; w dru
gim przypadku prędkość obrntową 
wytwornicy nastawia się w ten spo
sób, aby przy obciążeniu turbiny 
napędowej momentem wyznaczo
nym ze znanej charakterystyki śmi
gła lub wirnika nośnego uzyskać 
wymaganą dla danych warunków 
lotu sprowadzoną prędkość obroto
wą tej turbiny. Zagadnienie kom
plikuje się, gdy silnik pracuje w 
zakresie podkrytycznego stosunku 
ciśnień w kierownicy turbiny na
pędowej, tj. gdy przebieg linii pra
cy na charakterystyce sprężarki za
leży od prędkości lotu. Konieczne 
są wówczas pomiary w locie ciś
nienia za sprężarką oraz w przy
padku ster-owania mocą - prędkości 
obrotowej wytwo1·nicy gazu. W ce
lu umożliwienia wymaganych prze
sunięć punktu pracy na stoisku na
leży zastosować przestawialne ło
patki kierownicy (pierwszego stop
nia) turbiny napędowej - zrniana 
przekroju kierownicy tej turbiny 
działa podobnie jak zmiana przekro
ju dyszy wylotowej silnika odrzu-• 
towego. Dzięki pomiarom w locie 
prędkości obrotowej wytwornicy od-

pada konieczność wyznaczania - w 
przypadku silnika ze sterowaniem 
mocą - momentu obciążającego tur
binę napędową. 

Zagadnienie odwzorowywania nie 

ustalonych warunków pracy silnika 

Dotychczas była mowa . wyłącznie 
o -odwzorowywaniu ustalonych wa
runków pracy silnika. Krótkiego
omówienia wymaga również zagad
nienie możliwości odwzorowywania
na stoisku nie ustalonych warunków
pracy - rozruchu 
nia - silnika w locie.

przyspiesza-

Jak wiadomo, na rozruch silnika 
wpływa stopień odparowania paliwa 
i energia iskry świecy. Oba te czyn
niki zmieniają się ze wzrnst:m wy
sokości lotu, prowadząc do zmniej
szenia możliwości rozruchu silnika 
(rys. 3). Do odwzorowywania wa
runków rozruchu na większych wy
sokościach lotu konieczne jest s ta
sowanie komór wysokościowych. Ba
dania w komorach są o tyle korzyst
niejsze niż na la tających hamow
niach, że umożli·wiają zainstalowa
nie bogatszego oprzyrządowania. 

6 

3 

o-f2DDDm

□-4500 n7

Na czas przyspieszania silnika mają 
wpływ dwa podstawowe czynniki: 
zapas statecznej pracy sprę.żarki i 
stała czasowa. Zapas ,statecznej pra
cy zależy zarówno od przebiegu gra
nicy statecznej pracy, jak i od prze-
biegu linii pracy. Na oba te prze
biegi wpływa prędkość i wysokość 
lotu (wpływ liczby Re) oraz zabu
rzenia w rozkładzie prędkości na 
wlocie do silnika. Stala czasowa 
zmienia się z pr<;>dkością obrotową 
silnika i z wysokością lotu. Na ry
sunku 4 przedstawiono przebieg 
sprowadzonej stałej czasowej w za
leżności od sprowadzonej prędkości 
obrotowej za pomocą szeregu punk
tów odnoszących się do różnych wy
sokości lotu. Z wykresu widać, że 
sprowadzona stała czasowa prak
tycznie nie zależy od wysokości lo
tu, w związku z czym rzeczywista 
stała czasowa wzrasta ze wzrostem 
wysoko§ci lotu*). 

Wzrost stałej czasowej sprawia, że 
krzywa przyspieszania w swej po
czątkowej fazie staje ,się znacznie 
bardziej stroma, co zwiększa niebez
pieczeństwo przekroczenia granicy 
statecznej pracy sprężarki. 

o D,25
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Wpływ warunków lotu i zaburzeń 
przed sprężarką na przebieg linii 
pracy m-ożna odwzorowywać na stoi
sku przez odpowiednią zmianę prze
kroju dyszy wylotowej w przypad
ku silników odrzutowych, przekroju 
kierownicy turbiny napędowej w 
przypadku dwuwałowych silników 
śmigłowych i skoku śmigła w przy
padku jednowałowych si,lników śmi
głowych. Na przebieg granicy sta
tecznej pracy można wpływać sto
sując intensywne zaburzenia jedno
sektorowe. Natomiast odwzorowanie 
zmiany stałej czasowej nie jest moż
liwe bez posiadania komory wyso
kościowej; wydaje się jednak, że 
można ją zastąpić -odpowiednim, 
proporcjonalnym do wzrostu stałej 
czasowej, zwiększeniem szybkości 
narastania wydatku paliwa w po
czątkowej fazie przyspieszania sil
nika. W przypadku takiego odwzo
rowania warunków przyspieszania 
czas przyspieszania dla danej wyso
kości lotu można określić przez 
sprowadzenie rzeczywistego czasu, 
przyspieszania (za pomocą wtoru 
analogicznego do wzoru na sprowa
dzoną ·stałą czasową) do warunków 
na tej wysokości. 

Jak widać z przytoczonych rozważań, 
całkowite wyeliminowanie pomiarów na 
la tających hamowniach do wyznaczenia 
charakterystyk i innych własności silni
ków turbinowych w warunkach lotu nie 
jest możliwe, zupełnie realnie przedsta
"'ia się natomiast problem ograniczenia 
tych badań na rzecz badań w zwykłych 
hamowniach niewysokościowych. W wa
runkach lotu konieczne są pomiary pew
nego wybranego parametru (najlepiej 
sprężu), który następnie służy jako kry
terium położenia punktu pracy w czasie 
hardziej szczeg,ólowych badań na stoisku. 

*) Rzeczywistą stalą czasową można prze
liczać na dowolne wysokości lotu zgod
nie z definicją sprowadzonej stałej cza
sowej 

(przyp. autora) 
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Samolot pionowego startu 

Hawker Siddeley „Harrier" 

W o-statnich fatach coraz bardziej utrwala się prze
konanie o !korzyściach, jakie mogą .przynieść w czasie 
nowo,czesnej wojny sam'oloty ,pionowego ,startu. Nie
dawny konflikt na Bliskim Wschodzie wykazał w spo
sób spektakularny, że takie czynniki, ja,k niezależ
ność od lotnisk, rozśrodkowanie samolotów i elastycz
ność ;prowadzenia operacji lotniczych odgrywają de
cydującą .rolę w każdej wojnie, toczącej się zarówno 
między krajami dysponującymi nowoczesnym sprzę
tem, jak i między krajami o ograniczonym sto1pniu 
rozwoju. 
Wymaganiom nowoczesnej wojny czyni zadość w s•po
sób maksymalny znajdujący ,się już w produkcji se
ryj,nej pierwszy na świecie ,samolot bojowy o wła
ściwościach ,pionowego sta.rtu i lądowania Hawker 
Siddeley „Harrier" SR.1 (oznaczenie samo·lotu seryj
nego). Jest 1:,o angielski jednomiejscowy samolot sztur
mowy i rozpoznawczy o ciężarze całkowitym ok. 10 T, 
wy,posażony w dwuprzepływowy silnik nośna-napędo
wy Rolls-Royce Bristol „Pegasus" 6 ·o ciągu starto
wym 8700 kG. Został on opracowany w celu umoż
liwienia przeprowadzania zadań bezpośredniego wspar
cia lub bojowego rozpoznania z dowolnych miejsc 
,położonych w niewielkiej odległości od ipierwszej linii 
fr on tu. Poza tyim samolot „Harrier" może operować 
z okrętów zaopatrzonych w -platformy śmigłowcowe 
i jest tym samym jedynym samolotem bojowym, który 
nadaje się zarówno do operacji morskich, jak i lądo
wych bez konieczności wprowadzania jakichkolwiek 
zmian konstrukcyjnych. 
Obecny seryjny samolot różni się do-syć ·znacznie od 
_swych .prototypów „Kestrel" (których próby w locie 
roz1poczęto w 1960 r. ), przede wszystldm wlotami po
wietrza, ob-rysem -skrzydła, hamulcami aerodynamicz
nymi oraz przednią i tylną częścią kadłuba. Zupełnej 
zmianie uległy instalacje pokładowe, dodano uzbro
jel1'ie, a ciąg silnika został zwiększony. 
SHnik „Pegasus" jest pierwszym na świecie silnikiem 
nośno-na,pędowym (z obrotowymi dyszami wylotowy
mi). Ta cecha silnika umożliwiła zastosowanie na sa
rnold'tie „Harrier" ,sterowania ciągu pojedynczą dźwig
nią, zarówno w l,ocie poziomym, jak i w czasie pio
noweg,o ,sta,rtu i lądowania. W końcu ub. roku silnik 
,,Pega-sus" 6 przeszedł 150-godzinną ,próbę typu i uzy
skał świadectwo zdatności. 
Samolot „Harrie,r" jes,t wyposażony w udoskonalony 
automatyczny układ sterowania siln1ka i w rozrusz-
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nik turbinowy Rotax, będący równocześnie pomocni
czym agregatem pokładowym. Agregat ten napędza 
prądnicę ,prądu zmiennego, która zasila niektóre urzą
dzenia elektroniczne oraz akumulatory, co uniezależnia 
samo-lot od urzc1dzeń naziemnych. 

Duży wydatek powietrza zasysanego przez silnik wy
maga dużych wlotów, które są poza tym zaopatrzone 
w dodatkowe klapki, doprowadzające powietrze w wa
runkach startowych i przy małych prędkościach lotu. 
Klapki działają w sposób samocz:rnny w zależności 
od różnicy ciśnienia zewnętrznego i wewnętrznego. 
Dysze wylotowe mają tylko dwie łopatki kierujące 
zamiast pięciu, jak to było na prototypach „Kestrel". 

Do uruchamiania lotek i steru wysokości służą po 
dwa serwomechanizmy zasilane przez oddzielne ukła
dy hydrauliczne. Uruchamianie steru kierunku odby
wa się w sposób bezpośredni, bez wzmocnienia. Dysze 
sterujące na ko11cach skrzydła oraz w nosowej i ogo
nowej części kadłuba są bezpośrednio związane z ukła
dem sterowania. Sprqżone powietrze ze sprężarki wy
sokiego ciśnienia silnika jest do nich doprowadzane 
tylko wówczas, gdy dysze wylotowe silnika są skie
rowane do dołu prz�·najmniej pod kątem 20°. Sa
molot nie ma sztucznego pilota, jedynie w wersji dla 
RAF-u zastosowano automatyczny układ ustatecznia
jący względem osi poprzecznej i podłużnej. który od
grywa jednak tylko rolę pomocniczą. Dotychczas 
większość z przeprowadzonych 10 OOO pionowych star
tów odbyła się bez automatycznego ustateczniania. 

Samolot „Harricr" jest wyposażony w zespolony sy
stem nawigacyjno-celowniczy Ferranti. Zasadniczym 
jego elementem jest platforma bezwładnościowa, któ
ra przekazuje do przeliczn·ika pokładowego dane do
tyczące pozycji (szerokości i długości geograficznej) 
samolotu. Sygnały wyjściowe przelicznika sterują 
urządzenie z przesuwną taśmą umieszczone na tablicy 
przyrządowej i przedstawiają teren, nad którym prze
latuje samolot. Przed pilotem są poza tym rzutowa
ne - za pomocą specjalnego urządzenia optycznego 
firmy Smith - dane dotyczące prędkości i wysokości 
lotu oraz położenia samolotu, a także dane potrzebne 
do kierowania ogniem. 

Samolot ma pięć podwieszeń pod skrzydłem i trzy 
pod kadłubem. Na uzbrojenie samolotu składają się: 
450 kG bomby, torpedy do zwalczania łodzi podwod
nych, zasobnik Matra z rakietami SNEB, dwa zasob
niki z 30 mm działkami typu „Aden" oraz wyposa
żenie rozpoznawcze. 

Długość samolotu „Harrier" wynosi 14,2 m, rozpię
tość 7,7 m, powierzchnia skrzydła 18,67 m2, ciężar
własny 5440 kG, ciężar uzbrojenia 2270 kG, maksy
malny ciężar całkowity przy pionowym starcie 7260 kG, 
maksymalny dopuszczalny ciężar całkowity 9980 kG, 
prędkość maksymalna Ma = 1,25, promień działania 
560 km, w tym 75 do 90 km w l,ocie przy ziemi, zasięg 
maksymalny 3700 km. 

P!odukowana jest_ również dwumiejscowa wersja tre
ningowa - ,,Harrier" T.2. 

Przewiduje się poza tym budowę udoskonalonej wersji
samolotu z silnikiem o ciągu zwiększonym do 10 OOO kG.

W.K. 



Samolot t1•ansportowy 

Loocl'"heed ,,Galax,'' 

Przed kilkoma miesiącami rozpoczę
to próby w locie największego sa
molotu świata - wojskowego sa-
molotu transportowego Lockheed 
C-5A „Galaxy". Przy ciężarze cał
kowitym 347 OOO kG samolot ten jest
w stanie przewieźć 120 OOO kG ła
dunku na odległość 4600 km, a
51 OOO kG - na odległość powyżej
1 O OOO km z prędkością przelotową
815-850 km/h. Samolot „Galaxy"
otwiera zupełnie nowe możliwości
przed wojskowym lotnictwem trans
portowym. Przerzuty wojsk, które
obecnie przy wykorzystaniu trans
portowych środków morskich i lot
niczych trwają ponad miesiąc, przy
użyciu 100 samolotów C-5A będą
mogły być wykonane w ciągu ty
godnia. W ciągu 24 godzin będzie
możliwe przetransportowanie do do
wolnego punktu świata poważnych
sił łącznie z bronią pancerną i wy
posażeniem. Amerykańskie lotnictwo
transportowe zamówiło już 58 sa
molotów „Galaxy"; w połowie lat
siedemdziesiątych ma ono dyspono
wać ok. 200 samolotami tego typu.
Samolot C-5A ma długość 74,9 m,
rozpiętość 67,9 m, wysokość 19,8 m,
objętość ładunkową 983,8 m3 , maks.
prędkość przelotową 870 km/h, pręd
kość lądowania 240-280 km/h, dłu
gość startu 2290 m, długość lądowa
nia 1220 m. Skrzydło o powierzchni
576 m

2 i skosie 25° jest zaopatrzone
w sloty na całej rozpiętości, w klapy
Fowlera o łącznej powierzchni 85 m2 

i w spoilery.
Napęd samolotu stanowią cztery sil
niki wentylatorowe General Electric 
TF 39 o stosunku wydatków 8 : 1 i 
ciągu startowym 18 645 kG. Kanał 
zewnętrzny silników jest wyposażo-

ny w odwracacz ciągu. Należy pod
kreślić, że silnik TF 39 jest pierw
szym silnikiem wojskowym, w któ
rym uwzględniono ostre wymagania 
lotnictwa cywilnego odnośnie nieza
wodności i trwałości: trwałość części 
„gorących" przy temperaturze 
przed turbiną 1260 °C - wynosi 

15 OOO h, okres międzynaprawczy -
obecnie 1000 h - ma osiągnąć 5000 h. 
Podwozie składa się z goleni przed
niej z 4 kołami obok siebie i z 4 go
leni głównych z 6 kołami każda. 
Podczas startu i lądowania z bocz
nym wiatrem podwozie ustawia się 
pod kątem do osi podłużnej samolotu 
w granicach ±20°, przy czym kąt 
ustawienia podwozia określa prze
licznik pokładowy. W czasie zała
dunku samolotu przednia goleń pod
wozia jest częściowo składana, co po
woduje „klęczącą" pozycję samolotu. 
Ciśnienie w oponach kół głównych 
jest sterowane z kabiny pilotów. 
Samolot „Galaxy" jest pierwszym 
samolotem, na którym zastosowano
opisany już w „Nowościach" TLiA -
system ciągłej kontroli samolotu 
MADAR. Godny wzmianki jest rów
nież system nawigacji dopplerowska
-bezwładnościowej firmy Northrop 
Nortronics, a w szczególności zasto
sowana w tym systemie platforma 
bezwładnościowa z kulą łożyskowa
ną hydrostatycznie w sferycznej 
komorze. 
Typowy ładunek podstawowej wer
sji samolotu stanowi: 3 jeepy z uzbro
jeniem, 2 samochody ciężarowe z 
przyczepami, 2 samobieżne działa 
pancerne, samobieżna haubica pan
cerna 2 samochody ciężarowe z dzia
łami polowymi, 3 samochody sanitar-

ne, 58 żołnierzy (w kabinie na gór
nym pokładzie samolotu). 
W rozwoju i budowie samolotu bra
ło udział 4000 poddostawców. 
Poza wersją podstawową przewidu
je się rozwój następujących wersji 
pochodnych: 1) latające stanowisko 
dowodzenia o ciężarze całkowitym 
354 OOO kG i z zapasem paliwa 
184 OOO kG umożliwiającym 20-go
dzinne utrzymywanie się w powie
trzu; 2) latająca cysterna mogąca 
przetankować w powietrzu 90 700 kG 
paliwa; 3) platforma pocisków kie
rowanych; 4) bombowiec zabierający 
288 bomb po 340 kG na 12 paletach 
i zrzucający w jednej salwie 48 
bomb; 5) samolot z napędem atomo
wym, o ciężarze całkowityf!l 408 OOO 
kG i o nieograniczonym zasięgu z ła
dunkiem 45 400 kG. 

Prawdopodobnie jeszcze przed ro
ldem 1975 zostanie zbudowana cy
wilna wersja samolotu C-5A, która 
obecnie nosi oznaczenie L-500. Istnie
ją trzy projekty: L-500-114A, L-500-3 
i L-500-107C. Samolot L-500-107C 
miałby ciężar całkowity 376 OOO kG, 
ciężar handlowy 150 OOO kG i silniki 
o ciągu 22 700 kG. W wersji pasażer
skiej samolot L-500 zabierałby ponad
900 pasażerów.

W.K. 
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Niemiecki samolot doświadczalny 

z tworzywa sztucznego 

Podczas gdy w szybownictwie zbro
jone tworzywa sztuczne znalazły 
już szerokie zastosowanie, w budo
wie samolotów czyni się w tej dzie
dzinie dopiero pierwsze kroki kon
struując z tvvorzyw sztucznych sa
moloty doświadczalne i prototypy. 
Należą do nich: Piper „Papoose", 
samolot doświadczalny Mississippi 
State University i Windecker 
„Eagle" 1 w USA, Wassmer W A. 50 
we Francji i LFU 205 w NRF. Ten 
ostatni samolot został opracowany 
wspólnie przez firmy Bolkow, Rhein
-Flugzeugbau i Putzer-Kunststoff
technik, które utworzyły stowarzy
szenie pod nazwą Leichtflugtech
nik-Union. Wydatnej pomocy udzie
liły przy tym odpowiednie ośrodki 
DFL. 
Stowarzyszenie LFU zajmowało się 
początkowo tzw. strukturami fali
stymi. Chodzi tu o konstrukcje „pół
sandwiczowe" składające się z gład
kiego pokrycia zewnętrznego i skle
jonego z nim wewnętrznie pokrycia 
falistego. W przypadku skrzydeł fa
le biegną zgodnie z kierunkiem że
ber, w przypadku kadłubów - zgod
nie z kierunkiem podłużnic. Kon
strukcje te przejmują momenty 
skręcające, do przejęcia momentów 
zginających konieczne są dźwigary. 
Jako rozwojowy uznano jednak in
ny rodzaj struktury, a mianowicie 
strukturę „rurową". Materiałem wyj
ściowym jest tu rura z tkaniny 
szklanej (wykonana metodą nawija
nia włókien szklanych) z rurą pla
stykową wewnątrz. Rura z tkaninv 
szklanej jest nasycona żywicą; rura 
plastykowa daje się nadmuchiwać 
służąc w ten sposób do dociśnięci� 
rury z tkaniny szklanej do ułożo
nych w negatywowej formie warstw 
pokrycia ze zbrojonego tworzywa 
sztucznego i sklejenia w ten sposób 
rury z pokryciem. Ciężar powierzch
nio"."y tego rodzaju struktury wy
nosi 2,3 kG/m2. 
W porównaniu z dotychczas stoso
wanymi rodzajami konstrukcji z 
tworzyw sztucznych struktura opra
co�ana przez LFU wykazuje nastę
puJące zalety: 
• odporność na podwyższone tem
peratury
• możliwość wytwarzania na skalę
przemysłową
• możliwość mechanizacji procesów
produkcyjnych
• uzyskiwanie b. gładkich powierz
chni
• otrzymywanie zamkniętych sko
rup (bez potrzeby sklejania połówek
konstrukcji).
Najpierw sprawdzono przydatność
nowego rodzaju struktury do wy-
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twarzania niektór_ych elementów du
żych samolotów; m. in. wykonano 
z tego materiału ster wysokości sa
molotu Transall C. 160. W porówna
niu ze sterem metalowym wykazuje 
on o 250/o mniejszy ciężar i o 30°/o 
mniejszy koszt wytwarzania. 
Samolot LFU-205 został całkowicie 
wykonany z tworzywa sztucznego 
metodą „rury". Skrzydło o specjal
nym profilu Epplera i wydłużeniu 
7,2 składa się z trzech kesonów. Zo
stało ono poddane cyklowi badań 
zmęczeniowych odpowiadającemu 

36 OOO godz. lotu, przy czym nie 
stwierdzono żadnych śladów zmęcze
nia materiału. 
Dane samolotu: silnik Lycoming 
I0-360-AlC o mocy 200 KM, rozpię
tość - 10,85 m, długość - 7,65 m 
wysokość - 2,46 m, powierzchni� 
skrzydła - 16,35 m2, ciężar wła
sny - 700 kG, ciężar użyteczny -
500 kG, ciężar handlowy (4 osoby +
+ bagaż) - 350 kG, zapas paliwa -
200 1, ciężar całkowity - 1200 kG 
prędkość maks. npm - 360 km/h' 
prędkość przelotowa npm - 300 kmi 
/h, prędkość przeciągnięcia - 85 km/ 
/h, prędkość podejścia - 110 km/h 
prędkość przyziemienia - 94 km/h

, 

zasięg na 750/o mocy nominalnej be� 
pozostawienia rezerwy paliwa -
1400 km, długość startu na 15 m -



380 m, długość lądowania z 15 m -
350 m, prędkość wznoszenia npm -
5,5 misek, pułap praktyczny 
6000 m. 
Dla porównania konstrukcji samo
lotu LFU 205 z bardziej konwencjo
nalnymi konstrukcjami samolotów 
z tworzyw sztucznych należy pokrót
ce opisać samolot Wassmer W A. 50. 
Elementy tego samolotu są wyko
nane z typowego laminatu, przy 

czyh1 pokrycie jest wzmocnione po
dłużnicami lub falistym laminatem. 
Skrzydło ma obok dźwigara głów
nego dźwigar pomocniczy i jest 
wzmocnione żebrami. Każda połów
ka skrzydła jest sklejana z dwóch 
części, górnej z kesonem noskowym 
i dolnej, montowanych na dźwiga
rach. Kadłub jest sklejany w płasz
czyźnie pionowej z dwóch skorup. 

W.K. 

Dalsze szczegóły na temat samolotów 
SAAB 1071 i 1073 ·

W jednym z poprzednich zeszytów 
TLiA zamieszczono w „Nowościach" 
wzmiankę na temat szwedzkich pro
jektów samolotów pasażerskich 
SAAB 1071 i 1073. Obecnie znane są 
dalsze szczegóły na temat tych sa
molotów. 

Jak wiadomo, w przypadku projek
tu 1071 chodzi o samolot śmigłowy 
napędzany czterema silnikami tur
binowymi AiResearch TPE 331 lub 
UACL PT6A (o mocy' ok. 600 KM), 
które zapewniają mu właściwości 
STOL - dzięki nadmuchowi całej 
powierzchni skrzydła przez strumie
nie zaśmigłowe - bez potrzeby sto
sowania poważniejszej mechanizacji 
skrzydła. Przy maksymalnym cięża
rze startowym 13 OOO kG i w tem-

peraturze otoczenia 30 °C do startu 
samolotu wystarcza pas o długości 
700 m. Samolot może przewozić 40 
pasażerów z prędkością 415 km/h na 
odległość 1150 km. W przyszłości 
przewiduje się zwiększenie ilości 
miejsc pasażerskich. 
Samolot odrzutowy na krótkie trasy 
SAAB 1073 jest napędzany dwoma 
trójwałowymi silnikami dwuprze
pływowymi Rolls-Royce RB. 203-08 
„Trent" o ciągu 4500 kG. Samolot 
może przewozić 80 pasażerów na 
trasach o długości do 980 km. Pręd
.kość przelotowa 770 km/h sprawia, 
że jego koszty eksploatacyjne są 
równe kosztom eksploatacyjnym ko
lei. 

Dane samolotów 1071 1073 

Długość 18,20 m 25,0 m 
Rozpiętość 23,00 m 25,6 m 
Wysokość 6,40 m 8,6 m 
Pow. nośna 63,25 m2 80,0 m2 

Ciężar własny 7 590 kG 16 600 kG 
Ciężar paliwa 2 800 kG 8 OOO kG 
Ciężar handlowy 4 610 kG 7 250 kG 
Ciężar całk. 13 OOO kG 27 600 kG 

W.K. 

Proiekty samolotów VTOL firmy HFB 

Firma HFB (Hamburger Flugzeug
bau) już od szeregu lat zajmuje się 
studiami dotyczącymi samolotów 
VTOL. Wynikiem tych studiów są 
dwa projekty - samolotu szturmo
wego i samolotu transportowego. 
Oba projekty oparte są na systemie 
wentylatorów nośnych, które w fa
zie startu i lądowania są wysuwa
ne z kadłuba. Wentylatory mają na 

swym obwodzie ułopatkowanie tur
binowe, które jest zasilane gazami 
wylotowymi silników napędowych. 
Samolot szturmowy ma dwa silniki 
napędowe i osiem wentylatorów -
cztery z przodu i cztery z tyłu ka
dłuba. Na temat samolotu transpor
towego wiadomo, że ma zabierać na 
pokład 80 pasażerów. 

W.K. 

Nowe proiekty samoiotów 
VTOL firmy Westland 

W oparciu o projekty samolotów 
VTOL z przechylnymi wirnikami 
WE. 01 i WE. 02 (o których wzmian
ka była już zamieszczona w „No
wościach") firma Westland przepro
wadziła szersze studia projektowe 
w dziedzinie techniki VTOL. W wy
niku tych studiów stwierdzono, że 
w przypadku samolotów o prędkoś
ciach przekraczających 740 km/h 
należy stosować przestawialne skrzy
dła, natomiast w przypadku samo
lotów o mniejszych prędkościach 
wystarczą przechylne wirniki o du
żej średnicy. 
Wykorzystując wyniki przeprowa
dzonej analizy opracowano projekt 
dużego wojskowego samolotu trans
portowego z przestawialnym skrzy
dłem (rys. 1), projekt podobnego sa
molotu pasażerskiego oraz projekt 
samolotu pasażerskiego z przechyl
nymi wirnikami (rys. 2). Do samo
lotu z przestawialnym skrzydłem 
odnoszą się następujące dane: pręd-

1 

2 

kość 740 do 930 km/h, c1ęzar cał
kowity 45 OOO do 68 OOO kG, promień 
działania do 925 km/h. 
Obecnie przeprowadza się badania 
tunelowe modelu samolotu WE. 01 w 
małym tunelu Hayes Division. 

Proiekt samolotu 
transportowego VTOL 
firmy Messerschmitt 

W.K. 

Ostatnio firma Messerschmitt prze
prowadziła studium projektowe sa
molotu transportowego pionowego 
startu o układzie zbliżonym do ukła
du zaprojektowanego wcześniej sa-
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molotu turystycznego Me 408, jak
kolwiek układ ten nie jest przez 
firmę uważany za optymalne roz
wiązanie samolotu przekształcalne
go. Projektowany samolot transpor
towy - noszący oznaczenie MeP 
2020-4 - o udźwigu 7000 kG ma 
startować i lądować pionowo przy 
użyciu dwóch wirników zabudowa
nych na skrzydłach. Dwie wytwor
nice gazu General Electric GE. 1 za
silają turbiny wirników nośnych 
i wieńce turbinowe na obwodzie 
wentylatorów napędowych. Dzięki 
bezstopniowemu podziałowi wydat
ku gazów wylotowych z wytwornic 
do urządzeń nośnych i napędowych 
możliwe jest optymalne wykorzy
stanie mocy wytwornic w czasie 
przejściowych faz lotu. Ich wymia
ry są tak dobrane, aby był możliwy 
lot w zawisie na tylko jednym sil
niku pracującym. W czasie lotu pio
nowego łopaty wirników są składa-

i' 
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ne do tylu i chowane w gondolach. 
Wirniki nośne są bezprzegubowe, 
a cztery stosunkowo sztywne łopaty 
są zaprojektowane na duże pręd
kości obwodowe. Wirniki są ze sobą 
połączone wałem przechodzącym w 
skrzydle. 
W przejściowych fazach lotu stero
wanie samolotu odbywa się przez 
ogólną i cykliczną zmianę skoku ło
pat i jest sprzężone z normalnym 
układem sterowania. 
Ujawniono następujące dane: roz-
piętość 23,32 m, długość 
21,46 m, wysokość - 8,5 m, po
wierzchnia skrzydła - 68 m2, śred
nica wirników nośnych - 13,5 m, 
ciężar własny z 2-osobową załogą -
16 940 kG, udźwig przy pionowym 
starcie - 9060 kG, ciężar całkowi
ty - 26 OOO kG przy pionowym star
cie i 30 OOO kG przy starcie skróco
nym. 

W.K. 

Nowy kształt łopat wirnika śmigłowcowego 

Wzrastające wymagania w dziedzi
nie śmigłowców pociągają za sobą 
konieczność zwiększenia osiągów 
wirników nośnych. Przykładem śmi
głowca, który ma zadośćuczynić no
wym wymaganiom może być zbudo
wany przez firmę Lockheed na za
mówienie US Army śmigłowiec z do
datkowym ciągiem AH-56 „Cheyen
ne". Wykazuje on polepszone osiągi 
w zawisie, dużą prędkość i mały 
promień zakrętu w locie poziomym. 
Oddzielnie każdą z tych właściwości 
można łatwo uzyskać, jednak rozpa
trywane łącznie okazują się one wza
jemnie przeciwstawne. Również ze 
względu na możliwości wykonawcze 
istnieją poważne ograniczenia. W 
związku z tym technolodzy firmy 
Lockheed udoskonalili metody kle
jenia metali, a projektanci opraco-
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wali zupełnie nowy kształt łopat 
wirnika nośnego, który pozostał jed
nak w granicach możliwości wyko
nawczych. 
Dobre osiągi w zawisie wymagają 
liniowego skręcenia łopaty. Wybra
no umiarkowane skręcenie, aby 
utrzymać na niskim poziomie obcią
żenia od drgań w locie poziomym. 
Ze względu na duże prędkości lotu 
śmigłowca „Cheyenne" zastosowano 
zmniejszającą się ku końcowi łopa
ty grubość profilu, co powoduje 
wzrost • krytycznej liczby Macha. 
Duży wypór w zakręcie i wynikają
cą stąd dużą zwrotność uzyskano 
przez wygięcie profilu. Największe 
wygięcie znajduje się u nasady ło
paty i zmniejsza się stopniowo 
wzdłuż jej rozpiętości. Wygięcie pro
filu nie tylko zapewnia wytworzenie 

wymaganej siły nośnej łopaty poru
szającej się do tyłu przy małych 
promieniach zakrętu, lecz również 
polepsza osiągi śmigłowca w zawi
sie przy dużym ciężarze w locie. 

Próby przeciwrakiety 

,,Spartan" 

W.K. 

Na wyspie Kwajalein przeprowadzo
no z pomyślnym wynikiem próby 
przeciwrakiety McDonnel Douglas 
,,Spartan", która ma stanowić łącz
nie z rakietą „Sprint" jeden z czło
nów systemu obronnego „Sentinel". 
Może ona przechwytywać i niszczyć 
nieprzyjacielskie pociski kierowane 
poza atmosferą ziemską. Rakieta zo
stała wystrzelona z podziemnego si
losa i była kierowana za pośredni
ctwem radaru przez przelicznik. W 
czasie lotu wykonała ona szereg ma
newrów, jak zakręty, wznoszenie 
i nurkowanie. 

Rakieta „Spartan" ma długość 16,76 
m i jest dwustopniowa, przy czym 
oba stopnie są zaopatrzone w silniki 
na paliwo stałe. Jej zasięg wynosi 
kilkaset kilometrów. Oprócz urzą
dzeń należących do wyrzutni rakie
ty rozwija się radar o b. dużym za
sięgu. Zamierza się zbudować 15 do 
20 stanowisk „Spartan" i „Sprint". 

W.K. 

Nowe rodzaie pocisków 
kierowanych 

Dowództwo amerykańskich sił po
wietrznych zleciło firmom Lock
heed, Boeing i Beech opracowanie 
projektów nowych typów poci
sków kierowanych powietrze-ziemia 
SCAM (Subsonic Cruise Attack 
Missile) i SCAD (Subsonic Cruise 
Armed Decoy). Pierwszy będzie wy
posażony w głowice nuklearne lub 
konwencjonalne o dużej sile wybu
chowej, drugi - w głowice zakłóca
jące i głowice o małej sile wybucho
wej. Pociski, napędzane silnikami 



r,rzepływowymt, będą wystrzeHwa
ne z samolotów w odległości kilku 
tysięcy kilometrów od celu. Aby 
uniknąć wykrycia przez nieprzyja
cielski radar, będą one kontynuować 
lot na malej wysokości, przy czym 
będą kierowane za pomocą bezwład
nościowego systemu nawigacyjnego 
oraz radaru do lotu przy ziemi. 

W.K. 

Reaktor do .zasilania 
dużych satelitów 

W ramach niemieckiego programu 
kosmicznego zaplanowano rozwoJ 
reaktora termionicznego, w którym 
elementy termioniczne będą zespolo
ne z uranowymi elementami paliwo
wymi. Obecnie prace - prowadzone 
przez firmy BBC, Interatom i Sie
mens - koncentrują się na prototy
pie reaktora, którego budowa ma 
trwać jeszcze ok. 5 lat. Do jego prób 
będzie zbudowane na terenie ośrod
ka badań atomowych specjalne stoi
sko badawcze. 
Prototyp będzie małym reaktorem 
pracującym na wysoko wzbogaco
nym uranie 235 i chłodzonym cie
ldym sodem. Sam rdzeń reaktora 
ma długpść 45 cm przy średnicy 
35 cm i zawiera 19 prętów paliwo
wych o skomplikowanej wewnętrz
nej strukturze. Każdy rdzeń ma 7 
cezowych przetworników termionicz
nych o długości 5,4 cm i średnicy 
powierzchni emitującej 2 cm. Część 
emitująca przetworników będzie 
pracować w temperaturze 1500-
-1700 °C, natomiast część zbiorcza
będzie chłodzona do temperatury
550-650 °C. Cały rdzeń jest osłonię
ty berylowym reflektorem, z które
go wystają pręty regulacyjne. Pro
totyp ma mieć ciężar ok. 550 kG
łącznie z 15 kG uranu, a jego moc 
elektryczna ma wynosić 20 do 30 kW.

Satelita do badań 
radioastronomicznych 

W.K. 

Wystrzelony przez NASA 4 lipca 
1968 r. za pomocą rakiety „Delta" 
na kołową orbitę o wysokości 5970 
km satelita do badań radioastrono
miczych ma posłużyć do opracowa
nia map promieniowania o małych 
częstotliwościach Drogi Mlecznej. W 
tym celu rejestruje on promienio
wanie wysyłane przez Słońce, Jowi
sza i znajdujące się poza naszym 
układem słonecznym gwiazdy. Sate
lita jest wyposażony w cztery ruro
we elementy, na których zamocowa-;
ne są anteny i które mogą wysuwac 
się na długość 230 m, oraz w dwa 
maszty antenowe o długości 36,5 i 
204 m. 

W.K. 

Otr.zymywanłe tlenu .z wody utlenionei 

W stadium badań znajduje się obec
nie w USA metoda otrzymywania w 
statkach kosmicznych tlenu z wody 
utlenionej, przy czym produktem 
ubocznym będzie woda pitna. Do 
niedawna ten sposób otrzymywania 
tlenu nie był brany pod uwagę, po
nieważ panowało przekonanie, że 
otrzymany z wody utlenionej tlen i 
woda mają właściwości trujące. 
Okazało się jednak, że zawartość 
wody utlenionej w otrzymywanym 

z niej tlenie nie przekracza 0,1°/o, a 
w wodzie - 1°/o, co jest do przyję
cia. Zastosowanie tej metody w stat
kach kosmicznych zapewni 300/o zysk 
na ciężarze w porównaniu z oddziel
nie zabieranymi zapasami tlenu (w 
stanie ciekłym) i wody. Urządzenie 
do otrzymywania tlenu i wody ma 
b. prostą konstrukcję - jest to mia
nowicie pojemnik z dużą ilością cien
kich tasiemek srebrnych.

A.M.

Pomocniczy silnik turbinowy 

Firma Klockner - Humbold - Deutz 
zbudowała wspólnie z wydziałem 
małych silników firmy Rolls-Royce 
pomocniczy agregat turbinowy 
KHD/RR Tll2 o wyjątkowo zwartej 
budowie i małym ciężarze. Przy 
maksymalnej mocy na wale 140 KM 
ciężar całego agregatu wynosi tylko 
36 kG. Agregat może być stosowany 
również jako wytwornica sprężone
go powietrza. Agregat T112 był za
prezentowany na wystawie w Ha
nowerze. 

W.K. 

Nowe dane na temat silnika „Lar.zac" 

Ostatnio opublikowano przekrój opi
sywanego już w „Nowościach" dwu
przepływowego silnika SNECMA/ 
/Turbomeca M.49 „Larzac" o ciągu 
startowym 1045 kG, który jest prze
znaczony do samolotów służbowych 
o. ciężarze całkowitym do 5000 kG

(np. SA „Diplomate"). Jak wid_ać z 
rysunku, silnik ma dwustopn10w)'. 
wentylator bez kierownicy wlotoweJ 
i czterostopniową sprężarkę. Oba 
zespoły są napędzane przez jed�o
stopniowe turbiny. Wydatek powie
trza wynosi 26 kG/sek, stosunek wy-

datków 1,4 : 1, prędkość obrotowa 
zespołu w·ysokiego ciśnienia 22 OOO 
obr/min, prędkość obrotowa wenty
latora 16 500 obr/min, jednostkowe 
zużycie paliwa w warunkach star
towych 0,61 kG/kGh, długość 1,15 m, 
ciężar silnika zabudowanego 260 kG. 

Próby stoiskowe silnika mają się 
rozpocząć na początku 1969 r., do
stawy pierwszych silników seryj
nych - na początku 1970 r., pełna 
produkcja - 1972 r. 

W.K ..
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Integralne eiektronic.z:ne układy pokiadowe 

Sformułowane przed kilku laty w 
lotnictwie pojęcie systemu bojowego 
oznacza traktowanie samolotu, jego 
uzbrojenia i wyposażenia oraz na
ziemnych urządzeń pomocniczych 
jako jednej całości. Podobna koncep
cja znalazła również zastosowanie 
w odniesieniu do podsystemów, m. 
in. do elektronicznego wyposażenia 
pokładowego. 
Uniwersalny przelicznik pokładowy 
samolotu eliminuje konieczność sto
sowania oddzielnych, specjalistycz
nych przeliczników. Centralny prze
licznik może na samolocie wykony
wać wszystkie czynności związane z 
opracowywaniem danych i regula
cją. Staje się on w ten sposób móz
giem integralnego elektronicznego 
układu pokładowego. Integralny 
elektroniczny układ pokładowy 
zwiększa skuteczność systemu bojo
wego, rozszerza zakres jego zastoso
wań, zwiększa niezawodność, uprasz
cza obsługę i odciąża pilota. 
Pierwszym integralnym elektronicz
nym układem pokładowym jest 
opracowany przez amerykańską fir
mę Sperry system ILAAS (Integra
ted Light Attack Avionics System). 
Zasadniczym urządzeniem układu 
jest centralny zespół dwóch przelicz
ników cyfrowych, z których jeden 
służy jako zapasowy. Zespół ten łą
czy w jedną całość wszystkie elek
troniczne funkcje układu i zabezpie
cza jego działanie mimo uszkodzenia 
jakiegokolwiek elementu. W przy
padku wystąpienia uszkodzenia prze
licznik zmienia automatycznie kon-

figurację układu, o czym pilot zo
staje zawiadomiony w celu wpro
wadzenia zmian w programie wyko
nywanego zadania. Niezawodność 
systemu zwiększa szerokie zastoso
wanie obwodów integralnych i na
pylanych (błonkowych) oraz auto
matyczna kontrola funkcjonalna 
układu przed startem i w locie, do 
czego służy cały zespół przyrządów. 
Układ ILAAS spełnia następujące 
zadania: 1) nawigacja - w oparciu 
o metodę bezwładnościową, dopple
rowską, radarową i lotu w łożu
wiatru. Kurs według busoli, kurs
względem Ziemi i pozycja są prze
kazywane na wskaźniki w kabinie
pilota, a odchylenia od wymaganej
pozycji są automatycznie korygowa
ne; 2) automatyczne sterowanie -
po włączeniu automatycznego pilota
możliwy jest lot przy ziemi i auto
matyczne lądowanie na lotniskowcu.
Wysokość, kurs i prędkość wybiera
pilot; 3) kierowanie ogniem - radar
pokładowy może kierować ogień
broni pokładowej na cele naziemne
i w ograniczonym stopniu - po
wietrzne, bez konieczności widzenia
celu przez pilota. Jest przewidziane
równoczesne użycie różnych broni.
Ten sam radar służy również do
nawigacji i korygowania pozycji;
4) łączność - łącznościowe urządze
nia radiowe są stosowane także do
wykrywania, klasyfikowania i za
kłócania nieprzyjacielskiego radaru;
5) kontrola - specjalny zespół przy
rządów wykrywa przed startem lub
w locie niesprawności poszczegól-

NA MARGINESIE TERMINOLOGII LOTNICZEJ 

Jak nas poinformowano w Dziale 
Słownictwa Technicznego Wydaw
nictw Naukowo-Technicznych, Dział 
ten zetknął się przy redagowaniu 
technicznych słowników dwujęzycz
nych i słowników z definicjami z 
szeregiem trudności w zakresie pol
skiej terminologii lotniczej. 
Dział Słownictwa Technicznego ma 
w swej kartotece terminologicznej 
wiele terminów obcojęzycznych bez 
odpowiadających im terminów pol
skich. Często zachodzi konieczność, 
pomimo współpracy ze specjalistami 
z ró_żnych dziedzin techniki, poda
warna w słownikach objaśnień za
stępczych w miejsce nie istniejących 
(lub nie znanych w danej chwili) 
terminów polskich. Niewątpliwie 
użytkownicy słowników WNT od
czuwają dotkliwie te braki, podczas 
gdy wielu specjalistów z poszczegól
nych dziedzin techniki mogłoby po
dać znane im terminy, które jeszcze 
nie zostały rozpowszechnione, lub 
przedstawić własne propozycje na
zwania po polsku nowych pojęć. 
W związku z powyższym Dział Słow
nictwa Technicznego WNT zwrócił 
się do Redakcji „Techniki Lotniczej 
i Astronautycznej" z prośbą o prze
prowadzenie na jej łamach ankiety 
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na temat podanych poniżej termi
nów angielskich z dziedziny lotni
ctwa i astronautyki, które nie mają 
dotychczas ustalonych odpowiedni
ków polskich: 
countdown - liczenie w dół przed 
startem rakiety, 

umbilical (cord, mast) - dotyczy 
sprawdzania na wyrzutni urządzeń 
automatycznego sterowania rakiety, 
heat-shield - -osł,ona ciepłochronna 
statku kosmic:zmego zabezpieczająca 
go (np. przez ,chłodzenie ablacyjne) 
przed nadmiernym nagrzaniem przy 
wchodzeniu w atmosferę (osłona 
cieplna - propozycja redakcji),

countour couch (= form fitting
couch) - fotel astronauty ściśle do
pasowany do jego ciała, zmniejsza
jący 1skutki przec,iążeń (fotel prof,ilo
wy - propozycja redakcji),

docking - sp_ot!rnnie na orbicie (wy
daje się, że chodai tu raczej o połą
czenie dwóch statków na orbicie -
uwaga redakcji), 

paraplane - skrzydło delta, składa
ne, służące m. iin. do celów ratunko
wych, 

nych eiementów układu. Poza tym 
opracowano przenośne urządzenie 
do używania na lotniskach polo
wych, które automatycznie spraw
dza 900/o kart i modułów przeliczni
ków. 
Układ ILAAS został tak opracowa
ny, aby przez dodanie lub odjęcie 
pewnych modułów funkcjonalnych 
mógł spełniać nowe zadania i być 
stosowany do różnych samolotów. 
Według podobnych zasad co ILAAS 
został zbudowany przez Teledyne 
Systems Corp. układ IHAS (Integra
ted Helicopter Avionics System) 
przeznaczony do śmigłowców i sa
molotóvv VTOL. Układ ten ma słu
żyć do: 1) lotu przy słabej lub zero
wej widzialności; 2) lotu grupowego; 
3) lotu przy ciszy radiowej z dużą
prędkością i na małej wysokości. 
Zadania te spełniają oddzielne pod
układy, które pracują niezależnie od 
siebie. Urządzenie kontrolne ograni
cza do minimum czas obsługi na
ziemnej. Docelowy okres pracy 
układu wynosi 5000 godz. przy nor
malnej obsłudze i wymianie niektó
rych części. Układ IHAS jest prze
widziany przede wszystkim do śmi
głowca transportowego Sikorsky 
CH-53A, ale będzie również zasto
sowany do śmigłowca bojowego
Lockheed AH-56A i do śmigłowca 
Boeing-Vertol CH-47 „Chinook" oraz 
w wersji zmodyfikowanej do śmi
głowców Bell UH-lD i „Huey Co
bra".

W.K. 
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ingestion - przypadkowe zassanie 
przedmiotu przez silnik turbinowy, 
blast-fence - ściana na lotnisku 
chroniąca przed strumieniem gazów 
wylotowych silników odrzutowych 
(deflektor lotniskowy - propozycja
redakcji), 

penguin - makieta samolotu zdolna 
do kołowania, 
lifting· body - nowa koncepcja aero
dyny (określenie odnosi się m. in. do 
doświadczalnych pojazdów kosmicz
nych, np. Northrop HL-10, których 
siła nośna w atmosferze jest wytwa
rzana w sposób aerodynam:iczny 
uwaga redakcji). 

Poza tym is.tnieją wątpliwości co do 
niedawno utworzonego terminu pol
skie-go: 
orbitowanie - swobodne poruszanie 
się astronauty na orbicie przy uży
ciu osobistego silnika -rakietowego 
oraz daje się odczuwać brak klasyfi
kacji w zakresie aerodyn bezskrzy
dłowych, jak poduszkowiec dyszolot 
1:>ezpłat, ł,oże latające, aero�obil, po� 
Jazdy „szynow·e" na poduszce po
wietrznej itp. 
Redakcja oczekuje na głosy Czytel
ników na temat przedstawionych 
problemów terminologicznych. 
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The „Sonda" 5 mission

The mission of the soviet space vehicle „Sonda" 5 is discussed 
The targets of this mission were: flight around the Moon; 
measurements near the Moon and return on the Earth. The 
importance of the „Sonda" 5 mission is emphasized. 

BORZYSZKOWSKI J. 
629.13.004 

THE TEST METHODS OF THE ASSESSMENT OF 

AIRCRAFT FATIGUE STRENGTH 

The problem of aircraft fatigue strength is not solved enti
rely and the calculation methods of the assessment of struc
ture life time are not accurate. It involves the need of carrying 
out the tests of complete aircraft. In this article the problem 
of selecting and preparing the structure for fatigue tests the 
problem of the determination of aircraft load amplitude' and 
frequency depending on aircraft type and exploitation mod 
and the problem of fatigue load reproduction are discussed. 
Some recomondations concerning the test methods are given 
and the short comparison between expected and achieved 
aircraft life times is presented. 

388.9�656.7 
DOSTATNI B. 
The economical ,problems of the transport aviation 
and the forecasts of its development 

The development of the transport aviation involves the 
development of the transport aviation economy. One of the 
most important problem is the elaboration of forecasts of 
future requirements for different types of transport air
craft. These forecasts are based upon foresight of future 
growth of passeneger and cargo transport and are elabo
rated separately for different airways or continents. Using 
mathematical methods many aviation institutions pr_epare 
the forecasts up to year 1990. 

629.138.5.004.58 
WANAT T. 

Some problems of overhauling passenger aircraft 

In this paper the methods of overhauling passenger aircraft 
are discussed. The X-ray and isotope methods of failure 
detection, the methods of checking rivet joints and the 
penetrant and luminescent methods of corrosion effect de
tection arc described. 

351.55.533.6.013.8 
M. ŻEBROWSKI 

Turbulence in the atmosphere 

Turbulence in the atmospher results from discontin�ity of 
direction and velocity of air motions i.e. from honzontal 
and vertical components of gusts. The horizontal component 
causes the variation of flow velocity about the wing, w_hat 
results in the variation of the angle of attack, the. verti�al 
component varies the angle of attack directly. The mtens1ty 
of the air turbulence is classified .using. the magnitude of 
body force per unit mass g. In the article th� mech�nism of 
arising the discontinuities in the atmospher 1s explamed. In 
the tables the calculation results of accelerations caused 
by gusts of different veloci ties for the determined aircraft 
type are gi ven. The methods of recognizing the conditions 
under which the turbulence arises are discussed. 

621.454.001 
KORDZIŃSKI W. 

On the possibilities of simulating ·on test bed 
the gas-turbine engine operation in flight conditions 

In this paper the possibilities of simulating on test _bed 
the operation point position corresponding to arbitrary f11ght 
�onditions in regard to one-spool turbojet, two-spool turbo
Jet, by-pass or. front-fan engines and turboprops (turbo
shafts) with or without free turbine are discussed. The 
problem of simulating on test bed transition operation co1:1-
d1t10ns of gas-turbine • engines in flight is presented also m 
short. 



Co piszą inni • • •  

Pomiar wysokich· temperatur gazów metodą 
odwróconych linii spektralnych 

jest dziś jedną z najczęściej stosowanych optycznych metod 
pomiaru. Metody optyczne w odróżnieniu od metod tradycyj
nych nie wymagają·wprowadzania obcego ciała (czujnika po
miarowego) do badanego ośrodka oraz umożliwiają zdalne 
prowadzenie pomiarów. \V artykule, opartym na_ wynikac·h 
bada11 przeprowadzonych przez autora w Z.akład_z1e Spalania 
Katedry Silników Spalinowych, Przemysłowych 1 Lotniczych 
P0litechniki warszawskiej, mgr inż. W. Butwiłowicz omawia 
zasadę pomiaru temperatury gazów metodą odwróconych linii 
spekralnych. Podane zostały podstawy teoretyczne metody 
oraz zakres jest stosowalności. ,,Pomiary, Automatyka i Kon
trola", nr 10 z 1968 r. 

Niektóre problemy rozwoju elektronicznej techniki 
obliczeniowej do celów zarządzania w Polsce 
Artykuł stanowi przegląd obecnego stanu ETO w Polsce. 
Upowszechnienie elektronicznej techniki obliczeniowej, wpro
wadzenie jej do przedsiębiorstw, branż i całych gałęzi go,spo
darczych stanowi konieczny warunek postępu ekonomicznego. 
Autor przedstawia historyczny rozwój elektronicznej techniki 
obliczeniowej w Polsce, bd chwili jej wprowadzenia w 1959 r., 
omawia kierunki zastosowań, warunki realizacyjne i założenia 
ETO w latach 1971-75 oraz zagadnienia kadrowe. ,,Maszyny 
Matematyczne", nr 10 z 1968 r. 

Technika obliczeniowa na XXXVII MTP 
Artykuł omawia eksponaty obliczeniowe wystawione w roL, 
1968 w Poznaniu i stanowi przegląd najnowszych komputer0"· 
oraz innych urządzeń, maszyn pomocniczych i materiałów, 
które pośrednio wiążą się z techniką obliczeniową, produko
wanych za granicą i w kraju. Autor nie ogranicza się do 
krótkiej relacji, ale obszernie je omawia. ,,Maszyny Matema
tyczne", nr 10 z 1968 r. 

Klasyfikacja i terminologia w zakresie pojęć 
konstrukcyjnych 
vV artykule podano wytyczne do budowy układów klasyfi
kacyjnych, ustalania nazw, oznaczeń i określeń różnych po
jęć z zakresu konstrukcji maszyn. Publikacja stanowi duży 
wkład w dzieło porządkowania obowiązującej w kraju ter
minologii. ,,Przeg!qd Mechaniczny", nr 21 z 1968 r. 

Przetwarzanie danych czy przetwarzanie informacji! 
Jak w każdej nowej dziedzinie, w opracowywaniu informacji 
za po.mocą maszyn spotyka się wieloraką interpretację pojęć 
,,przetwarzanie danych" i „przetwarzanie informacji", co po
woduje trudności w projektowaniu systemów. Autor propo
nuje następujące definicje: ,,system informacji'' oraz „system 
przetwarzania danych", podkreśla przy tym znaczenie pod
jęteg,o problemu, który obejmuje nie tylko sprawy czysto 
terminologiczne. W artykule omówiona została istota danych 
oraz znaczenie rozróżniania danych i informacji. Jest to arty
kuł dyskusyjny. ,,Maszyny Matematyczne", nr 11 z 1968 r. 

Określanie przedmiotowego zakresu ochrony 
Istnieją trzy podstawowe systemy określania przedmiotowego 
zakresu ochrony: frankoński, germański i anglosaski. Mimo 
różnic w sposobie określania przedmiotowego zakresu ochro
ny w. różnych państwach, sposoby te można zaliczyć do jed
nego z tych trzech zasadniczych. Pamiętać należy, że ochroną 
z patentu (wzoru użytkowego, modelu przemysłowego) objęte 
są te cechy wynalazku, które są bezspornie nowe. ,,Wynalaz
czość i Racjonalizacja", nr 11 i 12 z 1968 r. 

Rzecznicy patentowi 
Zawód rzecznika patentowego w Polsce został utworzony po 
raz. pierwszy ustawą z dn. 5.II.1924 r. o ochronie wynalazków, 
wzorów• i znaków towarowych. Historię zawodu rzecznika pa
tentowego w Polsce (których obecnie jest ok. 550) i sposób 
unormowania tego zagadnienia opisuje. ,,Wynalazczość i Ra
cjonalizacja" w nrze 11 z 1968 r. Przytoczone i omówione są 
ustawy regulujące sprawę rzecznictwa patentowego z 1949 r., 
z 1958 r. i z 1966 r. Ponadto omówione są przepisy wykonaw
cze do ustawy z 1966 r. oraz wytyczne KNiT w sprawie zasad 
organizacji i zakresu działania służb technicznych w tej dzie
dzinie. 

Metale włókniste otwierają nową erę 
Badania _nad wytrzymałością materiałów i nad jej zwiększe
niem rozpoczęto ok. 50 lat temu i wówczas uczeni krystalo
grafowie przekonali się, że wytrzymałość np. pewnych sub
stancji ceramicznych jest 12 razy większa od wytrzymałości 
najlepszej stali. Od tej chwili trwają poszukiwania jeszcze 
leps.zych włókien, jak najsilniejszych, odpowiednio sztywnych, 
lekkich, odpornych na wysokie temperatury, no i tanich. 
W roku 1952 badając możliwość zastosowania boranu jako 
paliwa rakietowego, stwierdzono, że jego włókna są mocniej
sze i sztywniejsze od wielu innych materiałów. Dziś wy
twarza się je z ok. 30 pierwiastków i ponad 50 różnych związ
l<ów chemicznych. Dzięki metalom włóknistym za 5 lat ciężar 
samolotu będzie mniejszy o 11,, a przy tym będą one spraw
niejsze i wytrzymalsze. ,,Wynalazczość i Racjonalizacja, nr 11 
,: 1963 r. 
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• w maJu 1967 r. na szpaltach „Techniki
Lotniczej" ukazał się artykuł inż. arch.
Jana Dobrowolskiego pt. ,,Współczesny,
międzynarodowy dworzec lotniczy w 
Warszawie". O artykule tym, opracowa
nym przez jednego ze wspólzwycięzców
konkursu na projekt dworca lotniczego
na Okęciu, przypominamy dziś, gdy -
z 5-letnim opóźnieniem - Międzynarodo
wy Port i Dworzec Lotniczy w Warsza
wie oddaje się do użytku. Będzie on ob
sługiwać 1-1,5 mln pasażerów rocznie 
(obliczeniowo wprowadzono dla szczytu 
nasilenie ruchu rzędu 1000 osób na godzi
nę). Inż. J. Dobrowolski opracuje dla 
.,Techniki Lotniczej i Astronautycznej" 
artykuł na temat portu lotniczego ilu
strowany fotografiami. 
• W grudniu ub. r. na lamach „Skrzy
dlatej Polski" ukazały się dwa interesu
jące wywiady. 
Pierwszy z wicedyrektorem Zarządu Ru
chu Lotniczego i Lotnisk Komunikacyj
nych W. Brylińskim, który: 
- za najpilniejsze zadanie uważa dosto
sowanie nowego międzynarodowego por
tu lotniczego na Okęciu do pełnej eks
ploatacji, 
- informuje, że, na podstawie decyzji 
władz, stary dworzec lotniczy będzie na
dal obsługiwał ruch krajowy, przy czym 
wygospodarowane pomieszczenie przej
mie PLL „LOT" i zaplecze Zarządu Ru
chu Lotniczego,
- zapewnia, że urządzenia lotniska Ok,ę
cie pozwalają samolotom podchodzić do 
lądowania wprost z trasy i bezpiecznie 
lądować przy minimalnej widoczności
i podstawie chmur około 60 m,
- powiadamia, że lotniska w Krakowi_e
i Poznaniu otrzymały-radary obserwacJ1
dookrężnej Decca, zaś Kraków próbnie 
eksploatuje radar precyzyjny PAR, 
- zapowiada, że lotnisko w Poznaniu
w br. zostanie wyposażone w instrumen
talny system do lądowania ILS, 
- informuje, że obecnie ruch lotniczy
w Polsce dysponuje dostateczną kadrą
licencjonowanych kontrolerów radaro
wych oraz specjalistów technicznych do 
obsługi urządzeń zabezpieczenia ruchu; 
fachowcy byli szkoleni za granicą, w 
Ośrodku Szkolenia w Rzeszowie oraz w 
Centrum Kontroli Ruchu Lotniczego na 
Okęciu. 
Drugi wywiad przeprowadzono z mgrem 
inż. E. Pujszo, głównym inżynierem 
Aeroklubu PRL, który omawia sytuację 
w zakresie sprzętu lotnictwa sportowe
go. Informuje, że eksploatowane około 
15 lat samoloty usługowe CSS-13 i „Ju
naki" 2 zostały zastąpione „Gawronami" 
i Wilgami". Niestety w tych ostatnich 
wykryto szereg usterek, które producent 
musiał usunąć. APRL zawarł z przemy
słem umowę na dostawę 30 samolotów 
„Wilga" 35A, z tej ilości jednak władze 
poleciły zasilać eksport. 
Krytyczna sytuacja panuje w zakresie 
samolotów szkolnotreningowych. Jeszcze 
w 1967 r. APRL przygotował i przedsta
wił Zjednoczeniu Przemysłu Lotni�zego 
założenia dla samolotu szkolno-tremngo
wo-akrobacyjnego w oparciu o silnik im
portowany z Czechosłowacji, co pozosta
ło bez echa. Obecnie Aeroklub PRL stara 

się o dewizy na zakup 20 samolotów 
.,Zlin" 526 lub „Jak" 18PN. 
Planuje się ponadto import 30 samolo
tów w 1970 r. oraz zamówienie w kraju 
150 samolotów szkolnotreningowych w 
latach 1972-1975. 
Akrobacja lotnicza, z powodu braku 
sprzętu, praktycznie została zawieszona 
w aeroklubach- w 1968 r. 
• W przededniu Walnego Zgromadzenia
Sprawozdawczo-Wyborczego 470 członków
Klubu Seniorów Lotnictwa wybrało de
legatów w stosunku 1 : 5. z Warszawy
i jej rejonu wybrano 51 przedstawicieli,
8 aktywistów przyjechało z Białegosto
ku, Lublina, Łodzi, Mielca, Radomia, To
maszowa i Włocławka. Około 40 seniorów
reprezentowało Kraków, Poznań, Byd
goszcz, Gdańsk, Katowice, Wrocław i in
ne miasta.
Zjazd odbył się we Wrocławiu 14 i 15 
grudnia ub. r. Obrady toczące się w ra
tuszu zgromadziły około 120 osób. W ob
radach wzięli udział generałowie Racz
kowski i Paszkowski, dyrektor Central
nego Zarządu Lotnictwa Cywilnego, pre
zes APRL, przewodniczący Miejskiej Ra
dy Narodowej Wrocławia i in. Obrady
prowadził przewodniczący wrocławskiego
Klubu Seniorów Lotnictwa. Dużą dy
skusję wywołał projekt nowego regula
minu KSL oraz propozycja odmłodzenia
stowarzyszenia. Wybrana została Rada
Seniorów z przewodniczącym płk. Me
dardem Koniecznym. W drugim spotka
niu odbyło się tradycyjne pożegnanie
starego i przywitanie nowego roku, po
łączone z wieczerzą koleżeńską.
Gospodarze gościnnie i na medal zorga
nizowali spotkanie Seniorów Lotnictwa.
Ciekawe frag,menty Zjazdu Telewizja
Wrocławska nadała na antenie krajo-·
wej. 
• Aeroklub Gdański obchodzi w br. 40-
-lecie swego istnienia. Z tej okazji za
rząd tego zasłużonego ośrodka opraco
wał bogaty program imprez _jubileuszo
wych. M. in. aeroklub zorganizuje XIl
Zlot do Morza i Zawody Spadochronowe
o Puchar Zatoki Gdańskiej.
a Centrum Szybowcowe APRL w Lesz
nie Wlkp. obchodzi jubileusz 10-lecia.
Podajemy tu kilka przyczynków do za
sług i sławy tego ośrodka: zorganizo
wano siedem razy mistrzostwa Polski,
dwa razy zawody szybowcowe krajów
socjalistycznych i dwukrotnie mistrzo
stwa świata. W ciągu wylatanych tu
(poza mistrzostwami) 44,5 tys. godzin
ustanowiono: 41 rekordów krajowych,
20 międzynarodowych, 156 warunków dia
mentowych.
• Minister Zdrowia i Opieki Społecznej
na stanowisko dyrektora Centralnego ze
spoh.1 Lotnictwa Sanitarnego w Warsz�
wie powołał mgra inż. Zdzisława Olszan
skiego, zajmującego od dłuższego czasu
stanowisko zastępcy dyrektora CZLS. 
• Instytut Obróbki Skrawaniem, Sekcja
Obrabiarek i Narzędzi Oddziału Krakow
skiego SIMP oraz Wytwórnia Sprzętu Ko
munikacyjnego w Rzeszowie zorganizo
wały w październiku międzynarodowe
kolokwium na temat „Erozyjne metody
obróbki metali". W sympozjum tym wzię
ło udział 78 specjalistów z zakresu obrób
ki elektroerozyjnej z zakładów przemy
słowych, instytutów i wyższych uczelni

naszego kraju oraz 13 gości zagranicz
nych z ZSRR, Bułgarii, Węgier, NRD 
i CSRS. 
• Na jesiennych Międzynarodowych Tar
gach w Plovdiv w Bułgarii przyznano 
złoty medal dla WSK Rzeszów za elek
troiskrową obrabiarkę typu EDC.16. Jest 
ona przeznaczona do obróbki części ze 
spiekanych węglików. 
• Należy już do tradycji, że w Dniu
Podchorążych, 29 listopada, podchorążo
wie ze „Szkoły Orląt" w Dęblinie peł
nią wartę u stóp pomnika Lotnika w
Wars;:awie, a w Warce składają kwiaty
na grobie por. Piotra Wysockiego, który
na czele podchorążych wzniecił Powsta
nie Listopadowe. 
a W ub. r. odbyła się na Okęciu uro
czystość przekazania przez personel in
żynieryjno-techniczny PLL „LOT" sa
molotu AN-24 po przeglądzie technicz
nym po 3000 godzin lotu. Praca ta zo
stała wykonana w PLL „Lot" po raz 
pierwszy, dotychczas bowiem AN-24 wy
syłane były do producenta. Przyniosła 
ona poważne oszczędności dewizowe, od
padła konieczność wykonania przelotów 
technicznych i wysyłania ekip za gra
nicę. Cenny efekt przeprowadzonych prac 
to dalsza specjalizacja zawodowa wyso
ko kwalifikowanej kadry technicznej 
PLL „Lot". Na pierwszy przegląd zużyto 
ok. 7000 godzin. Takich przeglądów tech
nicznych przeprowadzać się będzie 5-6 
rocznie. 
• W wyniku starań społeczeństwa byd
goskiego przywrócona będzie reg-ularna 
komunikacja lotnicza między Bydgoszczą 
a Warszawą. 
• W Warszawie obradowała polsko-wę
gierska komisja nad perspektywami roz
woju turystyki. Między innymi omówio
no projekt otwarcia linii lotniczej Kra
ków-Budapeszt, a w przyszłości połą
C!Zenia Gdańsk-Budapeszt. 
• Lądowisko dla samolotów sanitarnych 
w czynie zjazdowym otrzymał Nowy 
Sącz. Koszt inwestycji wyniósł 400 OOO
złotych, z czego 300 OOO złotych to środki
społeczne.
• Na jeziorze koło Iławy odbyły się 
próby prototypu polskiego poduszkowca 
konstrukcji zespołu pracowników Insty
tutu Okrętowego Politechniki Gdańskiej, 
pracujących pod kierownictwem prof.
dra Lecha Kobylińskiego. Poduszkowiec 
o ciężarze 1,5 tony napędzany jest czte
rema silnikami z samochodu „Zastawa". 
Udźwig jego wynosi ok. 200 kG. 
• Przy Muzeum Lotnictwa w Krakowie 
powstała Centralna Biblioteka Lotnictwa. 
zgromadzono w niej dotychczas ponad 
8000 tomów. Apelujemy o zasilanie bi
blioteki dalszymi eksponatami. 
• Może jeszcze w tym roku zrealizowa
na będzie inicjatywa komitetu „Inter
kosmos" działającego przy Radzieckiej 
Akademii Nauk, który zaproponował 
,,kosmicznej ósemce" krajów socjali
stycznych (W skład niej wchodzą: Buł
garia, CSRS, Mongolia, NRD, Polska, Ru
munia, Węgry i ZSRR) współpracę w
dziedzinie badań kosmicznych. Polska
aparatura do radzieckiego pojazdu bu
dowana jest w Instytucie Astronomicz
nym Uniwersytetu Wrocławskiego i w
Instytucie Badań Jądrowych oraz w Ka
tedrze Radioastronomii UMK w Toruniu.



Z działalności Sekcjż Lotnżczej SIMP 

1. Ostatnie w 1968 r. zebranie Zarząd� 

Sekcji Lotniczej SIMP w Wars?"a':"'1e od.� 

było się z udziałem pr?"edstaw_1c1elt SekcJ1 

Głównej Komunikacji Lotniczej SITK, 

kolegów: E. Kołodzińskiego (przew<;>dm

cząceg,o zarządu Sekcji)
1 

z. �1kolaJczy
ka (sekretarza), K. Szum1elew1cz_a (czł�n: 
ka Kolegium Redakcyjnego TL l A) OiaZ 
R Grzywacza (stałego reprezentanta SL 
siTK przy Zarządzie . SL SIMP?, 
w zebraniu tym w2;1ęlt tez \ldzial prze. 
wodniczący oddziałow SekcJ1 LotmczeJ 
SIMP: z warszawy (kol. S. Suhkowsk1) 
z Bydgoszczy (kol. . J': Łob_oc�1), z

ś 
Po

znania (kol. M. Mac1eJewsk1) 1 ze wid
nika (kol. s. Trębacz) oraz przewodni
czący i wiceprzewodniczący koła SIMP 
przy LZR.4 w wa_rs_zawie (koledzy: 
L. Pinkosz i A. Paczesmak). 
Na posiedzeniu omówiono zasady_ wspot
pracy między obydwiema_ �ek_cJami. _ucze
stnicy zebrania stw1erdz1ll, ze wspołpra
ca m'iędzy obu zar?"ądami ukta�a się P?: 
zytywnie. Przejay.,i_a się t_o m. 1n. prze':: 
• wspólne zorgamzowanie KonferencJ1 
Poznańskiej . . . 
• obecność przedsta�iciell ob_u Sekcji 
na zebraniach zarządow SIMP 1 SITK 
• uzupełnienie Kol_eĘium RedakcyJne�� 

Techniki LotniczeJ 1 AstronautyczneJ 
;;,owymi redaktorami, czlonka_mi SITK 
• publikacje na łamach TL 1 A . artyku
łów z dziedziny zainteresowania kole-
gów z SITK . . e obecnie zaś przez przystąJ?_1eni<; do 
wspólnej organizacji !<onfere�cJt poswi�
conej lotnictwu rolniczemu 1 gospodar
czemu. 
Na zebraniu postanowiono: 
e zorganizować wspól?i<:' konferenclę na
ukowo-techniczną poswięconą lotnictwu 
rolniczemu i gospodarczemu 
• raz na kwartał odbywać wspólne ze
brania zarządów Sekcji Lotniczej SIMP 
i Sekcji Głównej Komunikacji LotmczeJ 
SITK
• nawiązać kontakty w sprawie ws_Pól
nych akcji odczytowych lub wymiany 
referatów 
• podjąć starania o nawiązanie wspol
pracy między sekcjami lotniczymi przy 
trenowych oddziałach obydwu stowarzy
szeń. 
2. Na zebraniu plenarnym Zarządu Głów
nego SIMP w Kielcach w ub. r. wice�rze
wodniczący Zarządu, prof. T. Peł_czynsk1, 
wygłosił referat na temat zadan 1 kie
runków działalności sekcji naukowo
-technicznych SIMP, w którym przypo
mniał jedną z uchwal podjętych na Wal
nym Zjeździe Delegatów SIMP w 1967 r. 

Brzmi ona: ,,Uznając, że podstawową 
strukturą organizacyjną Stowarzyszenia 
jest układ: kolo - oddział - zarz9d 
główny, przyjęto zasadę uzgadniania 
wszelkich spraw z zarządem odpowied
niego szczebla. Sekcje naukowo-technicz
ne stowarzyszenia powołane do organizo
wania specjalistycznej technicznej pracy 
członków działają w ramach podstawo
wej struktury organizacyjnej stowarzy
szenia. Ich działalność w związku z tym 
powinna być koordynowana przez szcze
bel organizacyjny stowarzyszenia odpo
wiedni dla rejonu działania kota lub od
działu". 
3. Prezydium Zarządu Głównego SIMP
zatwierdziło założenia organ1zacyJne 
konferencji na temat lotnictwa rolnicze-
go i gospodarczego. 
Celem konferencji jest rozpatrzenie przy
datności lotniczych usług lolniczo-le
śnych i gospodarczych, ocena sposobów 
ich poszerzenia oraz przedstaw1en1e 1�t: 
niejących i przewidywanych trudnosci 
w tym zakresie. . .. 
Według przyjętych zalożen _w konferencJ1 
weźmie udział około 200 osob, przy czym 
koszt karty uczestnictwa ustalono na 
300 złotych. Konferencja będzie jedno
dniowa i odbędzie się w IV kwartale 
1969 roku. Organizacją konferencji zaj
muje się komisja, w skład której weszli 
koledzy: z Sekcji Lotniczej SIMP (Bo
rodzik i Winecki) oraz z Sekcji Głównej 
Komunikacji Lotniczej SITK (Liwotow, 
Bucki i Grzywacz). 
4. Zarząd Oddziału Sekcji Lotniczej SIMP 
w Bydgoszczy zorganizował w Słupsku 
naradę techniczną ruchu racjonalizator
skiego oraz wystawę prac racjonaliza
tórskich. Pierwszy dzień imprezy prze
znaczony był na naradę techniczną oraz 
zwiedzanie wystawy. w tym dniu wygło
szono trzy referaty omawiające znacze
nie ruchu racjonalizatorskiego w jed
nostkach wojskowych, w rozwoju techni
ki obronnej oraz w ujęciu statystycznym. 
Referaty wygłosili: płk A. Rybicki oraz 
przedstawiciele kola SIMP przy JW 
kol. kol. E. Sikorski i D. Kowalewski. 
Po zwiedzeniu wystawy przeprowadzono 
dyskusję, po czym nastąpiła uroczystość 
wręczenia nagród dla przodujących racjo
nalizatorów. 

Drugi dzień spotkania poświęcono na 
omówienie przepisów wynalazczości, wy
stąpienia sekretarzy OKWiR oraz wyty
powanie projektów na Centralną Wysta
wę Wojska Polskiego. 
Zorganizowanie tej imprezy w Słupsku 
świadczy o poważnej działalności stowa-

WIADOMOŚCI Z TERENU 
23 października 1968 r. od było s�ę ple
narne posiedzenie zarządu Głownego 
SIMP w Ośrodku Postępu Technicznego 
w Katowicach. Dyrektor Ośrodka kol. 
inż. Pryndy zaznajomił zebranych z dzia
łalnością tej placówki. Ośrodek w swej 
strukturze organizacyjnej ma następu
jące zakłady: 
• zakład aktualizacji wiedzy 
• zakład upowszechniania nowej tech
niki i informacji 
• zakład ekspozycji 
• zakład filmowy. . 
Ośrodek podlega Komitetowi Nauki 1 

Techniki, w zakresie szkolenia istnieje 
współpraca między organizacjami no
towskimi,. resortami i ośrodkiem. Pro
wadzone tu szkolenie specjalistyczne 
obejmuje procesy technologiczne z za
kresu produkcji przemysłu elektroma
szynowego. Odbywają się również kursy 
dla kandydatów na rzeczników patento
wych. W ciągu roku przeszkolono łącz
nie 2000 osób. Powołana Rada Naukowa 
Ośrodka jest ciałem opiniodawczym. 
Przeprowadza się badania w zakresie 
efektów szkoleniowych oraz prognoz roz
woju postępu technicznego. Kunsanci po
sługują się materiałami przygotowanymi 
przez Wydział Wydawniczy Ośrodka. 
Wybrane tematy zostają opracowane na 
zlecenie Ośrodka przez autorów, a na
stępnie po ich wydrukowaniu organi
zuje się spotkania autorów z odbior
cami. 
Począwszy od 1968 r. co rok Ośrodek 
organizuje wystawę katalog.ów różnych 
firm i przedsiębiorstw. Wybrane naj
ważniejsze dziedziny uszeregowano w 
dziesięciu grupach, a informacja zawarta 
w prospektach i katalogach daje do
raźną możliwość poznania działalności 
wytwórczej przedsiębiorstw krajowych 
i zagranicznych. 

Ważnym punktem porządku dziennego 
obrad plenum ZG SIMP była informacja 
na temat przebiegu dyskusji nad teza
mi V Zjazdu Partii. Podawali ją w krót
kich referatach przewodniczący oddzia
łów i sekcji SIMP. 
z informacji Oddziału Lubelskiego re
ferowanej przez korespondenta „Tech
niki Lotniczej i Astronautycznej" ze 
Swidnika wynika, że okres przedzjazdo
wy został pracowicie wykorzystany przez 
kola SIMP w kluczowych zakładach 
przemysłu maszynowego województwa. 
Działalność nie ograniczała się jedynie 
do prac techniczno-ekonomicznych, ko
ledzy simpowcy uczestniczyli w pracach 
komitetów zakładowych PZPR w zakre
sie prowadzenia szerokiej informacji i 
propagandy nad tematyką tez zjazdo
wych. 
I tak w zakładach: 
KFWM w Kraśniku, Zakładach Elektro
maszynowych „Eda" w Poniatowej, w 
Fabryce Maszyn Rolniczych, w Fabryce 
Samochodów Ciężarowych w Lublinie, 
w WSK w Swidniku i innych odbyły 
się narady robocze z racjonalizatorami 
i działaczami partyjno-technicznymi, w 
których uczestniczyło ponad 1200 osób. 
Dyskusje doprowadziły do sprecyzowa
nia około 350 wniosków i zaleceń z za
kresu usprawnienia form i metod pracy, 
modernizacji wyrobów, wdrażania no
wych procesów technologicznych oraz 
rozwoju produkcji eksportowej. Podjęty 
czyn i zobowiązania dotyczą: przyspie
szenia uruchomień nowych wyrobów, 
modernizacji i unifikacji, obniżki kosz
tów produkcyjnych, zwiększenia atrak
cyjności wyrobów eksportowych, uspraw
nienia i przyspieszenia cyklu procesu 
inwestycyjnego, poprawy wskaźników 
uzysku materiałowego, wreszcie popra
wy stanu p. poż. i bhp w zakładach. 

"t:-ena zł 1%.-

rzyszeniowej kolegów z Sekcji Lotniczej 
przy OW SIMP w Bydgoszczy oraz kół 
SIMP jednostek _podlegających J'W. 
o obszernych ramach przedsięwzięcia 
mówią liczby: przedstawiono 123 zastoso
wane projekty racjonalizatorskie, zade
monstrowano 62 eksponaty w postaci 
projektów, makiet i schematów szkole
niowych, pokazano ten dorobek 600 oso
bom przybyłym na wystawę. 
5. Zarząd Sekcji Lotni<;�ej zwraca się 
z apelem do oddziałów w Warszawie, Po
znaniu, Rzeszowie, Lublinie (w Świdniku) 
w sprawie podpęcia organizacji następu
jących imprez społecznych: 
e Sympozjum Historycznego, poświęco
nego 50-leciu polskiego lotnictwa wojsk0· 
wego, jego rozwojowi i tradycjom, 
• Regionalnego Zjazdu Absolwentów 
Wyższych Uczelni Technicznych. 
Spotkania takie zorganizował w ub. r.
Oddział Sekcji Lotniczej SIMP w Byd
goszczy, przy czym imprezy te były bar
dZ(! _udane i cieszyły się dużą popular
nosc,ą. 
Obszerna wzmianka o Zjeździe zamiesz
czona została w numerze 7/68 (na str. 8) 
naszego czasopisma, zaś notatka o Sym
pozjum Historycznym ukazała się w nu
merze 11/68. Wszelkich bliższych informa
cji może udzielić przewodniczący Od
działu Sekcji Lotniczej, ppłk mgr inż. J'. 
Łobocki, Bydgoszcz, ul. Marchlewskiego 5. 
6. Redakcja „Techniki Lotniczej i Astro
nautycznej" pragnie wprowadzić na swe 
lamy historię rozwoju polskiej techniki 
lotniczej i ukazać jej twórców. W związ
ku z tym Kolegium Redakcyjne TLiA 
zwraca się do seniorów i historyków lot
nictwa z prośbą i apelem o nadsyłanie 
notatek lub opracowanych materiałów 
zawierających informacje na ten temat 
oraz o podanie nazwisk i adresów osób, 
które mogą przekazać do wykorzystania 
potrzebne redakcji wiadomości. 
7. Zarząd Sekcji Lotniczej SIMP otrzy
ma! wykaz narad i sympozjów organizo
wanych przez Kammer der Technik NRD 
w 1969_ r. Wśród 21 sygnalizowanych po
s1edzen w sprawach na ukowo-technicz
nych odnotujemy trzy interesujące lot
ników, a mianowicie: 
• wprowadzenie tytanu do obróbki po
wierzchniowej - Suhl, kwiecień, 
• Zastosowanie techniki obliczeniowej 
oraz badań operacji technologicznej w 
lotnictwie - Berlin Schonefeld 15-16 
października, 

' 

• ekonomiczne zastosowanie techniki 
klejenia metali oraz żywicy lanej - Ber
lin, 16-17 października. 

W odniesieniu do aktualnych ważniej
szych zagadnień WSK w Świdniku nie 
można puminąć szeregu opracowań oraz 
zamierzeń organizacyjnych, które na tle 
ogólnych wytycznych tez nawiązują do 
poprawy wewnętrznej sytuacji zakładu. 
Analizowano między innymi czynniki 
mające wpływ na poprawę jakości i no
woczesności wyrobów. Na wielu nara
dach zastanawiano się nad odpowiednim 
włączeniem tych czynników do procesu 
produkcyjnego, aby uzyskać w wyniku 
wyroby bezbrakowe. Efektem było opra
cowanie szczegółowego programu dzia
łań, rozpisanie ogólnowydzialowego kon
kursu dobrej roboty, opublikowanie w 
formie artykułów i odczytów ciekawych 
i dających szereg cennych wskazówek 
referatów o nowoczesnych metodach pra
cy kontroli technicznej, jak bezdefek to
wa metoda oparta na systemie saratow
skim oraz znana metoda amerykańska 
pod nazwą „zero-defekt". 
O aktywności środowiska lubelskiego 
świadczy zorganizowanie ostatnio w Do
mu Technika w Lublinie Wystawy Mło
dych Mistrzów Techniki, której zada
niem jest m. in. popularyzowanie osiąg
nięć oraz zwiększanie zainteresowania 
techniką młodych robotników. Na wy
stawie największe zainteresowanie bu
dziły następujące projekty racjonaliza
torskie: przyrząd do cięcia elementów 
grzejnych łopat nośnych wirnika śmi
głowca, mikroskop przystosowany do 
pomiaru graniastości wałeczków mier
niczych, aparat do pomiaru magnetyzmu 
cząstkowego w częściach stalowych śmi
głowców i pryzma magnetyczna do mo
cowania czujników w pozycji pionowej 
na szlifierkach. 

Korespondent TL i A 
Adam. Hadrawa. 
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