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26 Walny Zjazd Delegatów SIMP 

W dniach od 18 do 20 września 1987 r. 
deleg�ci Stowar�ys.zenia 
Techników Mechaników 

Inżynierów 
Polskich obradc,. 

wali na \11/alnym Zjeździe w Lesznie. Gos
podarzem i organizatorem Zjazdu (pod 
przewodnictwem kol. dr. inż. ł'eliksa Ziel
nika, przew. Zarządu Oddziału Leszczyń
sl<iego SIMP) był Oddział Wojewódzki 
SlMP w Lesznie, wyróżniający si(l go�
cinności'l i wzorową organizacją. W obra
dach uczestniczyło: z głosem stanowi9cym 
300 delegatów reprezentuj<1cych 49 oddzia
łów wojewódzkich SIMP, 31 delegatów re
prezentujących sekcje nauko\vo-tcchnicznc 
oraz 27 członków honorowych mających 
pełne prawa delegata. 

Na przew. Zjazdu wybrano ko!. prof. 
C:r. hab. inż. Jerzego Lewito•.vicza 
przew. Sekcji Lotniczej SIMP. 

Otwarcia XXVI WZD SIMP 
przew. ZG SIMP kol. prof. dr 
Kaczmarek, który serdecznie 
delegatów i zaproszonych gości z 
Czechosłowacji, NRD i Węgier. 

dokonał 
inż. Jan 
przywitał 
Bułgarii. 

Obrady Zjazdu odbywały się w nastę
pujących sekcjach tematycznych: 

- SIMP ekspertem w budowie maszyn 
i eksploatacji maszyn. Obradom tym, w 
których uczestniczyło 200 osób, przewod
niczył kol. A. Lipiński - wiceprzew. ZG 
SIMP; 

- SIMP wychowawc'l mechaników i or
ganizatorem ich ciągłego doskonalenia za
wodowego. Obrady sekcji, w których bra
ło udział 66 delegatów i gości, prowadził 
kol. J. Modrzewski - członek honorowy 
SIMP; 

- SIMP rzecznikiem spraw osobistych i 
społecznych mechaników polskich. Obrady 
otworzył kol. w. Kawecki - przew. Ko
mitetu Rzecznictwa, zaś prowadzili je 
kol. kol. B. Jutarski 1 G. Malicki; 

- SIMP organizatorem życia społeczne
go mechaników polskich. Obradom tej se
kcji, w której uczestniczyło 50 delegatów. 
przewodniczył kol. K. Rajzer wice
przew. ZG SIMP; 

- zaproszona na Zjazd 100-osobowa gru
pa młodych inżynierów i techników me
chaników obradowała r.t. problemów go
spodarki i postępu naukowo-technicznego 
oraz swojego środowiska pod kierunkiem 
kol. K. \11/awrzyniaka - honorowego człon
ka SIMP, który był inicjatorem wprowa
dzenia młodych adeptów do pracy stowa
rzyszeniowej przez ich uczestniczenie w 
obradach, obserwowanie wypowiadanie 
swoich poglądów. 

Z referatu sprawotdawczo-programowe
go ustępującego Zarządu SIMI' wygłoszo
nego przez kol. J. Kaczmarka - przew. 
ZG SIMP - podajemy następujące tezy: 

- z pracy dla kraju powinniśmy pozy
skiwać równocześnie godziwe lrnrzyści dla 
siebie, a pracując dla siebie godziwie 
dzielić się korzyściami z państwem, a 
przez to ze społeczeństwem; 

- naf.zą zawodową i społeczną powin
nością będzie nadal intensyfikacja dzia
łalności innowacyjno-wdrożeniowej. Po
winniśmy z tego czynić ważne kryterium 
oceny na� jako specjalistów I obywateli
-patriotów; 

należy dążyć do dalszego wzrostu 
działalności stowarzyszeniowych agend go
spodarczych, ukierunkowywać, rozwijać i 
utrzymać jej rolę pomocniczą i wspiera
jącą dl:l działalności społecznej; 

- w II etapie reformy gospodarczej o
powiadamy się za skutecznym systemem 

wprowadzania konkurencyjności technicz .. 
nej i ekonomicznej przez oddzi�lywanie 
na ceny, poziom techniczny i jakościowy 
wyrobów. Uważamy, że głównym sposobem 
,::pewnienia stabilnej równowagi gospodar
czej jest zwic;kszenie asortymentu i wiel
kości produkcji dla !-:raju i no eksport: 

- podnoszenie kwalifikacji zawodowych 
i szerzenie kultury technicznej przez po
trzebniejsze i efektywniejsze formy i te
matyki s;:kolenia; 

rozwijanie działalności 
naukowo-technicznych oraz 
innyn1i stowarzyszenin n1i 
niczny1ni. 

kół i sekcji 
współpracy z 

naukowo-tech-

\Vszystkie rzeczowe wnioski z dyskusji 
na naradach plenarnych i w �ckcjach zo
stały ujęte w Uchwale Zjazdu. 

No nowego przew. Zarządu Głównego 
SIMP wybrano (w glosowaniu tajnym) kol. 
dr. inż. Aleksandra Kopcia - członka ho
norowego SIMP. Podkreślił on liczne za
sługi ustępującego Zarządu. Dziękujqc de
legatom za zaufanie i powierzenie najod
powiedzialniejszej funkcji w Stowarzysze
niu, zapowiedział kontynuowanie spraw
dzonych dotychczas form pracy oraz 
wprowadzenie nowych, mających ożywić 
działalność stowarzyszeniową z pożytkiem 
dla jej członków 1 naszego kraju. 

Do 41-osobowego zarządu Głównego 
SIMP wszedł m.in. aktywny działacz Se
kcji Lotniczej kol. mgr inż. Stanisław 
Książek przew. Kola SIMP w WSK
-Mielec. 

W czasie wolnym od obrad odbywały 
się liczne imprezy towarzyszące. Bardzo 
miłym akcentem lotniczym na Zjeździe 
była wystawa zorganizowana przez Sek
cję Lotniczą nt. niektórych osiągnięć tech
nicznych w lotnictwie. Ponadto uczestnicy 
Zjazdu mieli okazją zwiedzenia Centrum 
\Vyszkolenia Lotniczego w Lesznie - zna
nego w kraju i za granicą ośrodlrn 
ksztalcenin lrndr szybowcowych i balono
wycl1 - obchodzącego w ub. roku 35-lecie 
swego istnienia. Gości przywitał komen
dant pik pil. mgr inż. Eugeniusz Hilczer, 
Ził� Henryk Muszy,�ski (trener kadry na
rodowej) prezentował szybowce, Bernard 
Elimasz (instruktor) prezentowa! ś:imolo
ty, a Henryk Olesiejuk (pilot baltinowy) 
prezentowa! balony. 

Oprac. T. Kurcyk 

Swięto Ludowego Wojska Polskiego 

5 października 1987 r. w Domu Technik:i 
w Warszawi2 odbyło się uroczyste posie
dzenie Prezydium Oddziału ,11/arszawskiego 
Stowarzyszenia Inżynierów i Techników Me
chaników Polskich z udziałem przewod
niczących wojslrnwych kół i sekcji nau
kowo-technicznych SIMP. Celem spotka
nia było uczczenie 44 rocznicy powstania 
Ludowego Wojsku Polskiego (12.X.1987 r.). 

Zebranie otworzy! oraz słowo wstępne 
wygłosi! kol. mgr inż. Jerzy Muszyński -
przew. Oddziału Warszawskiego SIMP, któ
ry przywitał przybyłych uczestników 
zaproszonych gości: gen. dyw. prof. dr. 
hab. inż. Jerzego Modrzewskiego i dr. inż. 
Aleksandra Kopcia - przew. ZG SIMP. 

Następnie odbyła si(l dekoracja zasłużo
nych działaczy Stowarzyszenia odznacze
niami państwowymi i stowarzyszeniowy
mi. Medalami "SO-lecia Oddziału Warszaw
skiego SIMP" zostały wyróżnione dwie 
sekcje Oddziału Warszawskiego SIMP. Me-

dale:n tym zostali wyró2:1ieni również nastę
pujący działacze Sekcji Lotniczej OW SIMP: 
pik mgr inż. Stanisław Orczykowski i ppłk 
mgr. in. Józef Filip. 

Spotkanie było okazją do wymiany po
gl,;dów na lematy gospodarcze, polityczne 
i stowan:.v�zeniowe. \V czasie posiedzeni:1 
głos zabr�li m.in.: 

• kol. gen. dyw. J. lllodrz2wski: 
na świecie panuje obecnie stan n�

pięć militarnych politycznych. Liczne 
państwa przeznaczają wielosetmiliardowe 
sumy na :.:1Hojenia. W tej sytuacji nasze 
pozycje, z których będziemy się bronić lu� 
atal,ować w zależności od potrzeby, znaj
dują �i,:; po stronic Paktu warszawskie
go, 

- \VSpółczesna \VOjsko\V.1 I;:adra technicz
na w naszym kraju ma swój wkład w 
projektowanie, produkcję i badania eks
µloatacyjne spriqtu obronnego. Przy
czynia si(l także do pomnei.e:1ia dochodu 
n� rodowego. 

• kol. dr inż. A. Kopeć: 
przypomniał przebytą drogę Ludo

wego Wojska Polskiego ocl Sielc przez 
szlak bojowy aż do dziś. Podkreśli! wy
pełnianie szczególnych zadań przez żoi
nierzy - tłużenie ojczyźnie, a w razie 
potrzeby poświęcenie jej swego życia. 
\Vspomnial o potrzebie pomocy tym zasłu
żonym, którzy znajdują się w osamotnie
niu, 

- oznajmił, że Stowarzyszenie nie po
w,nno być organem państwowym, ale plan 
pracy naszego Stowarzyszenia będzie opra
cowany pod kątem wspomagania II eta
pu reformy gospodarczej, w której pro
blemów ekonomicznych nic wolno pozo
stawiać wyłącznie ekonomistom. Inżynie
rowie muszą interesować się zarówno pro
blemami technicznymi, jak i elrnnomicz
nymi. Musimy mieć odwagq w ·kazywać, 
że nie można tworzyć systemu. który 
byłby niezrozumiały i oderwany od świa
domości społecznej. a tal,że pomogać tym. 
którzy mają rację, 

zapowiedział, będziemy wprowadzać 
nowe formy pracy w Stowarzyszeniu, ma
j�ce na celu ożywienie aktywności kół, np. 
phez dyskutowanie kontrowersyjnych ar
tYkulów z prasy, pozyskiwanie nowych 
członków, wyznaczanie zadań i wybieranie 
ludzi, którzy będą z zaangażowaniem je 
realizowali, 

- zwrócił uwagę na potrzebę odbudowy 
r.:i:1gi Oddziału Warszawskiego SIMP, któ
ry powinien być poddany ocenie samokry
tycznie i krytycznie, i ustalenia strategii 
działania z wykluczeniem metod mafij
nych. W pracy stowarzyszeniowej powin
na clonci:1ować jawność, koleżeóskość, zro
zumienie i życzliwość, 

przypomniał o potrzebie aktywnego 
działania, powoływania nowych kół, nabo
ru młodej kadry, która będzie mi�la od
wagę pracować w kierunku upowszechnie
nia filozofii państwa socjalistycznego; 

• kol. pik doc. dr hab. inż. Tadeusz 
Zawadzki: 

omówił niektóre prace wykonywane 
w wojskowych instytutach technicznych t 
formy współpracy z cywilnymi instytuta
mi technicznymi, 

podał liczne przykłady wykorzysty
wania wojskowej wiedzy i osiągnięć nau
kowo-technicznych i zastosowania ich w 
cywilnej gospodarce krajowej. 

Oprac. T. Kurcyk 
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Dziś jutro 

Mgr inż. WOJClECH A NTOSZCZYK 

29 maja 1987 r .  w WSK PZL-Kalisz odbyła się konfe
rencja okrągłego stołu nt.  , ,Dziś i jutro siiników lotni
czych w Polsce", zorganizowana przez Sekcję Lotniczą przy 
ZG SIMP oraz dyrekcję WSK PZL-Kalisz. W konferencj i 
wzięli udział przedstawiciele instytucji naukowo-badaw
czych oraz zakładów produkujących silniki lotnicze, samo
loty i śmigJ.owce. 

Konferencje okrągłego stołu organizowane przez Sekcję 
Lotniczą mają na ceiu wymianę poglądów i opinii nt.  
przemysłu lotniczego. Ce!em konferencji  w Kaliszu była 
ocena produkowanych s ilników lotni<.:zych oraz określeniP. 
zapotrzebowania na nie w przyszłości .  

Referat wprowadzający do dyskus,i i wygłosił mgr mz. 
1V. Antoszczyk, który ocenił produkowane obecnie silniki 
oraz wykazał potrzebę wprowadzenia nowych wyrobów zu
pewniających prawidłowy rozwój lotnict,.:va i przemysłu 
lotniczego. Zwrócił także uwagę na ekonomiczno-organiza
cyjne uwarunkowctnia rozwoju konstrukcj i i wytwarzania 
silników lotniczych. 

W dyskusj i  stwierdzono, że silniki ASz-G2IR montowa 
ne w samolotach rolniczych są dobre i będą jeszcze długo 
używane. Należy jednak, na podstawie danych uzyskanych 
z eksploatacji w USA samolotów Dromader z tymi silni
kami, przedłużać: ich okres mil;dzynaprawczy lub wpro
wadzić określenie trwałości s i lnika . ,wg stanu". W celu 
podniesienia walorów ekspłoatacyJnych silnika jest ko
nieczne wprowadzenie zabezpie<.:zenia przeciw wyrzucaniu 
oleju z kolektora wylotowego spalin oraz uniknięcia po
·wstawania uderzenia hydraulicznego. Należy przeprowadzić 
badania nad możl iwością stosowania paliwa samochodo
wego do Z«oilania si lników lotniczych. Powinna zostać opra
cowana instr.ukcja napraw agregatów si lnikowych. 

Następnie powrócono dn spra wy przed łużającego się uru
chomienia produkcji si lników rodziny PZL-Franklin, zwła
szcza silnika sześciocylindrowego, na który jest najwięk
sze zapotrzebowanie. Zwrócono też uwagę na brak kon
kretnych zamówień oraz na fakt, że l iczne problemy, z ja
kimi borykają się Zakłady Urządzeń Chłodniczych w Dę
bicy, stawiają przyszłość tych si lników pod znakiem �apy
tania. 

Poruszono także problem nowego samolotu rolniczego 
PZL-M30 o udźwigu min . 1 740 kg dla odbiorcy radzie
ckiego. Do takiego samolotu jest potrzebny si lnik o mocy 
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s i l n i ków lotn iczych Polsce 

ok. 940 kW. Silnik TWD-20 prawdopodobnie nie wejdzie 
do produkcji seryjnej . Zaproponowano więc, aby opróc1. 
zakupu odpowiedniego silnika w ZSRR rozważyć możl i  · 
wość zastosowania w nowym samolocie zdwojonego ukla · 
du czechosłowackich si lników M-601 o mocy 520 kW każdy. 

Poinformowano o prowadzonych w Rzeszowie pracach 
nad nowym silnikiem turbinowym o mocy 400 kW, prze
znaczonym do śmigłowca, oraz o molliwościach produkcji 
�i Polsce silników turbinowych opartych na konstrukcj l 
s i lników PT-6 . 

Jeden z dyskutantów stwierdził, że zakład produkujący 
silniki powinien wiedzieć, do jakiego momentu jest moż
iiwa i opłacalna modernizacja silnika, a kiedy należy wpro 
wadzić do produkcji nowy typ silnika. Należy również 
pamiętać, że prace projektowe i badawcze nad nowym 
silnikiem należy podjąć na dłu�o przed zakończeniem pro-
d ukcj i poprzedniego. 

Zwrócono również uwagę na odchodzenie z branży lot
niczej wybitnych ·specjalistów oraz na trudności z nabo
rem nowych pracowników. Oba te zjawiska są podykto
wane zniechęcającymi warunkami placowymi. Dzieje si,� 
to w warunkach, gdy są prowadzone prace projektowe 
i uruchomieniowe nad kilkoma silnikami lotniczymi. 

Z dyskusj i można sformułować następujące wnioski :  
• vV krajach, w których występuje znaczno ró:i.:1ica cen 

między paliwem lotniczym a samochodowym, należy pod
jąć badania nad możliwo�cią zostosowania pa liw samocho
dowych zamiast lotniczych.  Dotychczasowa praktyka do
wodzi, że są potrzebne oddzielne badania dla różnych wa
runków kl imatycznych i dla poszczególnych gatunków pa
liw. 

• Oieje silnikowe stosowane w kraju zawierają du:i.o 
związków smolistych . Chcąc zwiększyć okres międzyno
prawczy silników, trzeba m .in . poprawić jakość olejów. 

• l'<ależy powołać zespól specjalistów, który ustali  spo-
sób i zakres zbierania danych statystycznych dotyczących 
przedłużenia okresów miQdzynaprawczych si ln ików. 

• Aby zapewnić prawidlow� rozwój lotnictwa, należy 
określić zapotrzebowanie na sprzęt lotniczy i na jego pod-
stawie ustalić priorytetowe tematy, które, po uwzględnie
niu możliwości naszej gospodarki i stanu techniki, będzie 
można wdrożyć i realizować w najbliższym czasie.  

I 



Z KRAJU _... 

POLSKA 

• 14 października 1937 r. przed Radą Wy
działu Mechanicznego Politechniki Rze
szowskiej odbyła się publiczna obrona roz
prawy d oktorskiej mgr. mz. Stanisława 
Roćka pt. : ,,Synteza uk!'.ldn sterowania sa-
1nolote1n z wykorzystanie1n bezpośredniegu 
stero,vania si!ą n ośną". Promotoren1 prac .v 
był doc. c\r IJ;ib. inż. .Janusz Morawski ,  
recen zentami - pro f. Kazimierz Gtębicki i 
doc. dr inż. Jan G rus�ecki .  Obradom przc-
woclniczyl dziekan Wydziału Mechaniczne-• 
go prof. dr hab. inż. Stanisław Koncewicz. 
Po dyskusji nad rozprr,w,1 Rada jednogłoś
nie podjęła uchwalę o nadaniu doktoran
towi stopnia doktora nauk technicznych 
oraz poparła wniosek recenzenta o wyróż
nienie pracy. 

• 27 kwietnia br. przed Radą Wydziału 
Mechanicznego Politechniki R zeszowskiej 
im. I. Łukasiewicza w Rzeszowie oclbyla 
się olJrona pracy doktorskiej Mari usza 
Krawczyka z Instytutu Lotnictwa w war-
szawic, pt . :  , ,.Ste ro,vanie ruchein kabiny 
symulatora lotu w świetle analizy percep
cji  bodźców ruchowych przez człowieka". 
Posiedzeniu Rady przewodniczył dziekan 
Wydziału Mechanicznego prof. d r  hab. inż. 
Stanisław Koncewicz. Promotorem pracy 
liył doc. d r  hab. inż. Janusz Morawski z 
Instytutu Lotnictwa. Na recenzentów powo-
lano prof. dr hab. Tadeusza B obera (A WF 
we Wrocławiu), doc. d r  inż. Jana GruszC'c
kiego (Politechnika R zeszowska) oraz doc. 
dr .  inż. Kazimierza Szum:ińskiego (Instytut 
Lotnictwa). H a da Wydziału nadała mgr. 
inż. Mariuszowi Krawczykowi stopie !', dok·· 
tora nauk technicznych . 

CHINY 

• Shanghai Aviation Industrial Corp. 
dostarczyły liniom lotniczym CAAC pier
wszy samolot transportowy MD-82, zmon
towany całkowicie w swych zal<ladach z 
pomocą specjalistów z McDonnell Dougla:, 
(USA ;  konst ruktor samolotu) .  (A.  et C .  
1 153) 

• Linie China Air Cargo (filia CAAC) 
zamówiły 2 Lockheedy L- 100-30, mogące 
wykonywać loty transkontynentalne. Do
tychcza,i przewoźnik ten użytkował tylk :i 
samoloty Yun-8 rodzimej pro dukcji ,  o 
mniej szych możliwościach .  (A.  et C. 1 153) 

o DANIA 

• Rozp;sano konkurs na następcę my
śliwca Saab J-35 Draken w silach po
wietrznych. Rozpatruje się następujące 
kandydatury : JAS 39 Gripen (Szwecja) ,  
M i rage 2000 ( Francja) zmodyfikowany 
General Dynamie,; F-lG (USA). (A. et C. 
1 1 53) 

HOLANDIA 

• Znaczne opóźnienia w dostawach sa
molotów Fokker F-50 ,i F-100, przekroczenie 
planowanych wydatków związanych z ty
mi programami, katastrofa prototypu F
-100 .. . Zia passa dla Fokkera? (A. et C. 
) 1 53) 
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IMJIE 

• Flagowy okrc;t brytyjskiej Hoya! 
N avy podczas operacji falklandzkiej , lot
niskowiec Hermes, został odsprzedany In
diom za 60 mln funtów. Obecnie pływa 
poci nazwą Vi raat i jest d rugim lotniskow
cem indyjskim. (A. et C .  1 1 54) 

A IRAK 

• N a  początek 1988 r .  pla nowano o d 
danie w ręce 1,rywatne l inii lotniczych 
Iraqi Airways. (A. et C. 1 153) 

IRAN 

• Wydarzenia w Zatoc e Pe rskiej pociąg
nęły za sobą l iczne konsekwencje dużej 
wagi ,  m . in.  w lotnictwie. A dministracja 
VSA czyni starania o dozbrojenie Arabii 
Saudyjskiej w dodatkowych 12714 my
śliwców bombardujących McDonnel! Dou
glas F-15 Eagle (do posiadanych już 60) i 
1600 pocisków Maverick. Royal Air  Force 
(W. Brytania) skierowały do Omanu 2 sa
moloty morskie wczesnego ostrzegania 
BAe Nimrod. G ulf Corporation Council 
(grupa 6 państw wokół Zatoki Perskiej)  
zamierza kupić 10  samolotów morskich 
wczesnego ostrzegania,  np. Dassault-Bre
guet Atlantic  2.  (A.  et C .  1 153) 

IZRAEI! 

• 1 2  glosami przeciwko 1 1  rząd zadecy
dował o zaniechaniu dalszego rozwoju sa
molo t u  bojowego IAI Lavi, któ rego proto
typy przechodziły wówczas badania w lo
cie. zostaną kupione dodatkowe myśliwce 
General Dynamics F-16 Fighting Fałcon. 
Wywołało to poważne reperkusje w rzą
dzie (dymisje) i partii  Likud. USA zapro
ponowały ok.  100 mln dol. tytułem od
szkodowania dla konstruktora i potencjal
nego producenta samolotu La vi Israel 
A i rcra ft I ndustries (IAI). (A. et  C. 1 154) 

JAPONIA 

• W Mitsubishi Electronic Corp. opra
cowano miniaturowy radar pokładowy do 
obserwacji tylnej półsfery samolotu. Wy
korzystano antenę kompaktową ; praca ra
daru nić powoduje zakłóceń innych u
rządzeń pokładowych (długość fal j est 
mniejsza od długości fal innych, użytko
wanych obecnie radarów). Radar ten u 
możliwia zakłócanie u rządze11 naprowa
dzających pociski wystrzeliwane z samolo
tów przeciwnika w tylnej półsferze. (A. 
et C .  1154) 

► ze ŚWIATA 

KANADA 

• Nowym śmigłowcem, który zast11pi 
wysłużone śmigłowce Se,i K ing, będzie 
Westland-Agusta (Wielka Brytania-Wio
chy) EH-1 0 1 .  Prawdopodobnie śmigłowce 
te będą produkowane (lub co najmniej 
montowane) w Kanadzie. (A. et C .  1 1 53) 

• Dowództwo Royal Canadian A i r  
Force wydało zgodę na zatrudnianie lrn
hiet jako pilotów samolotów bojowych. 
1 1  pań kanc!ydowa lo na pilotów samolo
tów myśliwsko-bombowych Me Oonncll/ 
Douglas F-18. (A. et C. 1 153) 

• Pracownicy De Havilland canada 
sprzeciwiają się pewnym decyzjom Boein
ga - od niedawna właściciela firmy. Wy
raża się to w zwalnianiu tempa pracy, 
przez co  są opóźniane m.in. dostawy sa
molotów komunikacji  lokalnej . (A. et c. 
1 153) 

USA 

• Zakończono pierwszą fazę badań w 
locie samolotu ze sl<rzydlami skośnymi do 
przodu Grumman X-29. Wykonano na nim 
104 loty z prędkością do Ma=l ,5  i na 
wysokości do 15  300 m. Rozpoczęła się 
d ruga faza bada11 w locie, a z firmą 
Grumman podpisano kontrakt (wartości 
4,65 mln dol.) na modyfikacje samolotu_, 
pozwalające mu latać przy kącie natar
c ia do 70° . (A.  ,et C. 1 1 54) 

;• 21 sierpnia 1987 r .  zaczął loty badaw
cze Boeing 767 „ S tar wars Jet", wyróż
niający się nadbudówką długości 21  m na 
kadłubie. Mieści ona system wykrywania 
pocisków balistycznych. (A. et c. 1 153) 

;• 19 lipca 1987 r. z Glasgow (st. Mon
tana) wystartował Boeing 747-300 o rekor
dowej masie starto wej 395 083 kg. Po
przedni rekord masy startowej tego sa
molotu to 381 248 kg. Dla porównania 
Lockheed c5B Galaxy sta rtuje z masq 
381 475 kg, An-124 Rusłan podobno startuje 
mając masę 405 Mg. (A. et C. 1 153) 

• Koncern silnikowy Pratt and Whit
n ey wyekspediował w sierpniu 1987 r .  
25-tysi�czny cywilny silnik turboodrzutowy 
swej produkcji. z wytwórni  tej pochodzi 
2/3 silników turboodrzutowych napędzają
cych samoloty transportowe świata, użyt
kowane przez 250 towarzystw lotniczych. 
Są to silniki pięciu rodzin : JT3D, JT8D,, 
JT9D, PW2037 (Od niedawna) PW4000. 
(A viMag 946) 

• Po katastrofie samolotu MD-80 linii 
Northwcst, 16 s ierpnia 1987 r. ( 156 ofia r ! )  
zbadano „cza rną sk rzynkę" i stwierdzono, 
że przed startem załoga w ogóle nie wy
konała przepisowych czynności kontrol
nych (checklisty). (A. et C .  1 153) 

•. FAA (zarząd lotnictwa cywilnego) zo
stał zobowiązany przez Kongres do podję
cia zdecydowanych kroków prowadzącyc11 
do poprawy bezpieczeństwa i regularności 
lotów handlowych - po licznych incyden
tach, które miały miejsce latem 1987 r. 
Minister transportu zaproponował zmiany 
w pracy 9 głównych portó ?J lotniczych. 
(A. et C .  1 153) 

* ZSRR 

• Po lą dowaniu Mathiasa Rusta w Mos
kwie, zapowiedziano wzmc,c n i enie kont roli 
przestrzeni powietrznej. (Kr. zw.) 
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Obloty prototypów samolotów, śmigłowców 

szybowców 1986 :. 1987 
STATYSTYKA LOTN ICZJ\ 

1966 l'. 

30.01 Boeing 767-300, pasażerski ,  USA 
3l .Ol Dornier/HAL Do 228-201 , t ra nsport.owy, R FN/I ndie 

1 .02 TOBJ-4, amator•;k i ,  Polska 
5.02 Westland TT300, śmigłowiec, Wlk. Brytania 

H.02 Embraer/Shorts EME-312 Tucano z siln. c arrett, t reningowy, 
Brazyl ia/Wlk. B rytania 

1 4.02 Enaer T-35 TX Auc;;\n, treningowy, C hile 
1 5.02 Beechcra[t 2000 S Ldr!ollip 1 ,  służbo•;.,y ,  USA 
;i.03 Cessr.,i 203B Caravan I.  transportowy, USA 

22.03 Schleicl !er ASW-22BE. m otoszybowi ec, HFN 
�8.03 Schleicher ASH-25MD, mct.oszybowicc, RFN 
21;_04 Air  Tractor AT-503, rolni.czy, USA 
27.04 Partenavia P:16 :vlosąuito. sportowy, Wiochy 
2.05 Scl1er:• pp-Hi rtl, Nimbus 3D, szybmNiec, R F N  

l:l.05 BAe Hc,wk 2UO, szturmowy ,  Wlk. Brytania 
H.06 WEstlar,d/Sikorsky S-GOC z silnikami  RTM322, śn1iglowicr;, 

USA/Wlk. Brytania 
1 .07 Valmet L-90 Redigo.  treni ngowy, finlandia 
4.07 Da�sault-Breguet Ra  lale A,  myśliwski. Francja 
6.07 Stemr.·. c· S 10 ,  mutoszy bowi ec, RFN 

15.07 PZL-1\!26 Iskierka, ireningowy, Polska 
1 15.07 PZL/Airtecl1 PZL- 1 30T Turbo Orlik, treni ngowy, Polska/Ka

nadćt 
1 .08 Douglas/Scha fer DC-- 3-65TP, z siln. PT6A-65, transportowy, 

USA 
6.08 BAe A'fP. tra!ls;.>ortowy, Wlk. Brytani::i 
8.08 BAc EP. P .  rnyśltwski. Wlk. B rytania 

15 .08 AkafJ icc\ Darmstadt D-40, szybcwiP.c, RFN 
H l .08 CASA/Nurtanio Airtech CN-325, 1 .  ser. ,  transportowy, Hisz-

pania/Indonezja 
�(•.os Boein _g 727-10(1 z siln. GE-36 UDF,  doświadczalny ,  USA 
21 .08 BAe/Crnnfielcl Astra-H,:nvk, treningowy, Wlk . B rytania 
Z3 .08 Slralpcs Aero ST-15,  mo1oszybowiec, Francja 
1 5.09 McDonnell Douglas F/A-J SC Hornet, myśliwsko-szturmowy, 

USA 
2:i.09 Piaggio P.180 Avanti. służbowy, Włoch y 
2ll.09 Canad<1ir Challenger GOJ -3A, służbowy, Kanada 

2.10 LTV A-7K Cors::iir  IT, nocny szturmowy, USA 
2 1 . 10 McDonPell  Douglas/BAe TA V-8B Harrier II, treningowy, 

USA/Wlk. B rytania 
1 ;; . 1 1  Aerospatiale AS 365C Daupllin 2 z siln .  TM333B, śmigłowiec, 

Frćtncja 
20. 1 1  PZL-Krosno KR-03A Puch atek, 2 prototyp, szybowiec, Polsk::i 
21 . 1 1  Marsh'Grumman C-2 Turbo (Tr<1cker) ,  rolniczy, USA 
30. 1 1  Fokker 100 ,  pąsażerski ,  Holandia 
4.12 McDor,nell Douglas MD-87, pasażerski, USA 

1 1 .12 McD010nell Douglas F-15E Eagle, m y5liwsk i ,  USĄ 
rn.12 Boeing 767-200ER, pasażerski, USA 
23 . 1 2  Airbus A300-GOO I z � i ln .  PW4000, pasażerski, Francja 
20. 1 2  Shorts Tucano T. l ,  1 .  seryjny, treningowy, Wlk. Brytania 
3 l . 1 2  IAI  La vi B, t reningowo-myśliwsk.i ,  Izrael 

G.02 Ai:rospalialc AS SLiper Puma II,  śmigłowiec, Francja 
1 :i.02 Fokker 50,  l .  seryjny, tr<1nsµorlowy, Holandia 
19.02 Docin/� E-GA Tacamo, retranslacyjny (lataj ąca radiostacj a) ,  

USA 
��.02 AirbL:S A320,  pasaże:·ski ,  USA 
�2.02 R0-7 Orli k, ama torski ,  Polska 
G.03 Ai rlech DC-3/2000 z si l l i .  PZL ASz-62IR ,  pasażerski ,  Kanad::i 
G .03 Lockilcccl/N ASA Cu.lfstrec:m II propfan, doświadczalny, USA 

1 1 .03 Wall/s WA.-2(11 ,  w iatrakowiec, Wlk. Brytania 
l!l.03 Silrnrsky  SH-GOF SeaI ,awk, �miglowicc, USA 
rn.03 Glaser-Dirks DC-500M, motoszyoowiec, R F N  
W.03 Norman NAC--G Fielclmasl cr,  1 .  seryjny,  rolni czy, Wlk . Bry

tania 
1 .04 Westland/Sikorsky WS-70 Black Uawl,, �miglowiec, Wlk. Bry-

tania 
3 .04 Sikorsk y SH-60B Seah awk z si l  n .  I1TM322, ,;miglowiec, USA 

15 .04 Glaser-Diri-rn DC-600, szybowiec, HFN 
24.04 Claudill5 Dornier Scaslar CIJ2, amiibi3,  RFN 
24.04 IAI/McDonnell Douglas F-4E Super Pha ntom z siln. PW1120, 

myśli\v�·k i ,  lzqJcl 
30.04 Proma,, i a  Jet Squal us, treni ngowy, Dclgia 

1 .05 BJ\ e  1 41;-300, pasażers k i ,  \Vl k .  IlryL,1 n i a  
7.05. Hayes/Lodhcecl L-lOllF TriSlar Freighter, towarowy, USA 
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1 5.05 DHC-8 Dasl1 8-300, pasażerski ,  Ka nada 
1 8.05 McDonncll Douglas MD-BO UHB z siln. CE-26 UDF, do�wiacl -

czalny, USA 
11 1 .06 Boein g-Ver tol 360 ,  śmigłowiec, USA 
24 .06  E-Systems/Crob/Garrett F.grett-1, rozpoznawczy, RFN 
�3.06 N.',SA/McDonnell D ouglas HIDEC F-15  Eagle, doświadczalny, 

USA 
2 .07 Szangh:ij/McDonnell Douglas MD-az, 1. seryjny, pasażerski, 

Chiny 
1 1 .08 I AI/IAF-McDonncll Douglas F··4 Pllantom 2000, my�liwski ,  

Izrael 
l �.08 McD01·,n ell Douglas MD-88, pasażerski, USA 
25.U8 G rumman A-6F I n trucler II ,  pol-:ładowy bombowy, USA 
:n .os ·Mitsubishi/Silrnrsky XSH-60J Seahawk, 1 .  seryjny, śmigłowiec, 

Japor,ia 

Produkcja szybowców 
motoszybowców 

w latach 1986 • 1987 

Klasn, w'ylwórnia ,  łyp 

I 

Kraj 

I 

Standard i klubowa 

l PE Qucro Qnero II Brazylia 
VS0-10 Gradient CSRS 
Ccnlrair 101/Pegasc };"rancja 
Elan DG-1 0 1  Jugosławia 
Elan DG-300 J ugosławia 
SZD-48 Jantar 3 Polska 
SZD-51 Junior Polska 
Rolladcn-SchneiJcr BS-4 HFN 
Schcmpp-1-Iirth Discus HFN 
Schlcichcr ASK-23 HFN ---

Hazcm 

Zawodnicza (15 m FAI) 

Hulladc11-Schuci<lcr LS-G H FN 
Grub 1 02 Astir RFN 
Schcmpp-Hinh Vcnlus HFN 

H.1zcm 

Otwarła 

SZD-11-2 Jantar 2H Polska 
Schcmpp-lfirl h NirnlJus 3 RFN 
Schlc;chcr ASW-20L HFN 
LAK.-12 Lic t u  va ZSH ll 

Hazcrn 

Dwumiejscowe 

SZD-50 Puchacz Polska 
Grob 1 03 Twin l l/ 1 1 1  HFN 
Schcmpp-Hirth JaH11s RFN 
Schlcichcr/J ubi ASK-21 HFN 
Sche;bc SF-34 \Vrgry 
Autu-Acro H-265 Cóhć \Vfgry ---

Hazcm 

Motoszybowce I-miejscowe 

Glascr-Dirks DG-40 H FN 
Schcmpp-Hirtlt Vcnlus T I IFN 

Hazcm 

l\foloszybowcc 2-mi<-jscowe 

Acrotedrnik Ll3S\\1 Vivat  CSHS 
Vnlcntin Ta i fu11 1 7E RFN 
Huffmaun J H6 Dimona HFN 
llrditschka H B  23 Austria/\Vrgry 
Fouro;cr FH-10/AMT-JOO Francja/ 

Ximaugu /Brazylia 
Schcibc SF 25C Falke HFN 
Schcmpp-J[ii·th Janus CM H FN 
Grub l09ll H FN 

Razem I I 

Produkcja,  szt . 

1985 r. I 1986 r. 

- 5 
26 -
63 83 
1 8  1 5  
80  75  
53 14 
5 3!l 

90 90 
98 . . .  
20 20 

453 

60 70  
75 . . .  
50 45 

185 . . .  

2 0  1 3  
2 0  . . .  
,10 • · ·  
20  20  

100  . . .  

3'l 23 
101 ~ 100 

1 5 
40 . . .  - 26 
1 6  2 0  

193 > 175 

45  40  
8 . . .  

53 > '10 

15 1 0  
2 0  . . .  
60 20 
21 1 

- " 
1 6  2 
6 -

7"2 -
2 J O I >75 

I 
I 

A.G. 

Zbudowauo 
do 1987 r. 

l s.l 
1 33 
371 
207 
235 
193 
50  

640 
. . .  
55 

1 :10 
> 1395 

325 - -- - -

I 

1 1 :; 
> 100 
> 250 

120 - -- ·  

155 
> 650 

206 
> 300 

26 
48 

1 95 
> 16  

30  
. . .  
170  
32 

11 58 
24 

222 

Źródłu : J A WA 116/87, /J7/8/J. 
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Zm iana 
■ 

wsparc ia 

koncepcj i amerykańskiego 

pola wal ki 

samolotu 

W połovvie lat siedemdziesiątych świat - nie tylko lot
n iczy - był zdumiony rewelacyjnym przystosowaniem no
wego samolotu bojowego do zada11 wsparcia pola walki .  
Był  to amerykański Fairchild .\- 10  Thunderbolt I I , okre
ślany n iekiedy jako niszczyciel czołgów (tank buster) .  Sa
molot charakteryzował się prostotą konstrukcj i ,  ułatwia 
jącą użytkowanie na przyfrontowych lotniskach, dużą 
zwrotnościq, dużym udźwigiem podwieszanego uzbrojenia 
0raz mocnym op:0. ncerzeniem dwumiejscowej kabiny załogi . 
Szybkostrzelne działko GAU-8, kal .  30 mm (4000 strzałów/ 
/min), przy n iezwykle precyzyjnym systemie celowniczym 
i dającym się łatv,o naprowadzić samolocie - było wy-
jątkowo skuteczną hronią, zwłaszcza przeciwko pancernym 
środkom walki. Wykorzystano przy tym stosunkowo pro
ste technologie - mając na uwadze obsługę niemal na 
polu walki - oraz zastosowano n iewiele złożonych syste
mów elektronicznych, tak charakterystycznych dla współ
czesnych samolotów bojowych. Zdaniem niektórych ko
mentatorów. właśnie ta cecha przysporzyła mu wrogów 
w Pentagonie - był to samolot „zbyt mało sofistyczny". 

Fairchild A-10  był wynikiem doświadczeń wojny wiet
namskiej . Amer:rkanie napotkali tam na trudności przy 
wykonywaniu zada11 wsparcia lotniczego w ograniczonym 
rejonie (Close Air Support -- CAS). Samoloty North 
American F-100 Super Sabre, później Republic F-105 
Thunderchief i McDonnel l  Douglas P-4 Phantom I I  wy
konywały te zarlania z trudnością -- były szybkie, więc 
mało precyzyjne, zużywały dużo paliwa, więc był ogra
niczony czas ich przebywania w rejonie celu. W locie 
z małą prędkością były wrażliwe na ogień obrony prze·
ciwlotniczej (brak opancerzenia, duży wpływ niewielkicr1 
nawet u�zkodzeń na cechy aerodynamiczne podczas lotu 
z dużą prędkością, w czasie powrotu z zadania). Samo 
loty Douglas A-1 Skyraider i Cessna A-37 Dragonfly wy
kazywały w tych zadaniach znacznie większą skuteczność, 
pochodziły jednak z koóca lat czterdziestych (Skyraider --
tłokowy) lub pięćdziesiątych.  

Na podsta wie tych doświadcze11 jeszcze w latach sześć
dziesiątych zdefiniowano koncepcję A-X, z której powstał 
później samolot A-10 .  Została ona n ieco zmodyfikowana , 
gdy Układ Warszawski znacznie zwiększył siły pancerne 
- zadania przeciwpancerne stały się priorytetowe w kon
cepcj i tego samalotu (w efekcie dodano działko GAU-8) . 

Samolot Fairchiid A-l() Thunderbolt • I I  zamówiono w 
1 974 r . ,  pierw sze egzemplarze weszły do służby w 1977 r . 
Wyprodukowano 733 egz. tego s<1molotu. ·wiele z nich 
wprowadzono na uzbrojenie jednostek US Air Force sta
cjonujących w Europie. Liczono się wówczas także z eks-

Rys. 1 .  For maeja samolotów wsparcia pola walki Fairchild-Rc
public A-lOA. Thunderbolt II. Fot. Aviation Mai,azinc Int.  
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portem ok. 500 samolot.ów - wśród krajów, które zain
resowały się wtedy tym samolotem były m.in. Korea Po
łudniowa, Egipt i Taj landia .  Zdaniem niektórych komen
tatorów prasowych, krajf' te były systematycznie znie
chęcane do A-10 - Pentagon usilnie proponował im my
f, J iwce bombardujące (w istocie, zakupiły one samoloty 
General Dynamics F - 1 6  Fighting Falcon) . Samolot, cie 
szący się powszechnie tak dobrą opinią, jest jedynie na 
uzbrojeniu USAF. 

Wg tych opinii prasowych, A-10 był .,od początku naj
hardziej niekochanym dzieckiem w h istori i  lotnictwa ostat
nich lat" [ 1 ] .  Przyczyną mogla być zbytnia skłonność biu 
rokracj i  Pentagonu do przeładowania elektroniką, złożo
nymi systemami itp. - A-1 O warunków tych nie spełniał, 
także w u lepszonej wersj i  A--lOB. Samoloty te zostały 
wyłączone z zadań wsparcia lotniczego w ograniczonym 
rejonie (CAS), pod kątem spełnienia których w ogóle po
wstały.  Od pewnego czasu mówi się natomiast o zastą
pieniu A-lO przez samolot szybki - o pn;dkości nad
dźwiękowej . 

W 1973 r . ,  na żądanie Kongresu USA, porównano A-10 
z samolotem Link Temco Vought A-7D Corsair II .  Wyka
zane wówczas niedostatki tego drugiego, w aspekcie przy
datności do zadań typu C ĄS, to przede wszystkim: ośmio
krotnie wi t�ks:1.a wraż l iwość na broń małokalibrową, znacz
nie mniejsza zwrotnóść w lotach z ma łą prędkością, znacz-
nie mniejsza od A-10 siła ognia (działko nie dające si� 
porównać z GAU-8) i znacznie mniejsza zdolność udźwigu 
uzbrojenia podwieszanego, wreszcie krótszy czas operowa
nia nad celem. 

Porównanie to, sprzed l fi  lat, podkreśla się z ironią dziś, 
kiedy są wysuwane koncepcje szybkiego samolotu wspar
cia pola walki o cechach podobnych do A-7.  Przytacza się 
opinie pilotów z 1 974 r . : , ,Niektórzy przywiązują wielką 
wagę do prędkości w zadaniach wsparcia, ale nam jest 
potrzebne mocne opancerzenie i zwrntność, czyli to, co 
mamy w A-10" [ l ] .  Zapotrzebowanie na te właśnie cechy 
ujawnił szczególnie konflikt bliskowschodni z października 
1 973 r. - w opancerzeniu i dużej zwrotności (zdolność 
wykonywan ia uników) widziano skuteczną obronę przed 
ogniem działek przeciwlotniczych k ierowanych przez ra
dary (ZSU-23-4). 

Obecnie mówi się także i o tym, że A-10 w US Air 
F'orce stał się zbyt konkurencyjny wobec śmigłowców 
pola walki ,  którymi dysponuje US Army, a ta ostatnia 
stanowi nazbyt s ilne ugrupowanie w Pentagonie. 

Pomijając zarzuty iJiurokratyzmu i tendencyjności, ja
kie wysuwa się gdzieniegdzie pod adresem Pentagonu w 
kontekście „sprawy A-10 ·-. ,  należ.y przejść do argumentów, 
Jakie ścierają się przy wyborze nowego samolotu wsparcia 
pola walki. Ich źródła leżą w niektórych nowych doktry
nach Pent;,gonu. już z lat osierndzie:,;iątycb . 

W szczególny sposób zmieniła się doktryna użycia US 
Army. Charakteryzuje ją „obrona do przodu" (forward 
de[ense), nazywana niekiedy „obroną aktywną", polega-
jącą na przenikaniu na tyły przeciwnika, na głębokość 
1 00+250 km, w celu atakowania transportów z zaopatrze
niem i wsparciem dla jednostek pierwszej l ini i .  Wg ana
liz NATO, o ile siły konwencjonaine tego paktu mogłyby 
wytrzymać pierwsze uderzenie, to mia łyby trudności z od
cic;ciem paechNnika od jego tyłów. Dlatego też położono 
nacisk na samoloty wielozadan iowe, mog<)ce wykonywać 
ataki po przeniknieciu.  

Zadania takie wymagają m .in . prze l otu z dużą prędko
�,cią (naddi.wic;kową) na malej wysokości (nawet kilku
dziesięciu metrów). do czego jest niezbędna bardzo pre
cyzyjna, automatyczna nawigacja. W przeciwie11stwie np. 
do myś l iwców bombardujących General Dynamics F- Hi 
Fighting Falcon czy McDonnell Douglas F-15. Eagle, 
Fairchi ld A-10 n ie może wykonywać takich zadaii.. Za to 
nowa koncepcja przewiduje. że ten sam samolot, który 
bc;dzie mógł przenikać na tyły prze ci wnika, powinien rów
nież pełni{: zadania biiskicgo wsparcia taktycznego (CAS). 

TLiA 1988 nr 5 



Przeciwnicy szybkiego samolotu wsparcia pola walki 
wysuwają jako argument nowe doktryny Układu War
szawskiego. Ich zdaniem, na początku lat osiemdziesiątych 
zrodziła s i1; tu koncepcja operacyjnych grup manewro
wych, mogących szybko przenikać na terytorium zajmowa
ne przez siły zbrojne NATO. Grupy te mają jakoby mniej 
rozbudowaną obronc1 przeciwlotniczą, co czyni samolot 
A-10 odpowiednim środkiem do ich zwalczania. 

Na to zwolennicy amolotu szybkiego odpowiadają: 
jakiekolwiek opancerzenie przed pociskami 30 mm 

23 mm oraz radziecką rakietową bronią przeciwlotniczą 
jest ochroną i luzoryczną (doświadczenia z systemem ZSU
-23-4 dowiodły, że na 273 zniszczone czołgi przeciwnika 
USAF traciły 1 samolot A-10),  

- pojawienie się systemów broni superinteligentnych 
(typu „wy�trzel i zapomnij") czyni z. samolotu bojowego 
swego rodzaju wyrzutnię tych broni, bezpieczną od ognia 
przeciwnika (oznaczanie celów laserem, także przez inny 
statek powietrzny, i odpalenie broni w rejonie znajdują
cym się poza zasięgiem obserwacj i przeciwnika). Dlatego 
opancerzenie - atut A-10 - jest właściwie zbędne {2]. 

Przeciwnicy A-10 argumentują ponadto, że siły przeciw
lotnicze Układu Warszawskiego zostały wzmocnione, a nie 
osłabione. Tłumaczy się w końcu, że jedyną obroną przed 
środkami przeciwlotniczymi jest prędkość, podkreślając, że 
przy współczesnych środkach technicznych n ie jest proble
mem precyzyjne oddawanie strzałów, lecz precyzyjne roz
poznanie i namierzenie celu, a to również wymaga rozbu
dowanej awioniki .  Samolot Fairchi ld  A-10 Thunderbolt J l  
staje się więc bezużyteczny, zaś jego miejsce powinna za
jąć specjalna vversja myśliwca bombardującego General 
Dynamics F-16 Fighting Falcon -- wersja F-16CAS (Close 
Air Support). 

Rys. 2. Fairchild-Republic A-lOA Thunderbolt II na Międzynarodo
wym Salonie Lotniczo-Kosmicznym w Paryżu w 1979 r. z przodu 
widoczne S?'.eściolufowe, rotacyjne <.lziałko GAU-8 kal. 30 m m. 
rot. .Viug Rcvue 

Niejako przedprototypem samolotu tej wersji stal się 
samolot F-16B-2 ze znacznie rozbudowanym wyposaże
niem. ,Tego dodatkowe wyposażenie to: 

- kolimator (laki sam jak w F-16C), 
- podwieszany zasobnik z systemem termolokacyjnym 

\1/arunki prenumeraty na 1989 r. 

nys. 3. General D ynamics F.16 CAS z pociskami WASP, w akcji 
(impresja artysty). Fot. l\viation Magazine Int. 

do obserwacj i w przód (FLIR - forward looking infrared) , 
konstrukcji firmy GEC Atlantic *), 

- system automatycznego zbierania i przetwarzania in
formacji (ATHS aulomatic target hand-off system), 
umożliwiaj.-1cy szybką wymianę informacj i o celach z i n·· 
nymi samolotami, śmigłowcami  pola walki, ośrodkami do
wodzenia itp. ,  

- system treningu walk i  powietrznej i oceny umiejęt
ności w tym zakresie (ACTES -- air combat training and 
evaluation system), 

- system obserwacji terenu i porównywania go z za
kodowaną mapą Terprom **) (tak.i sam · jak w samosteru
jących pociskach typu Cruise), połączony z wysokościo·· 
mierzem radarowym, 

•- noktowizyjne okulary pilota (typu Cat's Eyes - po
dobne do stosowanych w śmigłowcach bojowych) sprzężo
ne z systemem laserowym oznaczania celu. 

Samolot ma być uzbrojony w G pocisków przeciwczoł
gowych (powietrze-ziemia) Maverick, podwieszanych po 
3 pod skrzydłami ;  jest też możliwe użycie podwieszanego 
zasobnika z 4-lufowym obrotowym działkiem General 
Electric kal .  30 mm, z taką samą amunicją jak działko 
GAU-8 z 350 pociskami .  Jako uzbrojenie obronne zostaną 
zachowane, standardowe dla samolotu F-16, dwa pociski 
powietrze-powietrze krótkiego zasięgu (AIM-9 Sidewinder 
lub nowej generacji) na  końcach skrzydeł. 

W podol:5nym kierunku są prowadzone prace nad roz
wojową wersją samolotu taktycznego Link Temco Vought 
A-7 Corsair n, oznaczoną A-7 Plus. Zdaniem n iektórych 
ekspertów, nie będzie on jednak konkurencyjny dla 
F-16CAS. 

•) Są  prowadzone porównawcze badania podobnych systemów: 
Martin Marietta Pathfinder, Hughes TINS i Ford NITE OWL. 
Następną generacją takiego systemu będzie aparatura zabudow'l
na na stalP. w płatowcu, z czujnikami sterowanymi przez automa
tyczny system w kasku pilota. 

**) Na prototypowym F-16/79 zastosowano podobny system -
podwieszany zasobnik Honeywell. 
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Prenumeratorzy zbiorowi - jed nostld gospodarki uspołecznionej, instytucje I organizacje społeczne zamawiają prenumeratę dokonu
jąc wpłaty wyłącznie na blankiecie „wplata-zamówienie" (je�t to „polecenie przelewu" rozszerzone dla potrzeb Wydawnictwa o część 
dotyczącą zamówienia ) .  Blankiety te będą dostarczane dotychczasowym prenumeratorom przez Zakład Kolportażu. Nowi prenumera
torzy otrzymają je po zgłoszeniu zapotrzebowania (pisemnie lub telefonicznie) w Zakładzie Kolportażu. 

Prenumeratorzy indywidualni - osoby fizyczne zamawiają prenumeratę dokonując wpłaty w UPT lub NBP na blankiecie NBP. Na 
odwrocie wszystkich odcinków blankietu należy wpisać tytuł czasopisma, okres prenumeraty, liczbę zamawianych egzemplarzy oraz 
wartość wpłaty. Wpłacać należy na konto : NBP III  Oddział Warszawa 1036-7490-139-ll. 

Prenumerata ulgowa - przysługuje wyłącznie osobom fizycznym - członkom SNT, studentom i uczniom szkół zawodowych. Warun
kiem prenumeraty ulgowej jest poświadczenie blankietu wpłaty (przed jej dokonaniem) na wszystkich odcinkach pieczęcią Kota 
SNT, wyższej uczelni lub szkoły. Sposób zamawiania prenumeraty ulgowej jest taki sam jak prenumeraty indywidualnej. W prenu
meracie ulgowej można zamówić tylim po 1 egzemplarzu każdego czasopisma. 

Uwaga ! Miesięcznik Aura może być zamawiany w prenumeracie ulgowej również przez uczniów szkół ogólnokształcących. 
Prenumerata ze zleceniem wysyłki za granicę - zamawi� się tak jak prenumeratę indywidualną. Dodatkowo należy podać na blan-

kiecie wpłaty nazwisko i dol,ladny adres odbiorcy. Cena prenumeraty ze zleceniem wysyłki za granicę jest dwukrotnie wyższa. 
Wpłaty na prenumeratę są przyjmowane w terminach: 
- do 10 listopada na każdy l,wartał, I i II półrocze oraz cały rol, następny, 
- do 28 lutego na II, III, i IV kwartał oraz II półrocze 
- do 31 maja na I l i  i lV kwartał oraz II półrocze, 
- do 31 sierpnia na IV kwarta!. 
Zmiany w prenumeracie można zgłaszać pisemnie tylko w ww. terminach. 
Informacji o prenumeracie udziela - Zakład Kolportażu Wydawnictwa NOT SIGMA (ul. Bartycka 20, 00-716 Warszawa) siu. poczt. 

1004, 00-950 Warszawa, tel. 40-00-21 w. 248, 249, 293, 297, 299 lub 40-30-86 i 40-35-89. 
Egzemplarze archiwalne czasopism .:... można nabywać za gotówkę w Klubie Prasy Technicznej, Warszawa, ul. Mazowiecka 12 (tel. 

27-43-65) lub zamówić pisemnie. Zamówienia na egzemplarze archiwalne czasopism przyjmuj e :  Zakład Kolportażu, Dział Handlowy, • 
00-950 Warszawa, skr. poczt. 1004 (tel. 40-37-31), na rachunek dla instytucji lub za zaliczeniem pocztowym dla osób fizycznych. 

Wstępna cena pren umeraty TLiA na 1989 r . ,  kwartalna normalna 900 zł, kwartalna ulgowa 180 zł, półroczna normalna 1600 zł, pół
roczna ulgowa 360 zł, roczna normalna 3600 zł, roczna ulgowa 720 zł. 

W przypadku zmiany cen w okresie objętym prenumeratą, prenu meratorzy są zobowiązani do dopłaty różnicy cen. 
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Śm igła wentylatorowe { I )  

W nowoczesnej technice śmigłowej ATP - Advanced 
Technology Propeller - są stosowane nowe metody obli
czeniowe i konstrukcyjne oraz nowe materiały, jak włók
no szklane, węglowe i borowe. śmigła są powszechnie sto
sowane w „małym" lotnictwie (General Aviation) oraz w 
samolotach pasażerskich na  krótkie trasy_ śmigła o kon
s trukcj i konwencjonalnej pracują w zakresie prędkości 
lotu aż do l iczby Macha 0,6 (ok. 700 km/h) . Intensywne 
prace rozwojowe, w wyniku których powstały śmigła-
-wentylatory (propfan) pozwalają na rozszerzenie zakresu 
pracy śmigieł przy zachowaniu 800/o sprawności napędo
wej aż do prędkości lotu odpowiadających liczbie Ma 0,7 
do 0,8, więc prędkości lotu przy ziemi 860-:-980 km/h, czyli 
zakresu obecnie opanowanego przez napęd odrzutowy. Te 
śmigła zastosowane do silników turbinowych pozwalają na 
znaczne zmniejszenie zużycia paliwa - w porównaniu 
z napędem odrzutowym, a także obniżają poziom h ałasu, 
co pozwala sprostać przepisom ograniczającym hałas. 

Propfan, zwany dal.ej śmigłem wentylatorowym, w po
równaniu ze śmigłem konwencjonalnym odznacza się 
mniejszą średnicą (przy tej samej mocy silnika) i więk
szą liczbą łopat wynoszącą 6-:-8, a w przypadku układów 
przeciwbie·i:nych 2 X u i 2 X 8. Łopaty są krótkie, mają 
krzywoliniową krawędź natarcia, przy czym krzywizna 
zwiększa się wzdłuż długości łopaty. Łopaty mają więc 
kształt szablasty. Stosuje  się profile nowej generacj i 
o zmniejszonej grubości względnej. Celem takiego ukształ
towania łopat i ich profili j est zwiększenie ich  krytycznej 
liczby Macha, po przekroczeniu której powstaje kryzys 
falowy, powodujący znaczne zmniejszenie sprawności 
śmigła, Na końcach łopat, gdzie prędkości obwodowe są 
największe, stosuje się najcieńsze profile (do 40/o grubości) 
,i skos do 45°, bliżej nasady mogą i muszą być stosowane 
profile grubsze (ze względów wytrzymałościowych i sztyw
nościowych). Należy pamiętać, że miarodajne są oczywi-· 
ście wypadkowe prędkości opływu łopat, będące wektoro 
wą sumą prędkości obwodowej prędkości lotu. Male 

Rys. l .  śmigło wentylatorowe (propfan) 

TABLICA 1 TABLICA 2 

Rys. 2. śn,ig!o wentylatorowe firmy Hamilton Standard, układ 
ciągnący, napędzane silnikiem turbinowym Allison 501-M78 

Rys. 3. Przeciwbieżne śmigb wentylatorowe pchające, napędzane 
silnikiem Rolls-Royce RB 509, wg studiów firmy Rolls-Royce 

średnice śmigieł wentylatorowych ułatwiają spełnienie wy
maga1i wytrzymałości i sztywności oraz obciążeń piast 
śmigłowych i mechanizmów zmiany skoku. Najczęściej 
spotyka się układy pchające, które lepiej się komponujq 
z silnikami turbinowymi. 

Wpływ skosu płata na zwiększenie krytycznej liczby 
Ma jest powsz?.chnie znany. Tabl. 1 ilustruje przyrost 
Makr w zależności od kąta skosu łopaty. 

Zmniejszanie grubości względnej profilu łopat też pod
nosi krytyczną liczbę Ma. I tak, w porównaniu z profilem 
o grubości 10�/o, zwiększenie krytycznej liczby Macha po 
kazuje tabl. 2. Natomiast przejście z profilu 10°/o i płata 
prostego o krytycznej l iczbie Ma równej 0,7 daje korzyści 
pokazane w tabl. 3. 

Budowa cienkic!1, zakrzywionych łopat wymaga stosowa
nia udoskonalonej technologii (ATTP - Advanced Tech-· 
nology Turbopropellers).  

TABLICA 3 

1\fakc łopaty proslt•j I 0,6 I 0 ,7 I 0,8 \Vspółczynniki s i ły  nośnej Cz I 0 , 1  I o I ,tMHkr i Mnkr 1-------------· 
Skos 10° I 0,003 0,004 0,005 

20° 0,018 0,021 0,024 
Grubość wzgfrdna

_ 
profilu 8% 

30° 0,045 0,052 0,060 6% 40° 0 ,08'1 0,098 0 , 1 12  45° 0,108 0 , 126 0 , 144 4% 

przyrosty ,1Makr 

6 

-
0,026 0,052 
0,055 0,051 
0,090 0 ,o83 

przyrost Makr 

Przy zmniejszeniu gruho�ci <lo 6�� 
i skosie 40° 

Pczy zmniejszeniu gr11bo:-;ci do •1% 
i skosie 45° 

0 , 1 5  0,85 

O 21 0,91 
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Również kształt profilów łopat uległ znacznej ewolucji. 
Ostatnio opracowano różne rodziny profilów charaktery
zujące się małym współczynnikiem oporu, dużą wartością 
stosunku C,/C.,. dla dużych C:, co odpowiada warunkom 

100 

Cz/Cx 
80 

60 

40 

20 

o 

prze- wznos.?P- t t lot nie s ar 

ł,O 1. 4  Cz 

Rys. 4. Zależność rC21Cx) od C2 dla zwykłego śmigła dla śmigła 
projektowanego wg ARA - D  

startu i wznoszenia, oraz dużą krytyczn::1 l iczbą Macha. 
Firma Dow ty Rotol współpracująca z AR A (Aircraft Re
search Association) w Bedfordzie produkuje obecnie  takie 
profile łopat do samolotów turbośmigłowych ; osiągają one 

Profil 
konwenc ima 

Rys. 5. $mig!o 6-!opatowC' wg konstrul<eji konwencjonalnej wg 
tEchniki ARA-D 

w locie podróżnym sprawność 88,50/o, a przy wznoszeniu 
88,00/o. Prac:ujące nad śmigłami wentylatorowymi firmy ame
ryka1'iskie Boeing i General Electric podają, że wprowadzą 
je do użytku już w 1 992 r. Również McDonnell Douglas, 
Allison i Hamilton Standard, rozwijaj ące nowy rodzaj 
napędu, zapovviadają wprowadzenie  śmigieł wentylatoro•-

Rys. 6 .  $miglo wg nowej techniki ATTP do samolotu Fokker 50 
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wych we wczesnych latach dziewięćdziesiątych. Firmy Air
bus Induslries i Rolls-Royce, jak również Pratt and 
Whitney nie podc1:i,1 terminów, ale współpracują z firmą 
AJ ! i son. Zresztą te firmy pracu.iil nad różnymi rozwiąza
niami. 

Pierwsze badania były przeprowadzone na małych mo
delach po_ieclynczych śmigieł w tunelach aerodynamicz
nych. Następnie próbom poddano układy śmigieł przeciw-

Rys. 7. z,�sr,ół napęc'l.owy rozwijany p,zez firmQ General Electric 
wspol nie z NASA,  składający sif, z silnika turbi nowego i śmigła 
"·entylatorowego przeciwbież11eg0 UDF 

bieżnyc:h i w dużych tunelach aerodynamicznych przepro
wadzono badania  śmigieł w naturalnej w ielkości, napę
dzanych s i lnikami turbinowymi. Firma All i son przewiduje 
przep1·owaclzenie prób w locie na samolocie Gulfstream. 

Rys. 8. Model samolo'.u MD-91X z napędem typu UDF 2 X 6 łopat 

Na czym polega is lota sukcesu śmigieł wentylatorowych ? 
Niezależnie od Juz przedstawionego wzrostu krytycznej 
l iczby Macha łopat, należy szerzej omówić współpracę 
układu śmigło-silnik turbinowy. Warto tu sięgnąć do pod
stawowych wzorów napędu odrzutowego. 

Wyrażenie na ciąg : 
R= 1ii ( Vi- Vo) 

na sprawność napędową zewnętrzną : 

;o4! 

,:, 90 
c:: 80 
:� 
f 70 
b. 60 <I) 

50 -

Udosl<onalom; silnik 
turbośmiątow11 Silnik_ turbośmigłowiJ 
� ==s= ,__ nowe/ qenerac11 

- �, 
/ 

bvl/kł'l/ silnik fi 

turbosmiqi'oWlJ � 

� 
lurtJooduutowlJ 

400,2 0,1 o,LJ as o,6 0,1 aa ag 
Przelotowa liczba Macha 

Hys. 9. Zależność s1,rawno�ci napędov,;ej t/z od liczby Macha 
cila warunl-:ów przelotowych dla różnych napf!dów 

cd. na l!I s. ok!. 
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Anal iza wyn ików pom iarów 

samolotu śm igłowego 

. , 
0s 1ągow 

Cz. 1 1 1  - Charakterystyka zespołu napędowego 

Charakterystyka silnika tłokowego 

Redukcja wyników pomiarów osiągów, przy której ko
nieczna jest znajomość mocy silnika oraz sprawności śmi
gła, wymaga określania c,bu tych wartości z odpowiednią 
dokładnością. Tymczasem dokładność, z jaką można odczy
tać rnoc z typowych charakterystyk s i lnika podawanych 
w opisie technicznym lub instrukcj i użytkowania jest na 
ogól nieduża. Wystarcza ona do użytkowania silnika, j ed
nak przy redukcj i wyników pomiarów osiągów wymagania 
sq wyższe, gdyż : 

- niezbędna jest duża dokładność, bowiem błędy 
i rozrzut przyjętej wartości mocy przy redukcj i przenoszą 
się do wynikowej charakterystyki samolotu, a przy obli
czaniu osiągów - do u;:yskiwanych wartości, np. wzno 
szenia lub gradientu, 

- potrzebna jest możliwość określania wartości mocy 
dla wszelkich (także „nieokrągłych") wartości obrotów 
i c iśnienia ładowania. W pralctyce często okazuje się, że 
obroty silnika wynosiły np. nie 2200 obr/min, którą to 
wartość pilot utrzymywał na obrotomierzu, ale 2170 obr/ 
/min (po uwzględnieniu błędu przyrządu). O�czytanie �w 
ścisłym znaczeniu tego słowa) mocy dla takich obrotow 
jest niemożliwe, gdyż typowy wykres zawiera krzyw� tylko 
dla pełnych setek obrotów na minutę. InterpolaC]a po
między l iniami j est kłopotliwa i mało dokładna, 

- zastosowanie komputera do obróbki wyników pomia
rów osiągów narzuca konieczność znalezi�nia takiej me
tody określania mocy s ilnika, która nadawałaby się do 
wprowadzenia do programu (tzn. nie wymagałaby nad
miernej i lości miejsca w pamięci oraz pozwalała na obh
czanie mocy różnych silników tłokowych -- po wprowa
dzeniu odpowiedniego zestawu stałych danych charaktery
zujących silnik) .  

Charakterystyka ciśnieniowa - wprowadzenie 

Punktem wyj .kia do praktycznego rozwiązania tej kwe
stii  jest charakter wykresu, przedstawiającego zależność 
mocy silnika od obrotów i ciśnienia ładowania (na wyso
kości O m w atmosferze wzorcowej) .  Wykres ten (uzupeł
niony krzywymi j ednostkowego zużycia paliwa) jest wg 
{2] nazywany charakterystyką ciśnieniową. Wprawdzie, jak 
wspomniano, charakterystyka w postaci wykresu nie ma 
bezpośredniego zastosowania w opisywanej metodzie opra
cowania wyników pomiarów w locie, ale stanowi najbar
dziej przejrzyst:-1 i lustrację omawianych zagadnień i d�a
tego w artykule będzie służyła do „wizual izacj i "  omawia
nych kwestii. 

Dla typowego silnika wolnossącego albo wyposażonego 
w sprężarkę z napędem mechanicznym (tzn. taką, której 
obroty są l iniowo zależne od obrotów wału korbowego) 
zależność mocv od ciśnienia ładowania przy stałych obro
tach może być w praktyce (dla zakresu eksploatacyjnego) 
przedstawiona -funkcją l iniową : 

N= An ·Pk + Bn ( 1) 
Wartości A „  i B,, zależą (ogólnie biorąc) od obrotów sil
nika. 

Należy podkreślić, że powyższe stwierdzenia odnoszą się 
do silników, w których nie występują urządzenia zmienia
jące (w wyraźnym stopniu) skład mieszanki w zależności 
od obrotów czy otwarcia przepustnicy, gdyż wtedy li nie 
stałych obrotów mogą w wyraźny sposób odbiegać od l ini i  
prostych. 

Budowę wykresu charakterystyki c1s111eniowej silnika 
pokazano na rys. 1 .  Lewym ograniczeniem użytkowej cz�
ści wykresu bywa zazwyczaj wartość Pk wynosząca 400--,-
""7"500 mm/Hg *) ,  prawym zaś linia odpowiadająca maks. 

•) Wartośi mocy lub ciśnienia ładowania były dotychczas poda
wane w KM oraz mm słupa rtęci i dlatego do nich odnoszą sic: 
stwierdzenia artykułu. 
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osiągalnemu (przy pełnym otwarciu przepustnicy) c1srne-
1 1 iu ładowania. Jest to oczywiście ograniczenie „naturalne·· , 
czy l i  wynikają_ce z fizycznych możliwości si lnika. Niezależ
nie od tego, czy j est ono dozwolone w eksploatacji, czy 
też, jak często się zdarza, dla mocy maks. przy ziemi jest 
podane jakieś inne, ograniczone w stosunku do maks. osią
galnego ciśnienia ładowania, l inia pełnego otwarcia prze
pustnicy ma ważne znaczenie przy ustalaniu wykresu 
charakterystyk silnika. Prawostronne „naturalne" ograni
czenie  charakterystyki na ogól nie j e.st linią prostą (choć 
na uproszczonych wykresach bywa tak rysowane). Dla 
silników wolnossących, wskutek zjawiska wzrostu oporu 
przepływu powietrza przez filtr i gaźnik, przy powiększa
niu obrotów ciśnienie ładowania spada i linia ma char::ik
ter krzywej I na rys. 1. Dla silników ze sprężarką napę
dzaną od wału korbowego, w miarę wzrostu obrotów, ci
śnienie za spr�żarką rośnie i to na ogól w stopniu na 
tyle dużym, że (mimo większych strat) obserwuje się 
wzrost Pk wraz ze wzrostem obrotów (krzywa II na rys. 1 ) .  
Dla silników wyposażonych w sprężarki dwubiegowe krzy
wa może składać się z dwóch odcinków typu I I, z przej 
ściem z jednego na drugi przy obrotach odpowiadających 
„przełączaniu biegu" (przy którym zresztą może wystąpić 
nawet przesunięcie odcinków ln-zywej względem siebie -
wzdłuż l ini i  stałych obrotów). 

Linie stałych obrotów 

Punktem wyjścia do określenia charakterystyki silnika 
jest obliczenie współczynników linii przedstawiającej za
leżność mocy od ciśnienia ładowania przy stałych obro
tach, opisanej zależnością (1 ) .  Współczynniki te można 
znaleźć metodą minimum sumy kwadratów błędów, co 
vrowadzi do układu równań : 

gdzie : 

m m 111 

A„ _2.7 pf; + Bn };  Pki = 2 N;Pki 
i =  1 i = t i = J 

m m 

A„ 2 Pk; + B,. • m = 2 Ni 
i =  I i =  1 

(2) 

(3) 

Ni moc silnika (dla punktu pomiarowego o numerze i) , 
Pkt - ciśnienie ładowania dla tego punktu, 
m - l iczba punktów dla danych obrotów n. 
Wykonanie powyższych obliczeń dla każdej wielkości 

obrotów, dla której są dostępne wyniki pomiaru mocy 
( sprowadzone do wysokości O m atmosfery wzorcowej) ,  
pozwala znaleźć współczynniki An i B„ dla  tej wartości 
obrotów, a tym samym wyznaczyć położenie odpowiedniej 
l ini i  na charakterystyce ciśnieniowej. Jeżeli są dostępne 
wyniki pomiarów dla odpowiednio dużego zakresu obro
tów, można ocenić charakter zmienności A n i B„ z obro
tami. 

Dla typowego silnika wartości An rosną wraz ze wzro
stem obrotów, ale wzrost ten nie jest liniowy - kolejnym 
setkom obrotów na minutę odpowiadają coraz mniejsze 
przyrosty A; wartości Bn na ogól nie wykazują żadnej 
wyraźnej tendencj i ,  leżą natomiast (z niewielkim rozrzu 
tem) w pobliżu wartości odpowiadającej B = -(0,3-;
--;-0,45) Nn 'Jm, czyli mocy nominalnej silnika (jak pokazano 
na rys. 2), W tE'j sytuacji można uczynić założenie, że 
dla wszystkich obrotów B jest jednakowe, a wartość tę 
można znaleźć, uśredniając wartości Bn (co - choć nie 
jest teoretycznie bez zarzutu -- stanowi praktyczne roz-
wiązanie zadania) . Wtedy oczywiście na rys. 2 wszystkie 
l inie mocy przecinałyby oś pionową w tym samym punk
cie. Po obliczeniu B należy powtórnie określić wartości An 
dla poszczególnych obrotów, wprowadzając B = const. 
Można to zrobić, wykorzystując jedno z równań podane
go wyżej układu, np. (3) . Wtedy dla każdych obrotów : 
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"' 
;J:, N,-B • m 

An = -----"' 
}; Phi 

i = t  

(4) 

Następnie, aby zorientować się co do przebiegu, zależno
ści i rozrzutu punktów, jest celowe sporządzenie wykresu 
An °= f(n). Przykład takiego wykresu pokazano na rys. 3. 
Na ogół wielkości A „  u kładają s ię regularnie można je  
aproksymować zależnością : 

A„ apr = U • n2 + b • 1� + c  (5) 
zaś rozrzut wielkości An dla poszczególnych punktów w 
stosunku do wartości ze wzoru (5) leży poniżej 10/o. Opisa
na powyżej metodyka pozwala na dokładne śledzenie po
szczególnych etapów rachunku i upewnienie się, że do
bierana cliarakterystyka dokładnie (z kontrolowaną licz
bowo dokładnością) odpowiada rzeczywistej charakterysty
C'e silnika. 

Jeżeli są dostępne pełne wyniki próby silnika, tzn. po-
miary mocy dla 5-;- 10 wartości obrotów oraz kilku-kilku
nastu wariości ciśnienia ładowania dla każdych obr:otów, 
to wygodniejszą - i teoretycznie poprawniejszą - metodq 
jest znalezienie wspótczynników a, b, c i B występujących 
we wzorze : 

(6) 
bezpośrednio, z warunku minimum sumy kwadratów błę
dów. Jeżeli 

(7) 

gdzie :  
N1 - moc dla punktu i ( z  pomiaru) ,  
N1" - moc dla punktu i obliczona wg wzoru (6) , 

to po podstawieniu w miejsce wartości N1a prawej strony 
wzoru (6) , z warunków: 

0S1, asb 

;;;: = O, Tb = O, 

po wykonaniu niezbędnych przekształceń, otrzymuje się 
układ równań liniowych o postaci : 

ln4 p k 
};n3 Pk 
};n2 pf 

_l;ne Pl, 

N, Moc 
k11 

/ub /t.W 
600 

o 
1/00 

};n " pk };ne pl };n2 pk a I };Np n2 Ph 

,2;,ie Pk };11pi };np,, b };Aj, np,, 

2 ,  11Pk L ,  ,fi _l;p,, C _l;1Vp PI, 

J;,,,p" };p,, m B _l;NP 

500 600 100 !KXJ p, , mm Hg 
Ct:1niunie tadoHania lub kPa 

(8) 

Hys. 1. Cha r akterysLy:w ciśnieniowa silnil,a : I ,  II - linie maks. 
ciśni<:nia la<'lowa nia ; l - dla �ilni:,a wolnossącego, 11 - dla sil
uilrn ze spr•;żarl,ą 
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Układ ten ma pewne cechy utrudniające w praktyce 
jego dokładne rozwiązanie. Charakteryzuje się on bardzo 
dużymi różnicami wielkości pomiędzy poszczególnymi 
współczynnikami - jeżeli wartości obrotów są podawane 
w obr/min, a ciśnienie ładowania w mm Hg, to J; n• Pk 
może wynosić ok. 1020, podczas gdy 2 Pk ok. 1 04 ,  zaś licz
ba punktów m - sto kilkadziesiąt. Ponadto - układ ten 
bywa na ogól „źle uwarunkowany" - obie te cechy trzeba  
uwzględnić przy doborze metod rozwiązania. W praktyce 
może okazać się pożyteczne wprowc:dzenie (przy tworze
niu układu) dzielenia obrotów przez 1 03, zaś ciśnienia ła
dowania - przez 10� oraz rozwiązywanie przy zastoso
waniu np. rozkładu macierzy na i loczyn LU, a niezależni e  
od tego - - sprawdzenie zarówno dokładnośc i  rozwiązania 
układu, jak i bl�dów aproksymacji wszystkich wartości 
mocy, podanych jako dane wejściowe. Dopiero pozytywne 
wyniki drugiego z tych sprawdzeń upoważniają do prak
tycznego korzysic!.nia ze znalezionych wartości wspólczyn-
ników. 1 

Warto dodać, że zastosowanie podanej aproksymacj i 
mocy silnika i znalezienie współczynników a, b, c i B 
tą ostatnią metodą jest możliwe takż':! wtedy, gdy punkty 
pomiarowe były zdejmowane „w całym polu·, równomier
nie, a nie dla stałych obrotów, co było koriieczne po
przednio. 

N. 

Kl1 
lub kW 

6(X) r----r------+----+-----+-'�-,,<:__ 

o o 6 0  

-200 +-------l-

8 O p .. , 
mm Hg lub kPq 

nys. 2. Typowy przebieg linii N = f(JJ1<) przy n = const, dla róż
nych obrotów n1 < n2 < n3 . . . Przy aproksymacji punh:tów pomia0 
1 owych cll:l każdej linii osobno występuje pewien rozrzut punk-
tów przecięcia osi pionowej 

Ponadto jest możliwe wykorzystanie (z pełną dokładno
ściq) punktów, przy których obroty różniły się pewnq 
wartością od założonych - np. uzyskano 2530 zamiast za
ldadanych 2500 i dla tej wartości zmierzono moc. Znajo
mość współczynników pozwala na wykreślenie (dla spraw
dzenia) typowych linii  mocy dla s tałych obrotów. 

I.i nia maksymalnego ciśnie nia ładowania 

Danymi wyjściowymi do jej wyznaczenia są pomiary 
ciśnienia ładowania dla poszczególnych wartości obrotów, 
przy stałym otwarciu przepustnicy (wartości mocy nie są 
nawet konieczne) : Najlepiej, gdy „stałe'' otwarcie prze
pustnicy jest po prostu pełnym o twarciem. Jeżeli jednak 
(z powodu ograniczeń) nie jest to osiągalne, to prawo
si.ronne „naturalne" ograniczenie wykresu można uzyskać 
(z technicmą dokładnością) w sposób pośredni. 

Ważne jest j ednak, aby punkty dla stałego otwarci a  
przepustnicy obejmowały pełen zakres obrotów użytkowych 
si lnika. Zależność ciśnienia ładowania od obrotów dla 
silnika sprężarkowego można z dużą dokładnością aproksy
mować za pomocą wyrażenia : 

(9) 
gdz ie :  

a 1 -- wynosi 20-;-300, 
b 1 - wynosi O ,l-ć---0,5 (dla n w obr/min i p" w mmHg) . 
Aby znaleźć współczynniki, należy rozwiclzać układ rów-

nań l iniowych utworzony z macierzy współczynników i ko
lumny wyrazów wolnych odpowiednio : 
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przy czym : 
U =  Inn , 
V = lnz1h , 

k - liczba punktów. 
Uzyskane odpowiedzi przedstawiaj ą :  

x,· =:b 1 

x2 = lna. 1 

( 10) 

(l l) 
( 12) 

( 13) 
(14) 

W tym przypadku, jak i poprzednio, jest celowe spra w 
dzenie dokładności uzyskiwanych wyników dla upewnie
nia się o rachu nkowej poprawności wyników oraz określe
n ia  odchyleni a  standardowego aproksymowanych wartości 
pomiarowych. Zhyt duża wielkość tego odchylenia wska
zywałaby albo na znaczny rozrzut punktów pomiarowych, 
albo też na niewłaściwy (dla danego silnika) dobór funk
cj i aproksymującej . W tym ostatnim przypadku należałoby 
szukać właściwszej funkcji aproksymującej . Przykład apro
ksymacj i pokazano na rys. 4. 

Określeni� położenia lini-i p,, mux 

Wartości P1c m.,x dla poszczególnych obrotów w dużym 
stopniu zależą od układu wlotowego silnika, użytego filtra 
powietrza, wpływu nadmuchu od śmigła, a także od roz
kładu ciśnie11 wokół maski samolotu, który w locie jest 
inny niż na ziemi. Dlatego prawostronne ograniczenie cha
rakterystyki ciśnieniowej będzie (ściśle b iorąc) zależało 
od wymienionych czynników. Do redukcj i wyników pomia
rów w locie należy przyjąć to ograniczenie, które dotyczy 
lotu (nie zaś pomiarów na hamowni) . Ze względu na prak
tyczne trudności, na j akie napotyka pomiar p1c max w' 
.funkcji  obrntów w locie w całym zakresie obrotów, pomiar 
taki należy wykonać na ziemi i na jego podstawie możli
wie jak najdokładniej określić współczynniki a1 i b1 . 

Jeżeli, że względu na ograniczenia dotyczące silnika, nie 
jest możliwy bezpośredni pomiar P1c max w funkcji obro
tów dla pełnego zakresu obrotów (sytuację t3ką pokazuje 
rys. 5), można wykonać pomiar dla takiego (stałego dla 
wszystkich obrotów) położenia przepustnicy, dla którego 

1.0 

0,5 
I 

'-Punk/i· z pomiaru 

Aprokh1macja 

- 24!ii_: _ 2600 2800 
0brofl/ n ,  obr/mm 

Hys. 3. Typowe roznJiet;iczenie war tor;ci ..-'ln '\N funkcji obrotóv1 
(warto�ci obliczone dla B = const) oraz przebieg linii aproksy
mującej A;, w fuukcji obrotów 

nie są przekraczane ograniczenia (linia 4 na rys. 5). Po 
wyznaczeniu a 1 i b1 można sprawdzić tylko wpływ pełnego 
otwarcia przepustnicy dla dwóch-trzech wartości obrotów 
(punkty 5 na rys. 5) , po czym ustalić -- ze stosunku ci- · 
śnienia ładowania - now�! wartość a 1 , odpowiadającą peł
nemu otwarciu przepustnicy i linię p,. max (szczegóły wy
j&śnia rys. 5). 

·wspomniany wcześniej wpłrv ciśnienia dynamicznego 
i rozkładu ciśniet'l wokół samolotu w locie można określić 
wykonując pomiary P1< mH w funkcj i wysokości ciśnienio
wej dla różnych wysokości ,  w możliwie dużym zakresie, 
dla wybranych wartości obrotów. Ze względów praktycz
nych będcl to z reguły obroty startowe i nominalne. Zmia -
nę ciśnienia ładowania p;, max w funkcji wysokości można 
z bardzo dużą dokładnością przedstawić za pomocą wzoru : 

10 

Phlf = Pt,a (A'· : -1- B') ( 15) 

gdzie :  
P1co - c1s111enie ładowania dla wysokości O m (A W), 
A', B' - współczynniki, przy czym : 

( 16) 
p 

Po 
- gęstość względna w atmosferze wzorcowej . 

Do obllczenia 
można posłużyć 

(} w atmos rerze wzorcowej (!u 
::;ię wzorem : 

p _ ( 
Jl 

)
'l , S5G 

- - 1- --
Po 44 333 

wg ICAO 

(17) 

gdzie H podano w m. 

Pk, 
mmHq 
lub 

kPa 

800· .  1600 1800 2000 2200 

Hys. 4. Zal(cżno�ć Pk max od obrotów 
przebieg linii aproktiymującej 

Aproks mac/a 

"- Punktq z pomiaru 

2//00 2600 n obr 
1 min 

\.vartości pomiarowe oraz 

W zastosowaniu praktycznym bywa potrzebny również 
wzór na obliczenie wysokości w funkcj i  gęstości względ•
nej, stanowiący jego dokładne odwrócenie : 

I 

Jl = - 44 333 [ ( � ) �256 - 1] ( 1 8) 

który warto zaprogramować dokładnie w takiej formie, 
aby zapewnić dużq dokładność bez pisania zbyt długiego 
wykładnika. 

Dysponując punktami pomiarowymi p1, w funkcj i wy
sokości dla stałych obrotów, można zatem wyznaczyć (me
todą minimum sumy kwadratów błędów) współczynniki 
zależności : 

Moc , 
;;,-,: :·,h kW 

600+----, 

, I lf  p B" JJl.11 = .'i - + (19) 
Pu 

2{X]-l---
600

-l------
7-0

+
0
------8-t(X)

- --:C::-:i-:-śn-,.,-.e-n7ie--:f.
-adowania, 

rnm Hq lub kPa 
Rys. 5. Wy.:naczanie linii Pk mc0x na charal<terystyce ciśnieniowej 
przy i�tnicniu ograniczet'1 : 1 - przebieg Pic max przy pełnym 
otwarciu przepustnicy, 2 - ogr,rniczcnie użytl{owe - maks. _do
zwolona wartość Pk, :1 - punkty pomiarowe p�, = f(n), 4 - lmia 
Pl, = f(n) ,.::1a niepełnego otwarcia przepustnicy, mieszcząca sic; 
w ograniczeniu, 5 - punkty v,yl,orzystane do ustalenia wspól
czynnilrn a1 dla linii 1 

cd. na s. 20 
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Boeing B-757 • USA • 

Samolot pasażerski średniego zasięgu 
i pojemności 

KONSTRUKCJA. Dwusilnikowy odrzuto
wy dolnopłat o konstrukc.ii mieszanej me
talowo-kompozytowej. 

Płat. Obrys dwutrapezowy z poszerze
niem między silnikami a kadłubem, profil 
nadkr,tyczny Boeing, skos 25° w 25'/o cię
ciwy, wznios 5° , kąt zaklinowania 3°1�'. 
Konstrukcja dwuczęściowa, dwudźwigaro
wa, fail safe. Keson międzydźwigarowy 
metalowy, mieszczą się w nim integralne 
zbiorniki paliwowe. Część noskowa i spły
wowa skrzydła kompozytowa przekładko
wa. Na cale.i rozpiętości noska zna.idu.ie 
s ię 10 segmentów slotów. Lotki na cały 
zakres prędkości eksploatacyjnych są kon
strukcją przekładkową z kompozytu gra
fitowego. I<lapy złożone z czterech segmen
tów są dwuszczelinowe; konstrukcja klap 
podobna cło konstrukcji • lotek. Osiem se
gmentów spoilerów umieszczonych j est na 
górnej powierzchni skrzydła. konstrukcj a 
spoilerów przekładkowa z kompozytu gra
fitmvego. Owiewkt prze,iścia skrzycllo-kad
lub wykonane z kompozytu grafitowo
-kewlarowego. podobnie jak k ońcówki 
skrzydła. Pod skrzydłami umieszczone Sq, 
pylony-wsporniki silników. W noskach 
sknydel instalacja przeciwoblodzeniowa. 
Produkcja skrzydła B-757 j est w znacznym 
stopniu rozkooperowana : keson wykonuj:, 
macierzyste zakłady. żebra pochodz;i z) 
Hawker-De Havilland of Australia ,  środ
kową częsc piata produkuje  Aveo Aero
structures. wewnętrzne segmenty klap _J 
Shorts of Northern Irelancl ,  zewnętrzne 
segmenty kl�P - CASA (Hiszpania) .  sloty 
- z�kłacly Boeinga w Tienton. spływowe 
c:,ęści skrzydeł - Bocincr Vertol . spoilery 

Grumman. owiewki skrzydlo-kadl1 1b -
Heath Tecna, końcówki skrzydeł 
Srh weitzer. 

K adłub. Przekrój złożony z wycinków 
okręgów. Konstrukcja półskorupowa meta
lowa fail safe. ,V kcnstrukc 1 i  wykorzysta
no ten sam przekrój i podobna konstruk
c,ię segmentów kadłuba jak w samolocie 
B oeing B-727. Przód kadłuba osłonięty di
elektryczną kopulą mieści radar meteoro
logiczny i nawigacyj ny. Za przednią szczel-
ną wręgą znajclu.ie się wnęka podwozia 
przedniego. dale.i za nią - bagażnik przed
ni dostępny przez drzwi z prawe.i strony 
kadłuba. Bagażnik przedni oddzielony od 
tylnego przez strukture środkowe.i części 
skrzydła. D rzwi bagażnika tylnego sa tak
'·" umieszczone z prawej strony. Na gór
P ,'m pokładzie zna.iduie  się kabina załogi 
i kabi na oasażerska v.rraz z oomieszczenia
mi  gosPodarcz:vmi. koryt� rzykami weiścio
wvmi i t oaletam i. We.iścia do kabiny sa 
usvt uowrł ne oar::1n1i po obu stronach przed
niej i tylne.i i <" i  cześci. \Vyjścia awaryi ne 
usy1 uowano nPd �lrrzvdłem - ciwie pary 
no 01111 st ro<1ach k�dluba . ,v kabinie  p;a
sa żerski 0; fot el e urnieszczonp w rzedacł1 
nn SZf'.�Ć z orzeiścicm nnśrorl k 1 1 .  oorlnhn i e  
i�k w s�mol ot;c,cJi 13-7?.7 D-737. Li czba 
fni rl i  z�l l •--ż n :-1 nrl v.n-1 ri rl n • u  WVl)OS::lŻCn i :1 
\VnP,t rza µ-ęstości ust a\vien:a • wynosi 

DANE TECHNICZNE 
H.ozpi\•lość 
Długość 
Wysokość 
Dłu�ość ka<lluha 
Cięciwa skrzycl la u uasa<ly 
Cięciwa skrzydła przy ku1'1cówcc 

Rozpirtość uslcrzcnia 
Hozslaw podwozia 
Baza podw•ozin 
Długość Wnflrza kabiny 
Szerokość wn('trzn kahiny 
Wysokość wuttrza mnks. 
Powierzchnia podłogi 
Pojemność wm;trzn kabiny 
Pojemność bagażnika przcdniq�o 

Pojemno;ć bagażniku lyłm·go 
Powicrzclmia skrzydła 
Powierzchnia lotek 
Powicrzchni;1 klap 
Powicrzclmia slou'iw 
Powicrzch11ia s1-.oilt·n'i,v 
Powicrzclmia slatccznika piunuwcgo 
P0Wił'rzcl111ia f-lł'ru kierunku 
PowicrzcLuia uslcrzcuia puziurncg11 
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Ull 535C 
38,05 
47,32 
1 3,56 
46,96 

8,20 
1 ,73 

1 5,21 
7,32 

1 8,29 
36,09 
3 .!i:l 
2 , 13  

J 1 6,04 
275,98 

19,82 
30,87 

185,25 
4, 1,6 

30,38 
1 8,39 
1 0,96 
34,37 
1 1 ,6 1  
50,35 

od 178 cło 223. Wersja luksusowa Corporate 
rna kilka pc,mieszczeń o różnym przezna
czeniu.  Tylna, nieciśnieniowa część kadłu
ba ma kształt zbliżony do stożkowego, w 
.ie.i zakol'lczeniu j est umieszczony pomocni
czy zespół napędowy APU, Produkcja ka
dłuba jest rozkooperowana : główną, środ
kOWiJ część kadłuba wykonują zakłady 
Boeing-Renton, przednią z kabiną załogi 
- BMAC, tylną LTV Aerospace. 

Usterzenie. Klasyczne, obrysy usterze,1 
trapezowe, oba usterzenia skośne, kąt za
klinowania usterzenia poziomego zmienny. 
Konstrukcja mieszan a :  tró.i dźwigarowa 
struktura stateczników m etalowa . stery o' 
konstrukcji kompozytowe.i, przekładkowe z 
kompozytu grafitowego na kompozytowym 
szkielecie. Stateczniki są produkowane 
przez LTV Aerospace, stery - w zakła
dach Boeinga. 

Sterowanie.  Wszystkie powierzchnie ste
rujące wychylane hydraulicznie, instalacja 
sterowania zwielokrotniona. 

Pod wozie. Trój zespołowe, chowane hydra
ulicznie cło kadłuba {przednie) i skrzydd 
(główne). Wszystkie golenie teleskopowe. 
Kola podwozia przedniego zdwojone. n a  
podwoziach głównych wózki czterokołowe. 
Kola podwozia głównego wyposażone ,.q 
hydrauliczne hamulce tarczowe z urządze
nie1v. przeciwpoślizgowym. Producent pod
wozia Menasco. Pokrywy podwozi z; 
kompozytu kewlarowego. 

Zespół nap�dowy. Dwa silniki wentyla
torowe Rolls-Royce 535C (każdy o ciagu 
Jr, 640 daN). Pratt and Whitney PW 2037 
,(każdy o ciągu 17 OOO da N) lub R olls-Rovcc 
535E4 (każdy o ciągu PO 17 840 da N). Sil
n iki  zawieszone na pylonach pod skrzydła-• 
mi. Osłony silników komnozytowe. Pomoc
ni czv zespół na pędowy APU Garrett GTCP 
331-200. 

Insf alacje. Paliwowa - integralne zbior•
niki skrzydłowe o łacznc:I noiemności 42 597 
I .  F,lektrycznc1 - napięcie 28 V praclu sta
łe .((o. 1 15 V/400 Hz pracl 1 1  przemiennego_ 2 
prądnice główne na siln ikach. pradnic-1 
;,wary_;n:a na pedzana przez APU. ,ik1 1mu-
1Ptorv.  Hvdrauliczna - ciśnienie 20.7 MP'1 . 
\,Vi f'l oobwĆJdo\vn . służy cł o  sterovv ,q n i:-1 ond
\Vn7 i ern .  1o1k ;::in1 i .  ster:in1L snniler:łn1 i .  kla
p�mi i l 1 am1 1lcami kół  oraz do n rzestawia • 

PW 2037 RR 535E4 
38,05 38,05 m 
47,32 47,32 m 
l 3,56 1 3 ,56 1.n 
46,96 46,96 m 

Powitrzch11 ia steru v.rysukh:'.:ci 
\Vy<lłużcnic skrzydła 
Ma�a własna 
l\fasa bez pali,,1a 
Masa startowa 

nia statecznika poziomego. Klimatyzacyjna 
zapewnia odpowiednie pa_ramctry po

wietrza w ciśnieniowe.i czi;:sc1 kadłuba. 
Przeciwoblodzeniowa - r,a noskach skrzy
cie!. 

\Vyposażenie, Radar meteorologiczny, p ' 
lot automatyczny Collins FCS-700, zinte
growany wskaźnik oscyloskopowy EFIS-700, 
?espół sygnalizacy_iny awa rii EICAS, RMI
-743, RDMI, system nawigacyjny Honey
well z żyroskopem l aserowym, komputer 
sterowania l otem FMCS. k omputer danych 
cyfrowych DADC Sperry .  W samolotach 
przeznaczonych dla odbiorców curop�_jskich 

awionika firmy Benclix. 
ROZWÓJ KONSTRUKCJI.  Program bu

ctowy nowych samolotów Boeinga oznaczo
nych 7X7, 7J7 i 7N7 ogłoszono w połowie 
lat siedemdziesiątych . Prace stucly.ine  nad 
samolotami oznaczonym i  757, 767 i 777 roz
poczęto w 1978 r .  Miały one być nową 
generacją samolotów krótkiego i średnie
go zasięgu, zdolnych do  odparcia ekono
miczne.i ofensywy europejskiego konsor
cjum Airbus I ndustrie. Samolot B-757 róż
ni się od pozostałych dwóch modeli prze
de wszystkim kadiubem, w którym zasto
sowano segmenty a daptowane z B-727; nic 
należy więc do klasy samolotów szeroko
ka dłubowych. Pierwsze opcje na B-757 zło
żono już j esienią 1978 r .  Montaż prototy
pów rozpoczęto pod koniec 1979 r., montaż 
ko11cowy przeprowadzono w 1981 r., samo
lot przekazano do prób 13  styczni a 1982 r. 
l oblatano rn lutego 1982 r.  B-757 uzyskał 
certyfikaty F'AA (21 grudnia 1982 r.) i CA A 
(14  stycznia 1983 r . ). W produkcji znalazły 
się dwie wers.i e  B-757: 

- B-757-200 początkowo z silnikami 
Rolls-Royce 535C, od 1 984 r. także z sil
nikami PW 2037, a potem także z silnika
mi Rolls-Royce 535E4 (wariant o zwięk
szonym zasi q�u), 

- 77-52 - wersja Corporatc/Exccutive z 
luksusowym wyposażeniem wnętrza; j est 
to samolot dyspozycy_;ny  o specjalnym 
przeznaczeniu.  

Rozkooperowanie produkcj i wśród wy
twórni zagranicznych (eu rope.iskich i austra
li,iskich) ma ułatwić promoc.ię samolotu na 
tych rynkach. 

12 .54 
7,77 

57 266 
83 46 
99 790 

1 2 .5,1 12 .5-J, rn2 
7.77 

8.20 8,20 
1 ,73 1 ,73 m 

1 5,21  1 5,21  m 
7,32 7,32 m 

Masa sLarlo,va maks. c_lalc:ki1•go z:1sirgu 
Masa stnrlowa maks. średniego znsirgu 
1\fasn do lądo,vania 

108 860 
1 04 325 
89 810 

7.77 
57 1 25 
83 %0 
99 790 

1 08 860 
104 325 
89 8 10  

57 379  k"  
83  4,60 kg 
99 790 kg 

108 860 kg 
104 325 ki:: 
.89 810 kg 
587,64 kg/n12 

18,29 1 8,29 m 
36,09 36,09 m 
3,53 3,53 m 
2 , 13  2 , 13  m 

1 16,04 1 1 6,04 m2 

275,98 275,98 m3 

1 9,82 19,82 m3 

30,87 :l0,87 1.n3 

185,25 1 85,2:, n1 2 

4,46 4,,16 m2 

30,38 30,38 m2 

1 8,39 1 8,39 m 2 

1 0,96 10,96 m' 
34,37 34,37 m2 

1 1 ,61 1 1. ,1 (, 1.11 2 

50,35 50,35 m2 

Obciqżcnie po,1. maks.  
Obciążenie ci 11gu maks. 
Prr.Jkość maks. (Ma) 
Pr\'dkość przelotowa (Ma) 
Prędkość podejścia z klapami 
Pułap przelotowy 
Zasi('g pod8tawowy 
Zasirg maksymalny 
Wymagana cllug.  pasa start . 

\\Tymagnua dlu�. pasa suu· . przy mah.s. 111;.1-,ic til.i l' l .  
Dlugo;ć pasa d o  lądovvtwia 
Promic{1 zakn;ln na ziemi 
l-'uzio111 hałasu: start (masa s tarlu\\1a wahs.) 

poclcjścic 
l iuia hoczua 

587,64 
3,27 
0,86 
0,80 
245 

11 6,15 
4429 
6 3 1 9  
1 8 1 7  
2 365 
. , -100 
29,87 

587,M, 
3,20 
0,86 
0,80 
24- 5 

3,05 kg/daN 
0,86 
0,8 
245 km/h 

l i. 552 
5 337 
7 394 
1 770 

1 1  825 m 
5 022 km 
7 079 km 
1 640 ITI 

2 31 0  1 950 rn 
l 400 1 400 
29,87 29,87 lll 

85,5 EPN,ll3 
100,3 EPNd B 
911,0 EPNdll 

T.M. 

11  
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Aero Spacel ines Super Guppy 201 • USA • 

I 
KARTOTEKA Tli A 

Specjalistyczny samolot transportowy do 
lad u nków o banlzo dużych gabarytach 

KONSTitUK<:JA. Czterosilnikowy. turbo
śmigłowy. całkowicie metalowy dolnopłat 
z chowanym podwoziem. 

Płat. Obrys trapezowy. profil BAC 1 17 
o grubości 22•/o u nasady i 9°/, przy koń 
cowce. WLntOO 4°30', kąt  zaklinowania 4° . 
Konstrukcja dwuczt:ściowa. dwudźwigaro
wa ; między dźwigarami 26 żeber. w ke
sonach skrzydeł przestrzenie wypełnione 
przez gumowe zbiorniki paliwowe. Pokry
cie skrzydła ze stopu Alclad. Na każdym 
skrzydle duży, niedzielony segment klapy 
Fowlera. Klapy za ,imuja 62°i, rozpiętoiki 
skrzydła, do ich struktury należą przedłu
żenia gondol silnikowych . Konstrukcja 
klu p  metalowa. Lotki o konstrukcji meta
lowej, wyposażone w klapki wyważające. 
Do skrzydła mocowane są cztery gondole 
silnikowe o konstrukcji pó!skorupowej. W 
nosku skrzydła instalacja przeciwoblodze
niowa. Cala konstrukc.ia  skrzydła pochodzi 
z samolotu Boeing B-377 (C-97) i jest roz
winięciem struktury skrzydeł znanego 
hombowca E-29 opracow;,nego w ostatnich 
latach II wo.iny światowej. 

l{adłub.  Przekrój owalny. utworzony z 
połączenia dwóeh okręgów. konstrukcja 
półskorupowa, metalowa. Przednia część 
kadłuba , micszcz:ica kabinę załogi. wypo
sażenie radioelektroniczne i podwozie przed
nie jest w całości otwierana na bok w 
lewo podczas załadunku. Część środkowa 
stanowi dwuobwodowa rurę. której górny 
obwód stanowi obudowa ładowni - prz•�
krój kadłuba w re.Jonie _;ego środkowei 
części jest niezmienny, walcowy. Tylna 
część kadłuba zbiega się stożkowo. .iest 
również klasyczn,1 konst rukci" nólskoruoo
wa i zawiera w swym wnętrzu tylny 
obszar ładowni oozbawione.l okien . Struk
t ura dolnvch partii wszystkich części k:, dłu -
ba i est ad;i otow;ina z samolot11 B-377 (C-971. 
pod.obnic j'1k calv moci 1 1 l  ka biny załogi. W 
reionie oolaczcnia nrzerlnic i  i środkowP.j 
cz

.
ęści k;idluba sa umocowane podpory po

stojowe. 
Usterzenie .  Obrysy obu usterzeii trape

zowe, konstrukcja stateczników półskoru
powa. dwudźwig;,rowa. całkowicie metalo
wa. Stery również całkowici e  metalowe, 
k;iżcl y zawieszony w czterech punktach. 
Vvszystkie stery zaopatrzone w klapki wy
waża_;ącc. 

Sterowanie.  Slcr.v i l otki wychylane za 
linkowo-rlźwigniowycl1 .  

wywa,.ajace wycl1ylane 
pomocą układów 
klapy i klapki 
ekktrycznie. 

Podwozie. Tró,izcspolowe. chowane elek
t rycznie do kadłulJa (przednie) i do gon 
dol skrzydłowych (główne). Podwozie 
p rzednie sterowane. z tłumikiem clrga,i 
poprzecznych; kola zdwojone ; kierunek 
chowania - ku tyłowi. Podwozie główne 
z goleniami teleskopowymi . kola zdwo.io
ne zaopat,·zone w h a mulce;  kierunek cho
wania - ku nrzodowi. Amortyzacja ok- · 
jo\vo-gazowa. Wy111ia ry ogun1ienia:  główne 
.1 .42 X 0.40 m; p rzednie 0.91 X o.�2 m. 
Podwozie .icst ar lapl o\.V.:Jnc z s:i rnol nt 1 1  B-
-3'77. amort:vzal ory główne Cleveland 8800. 
o mortyzator przed ni  adaptowany z samo
l otu B-7U7. 

DAN E TECHNI CZNE 

Rozpiętość skrzydła 
Długość 
Wysokość 
Cięciwa skrzydła u nasady 
Cięciwa skrzydła przy koi,cówcc 
Eozpiętość usterzenia 
Rozstaw podwozia 
Baza podwozia 
średnica śmigieł 
Pr,eświt śmigieł 
Długość wnętrza ładowni 
Szerokość wnętrza ładowni 
Szerokość podłogi ładowni 
Wvsokość w ładowni 
Pojemność wnętrza ładowni 
Powierzchnia skrzydła 
Powierzch nia lotek 
Powierzchni a kłap 
Powierzchnia statecznika JJionowego 
Powi c:·zchnia s teru kierunku 
Po\vicrzcłl n ia  usterzenia  pozi on1cg:o 
PowierzehniLl stcr,,w wysol<ości 
Wydtużcnic skrzydła 
Ma.sa własna 
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Zespól nap()dowy. Cztery sil nik i  turbo
śmigłowe Allison 501-D22C o mocy 3615 kW 
każdy, śmigła czterolopatowe metalowe o 
stal.ych obrotach Hamilton Standard_ 
54Ho0-123. Silniki umieszczone w gondolach 
wybudowanych przed nosek skrzydła. osie 
silników usytuowane nad profilem skrzyd
ła. Osłony zespołów napędowych metalowe. 
Silniki. śmigła i osłony zespołów napędO·· 
v.,ych oraz loża silników adaptowane z sa
molotu Lockheed P-3A O rion. Wyloty spa
lin skierowane za krawędź spływu skrzydła. 

Instalacje. Paliwowa - zbiorniki skrzyd
łowe o łączne.i pojem ności 28 700 l ,  napeł
nianie grawitacy:jne lub ciśnieniowe. Hyd
rauliczna - tylko d o  hamulców kół i wy
cieraczek szyb kabiny pilotów. Elektrycz
na cztery alternatory 90 kV A prąd 1 1  
stałego i cztery alternatory 300 A prądu 
przemiennego. służy clo zasilania odbior
ników pokładowyci1, wychylania klap pod
skrzydłowych i wypuszczania oraz chowa
nia podwozia i napędu klapek wyważa.i a
cych. Klimatyzacyjna - zapewnia nadci
śnienie 4 kPa , zasilana z turbiny ekspan
syjne.i St ratos/Fairchild. Tlenowa po
jemność 1 1 ,43 m•. Przeciwoblodzeniowa -· • 
noski skrzycie! ogrzewane goracvm powie
trzem z upustów sprężarek silników. !opa
t y  śmigieł ogrzewane elektrycznie. Olejo
wa � pojemność zbiorników 38 I. 

Wyposażenie. Radar AVQ-55. wyposaże
nie radiowe Collins. radi owysokości omierz. 
2 ra diostacje HF. zdwojon�, zestaw prn -
rzaclów do lotów !FR,  system nawigacyjny 
LORAN. 

ROZWÓJ RONSTHURCJT. Historia tego 
samolotu się,::a połowv drugie.i wojny świa
towe.i, gdyż · je1<0 noclstawowe elementy sa 
rozwinięciem elementów składowych zna · 
n cgo bombowca strategicznego Boeing B-2!1. 
Bezof)śrcdni ,vpł yw na powstanie tego nlc•• 
zwykłego samolotu miał rozwó.1 tech niki 
k osn1ieznci - budowano coraz większe ra
kietv. które należało nrzewozić  nn mie i  · 
sec 'użyci a .  ;; żadne inne środki _ t ra nsoorl 1 1 

/onrócz transPortu wodnego\ nic mo,!ły 
hvć brnne pod uwagę. 'N 1 961  r .  nr-,.vsta
ntono do przebudowy samolAt 1 1  Bocinr!' 
TI-�77 (ozn. woiskowe USAF: C-�7). nole
JUdacPi na n;:J.budn,va n i 1 !  n;:, is1 n i ejrlcci  
st r:1 1kf 1 1 1--,r- kadłuba nowei knnc;. l r \ lkci i  ·o.o:;l::.t 
n i � i -1f'&•i l;ulnwnie o· wvm::>gan vrh d'•, h�1 rv
t ·--r ·h t.! � n, olot ten n azw;c'l n o  B-�77PG Pr<' ·· 
,,..,.. .,, n i  C:noov i ohl ntann l <l WTZPśni;ą H l�') r .  
Nrwe ootrzelly przewozowe skłoniły k on-

Masa ładunku maks. 
Masa startowa maks. 

struk lorów do opracowania powiększone.i 
wers.i i  tego samolotu dokonano prze
cllużenia kadłuba i powiększenia j ego śred
nicy, zastosowano otwierany przód kadłu
ba i nowe, powiększone usterzenie. Tę 
nową wersję nazwano B-377SG Super 
Guppy i oblatano 31  sierpnia 19(i5 r . ; wer
sja ta została stworzona specjalnie d o  
transportu wielkich członów rakiet Saturn 
V z realizowanego wówczas program·c1 
Apollo. W samolocie B-377SG zastosowano 
także napęd t urbośmigłowy, adaptując go
towe zespoły napędowe z samolotu P-3 A 
Orion. Sukces i przydatność samolotów 
Pregnant Guppy i Super Guppy zadecy
dowały o ich docenieniu przez i nnych po
tenc.ialnych użytkowników - nowe zamó
wienin zaowocowały opracowaniem kole.i 
ne.i wersji nazwanej B-377MG Mini Guppy, 
zbliżone.i do Pregr.ant Guppy, lecz z do
stępem do ładowni po otwarciu na bok 
tylne.i części kadł uba wraz z usterzeniem 
(podobnie jak w znanym kanacly,iskirn 
samolocie transportowym CL-44). Mini 
Guppy był napędzany silnikami tłokowy
mi Pratt and Whitney R-4360 Wasp Major 
(po 2576 kW każdy), a ,i<:!go p r ototyp obla
tano 24  maja 1967 r.  Rozwinięciem Mini 
Guppy był Mini Guppy 1 0 1 ,  różniący się 
od niego zast osowan iem napędu turbo
śmigłowego (taki sam iak w Super Guppy) 
i otwieranego przodu kadłuba. Oprócz pro
rlucentów rnkiet nośnych użylkownikan�i 
G l ! opv s ta l i  sie wytwórcy samolotów -
transnortowce Guppy nadawały się do  
orzewoz1 1  wielkich sekcji kadłubów między 
knopcru.iącymi zakładami. Potrzeby i tu 
�t;ile. choć powoli rosły. co doprowadziło 
do oowstania k olejnej, na .iwiększej z do
tvc-hczasowych wers.ii opisywanego samo
lotu.  Istnienie jeszcze kilku nadających 
-·i e do eksploatacii samolotów C-97 11latw i 
ln  • tn zadanie. Tak powstał samolot B 
-�77SGT Suoer Gupny 201 - bardzo zhli-• 
:i.onv do B-377SG Super Gupny. lecz z opra
,--.,-,w.::invm n:-1 nown kadł 1 1hcn1. Prototyn 
R-377SGT Super Gunpv 201 oblatano/ :!-1 
,, i eronia 1970 r. Przez dłuższy czas istnie
' '' ""' s;,molotv wystarcza i�co spełniały sw:ą 
rnl e.  Dooiero n;, nocz;i!ku lat  osiemdzie
si � 1  vch onh nvil sie nnwv ich odbiorr;:i -
·,::i rl 1odnioe11rnnejsk i e  konsorci u n1 Airhus 
l p r1 1 1<.:trie. tc tArv dl::ł \vJa�riv<'h notrzch rln
J.< r,n:łł w lata<'h 1 98?. i l f!R'.l nrzPhurl n,v"· 
rlu.rhch pl)'zen1 nl.:=:i rzv r;._97 n:::i \.\ter<.:ie Sl.P"'"r 
r. i P1ov 201.  Ot rzvn1�lv nn,-, now�., ., awi r,
nikc; i oznaczenie Sur,cr G1 1ppy 201A. 

47,62 m 
43,84 m 
H.78 m 
5,02 m 

Masa d o  kołowania maks. 

24 494 kg 
77 110  k g  
7 7  564 kg  

2.20 m 
1 7.48 m 
13 ,29 m 
12.71 m 4,11 m 

1 .33 m 
33,99 m 
7.65 m 
3.96 m 
7.77 rn 
1 104 m' 

182,52 m• 
8,59 m• 

33,28 m' 
42,46 m' 
10.22 m' 
33.72 m' 

7,3<1 m• 12.4:l 
45 35U kg 

Masa bez paliwa maks. 
Masa do lądowania maks. 
Obciążenie powierzchni maks. 
Obciążenie mocy maks. 
Dopuszczalna prędkość nurkowania 
Predkość maks. 
Prędkość p r%elolowa (H = 6100 m) 
Prędkość przelotowa ekon. (H = 6100 m) 
Prędkość min. (z klapami) 
Prędkość min,  (bez klap) 
Wznoszenie ( H = O m) 
Wznoszenie z 1 �iln. wyłączonym (H = O m) 
Pułap maks. 
R ozbieg 
Start na 10,5 m 
Lądowanie z 1 5  m 
Dobieg 
Zasięg z nwks. ładunkiem 
Zasięg maks. 
Załoga 

69 854 k
i 72 570 k 

422,4 k /m' 
5.33 kg/kW 
390 km/h 
:190 km/h 
463 km.'h 
407 km/h 
1 89 k m/h 
219 km/h 
7,6 m/s 
2.6 mis 

7620 m 
1720 m 
25G0 m 
2057 m 
549 m 
8 1 3  k m  

4700 km 
4 osoby 

T.M. 

13  



14 

I 
I 

c:::p-

1 

� 

TLiA 1988 nr 5 



Przemysł lotniczy 

- zal,lac l  produl,c.i i  samo
lotów, wytwórnia samo
lotów 

2 - z .  p.  �n1i�łO\VCÓ\V, W. Ś. 
:i - w. szyl;owców 
4 - w. si lników l otniczych 
5 - wytwórco samolotów 
6 - produkcja s. 
7 - typ samolotu 
8 - projel<t wstępny 
9 - cloświaclczalne biuro kon-

strukcyjne 
JO  - konstruktor lotniczy 
J l  - główny k .  
1 2  - aokum0ntac.ia konstruk

cyjna, rysunki konstruk
cyj ne 

13 - warunki techniczne, spe
cyfikac.i a  techniczna 

J4  - ory)!;inal rysunku 
15 - świallokopia, oclbillrn 

światłoczuła 
16 - biuro technologiczne 
17  - technologia 
13 - makieta 
Ja - prototyp 
20 - budowa 'prototypu, wy

konanie p. 
21 - pierw&zy lot p . ,  oblot p., 

oblatanie p. 
22 - próby fabryczne 
23 - p. w locie . 
24 - lot próbny, lot cloświacl

czalny 
25 - latająca hamownia, lala

. iace laboratorium 
26 - pilot doświadczalny, (pi

lot-)o bla tywacz 
27 - wymagania zdatności do 

lotu 
28 - próby zdatności , p. typu, 

p. certyfikacyjne, p. 
państwowe 

2U - świadectwo zdatności, ś. 
typu, certyfikat (typu) 

30 - partia prólma, seria p . ,  
s. in formacyj na 

31  - wprowadzenie cl o  pro-
dukc.li (seryjne.i ) ,  w. cło 
serii 

32 - produkc.ia seryj na 
33 - p. wg licencji, p .  licen-

cyj na 
34 - p rodukt, wyrób 
35 - tempo proclukc.i i  
3t:i - - zan1ówienie 
3'/ - dostawa 
33 - zbyt, sprzedaż, t rans-

akcje 
3� - warunki dostawy, w. 

sprzedaży 
40 - (zakład-) dostawca 
41 - oclbiorc;i ; użytkownik 
42 - wyposc1żcnie standardowe 
43 - w. na specjalne zamó-

wienie, opcja 
44 - trasernia, dział rozryso

wa11 płytowych 
4!i - arcl1iwu1n 
46 - wydział produkcyjny, 

dział p . ,  oclclzial p .  
47  - modelarnia 
48 - narzędziownia 
4� - hartowni a ;  wydział 

obróbl<i ciepl ne.i 
50 - wydział tłoczenia na zim

no; tłocznia 
51  - w. spawalniczy, spawał-

nia 
52 - .galwanizernia 
53 - lakiernia ; malarnia 
51 -- montaż podzespołów: pul

montaż 
55 - wydział montażu 
56 - oddział prób w locie, 

dział p .  w I. 
57 - magazyn 
58 - pakowui'-l 
59 - wysyłk a :  ekspet.lyc.ia  
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Aircrafł indusłry 

- airplane plant.  a .  facto-
ry, a. facilily, a. manu
facturing f. 

2 - helicopter works, 11 .  
plant, h .  manufacturing 
f. 

3 - sa ilplane plant, s. facto
ry 

4 - a i rcraft engine works, a .  
e. plant,  a .  e.  m .  f. 

5 - airplane manufacturer 
6 - a, production 
7 - a. type 
8 - inilial design 
9 - development office, o. of 

development 
10 - aircraft designer 
Jl - chief cl. 
12  - design documentation, cl. 

clrawings 
13 - technical specification 
14 - original drawing 
15 - blue- print 
16  - 111el 1 1 ods department 
J 7 - (procluclion) engineering. 

process e. , p.  technology 
18 -- mock-up 
19 - prototype 
20 - construetion of a p. 
2 1  - first fligllt of a p . , 

maiden f. 

2� - company (flight) testing, 
development t. 

23 - flight t. 
?.4 - test f. 
25 - flying testbcd, f. test

iJench 
26 - test pilot 
27 - airworlhiness 

menls 
reąuire-

28 - certification tests, type t. 
2\1 - type cerliiicate 
30 - initial balch (of pro-

duclion aircra ft) 
31  - gcl I ing in to serial pro-

cl uction 
:i2 - serial p.,  series p. 
33 - licencc(d) p .  
3�  - p roduct 
:l5 - nrorluction rate 
3G - orcler 
37 - rlelivery 
:l8 - sales 
39 - term of sale 
40 - supplier 
41 - customer; buyer; user, 

operator 
42 - standard eąuipment 
43 - ontional e. 
41 - lo[ling depa rlment, moulcl 

loft 
45 - archive 
4,; - manufacturing depart-

ment, m .  (work) shop 
�7 - pattern-shop 
48 - tool-room, 

shop 
tool-workers 

49 - llardening s . ;  h. plant 
50 -- cold stamping plant, c . 

pressing p .  
5 1  - welding shop 
52 - galvanizing plant, elee-

troplaling p, 
53 - paint shop 
54 - subassembly 
55 - asscmbly shop 
5.; - f!ight test deparlmenl 
57 - storc ; s.-room 
58 - packi 1 1g department 
59 - sllipping 

TEeHNleZNV SŁOWNIK LOTNlelV 

Lufłfah rłi nd usłrie 

1 - Flugzeugwerk (n)  
2 - HulJSchraulJerwerk (n) 
3 - Sege!flugzeugwcrk (n)  
4 - Flugrnolorenwerk (n)  
5 - Flugzeugl.ersleller (m) 
li -- Flugzeugproduklion (f) 
7 - Flugzeugmuster ( 1 1 ) ,  Flug

zeuglyp (m) 
8 -- Vorentwurf (m) 
� - Versuchskonstruk l ionsbi.iro 

(n) 
1 0  - Flugkonstrukleur (m), Flug

zeugbauer (m) 
11 - Chefkonslrukteur (111) 
12 - K onslruklionsdokumenta lion 

( [ ) ,  Konstr ukzionszeichnungen 
(fp!) 

13  - technische Beclingungen 
(fp!), t.  Erlorderungen (fp!) 

J4  - Slammzeicl1n u ng ([) 
Ja - Lichtpause (f); Arbeilspausc 

( f )  

JG -- Abteilung (f )  Technologie 
17 - Tecbn ologie (1) 
18  - Attrappe (f) 
19  - Prototyp (m), Urmuster (n) 
2il - Aufbau (f) des Prototyps 
21 - Erstflug (m) des Prototyps 
22 -- Werkproben (fp!), Betriebs-

versuche (mp!) 
23 - Flugerprobung (f) 
24 - Erprobungsflug (m) 
25 - fliegendes Pri.ifstancl (n) 
25 - Erprobungsrlieger (m), Test-

flieger (m),  versuchspilot 
(111) 

27 - Flugsicherheitsvorschriflen 
(fp!) ; Flugti.ichtigkeitsvor-
sehriften 

23 - Musterpri.ifung (f) 
29 - Muster-Zertifikat (n) 
30 - Vorserie (f) 
3 1  - Uberfi.ihrung (f) zum Se -

rienbau 
32 - Serienbau 

gung ( f) ,  
(f)  

(m), Scrienferti
Serienproduktion 

33 - Lizenzbau (m) 
34 - Fabrikat  ( n ) ,  Erzeugnis (n), 

Produkt (n) 
35 - Produktionslempo (n) 
3G  - Bestcllung ([) ,  Auflrag (m) 
37 - Lieferung ( f) 
38 - Absatz (m), Abgan g  (m), 

Vertrieb (m), Verl<auf (m) 
39 - Lieferungsbeclingungen (fpl) 
40 - Lieferant (m), Lieferer (m) 
4 1  - Benutzer (m). Betreiber (m), 

Verbraucher (m) 
4� - Standardausriistung ([)  
4:l - Ausri.islung ( f) fi.ir Sonder

bestellung 
44 - Schnti rboden (m) .  Mallboclen 

(m), Trassierabteilung (f) 
45 - Archi v (n) 
4G - Betriebsabteilung (f) 
47 - Modelltischlerei ( [) 
48 - Werkzeugabteiitmg ([), Werk-

zeugmacherei ([) 

4D - I-Iiirterei (f) 
50 - Kaltpressen-/1.btcilung ( [) 
51 - Schweissabteilung ([)  
52 - Galvanik ([) 
53 -- Lackierei ( [ )  
54 - Untergruppen-Zusammen-

bau (m) 
55 - Zusammenbauabteilu ng (0 

5ti -- Flugerprobungsabteilung ( [) 
57 •- Lager (n) 
5� - Packabteilung ([). Packerci 

( f )  

59  - Spedition (i) ;  
([) 

/1. bferligung 

A B M o n poMblWneH HOCTb 

I - Cai\tQJl(:l"OCTf)Oll l Cfłł„ 1 1 L,Iii Jauu.a. 
2 - ucp I OJICTOC rpo1,1 1  CJlb!ILlii J .  
3 - 1 1.'li.lllCJ)OCTPOM reJ11„J1b1ii 'J . 
4 - a 1rna)..l,011rarenccTpo11 rcrn„ J 1 1,1ii 1 .  
5 - 3 .  - ll3fOTOBll" l t!Jlb caMOJH�TOU. J. -

- nocrauw,111c c .  
6 - npo1nooi:i;c 1 u o  c .  
7 - THn Ca;'l.10JICTa 
8 - Hal!aJlbl-lLiii npOCJeT, :JCKIIJHLii·i n . •  

::>CK11J11oe npocKTHpona1rnc 
9 - OllblTHO-KOIICTJJYKTOPCKOC 61opo, 

0KG 
J O  - amraKOIICTPYKTOP 

J 1 - rJtaDI1b111 KOHCTPYKTOp; fCHCpanb• 
Hblił JC. 

12 - KOHCTpyKTHBl·laff .n;OKYMCHTatun1 ; -
KOHCTpyKTJ,tBJ·lblC lfCJJTC)KH 

1 3  - TCXRlP•JeCKIIC ycnOBMR 
14 - 'fCpTC)K-110,llJIHHlUllC 
1 5  - CHJfhKa, cneTOKOIHtn 
16 - TCXJJOJIOrllYCCKOe 61opo 
17 - Tl!XIIOJIOnrn 
18 - \li.łKCT 
19 - OllbJTHblii o6paJCL(, o. JKJCMnJrnp 

npo1 onnr 
20 - TIOCTpOliKa flJJOTOTHl.1a 
21 - ncpsbtil noncT (06pa31�a, npoTOTH-

na), o6JTC-T 
22 - 3aoo.nc1m:e rrcnbnainrn 
23 - JlCTIH,Je H.  
24 - HCilblTaTCJlLJU,Iil none r 
25 - neTafOll.lHi-t: («CllbITaTenbHbill) CfCHJl; 

JlCTa!Oll.laH na6opaTOpHfl 
26 - JTCTlfHK-H"CflblTUTCJlb 
27 - HOl)Mhl HCTHOii fO,UHOCT!i 

28 - HCITbITanHH ncruoii ro.n;uoc ru; cep
Tncpm<al.(rronn&1c H, 

29 - ccpTUcpllKaT nma CBll,UCTCHbCTDO 
JJCTITOH rO,llJIOCTH 

, 

30 - npc.o;ccpaihrafl napnur, rononuan n. 
31 - noc.nenHe n cepu:ro 
32 - ccp11iinoe npouJoo,ucrno 

33 - IT. rro JlllU.CH3HR 
34 - 1{3,UCHJfC 

35 - TCMTT. npOHJDO,U.CToa 
36 - 3aKaJ 

37 - nocranrm 
38 - npo,ua>Ka 

39 - YCHOBHR ll0CT3DOK 

40 - (3ano,u-) IlOCTaB�l!K; (3.-) H1fOTO• 
BHTCJI.L 

41 - norpe6nrcnr:,; noI<ynaTen& 
42 - crnn,uapTnoe 06opy,uonam1e 

43 - o. no (CllC[(IIUHbHOMy) 3al<aJy 

44 - JTJTaJ; paJMCTO'IHbt.ił OT,ncn 
45 - apx1m 

46 - np01nooncroenub1n u.ex 
47 - MO,UCHl,HblU Il• 
48 - ITHCTp}'McHTaHbHLlil :I.(, 

49 - 33KaJTOlJ:Hblił U:•, TepMFPICCKHii l\. 
50 - u. xorronrroH: WTaMTioBKH 
51 - coapotJBbtW u:. 
52 - rannaaEP:ICCKHi1 L(. 
53 - JI3KHpOnoqHLJH u;. 
54 - c6op1<a y3noe 11 arperaTon 

55 - c6opoqHhtf:'r n.ex, MOHTa)KHblfr u:. 
56 - neTHO-HCObITaTCJlhIIaR CT3Bl.lff.JI, 

n11c 
57 - MaraJITTI� cKnan 
58 - rapnhlił u:ex 
59 - :JKCUC,UltU,Hn 
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'POMOeI KONSTRUKCYJNI 

Zabezpieczen ie 

Advisory Circular 

przed oblodzen iem 

AC 2 3 .141 9-1 ( 1 1 1 ) 
nl Natunlnc obloc\zc11 ic 

Próby w locie w natu ralnych warunkach oblodzenia �ą 
konieczne d la udowodnienia,  że sc1molot i jego urządzenia 
od ladzające mo�:1 być zatwierdzone do lotów w warun
kach oblodzenia .  Advisory Circular AC 20-73 - (§� 25f 
i 25g ( 1 )  - pod;-ije dodatkowe informacje, które mogą być 
przydatne przy ustalaniu programu prób w locie z natu 
ra lnym oblodzen iem.  W przypadku. gdy certyfikacja jest 
oparta na podobieństwie do samolotu ,  który już uzyskał 
certyfikat, mogą być wymagane próby w locie w warun
kach naturalnego oblodzenia .  Dla innych insta lacj i należy 
uzyskać co najmniej jeden przypadek 2'nalezienia się w 
warunkach oblodzenia podanych w cz. 25, załącznik C, 
w zakresie maksimum ciągłego (Continuous Maximum). 
Czas znajdowania s ic; w warunkach oblodzenia powinien 
być taki, aby wystąpił  stan ustalony, gdyż warunkuje to 
ważność wyników. Czc;sto zdarzają  się trudności z uzy
skaniem stabilizacj i  temperatury przy krótkich ekspozy -
cjach . Więcej przypadków znalezienia się w warunkach 
oblodzenia może być wymaganych dla umożliwienia eks
trapolacj i aż do krytycznych warunków, podanych w 
obwiedni warunków wymaganych. Dane uzyskane z tych 
prób mogą być użyte do zweryfikowania metod analitycz
nych oraz wyników poprzednich prób z symulowanym 
oblodzeniem. 

Zebrane do[:wiadczenia wykazują, że wykonywanie prób 
w locie ,v warunkach nat uralnych, odpowiadających przej
ściowemu maksimum oblodzenia, mbże być n iebezpieczne 
ze wzglęnu na towarzyszącq tym warunkom intensywną 
turbulencję oraz moż l iwość napotkania gradu, mogącego 
uszkodzić samolot, na którym prowadzi się próby. Tych 
niebezpieczeństw można uniknąć, jeżeli da się stwierdzić. 
że najważniejszr- elementy w analizie zabezpieczenia przed 
oblodzeniem (obciążenia cieplne, krytyczne kształty, gro
madzenie się lodu oraz prędkość tego grcmadzenia) nie wy
stępują w danym przypadku, a ponadto istnieje wystarcza
jąco dużo danych z prób naziemnych i w locie dla zwe
ryfikowania tej analizy. Podczas prób w naturalnych wa
runkach oblodzenia należy obserwować (na i le jest to 
możliwe) gromadzenie s ic; lodu na powierzchniach nie
chronionych i starać się uzyskać dane, które umożliwi
łyby korelację z próbami w locie wykonywanymi w su
chym po,•vietrzu z modelowanym oblodzeniem. Należy 
sprawdzić właściwości  pi lotażowe samolotu i upewnić s ic;, 
że są one (ogólnie biorąc) zgodne z tym, co stwierdzono 
podczas prób w suchym powietrzu. Zmniejszenie osiągów, 
zaobserwowane podcz<1s prób w warunkach oblodzenia, 
powinno być porównane ze zmniejszeniem ich podczas 
prób z modelami lodu przymocowanymi do samolotu. Po 
nadto należy zbadać (jakościowo) właściwości lotne i osią
gi  przy nagromadzeniu lodu, które może powstać bezpo
średnio przed momentem uruchomienia elementów insta
lacj i usuwających lód (należy odróżnić je od elementów 
zabezpieczających przed oblodzeniem) . Dla elementów za
bezpieczających należy przeprowadzić próby, podczas któ
rych symuluje się wejście samolotu w warunki oblodze
nia, które pi lot zauważa dopiero w. chwili, gdy lód już 
nagromadził się na samolocie. 

W próbach tych przyjmuje s ię, że lot w warunkach 
oblodzenia trwa jedną minutę, licząc od wykrycia począt
ku oblodzenia do włączenia urządzeń przeciwoblodzenio
wych. Właściwości pi lotażowe samolotu powinny pozosta
wać, wg oceny pilota doświadczalnego, zadowalające, zaś 
obniżenie osiągów n ie powinno uniemożliwić bezpiecznego 
użytkowania samolotu. 

Wszystkie instalacje i elementy samolotu powinny speł
niać swoje funkcje zgodnie z przeznaczeniem podczas lotu 
w warunkach oblodzenia. 

Na szczególną uwagę zasługują następujące zagacluienia : 
(i) Chłodzenie si lnika i wyposażenia (np. prądnicy w wa-
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runkach maksymalnego obciążenia pochodzqcego o d  insta
lacj i  przeciwoblodzeniowej) powinno być monitorowane 
podczas prób związanych z oblodzel'liern.; jest konieczne 
upewnienie s ię, że jest ono zadowalające. 

(ii) Zapasowe wloty powietrza do si lnika powinny po
zostawać w t,.1kim stanie, aby mogły spełniać swoje funk
cje. 

(iii) Odpowietrzanie zbiorników pal iwa nie może być 
zakłócane przez gromadzenie się lodu. 

( iv) Chowane podwozie powinno dać się wypuścić do 
lądowania po locie w warunkach oblodzenia . 

(v) Lód, odpadający z elementów samolotu nie powinien 
powodować: uszkodzeń większych niż kosmetyczne na in
nych częściach samolctu,  włącznie z zamocowanymi z tylu 
si lnik:imi i śmigłami. 

(vi) Przy resztkowych nagromadzeniach lodu na samo
locie powinno być· zachowane zadcwalające ostrzeganie 
przed przec iagnięciem (aerodynamiczne a lbo sztuczne). 

(vii) Śn,dki w,vkrywania oblodzenia. na których polega 
pilot przy podejmowaniu decyzji o włączeniu urządze11 
przeciwoblodzeniowych .  powinny być sprawdzone dla spo
dziewanych położeń i konfiguracj i  w locie. 

(viii) Swiatla, służące do wykrywania oblodzenia. po
,vinny być zbadane w nat uralnych warunkach oblodze
nia w celu stwierdzenia. czy oświetlają strefy gromadze
nia się lodu i czy spełniają swoje zadanie w warunkach 
oblodzenia. 

( ix) Podstawowe i dodatkowe powierzchnie sterowe po
winny pozostawać w takim stanie, aby mogły spełniać 
swoje funkcje po przebywaniu w warunkach oblodzenia .  
Należy wykazać praktyczn ie, że  powierzchnie wyważeń 
aerodynamicznych nie podlegają  oblodzeniu w całym za
kresie warunków użytkowania samolotu (masy, położei'1 
środka cic;żkości, prędkości) a lbo też, że żadne nagroma
dzenie lodu na tych powierzchniach nie przeszkadza w 
ich funkcjonowaniu ani nie ogranicza wychyle11. 

cl. Osiągi i wlaśdwośc:i pi lotażowe 

Gromadzenie siq lodu pogarsza osiągi i właściwości pilo
tażowe samolotu w różny sposób. w zależności od typu, 
obrysu, wielkości i położenia nagromadzeń lodu. Ze wzglq
du na to zróżnicowanie trudno jest ustalić: typowy sposób 
sprawdzania stopnia  pogorszenia się osiągów i właściwo
ści pi lotażowych . Jednakże pewne minimum prób, jak to 
podano niżej, powinno być wy:rnnane w celu udowodnie
nia, że samolot n ie wykazuje niebezpiecznych właściwości 
a l.bo charakterystyki, która uniemożliwia mu bezpieczne 
użytkowanie w zakresie oblodi.enia, podanym w cz. 25, 
załącznik C .  

Jeżeli występują l iczne obszary n ie  chron ione przed 
oblodzeniem, należy uwzględnić także wpływ zmian masy 
i położenia środka c iężkości .  

(1) Osiągi. Pogorszenie osiągów zazwyczaj jest wyka
zywane tylko dla warunków, gdy działają wszystkie sil
niki .  Zmniejszenie wznoszenia powinno być stwierdzone 
albo w próbach w locie. a lbo też przy pomocy konserwa
tywnej analizy, którą zatwierdzi biuro certyfikacyjne FAA. 
Modele oblodzenia, użytP. do badania osiągów, powinny 
mieć te krytyczne kszta łty. które został y  ustalone w gra 
nicach obwiedni warunków oblodzenia wg cz. 25. załącz
nik C. Powinny być uwzględnione krytyczne warunki 
użytkowania, przy których bada się osiągi. 

Zazwyczaj za minimalny zakres sprawdzenia spadku 
osiągów przyjmuje się następujące stany lotu : 

(i) Punkt 23.65. Wznoszr-nie. Wszystkie si lniki  działające. 
Zmniejszeni e  wznoszenia  wskutek oblodzenia dla konfigu
racji określonej w § 23 .ti:i zazwyczaj nie jest istotne, po
n ieważ samolot n ic  powin ien rozpoczynać lotu z lodem 
zgromadzonym na powierzchniach. Jednc1kże wymaga się 
określenia wznoszenia po starcie z uwzglc;dnieniem wsze!-
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kich strat związanych z działaniem instalacji przeciwoblo
dzeniowej i urządzeń odladzajqcych, ponieważ urządzenia 
te mogą być używane podczas startu w warunkach moż
liwego oblodzenia. 

( i i )  Punkt 23.77. Udaremnione lątlowanic. Samolot z na-
gromadzeniami Jodu i działającą całą insta lacją_ przeciw
oblodzeniową (np. upustami powietrza ze ,spręzarek) po
winien soelniać wymagania dotyczące minimalnego wzno
szenia n� wszystkich silnikach przy temp. 32°F (0°C) na 
poziomie morza, przy czym jest wymagana taka wartość 
·wznoszenia, j ak dla samolotu w warunkach braku oblo
dzenia (instalacja wyłączona) wg § 23.77 (a) na poziomie 
morza, w warunkach atmosfery wzorcowej .  

(iii) Punkt 23.75. Lądowanie. Osiągi przy lądowaniu po
winny być obliczone a lbo zmierzone z uwzględnieniem 
wpływu krytycznych nagromadzeń lodu przy lądowani u .  
Prędkości minimalne w konfiguracji  do lądowania ora� 
zmiana długości lądowania (odpowiadająca powiększoneJ 
prędkości przeciągnięcia) powinny być określone. 

(2) Wlaśc.iwości pilotażowe 

Badanie właściwości pilotażowych powinno obejmować 
rzeczywiste próby w Jocie, z modelowanym oblodzeniem, 
co najmniej następujących właściwości :  

( i )  charakterystyki i prędkości przeciągnięcia, 
( i i) wyważenia, 
( i i i) sterowności i stateczności poprzecznej i kierunkowej, 
(iv) sterowności i stateczności podłużnej, 
(v) Vmc, 
(vi) prędkości podejścia do lądowania, charakterystyki 

manewrowania oraz charakterystyki lądowania, 
(vii) odpowiednich dla rodzaju samolotu charakterystyk 

dla dużych prędkości aż do V Mo/'lVIMolV NE, 

c. Odpadanie lodu 

Lód odpadający z części samolotu może uszkodzić lub 
nadwerężyć elementy silnika lub zespołu napędowego oraz 
krawędzie przednie usterzeń i powierzchni sterowych. 
Łopatki wentylatora i sprężarki, wirniki sprężarek, osłony 
w1otu i przewody powietrza wlotowego, a także śmigła 
(metalowe i niemeta lowe) to elementy zespołu napędo
wego narażone na uszkodzenie przez odpadający lód. Po
wierzchnie sterowe, jak np. ster wysokości, lotki, klapy 
i przerywacze, są także narażone na uszkodzenie, przy 
czym specjalną uwagę należy poświęcić cienkim pokryciom 
metalowym, niemetalowym oraz kompozytowym. 

Nie dające się przewidzieć tory lotu lodu odpadającego 
z przednich części samolotu, jak np. osłon anten lub uste
rze11 przednich (dla samolotów w układzie kaczki), są 
zaprzeczeniem wiarygodności podeJścia analitycznego. Dla
tego należy przeprowadzić próby w locie w celu uzupeł
nienia analizy.  Doskonałym sposobem dokumentowania 
trajektori i  odpadającego lodu oraz m iejsca uderzenia są 
zdjęcia filmowe lub zapis video. Aby dokumentować uszko
dzenia, moż.na posłużyć się zdjr;ciami fotograficznymi .  

f .  Odladzacze pneumatyczne 

Do skutecznego usuwania lodu, konwencjonalne odla
dzacze pneumatyczne wymagają wyraźnego nagromadzenia 
Jodu - zazwyczaj 0,5 cala (1 ,27 cm) lub więcej - przed 
uruchomieniem odladzacza. Wybór momentu uruchomie
nia systemu w dużym stopni u  zależy od widzialnych dla 
załogi oznak nagromadzenia się lodu. Większość instruk
cji użytkowania samoiotów w locie podaje minimalną gru
bość lodu, przy której należy ręcznie uruchomić odladza
cze. Zazwyczaj podaje się także maksymalną · grubość lodu, 
którą odladzacz może skruszyć i usunąć. Te instalacje 
powinny być wypróbowane w locie w warunkach symu
lowanego lub  naturalnego oblodzenia w celu stwierdze
nia, że załoga może wykryć i rozpoznać nagromadzenie 
się lodu podane jako właściwe dla uruchomienia zainsta
lowanych odladzaczy. 

W poprzednich programach prób w locie były akcepto
wane nastc�pujące kryteria : 

( 1 )  Pilot lub inny członek załogi powinien dysponować 
środkami do wykrycia ze swego m iejsca roboczego za
równo w dzień, jak i w nocy, wielkości nagromadzenia 
lodu, którą wnioskodawca podał j ako właściwą dla uru
chomienia instalacji w celu  prawidłowego usunięcia lodu. 

(2) Wnioskodawca powinien wykazać, że istnieje tole
rancja uwzględniająca błąd oceny załog( co do i lości na
gromadzonego lodu. 
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g. \Varunki awaryjne niewłaściwe działanie 

Należy przeprowadzić próby w locie d la �twierdzenia, 
że po tym, gdy p i lot rozpozna sytuacJę awaryJną lub me
właśc i we dz ia łanie insta lncj i ,  właści wości pi lotażowe sa
molotu nie zostaj ;-1 pogorszone w takim stopniu,  że_ pro
cedury Instrukcji Użytkowania w Locie ( l UL) są niesku
teczne. Należy to wykonnć przy sporlziewanych pozosta
łościach lodu na powierzchniach normalnie chronionych 
przed oblocizen iem. 

1 1 .  Tabliczki opisujące i Instrukcja Użytkowania w Locie 

Wytyczne, podane w niniejszym Advisory Circular_, 
od--: 

noszą s ię do samolotów, dla których podstawa certyflkacJ1 
,vymaga istnienia IUL. 

a .  Tabliczki .  Wszelkie tabliczki z napisami, n iezbędne 
do bezpiecznego użytkowania samolotu w warunkach 
oblodzenia, muszą być umieszczone w samo\oc1e zgodnie 
z § 23 . 1541 .  Przykładami takich tabliczek są:  

( 1 )  rodzaje dopuszczalnego użytkowania, np. :  ,,Lot w 
warunkach oblodzenia jest dozwolony tylko wtedy, gdy 
instalucja przeciwoblodzeniowa jest załadowana i działa, ,, 

(2) ograniczenia, dotyczące wyposażenia, np. : ,,Włączenie 
odladzuczy szyby przedniej może spowodować wzrost de
wiacji busoli do wartości przekraczającej 1 0"", . , (3) ograniczenia prędkości, np.: ,,Maksymalna prędkosc 
przy uruchomieni u  odladzaczy wynosi• . . .  km/h", 

(4) punkty wlewania cieczy o obniżonej temperaturze 
zamarzania powinny mieć: napisy określające rodzaj cie
czy i jej ilość. 

b. Instrukcja Użytkowania w Locie (IUL) 

lUL powinna zawierać informacje dla pi loia, potrzebne 
do posłużenia się instalacją przeciwoblodzeniową. Infor
macje te powinny zawierać: 

(1) Rozdział dotyczący ograniczeń użytkowania 

Zalecany za.kres tematyki obejmuje :  
( i )  ograniczenia czasu działania instalacji  przeciwoblo

dzeniowej, jeżeli te ograniczenia są oparte na poJe_mno
ści instalacji przeciwoblodzeniowej oraz wydatku cieczy, 

(ii) ograniczenia prędkośc i  (jeżeli są)" dla użytkowania 
odladzaczy pneumatycznych, jeżeli samolot jest w nie wy
posażony, 

(iii) ograniczenia warunków, w jakich można używac 
instalacj i ;  np. minimalna temperatura użycia odladzaczy 
pneumatycznych albo maksymalna wysokość ich użycia, 

(iv) l istG kompletnego wyposażenia, wymaganego do lotu 
w warunkach oblodzenia. Punkty 23.1583(h) (CAR § 3 .778) 
wymagają, aby taka l ista była włączona do listy wypo
sażenia dla poszczególnych rodzajów użytkowania (KOEL), 

(v) minimalne obroty s ilnika, jeżeli instalacja przeciw
oblodzeniowa nie działa zadowalająco poniżej tych obro
tów, 

(vi) listę wymaganych tabliczek. 

(2) Rozdział dotyczący procedur użytkowania 

(i) Punkt 23.1585(a) wymaga, aby pilot otrzymał opis 
procedur n iezbędnych do bezpiecznega użytkowania samo
lotu. Opis ten powinien zawierać wszelkie czynności prze
lotowe 1Jotrzebne do zmniejszenia do minimum poten
cjalny�h • zagrożeń. podczas lotu, związanych z instalacją 
przeciwoblodzeniową. Elementy składowe instalacji powin
ny być opisane w odpowiednio przejrzysty i wnikliwy 
sposób, aby pilot mógł zrozumieć ich działanie.  

(i i) Należy podać optymalne sposoby użytkowania samo
lotu podczas przechodzenia przez warunki oblodzenia, 
włącznie ze wznoszeniem, wyczekiwaniem i podejściem 
-- konfiguracje i prędkośc i .  

(iii) Procedury awaryjne lub przeznaczone do stosowania 
przy niewłaściwym działaniu instalacji powinny być po
dane jako wytyczne po;,tępowania w przypadku uszko-
dzenia instalacj i albo zapalenia się lampek �ygnalizacyj
nych i ostrzegawczych. 

(iv) Dla cieczowych instalac j i  przec iwoblodzeniowych/od
ladzających powinny być podane sposoby określenia w 
dowolnej chwili pozostającego jeszci;e czasu działania in
stalacj i .  

(v) Dla  samolotów, w których brak jest dostatecznej 
mocy do zasilania wszystkich instalacj i przy małych obro
tach silnika, należy podać instrukcję nt. sposobów zmniej 
szenia obciążenia źródeł mocy podczas podejścia i lądo
wania w warunkach oblodzenia. 
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(3) Rozdział dotyczący o�iagów 

Powinno być podane krótk ie omÓ\\· ienie cz. 25 za l .  C 
dotycz�ce warunków prób w chmu rach przcchlod,.onych 
oraz stwierdzen ie ,  że dla marznące:.;o dl"szc7u a lho d la 
warunków mieszanych prób n ic przeprowadzono, oraz że 
warunki tt' mog;i prz�kroczyć możliwości instalacj i  prze
ciwoblodzeniowej. 

Musi być podana ogólna informacja o osiągach, dająca 
p i lotowi podstawy do oceny marginesów bezpieczeństwa, 
potrzebnych w trakcie lo tu  w 'Jblvdzen iu l ub  z resztkami 
Jodu, zgromadzonego na powierzchniach sumolotu, np. :  

( i )  Nagromadzenie siQ . .  cm lodu na krawędziach na
tarcia może spowodować zmniejszenie wznoszenia o . . .  m/s, 
spadek pn�dkości przelotowej o ... km/h, a także istotne 
zwiększenie pręr:lkości buffet ingu oraz przeciągnięcia (do 
. . .  km/h) .  

Nawet p o  uruchomien iu odladzaczy pneumatycznych, lód 
zgromadzony rn1 nich ora z na powierzchn iach samolotu 
nie mających ochrony przed oblodzen iem może spowodo
wać znaczny sp<.1dek osiągów. 

Z lodem, pozo.;;tającym z początkowego oblodzenia  o gru 
bości . . .  cm, mogą wystąpić : spadek prędkqści wznoszenia 
o . . .  m/s, spadek prędko(,ci przelotowej o . . .  km/h oraz 
wzrost pn:dkości przeciągniqcia o . . .  km/h . Z lodem o gru
bości . . .  cm straty te mogą się podwoić .  

( i i )  Należy utrzymywać prędkość pomiędzy . . .  km/h IAS 
a .. . km/h IAS, jeżel i grubość lodu wynosi . . .  cm lub 
więcej . 

( i i i )  Przed podejściem do lądown nia uruchomić ki lka-

NOWOŚCI TECH NICZ N E  

Nowe radary pokładowe firmy Fiar 

Samol oty szturmowe AlVIX firm Aeritali ;i, Macchi i Em
braer, przeznaczone dla lotnictwa włoskiego, będą wypo
sażone w radar celowniczy Pionter włoskiej firmy Fiar, 
l,tóra opracowuje równie:,. podobne urządzenie, P2801 Gri
fetto, do  ,versj i Al'/IX przystosowanej do  atakowania  okrę
tów. Prototyp radaru Grifetto miał być gotowy do prób 
na początku 1 988 r. Brazylijskie samoloty AMX mają być 
wyposażone w radar opracowany wspólnie przez brazylij
slq firmę Technosa i włoską SMA. 

Jako prywatny program o nazwie  Gri fo firma Fiar roz-· 
wija techn ikę, która może znaleźć zastosowanie w wielu 
urządzeniach typu pulsacyj nego radaru dopplerowskiego. 
J ednym z n ich jest G ri fetto, a drugim Altair, opracowy
wany wspólnie z firmą Westinghouse do samolotów 
V /STOL A V -8B (Harrier) przeznaczonych dla marynarki 
V.iloch i H iszpani i .  Jeszcze inne zastosowanie systemu Grifo 
to opracowywany przEz konsorcjum Fiar/SMA radar prze-
szukujący APG-748 do śmigłowców EH-101  marynarki wło
skiej. Jego poch odną jest rozwijany przez Fiar radar 
obserwacj i pola walki Catrin. Jest on częścią większego 
projektu Sc,trin - obejmującego urządzenia dowodzenia, 
k ierowania i łączności - i zainstalowany na śmigłowcu 
może wykrywać i śledzić czołgi za linią frontu. Jednak 
najważniejszym programem firmy Fiar jest chyba opra
cowywany wspólnie z brytyjską fi rm;:i Ferranti radar 
ECR-90 przeznaczony do europejski ego myśliwca EFA. Ra
dar ten wykorz)1stuje technikę Grifo i konkuruje z ame
rykańskim radarem APG-65. 

W.K.  

Pociski do myśl iwca europejskiego EFA 

Włochy mają opracować własny pocisk k ierowany typu 
fire-and-forget jako uzbrojenie europejskiego myśliwca 
EFA. Byłaby to pochodna JU;c produ kowanego pocisku 
Aspide firmy Selenia i zastąpiłaby amerykański pocisk 
Amraam (advanced medium-range a ir-to-air misile) AIM
-120. Aspide jest pociskiem kierowanym radarem w sposób 
półaktywny, stosowanym na włoskich przechwytywaczach 
F-104S. Nowy pocisk, Idra, ma być kierowany przez radar 
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krotn ie odladzacze n a  skrzydle i usterzeniu,  aby zrzucić 
cały nagromadzony lód. Ut rzymy wać powiększoną pręd
kość wzgl2,dern po wietrrn przy podejśc i u  d l rt skompenso
wania powiększenia prędkości przec i ,11-sn i t�cia wsk u tek obec
ności lodu na n iechronionych powierzchniach sumolotu .  
Zachować ostrożność podczas uruchamiania odladzaczy 
pneumatycznych przy podejściu, gdyz. ich nadmuchanie 
bez lodu może spowodować łagodne podnoszenie nos;i 
i zwiększenie prędkości przeciągn ięcia o . . .  km/h, może też 
w tym samym stopniu obniżyć mar�ines przy ostrzeganiu 
o przeciągnięciu oraz m0że spowodować albo zwiększyć 
tendencję do przechylanii.l w bok przy przeciągn ięciu. 

(iv) Wyczekiwanie ,v warunkach oblodzenia przez 45 min 
(albo podać krótszą wartość czasu, jeżel i tylko d la  takiej 
zostały  wykonane próby dowodowe) może spowodować 
n iewłaściwe właściwości pilotażowe i sterowność. 

(v) Przy obrotach siln ika ... obr/min lub mniejszych in
stalacja przeciwoblodzeniowa może nie .funkcjonować pra
wid łowo. 

c. Dla ce1·tyfikacji bez \Yymagai1 nt.  Instrukcji Użytkowa -
11ia w Locie 

Jeżeli samolot był certyfikowany przed dat..1, od której 
zaczęło obowi9zywać opracowanie I UL, wtedy cały zestaw 
instrukcji ,  oznaczeń i tabliczek powinien odpowiednio wy
jaśniać za�adnienia dotyczące tabliczek oraz TUL, omó
wione w niniejszym AC. 

F.dwin S .  Harr is 
Dyrektor, reg ion centralny 

A . K. 

w sposób aktywn?. Będzie przystosowany do wyrzutni 
pocisków Aspide. Selenia pracuje prywatnie nad !drą od 
trzech lat, fundusze rządowe umożliwiłyby rozpoczęcie 
prób w 1991 r . ,  a produkcj i -- w 1995 r. Samolot EFA 
ma wejść do eksploatacj i w 1995/1996 r. - początkowo 
prawdopodobnie z pociskami Aspide. Pociskami Aspide 
i nteresują się Chiny -· chcą zastosować je na myśliwcach 
F-8 I I. 

Perspektywy zastosowania 

nowych s i ln ików tłokowych 

W . K .  

Firma Teledyne Continental spodziewa się znacznyc!1 
zysków z zastąpienia na eksploatowanych obecnie lekkich 
sarnololach si lników tłokowych chłodzonych powietrzem 
s i ln ikami chłodzonymi cieczą. Chodzi tu o s i ln iki  Voyager 
przerobione z seryjnych si lników Teledyne Continental 
przez zastosowanie cieczowego chłodzenia głowic  cylindrów 
(ich nazwa nawiązuje do samolotu 'Voyager, który napę
_dzany tymi właśnie s i ln ikami wykonał rekordowy lot do-
okola świata) .  Zalety si lników Voyager to : większa nieza
wodność, zmniejszone j ednostkowe zużycie paliwa (dzięki 
możliwości w iększego stopnia  sprężania) , mniejsza masa 
silnika zabudowanego i mniej szy opór czoł0wy (dzięki 
możliwości korzystniejszego ukształtowania osłon i deflek-
torów si lnikowych) .  

W i987 r .  przeprowadzono próby w locie dwóch silni
ków V oyager 550 o mocy 156 k.W (345 KM) , które zostały 
zabudowane na samolocie Cessna 414  zamiast silników 
Continental TSl0-520-NB. Próby m iały na celu uzyskanie 
świadectwa uzupełniającej próby typu STC. Planuje si•� 
budowę wersj i o pojemności 3,28, 5,90 i 9,01 1, które mają 
być produkowane w Teledyne Mobile Factory w Alabamie 
1·ównolegle z silnikami chłodzonymi powietrzem. 

Firma Tcledyne Continental zamierza produkować rów
nież silniki z obrot(JWVm tłokiem Norton Villiers Triumph 
o mocy :1G kW (80 KM) jako napęd samolotów amator
skich. Ich cena wyniosłaby 5000-;-7000 dol. Firma nie b ie
rze pod uwagę budowy s ilników z obrotowym tłokiem 
o większej mocy, ponieważ przewiduje, że w iększe możli 
wości zastosowania do napędu samolotów lekkich maj,1 
si lniki wysokoprężne. 

W.K. 
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Shenyang F-8 1 1  (J-88) • Chiny • 

Naddźwiękowy dwusilnikowy samolot bojowy 

W 1985 r. chińskie zakłady lotnicze Shenyang rozpoczę
ły próby w locie prototypu dwusilnikowego samolotu my · 
śliwsko-bombowego o wojskowym oznaczeniu J-8B (ozna
czenie handlowe F-8Il). Jest on wersją rozwojową samo
lotu J-8, od którego różni się przede wszystkim przednią 
częścią kadłuba z bocznymi chwytami powietrza (J-8 ma 
centralny wlot powietrza) i umieszczoną w nosowej osło
nie anteną radiolokatora. Samolot F-811 (J-8B) ma płat 
typu delta ze slotami i klapami Fowlera oraz 6 uchwyta • 
mi do podwieszania uzbrojenia i dodatkowych zbiorni
ków paliwowych. Usterzenie o niewielkim skosie ma pły
wający ster wysokości. Kształt i mechanizacja chwytów 
powietrza są wzorowane na wlotach powietrza samolotu 
MiG-23. Napęd samolotu stanowią dwa jednoprzepływowe 
silniki dwuwałowe Chengdu Wopen o ciągu z dopalaniem 
6530 daN, będące pochodną radzieckiego silnika R-1 1  sa
molotu MiG-21. Oprócz zbiorników na uchwytach pod
skrzydłowych, jeszcze jeden dodatkowy zbiornik paliwowy 
może być podwieszony pod kadłubem. Podstawowym uzbro
jeniem samolotu są dwa zamontowane pod przednią czę
ścią kadłuba działka kal. 23 mm. Pierwsza seria 50 samo
lotów będzie wyposażona w amerykańską awionikę. 

Dane techniczne 

Rozpiętość 
Długość 
Wysokość 

Grob GI03 Twin I l i  • RFN • 

Dwumiejscowy szybowiec s:drnlno-wyczynowy 

9,34 m 
21,59 m 

5,41 m 

Na wystawie lotniczej w Hanowerze, w 1986 r., został 
pokazany dwumiejscowy szybowiec szkolno-wyczynowy 
G103 Twin I I I  firmy Grob. Powstał on z szybowca Gl03 
Twin II  w wyniku zastosowania zupełnie nowego płata 
wzorowanego na płacie TNT firmy Dornier. Skrzydło szy
bowca G103 Twin I I I  ma obrys potrójnego trapez.u i spe
cjalnie dobrany skos krawędzi natarcia. Jego profil, Epplera, 
został zmodyfikowany w celu podwyższenia osiągów i 
zmniejszenia wrażliwości na zanieczyszczenie powierzchni 
płata przez przyklejone owady i na deszcz. Rozpiętość szy
bowca Twin I I I  została zwiększona, w porównaniu z Twin 
I I, o 0,5 m, a jego doskonałość wzrosła z 36 do 38. Kształt 
końcowych części płata zapewnia dobre właściwości przy 
przeciągnięciu nie pogarszając równocześnie zachowania 
się szybowca w zakresie większych prędkości lotu. Poza 
tym zwiększono klapy hamulcowe i lotki, te ostatnie, aby 
zwiększyć zwrotność szybowca w locie termicznym. W kon
strukcji płata zastosowano laminaty zbrojone włóknem 
węglowym (pasy dźwigara) i kevlarem (lotki). 

Pozostałe zmiany to: zwiększenie komfortu kabiny, m.in. 
przez udoskonalenie wentylacj i kabiny, oprofilowanie osa
dzenia kół w kadłubie i dodatkowe wzierniki do kontrol i  
elementów układu sterowania. 

Przewiduje się zastosowanie szybowca G 103 Twin III 
również do akrobacji, lecz decyzję w tej sprawie będzie 
można podjąć dopiero po zakończeniu jego prób. 

Dane techniczne 

Rozpiętość 
Długość 
Wysokość 
Powierzchnia nośna 
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18,00 m 
8,18 m 
1,55 m 

17,50 m2 

Powierzchnia nośna 
Masa własna 
Masa startowa 

normalna 
maksymalna 

Prędkość maks. 
Prędkość podchodzenia 
Pułap praktyczny 
Zasięg maks. 

-Wydłużenie 
Masa własna 
Udźwig 
Masa w locie maks. 
Prędkość ma-ks. 
Prędkość przeciągnięcia 

z dwiema osobami 
z jedną osobą 

Doskonałość maks. 
przy 

Opadanie min. 
przy 

PROTOTYPY 

42,20 
9820 

14 300 
1 7  800 

Ma = 2,2 
290 

20 ooo 
2200 

18,50 
368 
232 
600 
250 

73 
63 
38 

109 
0,64 

73 

1n2 

kg 

kg 
I-o· '"' 

km/h 
rn 
km 

W.K. 

kg 
kg 
kg 
km/h 

km/h 
km/h 

km/h 
m/s 
km/h 

W.K. 
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cd. ze s. JO 
gdzie : 

A" = JJA-,. · A '  
TJ" = Pl:n • R' 

(20) 

( 2 1 )  

a następnie, biorąc pod uwagę zależność ( 16) , obliczyć P1<0 :  
Pl,o = A" --j- B" (22) 

Tak znaleziona wartość Pl<'o dla zadanych obrotów może 
nieco różnić się od uzyskanej z pomiaru na ziemi, co 
będzie wymagało korekty współczynnika a1 (we wzorze (9) . 

Po wykonaniu opisanych dzialai, otrzymuje s ię charak
terystykę ciśnieniową s i lnika zabudowanego na samolocie, 
odpowiadającą warunkom lotu. 

. Rezultatem wszystkich opisanych dziala11 jest wykres 
na rys. 6 (część lewa) , na którym oznaczono maks. war
tości mocy osiągane przez silnik przy pełnym otwarciu 
przepustnicy na poziomie morza (punkt 1 ) .  Punkty te okre
ślają jednocześnie warto�ć mocy na poziomie O m A W 
na charakterystyce wysokościowej, d latego tak ważne j est 
i ch określenie mtwet wtedy, gdy leżą poza dopuszczalnym 
zakresem parametrów startowych silnika. 

Charakterystyka wysokościowa 
Wartości mocy odpowiadające pełnemu otwarciu prze

pustnicy, określone w sposób opisany powyżej, są punk
tem wyjścia przy opracowaniu charakterystyki wysokościo
wej . Przebieg zależności mocy od wysokości może być 
oczywiście określony na hamowni, ale pomiar bezpośredni 
wymaga dość ko;;ztownego jej wyposażenia - jest koniecz
ne zapewnienie odpowiedniego, obniżonego ciśnienia za
równo w układzie dolotowym, jak i za rurą wydechową 
siln ika. Ze względów technicznych stosuje się zatem naj
częściej pomiary przy obniżonym ciśnieniu tylko w ukła
dzie dolotowym, zaś wpływ zmniejszonego ciśnienia na 
wydechu uwzględnia się obliczeniowo. 

Charakterystykę wysokościowa typowego silnika można 
jednak (z dużą dokładnością) Ókreślić całkowicie oblicze
niowo. W l iteraturze są podawane różne, na ogól bardzo 
zbliżone, wzory 'do obliczenia charakterystyki wysokościo
wej silnika - zależności mocy od wysokości (w AW) , dla 
stałych obrotów i stałego o twarcia przepustnicy. 

W [2] i [3] można znaleźć identyczny (poza sposobem 
zapisu) wzór : 

(23) 

N 

l</1 Hoc 
lub 

gdzie :  

A = l , 1 1  Pil -. j �7:-:;--·- 0 , 1 1  
Po V 1 11 

(24) 

zaś w [ l ]  podao założenie, że na wysokości 19 OOO ft 
(5791,2 m) moc silnika jest równa połowie mocy na wyso
kości O m, przy czym zmiana j est liniowa w stosunku do 
gęstości względnej, co odpowiada zależności : 

Nu = N0 ( 1 , 1 1 3 9 1  :. 
- 0, 1 1 391 ) (25) 

Wzory te dają n ieco różniące się przebiegi zmian war
tości wraz ze wzrostem wysokości. Różnice względne wy
noszą 1 ,25°/o na wysokości 1 000 m, 2,590/o na 2000 m oraz 
5,550/o1 na wysokości 4000 m, przy czym większy spadek 
mocy daje wzór wg '[2] i (3] .  0,-tateczną weryfikacją przy
jętej charakterystyki silnika (chodzi wszak o redukcję 
wyników pomiarów w locie) będzie praktyka. Jeżeli dla 
przyjętej charakterys�yki wysrJkościowej silnika wystąpi 
zjawisko „przesuwania się" biegunowych samolotu, jest 
niezbędne wprowadzenie odpowiedniej korekty linii spad
ku mocy na charakterystyce wysokościowej silnika używa
nej do tej redukc:ii danych . Taka korekta jest usprawied
l iwiona faktem, że chodzi tu o dobór pewnej charaktery
rystyki przybliżającej tylko rzeczywistość i używanej wy
łącznie do  obliczenia osiągów. 

W praktyce zgodno,ść z pomiarami w locie wykazał wzM 
(25) , dlatego w dalszych rozważaniach posłużono się nim 
do określenia charakterystyki wysokościowej. Jak wynika 
z budowy wzoru (25), l inie przedstawiające moc przy sta
łych obrotach są l iniami prostymi na wykresie, w którym 
na osi poziomej znajduje się podzi ałka liniowa względem 
gęstości względnej (rys. 6, część prawa) . 

Wykres taki jest łatwy do narysowania (jeżeli do celów 
praktycznych trzeba go narysować), ale, co ważniejsze, 
służy do i lustracj i metody określania mocy silnika przy 
niepełnym otwarciu przepustnicy. Ze wzgledu na nierów
nomierną podziałkę wysokości byłby jednak nieco niewy
godny w praktycznym korzystaniu. Z kolei wvkres o rów
nomiernej podziałce wysokości jest trudniefszy do spo
rządzenia, ponadto nie nadaje się do określania mocy przy 
n iepełnych otwarciach przepustnicy. Niekiedy (w bardzo 
uproszczonych wykre;,;ach) można spotkać „charakterystyki 
wysokościowe" silnik;:,., przedstawione l iniami prostymi na 
wykresie, którego pozioma oś ma równomierną podziałkę 
wysokości .  Takie ·wykresy nie nadają się niestety cło prak
tycznego wykorzystania przy redukcji osiągów. Charaktery-

3 2 

kW 
[x)()+---·--+-- ---+----+----+--;>1-::....i,;.....p;cz;n;�c-i--_.,,._c--4 

I 

I 
500 

200 +---- I-+- - ..,___..,__ ___ _,__ __ 

Pk rrm Hą ,f,O 
lub kPa 

(J_ ) 0,8 

\ S'o B 

0.7 
0.5 (ą ) Gęs fośc w:rqlf(ina fa 

D,6 

Rys. 6. c11arakterystyka ciśni,rniowa i wysokościowa silnika z ograniczeniem Pk max• Sposób określania mocy silnika dla 
II > O i niepełnego otwarcia przepustnicy: 1 - ograniczenie maks. ciśnienia ładowania, 2 - osiągalne cisnienie ładowania w funk
cji wysokośei, 3 - zmiana mocy z wysokością przy stałych obrotach i tiśnieniu ładowania 
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styka wysokościowa, przedstawiona na rys. 6 (część pra
wa), musi zawierać także linie maks. osiągalnego ciśnie
nia ładowania. Dn znalezienia położenia tych linii są po
trzebne wy niki pomiarów ciśnienia ładowania w funkcj i 
wysokości dla pełnego otwarcia przepustnicy przy stałych 
obrotach. 

Pomiary te oraz sposób ich opracowania omówiono przy 
0kazji ustalania położenia l ini i  p,, ma .x na charakterystyce 
ciśnieniowej . Skoro więc są znane współczynniki A' i B', 
to po obliczeniu ze wzoru (9) wartości PkO dla zadanych 
obrotów, po odpowiednim przekształceniu wzoru (15)  moż
na obliczyć gęstuść względną, dla której j est możliwe 

uzyskanie zadanego P1c, oznaczoną (; J' 
(_!!_)' = ( Pk,JI - B') · --\- (26) 

Po Pko A 
a ze wzoru ( 1 8) - także wysokość H', której odpowiada ta 
gęstość względna. 

W ten sposób określa się położenie punktu odpowiada
jącego zadanej wartości Pk na wykresie charakterystyki 
wysokościowej. Po wykonaniu obliczeń dla  całej siatki 
obrotów i ciśnień ładowania m:::>żna uzyskać (jeżeli potrze
ba) wykres charakterystyki wysokościowej silnika poka
zany na 1',VS. 6 (strona prawa) . 

Moc silnika p rzy niepełnym otwarciu przepustnicy 

W praktyce często bywa potrzebne określenie mocy sil
nika dla zadanych nastawów (nz , P1<,) na wysokości po
średniej między poziomem morza a wysokością pełnego 
otwarcia przept15tnicy d la zadanych nastawów (oznaczo
nej H2 ) .  Zadanie to jest typowe dla zagadnień redukcj i 
osiągów. Wymaga ono znajomości zarówno charakterystyki  
ciśnieniowej, jak i wysokościowej silnika i można je  roz
wiązać w następujący sposób : 

• Z wykresu charakterystyki c iśnieniowej (czyli oblicze
niowo - 2.e wzoru (6) określić dla d anych nastawów moc 
NaA na wysokości O m A W (r_vs. (i, punkt A). 

• Na wykresie charak1.e1·ystyki wysokościowej znaleźć 
punkt B odpowiadający tym samym nastawom silnika (czyii 

określić (_!!_ ) i NHCJ dla tego punktu) . Odpowiada temu 
P o  B 

obliczenie ze wzoru (!)) wartości Pico dla zadanych obrotów, 
następnie ze wzoru (26) gęstości względnej dla zadanej 

wartości PkH, cz�,Ji (!!_) . Następnie ze wzoru (9) należy 
Po B 

określić p,,o max odpowiadające pełnemu otwarciu przepu 
stnicy na poziomie O m (punkt C") oraz ze wzoru (6) -
moc odpowiadającą tym parametrom (punkt C) . Wstawia
jąc do wzoru (25) otrzymaną wartość mocy jako N0 oraz 

gęstość względną (_!__ )  obliczoną powyżej, obliczyć moc 
Pu B 

Nna. 

• Obliczyć gęstość względną ( _!!_) odpowiadającą za -
Po z 

ctanej wysokości Hz i łącząc punkt A' odpowiadający mocy 
na wysokości O m dla zadanych nastawów z punktem B 
l inią prostą, znaleźć punkt D odpowiadający poszukiwanej 
mocy dla niepełnego otwarcia przepustnicy. (Uwaga : t,1 
konstrukcja może być wykonana tylko na wykresie, któ
rego część wysokościowa ma podziałkę l in iową w stosun
ku do gęstości względnej) .  Obliczeniowo odpowiada to  
określeniu Nz ze wzoru : 

1 - (_!__ ) Po z 
Nz = N0.4 + (NuJJ- N0_.1 ) • -- - -

1 - ( f!_) Po B 

(27) 

Do powyższej metody warto dodać parę uwag prak
tycznych nt. jej zastosowania : 

• Dla przypadku, gdy w danych pojawi się (z jakich
kolwiek powodów) wartość P1,H większa od Pko dla tych 
obrotów, należy przewidzieć w programie sposób dalszego 
rozwiązywania zadaniH, aby nie pojawiły się wyniki nie 
mające sensu fizycznego. 

• Dla przypadku, gdy punkt B leży na wysokości O m, 
v.rzór nie nadaje się do zastosowania (dzielenie przez zero) , 
trzeba przewidzieć inny a lgorytm liczenia mocy. 

• Należy przewidzieć prz,vpadek, gdy podana wartość 
wysokości Hz będzie taka, że punkt D znajdzie się na 
prawo od punktu B. Wtedy i stnieją dwa schematy postę·· 
powania : 

- Jeżeli dane pochodzą z pomiarów w locie, to należy 
l iczyć się z sytuacją, że powiększenie wysokości, na której 
jest osiągalne zadane ciśnienie ładowania, jest wynikiem 
zmian np. układu wlotowego powietrza albo usunięcia 
filtra i podane dane Sil prawdziwe, czyli silnik jest lepszy 
niż zakładano. Wtedy należy obliczyć moc z tego samego 
wzoru (19) ,  traktując punkt D j ako leżący na prostej AB, 
na prawo od punktu B, Sytuacja t"lka często występuje 
podczas pomiarów w locie przy temp. n iższej od temp. 
w AW ; 

- Jeżeli dane pochodzą z zadania np. o wznoszeniu sa
molotu przy stałym ciśnieniu ładowania, to algorytm obli
czenia mocy powinien wykazać, że na podanej wysokości 
nie można uzyskać zadanego ciśnienia ładowania i należy 
obliczać moc d la zadanych obrotów i pełnego otwarcia  
przepustnicy, czyli wg linii BE (albo wg innego algorytmu, 
wynikającego z warunków zadania) .  

Literaturę do cz. lll i 11/ zamieścimy w cz. IV artykułu. 
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ZUSAMMENFASSUNGEN 

Es wird die Methodc zur Bestimmung 
der Charakteristik der Molorleistung in! 
A bhangigkeit  von der Drehzahl und dem 
Ladecl ruck, der Hohencharakterislik sowie 
bei nicht voll geoffneter Drosselklappe 
crurtcrt. 

<f>-16 UAC. Y ocnoo 3Toro pcwemrn nern11 noob1 
noKTpHHbl IleHTaroua - HaH6once JłRTCpCCHblMH C'IH• 
Ta1orcH MHoroueneebte caMoneTbl cnoco6HbIC cooep
wa Tb aTaKU nocne npopbma. 

BeuTHJ1RTOPHL1e B03/IYWHhlC 01111Tbl (I). TJIHA, T. 
43, 1 988 r., N2 $, c. 6 GOHSKJ P . :  Konzeptions\\'ech�cl am amc

rik:mischcn Kam pff eld-Un ter stil tzungsflug
zcug. TLiA, XLIII J i l rg . ,  J9R8, H. 5, S .  -1 

Die amerikanische Lu ftwaf fe ( USAF) hat 
vor, aur das Kampffcld-UnterstUtzungsf!ug
zcug Fairch1ld-Republic A-IO Thunderbolt 
l i  zu Gunstcn der modifizi erlen Version 
des U l>erschall -Jagdbombers General Dyna
mies F-lij  CAS zu verzichten. Dieser Enl
scilluss blc ibt im Zusammenhan!'.( mil der 
ncuen Doklrin des PEcnt,1gon. nach der ein 
gro,scs Gewic l 1t aur Mehrau fg,abcn-Flug-• 
:ceuge. die i!1re Angri l re nach dem Durch
clringen ausfllhrcn konncn. geJegt wircl. 

Ventilator-Luftschra ubcn ( l ) .  TLi/\, X L I I I  
J IHg. , 198.!l, 1- 1 .  5 ,  S .  6 

Es wircl e inc neue Enlwicklungsrichtun;;: 
der Flugzcuganlriebe, ni.imlich die Venlila
tor-Luftsc i l raubcn. vorgestelll. sowie ihre 
Eigenschaflen und Vortcilc bcsc!Hiebcn. 

KAHDYMOWICZ /\ . :  J\na lysc der Flug
l eist , 1 111-:sv. crlc  c i ncs l . u fl schrau hcnflui;zcu
gcs. Tc i l  I l i .  Charakt.er i st.ik d es Antrieb-
5afzcs. TLi /\ , XLJ I I  J h rg . . IU88, H. 5, S. 8 
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!'1'1 1\LAK E . :  Flugzcugprototypen in dcm 3-
•jiihrigen Entwicklungsplan der polnischen 
l .uftwaffe 193H·19J6. TLiA, XLIII Jhrg., 
1 988, H. 5, S. 22 

Es wird der l>isher unbekannte Ent-
wicklungsplan der polnischen Luftwaffe in 
den Jahren 19JJ..,..1936 dm·gestellt, infolge 
dessen die Flugzeuge PZL.23 Karaś. PZL.37 
Łoś und PZL.38 Wilk e n lstanden sind. 
Sie wa rcn ais die G rundausrtistung der 
polnischen Luftwaffe rur die Jahre 1936..;.: 
-'- 19:19 vorgesehcn. 

CO�EP)KAHlUI 

rYPCKJ.i Il.: HlMCHettnc KOHaenmtH aMcpuKaucKoro 
CaM0JleTa�mTYJ)M0BMKa llJlR co.neHCTBHJI Ha none 6oR. 
TnHA, T. 43, 1988 r. .  No 5, c. 4 

AMCpH,aRCKHc 6oc;11110-80JJlYWHbtC Cnns1 (USAF) 
Jł3MCpCHbl 0TK3J3TbCR OT C31\10JICT3 - UJTypMOBJH.-:3 
<J>cii:pąaHnbn-Pnna6mn( A- IO TaH.nep6onT 11 u ncpclnu 
mt MOn.Hclmunp0BaHHbTH: napuanT CBCpX38YKOBOro 
ucrpe6n rcnR-6oM6apnnpouu.lHKa Ll.>Keuepan .lla Hual\.11,1-:c 

Oaucano llOBOC nanpaeneHMC paJBHTUH 3BH3UHOH
JlblX CHJ108blX YCT3HOBOK - BCHTHJłJITOpHbJC DHHTbT, 
lł3J1ara10TCSI' HX nocTOHHCTB3 H HCJ];0CTanrn: . 

KAP)lhIMOBl.Pł A.: AnanHJ peJynLTaTOB HJMepc11H� 
JieTHbJX xapaKTepHCTHK BHHTOBoro caMonera. 'łacTb 
I l i  - XapaKTCPHCTHKa cnnoeoii ycranoaKH. TJCttA, 
T. 43, )988 r., :N'2 5, C. 8 

OnHCbIB3CTCJI. MCT0.Q: onpe.nenemur M0lUH0CTH nopw-
11eooro .D.BHraTensr npli Ja.naHHblX o6opoTax H .n,aone,-nu:1 
HaDJlyoa, BblCOTH0H xapaKTepHCTHKH a T3K>KC M0lUII0CTH 
npH HCa0nH0M 0TKpblTHH .npoccen.R. 

MAnRK E.: TlpoTOTHDbl CaM0JJCT0B B TpCXJJCTHCM nna-
11e paJBHTHR OOJlbCKOH aBHa!IHH 1936 + 1939. TnttA, 
T. 43, 1 988 r. , N• 5, c. 22 

TTpellCTannen HC HJBCCTHbTłi .D.0HbIHC nnan paJBUTHH 
IT0JlbCK0i-t 3BH3UHH n 1 936+ 1939 r., B peJyJJhTaTC KOTO
poro 6blJHł C0JD.allbl C3M0J1CTbl Il3JJ .23 Kapach, 
ITJn .37 n oes II IT3Jl .38 BHJlbK. 3rn caMOJIOTbl npCJlY
CMaTpHeamfCb KaK 0CJ-T0BH3R TCXl-llU{a nonhCK0ił B0CH• 
HOii aBlfllUHlf 11a 1 936.;. 1939 r .  
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Z DZIEJÓW POLSKIEJ TECHNIKI LOTNICZEJ 

Prototypy 
polskiego 

samolotów w trzylet·n im 
lotn ictwa 1933  : 1936  

plan ie • 
rozwoJu 

Wyprodukow.:inie na początku lat trzydziestych przez 
polski przemysł lotniczy pien,1, szych ser i i  samolotów ro-
dzimej konstrukcj i (lacznikowego PZL Ł2, myśl iwskiego 
PWS - 1 0, towarzysz.acego ·R-X l I I  i przyst<)pienie do produk
cj i samolotów my.-;l iwskich PZL P,7) stało się jednym 
z czynnikow, które przyczyniły się do opracowania w tym 
czasie programu budowy samolotów bojowych · nowej gene
racj i .  

Tworzony przy wydatnym udziale szefa Departamentu 
Aeronautyki MSWojsk. płk .  Ludomiła Rayskiego program 
bu dowy nowych samolotów wojskowyt:h powstał ostatecz
nie w l istopadzie 1 932 r. i został włączony do zatwierdzo
nego przez naczelne władze wojskowe trzyletniego planu 
rozwoju i modernizacj i  lotnictwa, obowiązującego od 1 .IV. 
1933 r .  do 1 . JV.1936 r.  Oznaczało to, że równolegle z pra
cami nad podniesieniem l iczebności eskadr miały być pro
wadzone prace projektowe na·d nowymi typami samolo
tów. Podjęte jesien ią 1 932 r. przez wiceministrów Spraw 
Wojskowych gen. Kazimierza Fabrycego i gen. Felicjana 
Składkowskiego oraz Szefa Sztabu Głównego gen. Januszą 
Gąsiorowskiego decyzje w sprawie przygotowania nowego 
sprzętu nakazywały opracowanie : 

- samolotu l iniowego (rozpoznawczo-bombowego) o cał
kowicie metalowej konstrukcji i dużej prędkości, 

- samolotu bombowego średniej nośności, 
- samolotu myśliwskiego (ewentualnie wieloosobowego, 

dwusilnikowego) o silnym uzbrojeniu (w działka) . 
Konieczność budowy nowego samolotu l iniowego n ie bu-

dziła wątpliwości (używane wówczas Potezy XXV i Bre
guety XIX stawały się przestarzale), a zamysł nada_nia 
mu całkowicie metalowej konstrukcji i dużej prędkości 
był poważnym krokiem ku nowoczesności, wynikającym 
z tendencji  L. Rayskiego do stosowania metalowych sa
molotów bojowych. Wprawdzie w 1932 r.  przeprowadzono 
próby prototypu samolotu l iniowego PWS-19, którego wła
ściwości w locie zostały ocenione jako  bardzo dobre, jednak
że wobec decyzj i wprowadzenia do użycia samolotów meta
lowych, u?nano za konieczne zamówienie projektu w wy
twórni PZL, jedynej mogącej podjąć się budowy samolotu 
o takiej konstrukcj i .  Wynikiem tego było zamówienie pro
jektu i prototypu samolotu PZL.23 Karaś. Oznacza to, że 
władze wojskowe ,i uż w 1 932 r. przy,ięły koncepcję wy
posażenia naszego lotnictwa w jak najnowocześniejsze sa
moloty. Zlecenie budowy · nowego samolotti rozpozhawczo
-bombowego, przy jednoczesnym jednak braku zamówienia 
na opracowanie samolotu rezerwowego na wypadek fia:

ska samolotu l in iowego nowego typu, • informuje także 
o dość ograniczonych możliwo�ciach budżetowych, zwła
szcza, że były to lata kryzysu gospodarczego. 

Ograniczenia . finansowe dały o sobie znać nie tylko w 
wypadku samolotu l iniowego .nowego typu, lecz również 
i w wypadku dwóch pozostałych, wprowadzonych do Pla
nu samolotów; ciężkiego myśliwca oraz bombowca. Także 
i te konstrukcje miały powstać bez budowanych równo
legle samolotów rezerwowych tego samego rodzaju .  

Konieczność budowy samolotu bombowego następująco 
uzr1s::idniał Departament Aeronautyki w opracowaniu 
z 1 1  października 1 932 r . :· ,,Posiadamy plat(owiec) 
bomb(owy) Fokker, którego za !etą jest nadzwyczaj n iska 
cena, prawie, że zupełna pewność lotu (3 s ilniki), nydzwy
czaj wielka wydajność na posiadaną s ilę silników, prze 
staje być płatowcem nowoczesnym" . . 

Uzasadnienie budowy ciężkiego myśliwca nic było już 
takie proste. Jak wiadomo, polskie lotnictwo nie m iało 
wówczas samolotów tego typu, nie można więc było· uza
sadnić konieczności budowy ciężkiego myśliwca tylko tym: 
że aktualnie używane samoloty stały s ię przestarzale. Jak 
wynika z opracowania Departamentu Aeronautyki, propo
zycja przygotowan ia  ciężk iego myśliwca (pościgowca) •była 
podyktowana tym, że wg ocen . kierownictwa aeronauty)<i 
polskie s i ły puwict.rzne (pomimo perspektywy wejścia :nn 
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uzbrojenie jednego z naj lepszych ówcześnie  myśl iwców 
świata - PZL P.7), nie miały odpowiednich samolotów 
do walki z !:'i lnie uzbrojonymi samolotami bombowymi. 
Dlatego uznano za konieczne skonstruowanie wielomiej
scowego samolotu·· myśliwskiegu, uzbrojonego w działka 
(większa �iła rażenia, na większym dystansie), zdolnego 
do działal'l w warunkach zarówno dziennych, jak i noc
nych . Podjęcie prac . nad skonstruowaniem pościgowca nie 
oznaczałoby próby zastąpienia lekkiego (klasycznego) sa 
molotu myśliwskiego ciężko uzbrojonym samolotem . po
i;cigowym. 

O ile zbudowanie nowego samolotu liniowego mogło 
spowodować znaczne nawet unowocześnienie jednego z ro
dzajów polskich sil powietrznych, to jednak nie wywoła
łoby to zmiany dotychczasowego statusu lotnictwa, będą
cego, .jak wiadomo, v-; Polsce przede wszystkim bronią 
pomocniczą, współpracującą z armią lądową. Tymczasem 
skonstruowanie silnie. uzbrojonego pościgowca oraz nowo
czesnego bombowca dawało szansę na wystawienie dwóch, 
praktycznie .nie istniejących w polskim lotnictwie, forma
cj i :  pościgowej i bombowej, . z zasady przeznaczonych do 
prowadzenia waiki niezależnie od wojsk naziemnych. In
nymi słowy, przez zamówienie samolotu pościgowego 
i bombowego można było osiągnąć n ie tylko podstawy do 
daleko idącej modernizacji lotnictwa, lecz również do prze
kształcenia go- z pomocniczego w częściowo choćby samo
dzielny rodzaj sil zbrojnych. 

Warte podkreślenia jest także i to, że postanowienia 
planu trzyletniego w praktyce miały wykraczać poza ter-· 
min zakończenia planu, to jest 1 .IV.1936 r .  Od początku 
było przecież wiadomo, że w latach 1 933-;-1 936 można tyl
ko opracować przewidziane programem rozbudowy pro
totypy samolotów: l in iowego, . pościgowego i bombowego. 
Uruchomienie zaś ich seryjnej produkcji i wprowadzenie 
do eskadr nastąpi po zakończeniu roku budżetowego 1933/ 
/1 936. Tak więc powzięte w ko11cu 1932 r .  decyzje warun
kowały stan .polskich sił 'powietrznych z 0·-i--8-letnim wy
przedzeniem. Podjęte po 1936 r. działania mogły wiele 
zmienić w uzbr.ojeniu lotnictw.1, w praktyce okazało si•� 
jednak, że obrany ,,.,. 1 932 r. kierunek rozwoju s i l  po
wietrznych w Polsce obowiązywał w niemałej części  aż do 
1939 r .  

O niedostatecznej s i l e  polskiego lotnictwa w 1939 r .  za
decydowało m. in .  n iepełne wykonanie zamierzeń z jesieni 
1 932 r. Inna sprawa, że nawet najdoskonalsze wykonanie 
polskich planów wojennych nie zwiększyłoby szans Polski 
w 1939 r .  ·Przewaga wrogów, będąca konsekwencją niepo
równywalnie większego potencjału gospodarczego i ludno
ściowego, była zbyt przytłaczająca . 

Osiągnięte w latach 1933-;-1935 wyniki tworzenia nowych 
konstr�kcj i samolotowych były następujące : 

Najistotnicj�zym sukce:;em byio doprowadzenie samolotu 
l iniowego nowej generacj i PZL.23 Karaś do stadium, w któ -

ll ys.- I. Pi.!rwszy prototyp sa rnoiotu rozpoznawczo-bombarduj;:iccgo 
PZ,L.2:i Kar„ś oblat.a-ny w 1n4 r. 
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rym można było podjąć jego seryjną produkcję. Dżięki te
mu pojawiła się możliwo�ć w miarę szybkiego wyelimino
wania z l ini i  bardzo juk przestarzałych Potezów i Bre-
guetów. . . . . 

Bardzo dobre rezuliaty osiągni'i;to także podczas prac 
nad samolotem bombowym. Realiwwano nie jedną. lecz 
dwie konstrukcje: PZL.30 żubr i PZL.37 Łoś. Samoloty 

Rys. 2. Pierwszy prototyp samolotu bombowego PZL.37 Łoś obla
t.,ny w grudniu rn:l6 r. 

te nie byly jednak alternatywnymi względem siebie sa
molotami bojow.vmi, choć zapewne istniała pomiędzy nimi 
pewna konkurencja. Otóż od samego początku było wia
domo, że PZL.30 nie będzie mógł spełnić wszystkich wy
mogów dowództwa lotnictwa, jakie stawiano przyszłemu 
bombowcowi (zbyt mała prędkość, konstrukcja drewniano
-sta lowa, silniki nie krajowej produkcji) , Było to, jak wia7 
domo, konsekwencją przejęcia niedokończonego prototypu 
od lotnictwa cywilnego, które w znacznym stopniu sfi
nansowało budowę samolotu.  

Przy końcu planu trzyletniego prototyp PZL.30 był go
towy, nie było jednak odpowiednich silników. C hęć po
prawienia osiągów bombowca spowodowała, że postano
wiono przebudować samolot, wyposażając go w krajowej 
produkcji silniki o większej mocy. 

W marcu 1 936 r. budowa prototypu PZL.37 Łoś była 
już rozpoczęta. Tempo rozwojowe tego awangardowego 
samolotu było imponujące, w wyniku czego PZL.30 Żubr, 
którego budowę rozpoczęto ok. dwa Jata wcześniej, nie
wiele tylko wyprzedzał znacznie doskonalszego Łosia. 

W porównaniu z Karasiem, żubrem i Losiem, stopie11 
zaawansowania prac przy trzecim samolocie (którego bu
dowę postanowiono zrealizować w trakcie planu) , ciężkim 
pościgowcu, by! wyraźnie mniejszy. Samolot ten, o�na
czony PZL.38 Wilk, w chwili zakończenia planu znaJdo
wał się jeszcze na etapie tworzenia projektu konstruk
cyjnego. ::---:; iemnicj Wilk, w porównaniu z przygotowywa
nymi ówcześnie za ;1;ranicą ciężkimi samolotami myśliw
skimi Potez 63 . czy Messerschmitt 1 1 0, zapowiadał się bar
dzo korzystnie. Jego obliczeniowa prędkość i projektowane 
uzbrojenie były zbliżone do samolotów konkurencyjnych, 
natomiast masa i wymiary miały być znacznie mniejsze. 
Można przypuszczać, iż w razie udanej , szybkiej realizacji 
Wilk byłby nie mniejszą rewelacją niż ongiś myśl iwce 
z „polskim piatem". 

Powód opó:ź.nienia prac - w stosunku do pierwotnych 
zaloże1i. planu - był dość oczywisty .  Otóż wypracowanie 
koncepcji samolotu stało się moż!fwe dopiero po wybra
niu do niego odpowiedniego silnika . Było to jednak bar
dzo trudne, jako że produkowane w kraju solidne, lecz 
już nienowoczesne si lniki Bri;;,tol z pewnością nie by'ły 
udpowiednie dla Wilka. Za granicą także nie było odpo
,viednich silników. Pozostawała zatem budowa silnika w 
kraju. Koncepcja silnika dla Wilka pojawiła się ok. 1 934 r .  
Był  to, jak wiadomo, silnik PZL Foka . Nie mogło stać 
się to sygnałem do natychmiastowego podjęcia prac przy 
ciężkim myśliwcu. Było przecież wiadome, że opracowa
nie silnika trwa z reguły znacznie dłużej niż przygoto
wanie nowego samolotu . Tym samym projektowanie po
ścigowca musiało być - w stosunku do prac przy Foce 
- odpowiednio opóżnionc. W rezultacie opracowanie sa
molotu PZL.38 Wilk rozpoczęto dopiero w 1935 r. Praw
dopodobnie dlatego wiosną 1 036 r_. budowa Wilka nie 
mogla by6 tak zaawansowana jak budowa innych, reali
zowanych w trakcie planu samolotów bojowych. 

Samoloty PZL.23 Karaś, PZL.30 Żubr, PZL.37 Łoś oraz 
PZL.38 Wilk nie były jedynymi konstrukcjami przygoto
wywanymi przez polski przemysł lotniczy w latach 1933--;-
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-;- 1 936. Prowadzone były również prace nad nowym samo
lotem towarzyszącym (RWD-14 Czapla) oraz lekkim. ma
łym, o konstrukcji mieszanej myśl i,vcem oznaczo1_1ym pr!
czątkowo PZL.39 (LWS�l ) .  Ob::i samoloty by ły  nww,1t.p l 1-
wie bardzo potrzebne. Czapia miała zastc1pić przestarza
łego Lublina R-XIH, zaś PZL.39 (LWS--1) i PZL.38 Wtlk 
miały być następcami samolotów myśliwskich PZL P-1 1 .  

Przedstawione pokrótce fakty pozwalają na sformułowa
nie tezy, że real izowany w latach 1933-:-- 1936 program bu
dowy samolotów był logiczny, dobrze uzasadniony przy
szłymi potrzebami polskich sil powietrznych, dający per
spektywę dalszego, pomyślnego ich rozwoju.  Właśnie '"'. 
trakcie trzyletniego planu zaczęto tworzyć i w niemałeJ 
części utworzono, podstawę do planowanej genera lnej roz
budowy i dalszej modernizacji  pulskiego lotnictwa woJ
skowego. Plan budowy samolotów nowej generacji miał 
jednak słabe punkty -- budow.:; pościgowca PZL.38 Wilk, 
gdy przewidziany dlai1 silnik (PZL i'oka) nil'. by! jeszcze 
gotowy, oraz lekkiego klasycznego myś liwca PZL.39, do 
którego przewidywano zastosowanie tego samego silnika . 
W razie niepowodzenia z nowo budowanym silnikiem 
mogło dojść do przejściowego za łamania programu budo
wy myśliwców nowej generacji .  Ryzyko takie jednak pod
jęto. W razie niepowodzenia można było rozpatrywać moż
liwość zakupu odpowiednich silników za granicą oraz 
uzyskanie l icencji .  

Przy końcu pLrnu trzyletniego nic jednak nie zapowia
dało porażki, do jakiej doszło w nast�pnym okresie w 
związku z budową nowych samolotów myśliwskich . ów
czesna dobra praca polskiego przemysłu lotniczego i jego 
osiągnięcia uzasadniały oczekiwania, iż  polskie lotnictwo 
utrzyma wysoką pozycję, jaką zdobyło dzięki myśliwcom 
z „polskim płatem". Zarówno bowiem Łoś, jak i Wilk za
powiadały się rewelacyjnie. Były to konstrukcje, których 
wykonania jeszcze parę lat wcześniej polski przemysł 
lotniczy n ie mógłby się podjąć. Również PZL.23 Karaś, 
wprawdzie nie tak zaawansowany technicznie jak PZL.37 
i PZL.38 (co jest zrozumiałe, bowiem jego opracowywanie 
rozpoczęto znacznie wcześniej) dobrze świadczył o pol 
skim przemyśle. Jego zaś ewentualne szybkie wprowadze
nie do jednostek spowodowałoby, że na uzbrojeniu poja
wiłby się kolejny, po myśliwcaci1 z „polskim płatem" 
lPZL.P-7 i PZL.P-1 1 )  samolot na światowym poziomie. 

W ten oto sposób, po latach mozolnego dźwigania ocl 
podstaw, polski  przemysł lotniczy stawał s ię cor'az sil
niejszy i coraz bardziej l iczył się w świecie. Zachowane 
dokumenty wykazują, że plany modernizacji  polskiego 
lotnictwa opracowane na najwyższym szczeblu sit zbroj
nych powstały już w 1 932 r ., a nie w 1930 r .  Oznacza to ,  
że ewentualne konstatacje, iż do  objęcia dowodzenia  woj 
skiem przez gen. Edwarda Rydza-śmigłego l otnictwo było 
zaniedbywane, czy wręcz pozostawione samo sobie, po
winny zostać- zrewidowane. 

Rys. 3. Prototyp samolotu PZL.36 Wilk z silnikami Foka zbu<lo
wany w 1938 r. 
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STRESZCZENIE 

GÓRSKI P. : Zmiana koncepcji amerykai1-
sk1ego samołot11 wsparcia pola walki. 
TLiA, I. X L I I l ,  1988, nr 5 ,  s. 4 

Amerykańskie siły powietrzne ( USAF) 
zamierzają zrezygnować z samolotu wspar
cia pola walki Fai rchild-Repu blic A- 10  
Thun_derbolt . H na rzcc-7. zmodyfikowanej 
wersJ1 naddzw1ękowcgo samolotu myśliw
sko-bombowego General Dynamies F-16 
CAS. U podstaw tej decyzji leżą no-
we doktryny Pentagonu -- kładzie si,' 
nacisk na samoloty wielciadaniowe, mogi-l�
ce wykonywać ataki po przeniknięciu na' 
tyły przeciwnika .  

Smigła wentylatorowe ( I ) .  TLiA, t .  XLI I I ,  
1988, nr 5 ,  s .  6 

Przedstawiono nowy kierunek w rozwo
j\1 napędów iotniczycł1 - śmigła wentyla
torow<:, opisano ich cc>chy i zalety. 

KA RDYMOWICZ A. : Analiza wyników po
miarów osią,:ów samolotu śmigłowego. Cz. 
III - Charakterystyka zespołu napędowe
go. TLiA, t. X L I I I ,  1988, nr 5 ,  s. 8 

Opisano metodę_ określenia charakterysty
ki mocy silni ka w zależ ności od obrotów 
i ciśnieni a .  ładowania. charakterystyki wy
sokościowej oraz przy niepełnym otwa rci l l  
przepustnicy. 

MALAK F.. : Prototypy samolotów w trzy
letnim planie rozwoju polskiego lotnictwa 
l !J33+1936. TLiA, t. XLIII ,  1 988, nr  5, s. 22 

Przedstawiono nie znany dotychczas plan 
rozwo_ju polskiego lotnictwa w latach 1933"'
+1936, w wyniku którego powstały samo
loty PZL.23 Karaś, PZ L .37 Łoś i PZL.38 
Wilk. Były one przewidziane jako podsta
wowe wyposażenie polskiego lotnictwa na 
lata 1936+1939. 

CONTENTS 

GÓRSKI P. : Changes in  the conception of 
the American combat support. piane. TLiA. 
vol. XLIII, 1988, No. 5,  p. 4 

The United State Air Forces (USAF) tcnd 
to a bandon their Fairchild- Republic A-IO 
Th,mderbolt II combat support piane · to 
try the modified supersonic fighter and 
bamber General Dynamics F-16 CAS. The 
ciecision reflects new Pentagon doctrines 
giving priority to  multi-role aircraft ca
pable of  effective strike when penetrating. 

Ducted propełłers (I). TLi A ,  vol. XLII T ,  
1988, No. 5,  p .  6 

A new trend -· tl1e c.lueted propellers -
has been presented in the dcvelopment of 
aircraft power plants. Basic aclvantagcs 
llave been discussecl. 

KARDYMOWICZ A . : Analysis of perfor·· 
mance measurement.s for a propeller-driven 
aircraft. Part III - Power plant characteri
stics. TLiA, vol. XLIII ,  Jn88, No. 5, p. 8 

A method has been c\iscussed to establis!1 
the engine power characteristics versus 
RPM and boost pressure. altitude charac
t eristics and those with partly openecl 
throttle. 

MALAK E.: Aircrnft prototypcs in the 
three-year development programme of the 
Polish aviation between 1 933 and 1936. 
TLiA, vol. XLIII, 1988. No. 5, p. 22 

An unknown plan of development in the 
Polish aviation coverin_g 1933+1936 period 
lias been rcvealed which gave way for 
the PZL.23 Karaś, PZL.37 Łoś and PZL.38 
'Nilk aircraft as the basie Polish al r forces 
plan.es for 1936+1939. 
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Vo 
I/z = - -- -----Vo-f- l /'!. ( V1- Vo) 

bdzi c :  
,ii - m�c;owe nat0,żcnic przepływu czynnika, 
V O -- prędkość strumienia czynnika na wlocie urządze

nia napędowego równa prędkości lotu, 
V1 - prędkość czynnika na wylocie urządzeni a  1npę

dowego, 
V i ·- V0 - przyrost prędkości czynnik;:i w urząclz2ni u 

napc;dowym. 
Wnioski z tych wzorów są następuj4ce : chcąc uzyskać 

zwii;:ks„enie ciqgu, t rzeba zwiększyć na tt:żenie przepływu 
czynnika i/lub przyrost prędkości V i - Vo, Sprawnośc; 1): 
jest tym większa, im przyrost prędkości ·v1 -- V O jest 
mniejszy, a 1/: = 1 ,  gdy V; - V O = O. "\1/idać stąd, że duży 
ci:rn przy dużej sprav:ności napędowej otrzymuj e  się przez 
zwiększenie natężenia przc,1lywu przy jak najmniejszym 
przyspieszeniu czynnika w zespole napr;dowym. vV przy
padku śmigieł prowadzi to do zwiększenia ich średnicy. 

Ze względu na skutki kryzysu falowego na łopatach 
średnice śmigieł są ogran iczone, a i ch prędkości obroto
"·c s to�unkowo nieduże: dla średnic 2....;-3 m odpowiednio 
2G00-,- 1 300 obr/min, d la 4+5 m - n oo-:-800 obr/min w 
porównaniu z prędkościami obrotowymi pędni silników 
turbi n0wych rzędu ki lkunastu tysięcy obr'min. Wymag·.1 
to stosowan ia  przekładni mechanicznych (reduktorów) mię-
ctzy wałem turbiny a wałem śmigłowym, Jest to duży 
problem konstrukcyjny, Niezbędne du"i:e przełożenie, znacz
na moc do przeniesienia i wymagana niezawodność po 
woduj,1, że przekładnie są skomplikowane, duże, ciężkie, 
zmniejszają sprawność i zwiększają wymiary silnika, a po
za tym są kosztowne. 

Rys, 10. zespól jak na rys. 7 na hamowni naziemnej silnik 
GE 36 o ciągu 11 100 daN, Jest przewidziany do zabudowy (do 
prób) na samolociP. Boeing 727-100 zamiast lewego silnika turbino
wego JTBD. Następnie przewiduje się zabudowę na MD-80 

Dążenie do zwiększenia sprawności napędu turbinowego, 
a tym samym do zmniejszenia j ednostkowego zużycia pa
l iwa, doprowadziło m.in. do rozwoju silników dwuprzepły-

wowych, przede wszystkim silników o dużych wartościach 
stosunku natę7eó. przepływu *l przeznaczonych do samolotów 
pasażerskich (transportowych) . 

Duże silniki dwuprzepływowe <lo samolotów transporto
wych mają wartości stosunku natężei'i. przepływu od 4 : l  
do 8 : 1  i j ednostkowe zużycie paliwa o d  0,50 d o  0,35 kg/daNl! 
w warunkach startowych. 

*) Stosunek natężenia przer,lywu czynnika przez lrnn:::I zewnętrzny 
do natężenia przepływu przt:;z kanał wewnętrzny ;  w przypadku sil
nika śmigłowego stosunek natężenia przepływu przez śmigło do na
tężenia przepływu przez silnik. 

Piękno starej techniki w fotografi i  

Pod ti:tkim hasłem Polskie Towarzy
�two Histori i  Techniki i redakcja 
Frz:-:glqcfo Tech nicznego ogłaszają kon
kurs fotograficzny. Chcemy zwrócić 
U\',ra;c; społeczeństwa - a szczególnie 
l wórcóv✓ techniki oraz tych, którzy na 
co clzieó. z nią się styka ją w pracy -
na \vartoś:::i h istoryczne, jakie kryją 
się w starych obiektach przemysło
wych i leclmiczn:vch. Są one trwałym 
dowodem rozwoju cywilizacyjnego, 
materialnej kultury tworzonej rękami 
robotnika, technika , inżyniera. 

Oreanizatorzy konkursu zamierza ją 
wykorzystać jego plon i spopularyzo
v.rac': nadesłane prace. Forma prezenta
cj i  i popularyzacji (wydawnict\vo a lbu
mowe. wystawa) będzie zależeć od 
l iczby i poziomu nadesłanych prac. 
Zdjęcia na konkurs bqdą oceniane za
równo za ich walory artystyczne (pod
kreślone specja lnymi technikami) ,  jak 
• dokumentacyjne. Prace powinny 
przedstawiać piękno starych urządzeó, 
maszyn, konstrukcji , budowl i i tp.  

Konkurs będzie odbywał się w 
dwóch grupach: d !a  amatorów (A) 

DO CZYTELNIKÓW 

oraz d l a  profesjonalistów (Z) . Prosimy 
o oznaczenie pril.c pisząc na kopercie 
l iterę A (amator) lub Z (zawodowiec). 

Warunki konkursu 

Można nadsyłać wyłącznie zdjęcia 
dotyczące obiektów znajdujących się 
w Pol sce, dotychczas n iepublikowane, 
ani też nie przesyłane na żaden kon
kurs fotograficzny. 

Zdjęcia o formacie 18 X 24 cm mo
gą być wykonane dowolną techniką 
fotograficzną .  

Jeden autor może nadesłać do 3 
prac (tematów). 

Zdjęcia należy opatrzyć godłem (do
wolną pięciocyfrową liczbą), w nawia·· 
sie podać kolejny numer zdjęcia. Do 
zdjęcia powinna być dołączona „me
tryka" - podstawowe dane o fotogra
fowanym obiekcie (gdzie s ię on znaj
duje, dokładny lub przybliżony rok 
powstan ia, podstawowe informacje 
techniczne) . Należy też podać rok wy
konania zdjęcia (data nie ma wpływu 
na ocenę) . 

R .L. 

Wraz ze zdjęciami - w osobnej, 
zaklejonej kopercie zaopatrzonej tym 
s:imym pięciocyfrowym godłem - na
leży przesłać dane autorskie :  imię, na
zwisko, adres, ew. numer telefonu. 

Nadesłane prace nie będą zwracane. 
Autorowi może być przyznana tylko 

jedna nagroda. 
Fotografie wykorzystywane do pu

blikacji będą honorowane zgodnie z 
obowiązującymi cennikami. 

Ogłoszenie wyników konkursu na
stąpi na lamach Przeglądu Technicz
nego w grudniu 1 988 r. 

Sąd Konkursowy będzie powołany 
przez Prezydium Zarządu PTHT. 
Członkowie Sądu Konkursowego nie 
mogą brać udziału w konkursie. 

Prace konkursowe można przesyłać 
_pod adresem : redakcja Przegląd 11. 
Technicznego Warszawa, skr. pacz. 
1 004 z dopiskiem „Konkurs fotogra
ficzny" i l itery A lub Z. 

Termin nadsyłania prac na konkurs 
upływa 30.09.1988 r. decyduje data 
stempla pocztowego). 

Z przykrością zawindami c1my Czytelni ków, że podwyżki 
cen papieru i usług policro.ficznych zmusiły Wydawnictwo 
SIGMA do podniesienia ceny Techniki Lotnicze} i Astro
nai;,tycznej. Od nr 7 br. zeszyt TLiA kosztować będzie 
200 zł. 

Ivfomy nadzieję, że nasi Czytelnicy okażą zrozumienie 
dla tej , niemiłej i cll o.  nas, decyzj i nadal będą czytać 
'l.'e:chnilcę Lotniczą i A.stronautyczną. 

Redakcja, 



-
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