


PROTOTYPY 

Bromon BR-2000 • USA • 

Dwusilnikowy wielozadaniowy samolot STOL 

Jeszcze w br. ma wykonać pierwszy lot jeden z trzech 
prototypów dwusilnikowego turbośmigłowego samolotu 
BR-2000 firmy Bromon Aircraft Co. (Las Vegas). Koncep
cja tego prostego wielozadaniowego samolotu STOL wy
wodzi się z projektu czterosilnikowego samolotu transpor
towego Ahrens AR-404, do którego jest zewnętrznie po
dobny, ma jednak o ok. 5000 kg większą masę startową. 
Układ górnopłata przyjęto głównie ze względu na maks. 
odległość końców śmigieł od ziemi na przygodnych lą
dowiskach. Przekrój kadłuba ma ok. 7,4 m2, co umożliwia 
pomieszczenie znormalizowanych kontenerów i spaletyzo
wanych ładunków wojskowych. W wersji pasażerskiej nie
ciśnieniowana kabina mieści 46 foteli. Samolot jest zaopa
trzony w ogonową rampę załadunkową. Konstrukcja sa
molotu jest metalowa, jednak analizuje się możliwości 
zastosowania w przyszłości tworzyw zbrojonych. Do napę
du wybrano silniki General Electric CT7-9B o mocy 
1390 kW (1890 KM), odznaczające się dużą niezawodno
ścią i łatwością obsługi. Samolot będzie miał bogate wy
posażenie nawigacyjne i radiowe (na zamówienie: Omega/ 
/VLT i system nawigacji bezwładnościowej), kolorowy ra
dar meteorologiczny i autopilota. 

Poza wersją pasażerską i towarową mają być budowa
ne wersje: transportowa wojskowa, do patrolowania, po
mocy medycznej i służby leśnej. Samolot będzie certyfi
kowany wg FAR 25. Dostawy pierwszych samolotów za
powiedziano na marzec 1989 r. Przewiduje się sprzedaż 
400-;-500 samolotów w samych tylko Stanach Zjednoczo
nych. 

Dane techniczne 

Rozpiętość 
Długość 
Wysokość 

Antonow An-74 • ZSRR • 

Odrzutowy wielozadaniowy samolot STOL 

25,03 m 
23,43 m 
8,41 m 

Pokazany na wystawie paryskiej w 1987 r. samolot 
An-74 jest cywilną wersją taktycznego transportowego sa
molotu STOL An-72 skonstruowanego przez biuro Anto
nowa. An-74 jest przeznaczony do badań zasobów Arktyki 
i Antarktyki, obserwacji ruchu mas lodu i zaopatrywa!li::t 
stacji polarnych. Załoga samolotu składa się z czterech 
osób (An-72 ma załogę dwuosobową): dwóch pilotów, na
wigatora i mechanika pokładowego. Przesuwna ścianka od
dziela kabinę personelu badawczego od pomieszczenia to
warowego. W pomieszczeniu osobowym znajdują się cztery 
podwójne fotele i dwa tapczany, stanowisko badawcze dla 
dw6ch hydrologów oraz kuchenka. Pomieszczenie towaro
we jest zaopatrzone w klapę ogonową do załadunku sa
molotu i do zrzutów spadochronowych oraz w podwieszo
ny przeno�,nik o udźwigu 2500 kg; jest również możliwe 
zamontowa�ie rolkowych przenośników ,podłogowych. Cał
kowicie tyfanowe podwozie samolotu może być zaopatrzo
ne w koła lub płozy. Samolot ma bogate wyposażenie na
wigacyjne i łą,cznościowe. 

Dwa silniki Łotariew D-36 o dużym stosunku natężeń 
przepływu (ok. 5:1) i ciągu 6500 daN są wysunięte przed 
krawędź natarcia płata, a ich strumienie wylotowe opły
wają górną powierzchnię płata i klap powodując efekt 
Coandy i tym samym zwiększając siłę nośną. System ten 
został opracowany w USA, a pierwszym seryjnym samo
lotem, na którym go zastosowano, był An-72. 

Samolot An-74 miał uzyskać certyfikat w 1988 r. 

Dane techniczne 

Rozpiętość 
Długość 
Wysokość 
Masa handlowa 
Masa startowa maks. 
Prędkość maks. 
Prędkość przelotowa normalna 

31,89 m 
26,07 m 
8,65 rn 

10 OOO kg 
34 500 kg 

750 km/h 
550 km/h 

Masa własna 
Masa użyteczna 
Masa paliwa maks. 
Masa startowa 
Prędkość przelotowa maks. 
Prędkość min. 
Prędkość przeciągnięcia 
Wznoszenie maks. 
Pułap praktyczny 
Długość startu na 15 m 
Dobieg 
Zasięg z ładunkiem 4080 kg 
Zasięg z ładunkiem 2655 kg 

na 45 min 
rezerwą paliwa 

6598 kg 
6443 kg 
3800 kg 

13 495 kg 
415 km/h 
156 km/h 
128 km/h 
13,5 mis 

11 340 m 
680 m 
500 m 

1850 km 

3890 km 

W,K. 

'� 

Pułap praktyczny 
Zasięg z ładunkiem 1500 kg 

na 2 h 
rezerwą paliwa 

10 OOO m 

4200 km 

W,K. 
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Roczna sprzedaż statków latających (powietrznych i kos
micznych) oraz ich części zamiennych osiąga w krajach 
zachodnich wartość 115-:-125 mld dol. Zajmiemy się tylko 
produkcją lotniczą, bez kosmicznej. Zasadniczą jej część 
stanowią samoloty wojskowe (480/o) i pasażerskie (460/o), 
natomiast śmigłowce stanowią 50/o, samoloty lekkie 0,60/o, 
a szybowce i motoszybowce 0,010/o. Produkcja samolotów 
ultralekkich i lotni jest pomijalnie mała. W tym podziale 
nie uwzględniono produkcji części zamiennych, a w nich 
silników i wyposażenia, kupowanych oddzielnie. 

Zapotrzebowanie na samoloty wojskowe jest spowodowa
ne rozwojem wojskowej techniki lotniczej i konkurencji 
w obronności państw o-raz zużyciem sprzętu eksploatowa
nego przez ponad 20 lat i jego małą ekonomicznością (nad
mierne zużycie paliwa). Obecnie większość państw wpro
wadza do użycia tańsze od odrzutowych turbośmigłowe 
samoloity szkolno-treningowe, stąd duże zamówienia na 
samoloty Tucano oraz Pilatus PC-7 i PC-9. Wymiany wy
magały odrzutowe samoloty treningowe pierwszego po
kolenia wyprodukowane na początku lat sześćdziesiątych. 
Wymiana ta trwa nadal. Francja, RFN i Wiel!ka Brytania 
już zaspokoiły swe potrzeby kupując samoloty Alpha Jet 
i Hawk. Marynarka USA zamówiła 302 samoloty T-46 
Goshawk (odmiana samolotu· Hawk), zaś Siły Powietrzne 
USA modyfikują 644 posiadane samoloty T-37B. Ich trwa
łość zmęczeniowa wynosi 18 tys. h, a wiele samolotów wy
latało już ponad 16 tys. h. Modyfikacja, w wyniku której 
trwałość zmęczeniowa ma wzrosnąć o dalsze 15 tys. h, 
obejmuje wymianę okuć mocowania do kadłuba skrzydeł 
i usterzenia, wzmocnienie dźwigarów skrzydeł, wymianę 
usterzenia (lub jego pokrycia) oraz prowadnic osłony ka
biny. Również szwedzkie lotnictwo zamierza przedłużyć 
żywotność swych samolotów treningowych SAAB-105 przez 
modyfikację. 

Choć w wielu krajach nie ukończono jeszcze przezbro
jenia lotnictwa myśliwskiego w samoloty lat osiemdziesią
tych (F-16, F/A-18 Hornet, Mirage 2000, Tornado), to już 
jest przygotowywane (dzięki postępowi w wyposażeniu i w 
napędach) pokolenie samolotów lat dziewięćdziesiątych (Ra
fale, Gripen, EFA). Modyfikuje się także dobre płatowce 
(np. F-4 Phantom, Kfir) wymieniając napęd i wyposaże
nie. Jest to rozwiązanie znacznie tańsze. Modyfikacja jeqt 
także ,podstawową metodą uzyskiwania nowocześniejszych 
morskich samolotów patrolowych, o jakości których decy
duje wyposażenie. 

Wzrost zapotrzebowania na samoloty pasażerskie je5t 
spowodowany zużyciem starszych typów (ich trwałość 
zmęczeniowa 30...;...40 tys. h przy 2+3 tys. h lotów/rok, 
pozwala na 15...;-20-letnią eksploatację) oraz koniecznością 
obniżenia kosztów eksploatacji. W latach 1974+1982 cena 
paliwa wzrosła 8,5-krotnie, w wyniku czego udział kosztu 
paliwa w kosztach eksploatacji samolotów pasażerskich 
wzrósł z 120/o do 280/o. Zbudowano nowe paliwooszczędne 
typy silników turbowentylatorowych (np. samolot A.300 
zużywa o 500/o mniej paliwa niż Ił-62, zaś A.320 o 400/o 
mniej niż Boeing 727). Część samolotów zmodyfikowano, 
instalując na nich silniki nowych typów. Powstały ulep
szone odmiany samolotów produkowanych od lat, np. 
Boeing 737-300 i 737-400 (samolotów B.737 zbudowano re
kordowo dużo - 2000 egz.) oraz Boeing 747-400. Zapotrze
bowanie na odrzutowe samoloty pasażerskie w dziesięcio-
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Światowy rynek lotniczy 

leciu 1986...;...1995 jest oceniane na 260...;...320 egz.Irak, z moż
liwością wzrostu do 420 egz.Irak. Duża ich czqść to aerobu
sy B.747, A.310 i A.320 oraz samoloty Boeing 757, Boeing 
767 i Douglas MD-80. Do tych samolotów potrzeba 1000 
silników odrzutowych na rok. Vv ostatnich latach zapo
trzebowanie na samoloty turbośmigłowe lokalnej (krajowej) 
komunikacji wzrosło do 150 samolotów na rok. Są produ
kowane nowe typy samolotów 30...;-40-miejscowych (SF-340, 
Brasilia) oraz 50...;-10-miejscowych (Dash 8-300, ATR 42, 
ATP, Fokker F.50). 

W ostatnich latach znacznie wzrosła liczba produkowa
nych rocznie śmigłowców cywilnych, głównie jednak śmig
łowców lekkich (Jet Ranger, Ecureuil) i bardzo lekkich 
(Robinson R.22). Natomiast pod względem wartości 800/o 
produkcji stanowią śmigłowce wojskowe, wśród których 
szczególnie kosztowne są bojowe, z powodu drogiego wy
posażenia elektronicznego. Istnieje duże zapotrzebowanie 
na ciężkie śmigłowce szturmowe, jak i na lżejsze uzbro
jone, poszukiwane przez państwa nie będące potęgami mi
litarnymi. W USA jest zapotrzebowanie na ok. 6 tys. lek
kich śmigłowców obserwacyjno-szturmowa-łącznikowych. 
Oprócz śmigłowców w USA ma być produkowany prze
miennopłat (o przekręcanych wirnikach) V-22 Osprey, bę
dący nowym rodzajem statku powietrznego. 

Popyt na samoloty lekkie jest zwiqzany z sytuacją ma
terialną społeczeństwa, a ta ostatnio pogorszyła się. W 
USA w 1978 r. sprzedano 18 OOO samolotów lekkich, zaś 
w 1984 r. - 2500. Przede wszystkim zmniejszyła się pro
dukcja jednosilnikowych samolotów tłokowych (w wy
twórniach Piper i Cessna została nieinal zlikwidowana), 
zaś utrzymał się zbyt na odrzutowe samoloty służbowe 
(np. rocznie sprzedaje się ponad 100 samolotów Cessna 
Citation, a produkcja tego typu przekroczyła 1285 szt.). 
Po kilkuletniej przerwie zaczyna wzrastać zapotrzebowanie 
na samoloty rolnicze. Wytwórnia Norman uruchamia w 
Jugosławii produkcję turbośmigłowego samolotu NAC-6 
Fieldmaster, przewidując zbudowanie 200 szt. 

Na świecie jest sprzedawanych rocznie ponad 800 szy
bowców. Osiągi i ceny szybowców stopniowo rosną. Pro
dukcja motoszybowców wynosi 200 szt.Irak (w tym 3/4 to 
motoszybowce dwumiejscowe). 

Podział światowego rynku lotniczego przebiega zgodnie 
z podziałem politycznym i gospodarczym świata. Państwa 
należące do bloków militarnych kupują samoloty wojskowe 
od swych sojuszników z tego samego paktu, zaś państwa 
Trzeciego Swiata kupują je zgodnie z nawi;izanymi kon
taktami ,politycznymi i gospodaa:-czymi. Zakupy samolotów 
pasażerskich także odbywają siq pomiędzy sojusznikami 
militarnymi, gdyż są to rezerwowe samoloty transportu 
wojskowego i w razie konfliktu czy napiętej sytuacji mię
dzynarodowej nie mogą być unieruchomione z powodu 
braku dostaw części zamiennych. Dlatego forma dzierżawy 
samolotów produkowanych przez pai'1stwa z innego bloku 
jest częstsza od zakupu. Natomiast sprzedaż samolotów 
sportowych, rolniczych, szybowców i motoszybowców nie 
jest na ogół ograniczana względami politycznymi ani mili
tarnymi. 

Ze względu na konkurencję militnrną i gospodarczc1 
rozwój techniki lotniczej w obu wielkich blokach prze
biega podobnie, jednakże są to dwa odrębne rynki. Wy-
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IRAN 

e Agencja prasowa IRN A poinformowała 
w marcu br., że 22 lutego 1988 r .  oblatano 
prototyp jednosilnikowego, tłokowego sa
molotu szkolnego Fajr rodzimej kon
strukcj i.  Jego ro,:,.vój był zainicjowany i 
jest f inansowany przez rząd. Nie opubliko
wano żadnych danych technicznych samo
lotu. Z rozpow�:zcchnionego przez agencję 
IRNA zdjęcia wnioskuje się, że kabina 
może pomieścić 2 lub nawet 4 osoby, 
skrzydl<1 są kor:1pozytowe, podwozie wcią
gane, zaś napęd stanowi plaski �- lub 
6-cylinclrowy silnik tłokowy. (A. et C.  1 1 83) 

JAPONIA 

• Zau,vnżalne j est zaiuteresowanie prz�
myslu japof1skiego ch ińsko-zachodnionie
miecl<im programem samolotu MPC-75 (75-
miejscowy, napęd śmiglowentylatorowy). 
relegacja japor.ska, która gościła w zakla
daci1 Messcrscl im ilt-Bblkow-Blohm, rozma . 
wiała na terna r ewentualnej współpracy. 
(A. et C.  1 1 80) 

JUGOSŁAWI.A 

O Przy okazji wizyty Michaiła Gorbaczo
wa w Belgradzie poda no do w iadomości, 
:i.e armia powietrzna Jugosławii ma my
śliwce MiG -29. (A. et C.  J J 82; 

+ RFN 

• \V portach lotniczych odprawiono w 
1 9R7 r .  o 1 3'/, pnsażcrów więcej niż w po
przednim roku oraz o 10 ,4'/, więcej towa
rów. Największy wzrost odpraw pasażer-· 
skich zanotowano w porcie Miinster (o 
22,21/,). (A .  et C. 1 1 81) 

o SZWAJCARIA 

• Do końca br. rna być podjęta decyzja 
o zakupie nowych myśl iwców dla Troupe 
d'Aviat1on - od 1995 r. mają one zastąpi ć 
Mir age III .  Dyskutuje s ię ,  czy będą to 
General Dynamics F-16C Fighting Falcon 
czy McDonnell D ouglas F-18C Hornet. (A. 
et C.  1 181)  

cd.  ze s .  1 

- · SZWECJA 

• Opóźnienie w programie realizacji sa
m olotu bojowego JAS 39 Gripen. Badania 
w locie rozpoczną się w połowie lub pod 
koniec br . ,  a pierwszych dostaw należy 
oczekiwać w ko11cu 1992 r .  lub na począt
irn 1993 r. ( A .  et C. 1 1 75) 

USA 

• Niedawno informowaliśmy o powstaniu 
grupy roboczej, ktora miała przeanalizować 
możliwości współpracy przemysłu lotnicze
go  USA i Europy Zachodniej, głównie 
Francj i .  Tymczasem dyrektor generalny 
A irbus Industrie, Adam Brown, poin for
mował na konferencji w Chicago, że po· 
szul<uje partnera ameryk'lńskiego do opra
cowania przedlużoneJ wersji „małego" aero
busu A .320. Z kolei Lockheed, po zaprze
staniu produkcji samolotów transportowych 
C-5B w zakładach Georgia ,  dysponuje wol
nymi mocami przerobowymi i chętnie na· 
w iąże współpracę z firmą zachodnioeuro
pejską (mówi się o holenderskim Fokke
rze), k tóra powierzy mu jakąkolwiek pro
dukcję lotniczą. (A. et C. 1 175) 

• Kilka ważnych wydarzeń dla cywilne
i:o lotnictwa transportowego. Boeing skon
st ruował p ierwsze egzemplarze swych samo
lotów w nowych wersjach : Boeinga 737-!00 
(pierwszy lot 19 lutego 1988 r.) i Boein;:-a 
"i47-!00. Ponadto zwiększono tempo produk
cji Boeingów 767 do 5 miesięcznie. W za 
lcladach McDonnell Douglas rozpoczęto 
montaż pierw�zego MD-11, ponadto zapro
ponowano opracowanie samolotów z napę
dem śmiglowentylatorowyrn: 1 14-miejscowe
go MD-91 i 165-miejscowego MD-92 (mode
lem wyjściowym j est MD-80). (A. et C. 
1 175) 

• Liczba sprzedanych samolotów Boeing 
7:17 przekroczyła 2000. D ecydujące było za
mówieme linii USAir na 50 samolotów. (A. 
et C. 1181) 

• Do 31  stycznia 1988 r. McDonnell 
Douglas wyprodukował i dostarczył 556 sa
molotów D C-8, 976 D C-9, 447 MD-80, 435 
D C-10 (w tym 5'1 w wersji tankująco-tran,
portowej KC--l0A) .  (A. et C. 1 183) 

• Boeing 757, przeznaczony dla linii Air 
Europe, wykonał rekordowy lot dla swego 
typu: 9224 km z Seattle do Palma (na M�
j orce) w 1 0  godzin i 2i min, zużywaj ąc 
31 900 kg paliwa. (A. et C. 1 1 86) 

• US Air Force podpisały z McDonnell 
Douglas kontrakt na pierwsze seryjne s;,
moloty transport.owe C -17 .  Ich oblot j e�t 
przewidziany na k oniec 1990 r. i początek 
J �91 .  Siły powietrzne (Mili tary Air lift Com
mand) są zainteresowane kupnem 210 sa
molotów C-17 (pojemność mniejsza niż 
Lockheed C-5 Galaxy i większa niż Lock
heed C-14 1 ) .  (A. et C. 1175) 

-► ZE ŚWIATA 

• Trwają próhy pilotowanej, kompozyto
wej makiety (skala 0,62) taktycznego sa
molotu transportowego ATTT (Advanced 
Technology Tactlcal Transporl) .  Przyszły 
samolot, o masie startowej 22,7 Mg, ma 
transpoitować 14  ludzi i 2300 kg ładunku 
na odległość 4450 km, z prędkością 600 km/ 
/h. Chodzi o stworzenie po�reclniego środ
ka transportu między cięi:kimi śmigłowca
mi a samolotami Lockheed C-130 Hercules. 
Makieta ma dwa płaty w nietypowym 
układzie posobnym (drugi ma większą roz
piętość i wydłużenie); j est napędzana dwo
ma silnikami turbośmigłowymi. Skonstruo
wano ją w lilii Beechcrafta - Scalcd 
Composites; podpisano umowę o współpra
cy z Lockheedem. (A. et C. 1 175) 

@ W. BRYTANIA 

• Jordania zamówiła 8 samolotów Torna
do  IDS. Liczba zamó,vionych samolotów 
Tornado wynosi obecnie 941 ; zainteresowa
na j est nimi także Arabia Saudyjska. (A. 
et C.  1 181) 

• Po długotr wałym konflikcie i licznych 
próbach ustalenia zasad koegzystencji 
dwóch najwic;kszych przewoźników bryty j
skich, British Airways i British Caledo
nian, doszło do ich połączenia. (A. et C. 
1 1 82) 

• Władze finansowe państwa zezwoliły 
na zakup systemu komputerowego (22 mln 
funtów) do kontroli ruchu lotniczego w 
rejonie Londynu. (A.  et C. 1 1 80) 

• Zarząd Lotnictwa Cywilnego (CAA) 
zobowiązał się podawać do publicznej wia
domości \\ Szystkie przesłanki do kolizji w 
przestrzeni powietrznej kraju oraz wyniki 
ich analiz. (A. et C. 1 18 1 )  

• Firma Shorts Brothers zamierza pod
jąć prace nad nowym, 44-miejscowym sa
molotem komunikacji lokalnej Fan Jet X 
(FJX). (A. et C. 1 182) 

• W kwietniu 19G8 r. zakończyły służbę w 
RAF odrzutowe myśli wce Lightning, które 
rozpoczęły ją w 1�59 r. (A. et C. 1187) 

WŁOCHY 

• W ciągu naj bliższych 10  lat  planuje się 
zwiększenie o fi0'/, kredytów na zakup 
sprzętu wojskowego. Mówi się m. in .  o my
śliwcach EFA, samolotach Harricr oraz 
!Judowic nowej bazy 101.n iczej . (A. et C. 
1 181)  

OGÓLNE 

• Linie lotnicze zrzeszone w IATA prze
wiozły w 1987 r. przez Atlantyk Północny 
25 840 tys. pasażerów, tj. o 21 ,7°/, więcej 
niż w 1986 r. 

miana między nimi jest niewielka. Tylko samoloty pasa
żerskie krajów socjalistycznych latające do krajów za
chodnich muszą mieć zachodnie wyposażenie dostosowane 
do urządzeń łączności nawigacyjnej tam używanych. W 
ostatnich latach Chiny zakupiły pewną ilość zachodniego 
sprzętu lotnic;,:ego. 

Rumunia prowadzi ,produkcję koo.peracyjną z Francją 
i Wielką Brytanią, a obecnie taką ,produkcję podejmują 
też inne kraje socjalistyczne. 

Powyższy obraz wskazuje, że w najbliższych latach bę
dzie występowało szczególnie duże zapotrzebowanie na sa
moloty ,pasażerskie, szkolno-treningowe, myśliwskie i śmig
łowce bojowe. 
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Produkcja samolotów 

we Francji  w 1987 r. 

śmigłowców 

I Zamówienie I Nazwa do l .I.l 9U8 do 1 .1.1988 

J, Samolo1y 
A-.300 3 1 1  279 
A.3 10  1 56 1 1 2  
A.320 294 1 
ATR 42 200 74 
ATR 72 50 -
Miragc 3,5,50 1412 1412  
Mirage Fl  7 15  685 
Miragc 2000 j 368 ( 181  
Jaguar 581 ; 534 
Alpha Jet 5 l l  506 
Epsilon 153 90 
Fulcon 100 - 213  
Falcon 20/200 - 506 
Falcon 50 - 179 
Fulcon 900 - 33 
CAP 1 0  - 225 
CAP 201./21 - 26 
DR 400 - 1 168 
R 3000 - 32 
Tobago, Tnmpico, Tri-
nidad 820 784 
Rallye - 3599 

L'lczuic - -

U. Śmigłowce 
SA 31513 Lama 401 395 
SA 342 Gazelle 1238 ] 207 
AS 350/355 Ecureuil 1 182 1 388 
SA 365 Daupl,in 3lll 362 
AS 332 Super Puma 275 220 

Łączule - -

Wyprodukowano 

I 
w 1986 r, 

I 
w 1987 r. 

:-:, 

1 0  I l  
1 9  2 1  - 1 
27  47 - -
- 1 
1 3  -
50 47 
1 0  -
6 5 

34 -
1 1 
1 4 

8 9 
1 30 
9 -
6 9 

50 1 1 3  
1 8  6 

1 05 122 - -

442 427 
-

8 -
43 25 

132 1 1 2  
36 60 
42 23 

261 220 

Liczba szybowców na świecie w 1985 r. 

RFN 
US A 
W. Brytania 
Francja 
Australia 
ZSRR 
Szwajcaria 
Polska 
Austria 
Kanada 
Czechosłowacja 
Szwecja 
Holandia 
Włochy 
Dania 
NRD 
Finla ndia 
Nowa Zelandia 
Jugosławia 
Brazylia 
Węgry 
Chiny 
Belgia 
Japonia 
Rep. Płd. Afr. 

6536 (5979) * )  
4000 (3533) 
1800 (1406) 
1 500 (1327) 
1042 (800) 
1000 (900) 
1000 (764) 
950 (903) 
800 (731)  
600 (410) 
450 (450) 
450 (368) 
420 (380) 
400 (250) 
400 (332) 
350 (350) 
350 (301) 
320 (236) 
270 (198) 
250 (131)  
250 (240) 
200 (200) 
200 ( 170) 
200 (173) 
200 (190) 

Argentyna 
Norwegia 
Hiszpania 
Rumunia 
Indie 
Bułga ria 
Egipt 
I rlandia 
Izrael 
Meksyk 
C hile 
T:urcja 
Islandia 
Algieria 
Peru 
Portugalia 
G recja 
I ,uksemburg 
Monaco 
Ghana 
Zimbabwe 
Guersney 
Hongkong 

Razem 

150 
1 10  (83) 
100 (121) 
90 
50 
48 
33 
:io 
30 
30 
28 
27 
1 5  
1 5  
1 0  
1 0  
J O  

9 
7 

5 

4 
3 

25 ooo 

iródla : Bullctin. du. GIFAS nr 1464/1988, L'lnduslrie Franc«ise .Aeronaułique et Spaii«lc, 
GIFAS 1987 *) W nawiasach dane z 1981 A. G. 

• Wytwórnia Sprzętu Komunikacyjnego 
PZL-Swidnik zgłosiła do Urzędu Paten
towego PRL wzór użytkowy pn. Węzeł 
mocujący ładunek na latających środkach 
transportu (auto rzy: Wit K rólik i C zesław 
Romanowski). Wzór użytkowy rozwiązuj e 
zagadnienie opracowania takiej konstruk
cji węzła, która zapewniałaby szybkie 

niezawodnie mocowane ładunku. 

/ J / / Ir 
!il §

} 
.§J z.. / .!/ 

Węzeł mocujący ładunek według wzoru 
użytkowego charakteryzuje się tym, że 
ładunek I połączony rozłącznie z zamkni<:
tym elementem 2 węzła kotwiczącego 3 
środka transportu, do którego to łącznika 
są mocowane pasy 4 i 5. Pas 4 siatki 
mocuje się do łącznika 1 za pomocą zam
ka 6, za pośrednictwem pierścienia 7, na-
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POLSKIE PATENTY · LOTNICZE 

tomiast pasy 5 są mocowane za pomocą 
uchwytów 8 z rolkami 9. 

Wzór użytkowy, opatrzony 2 zastrzeże
niami, opt1blikowano w BUP nr 7 (373) 
1988 w klasie B64R. B60R, pod numerem 
79293. 

• Przedsiębiorstwo Dogwiadczalno-Pro-
dukcyjne Szybownictwa PZL-Bielsko zgło
siło do Urzędu Patentowego PRL wyna
lazek pn. Dajnik ciśnienia na platowc-.i 
(autor :  Januar y  Roman).  Wynalazek roz
wiązuje zagadnienie takiego usytuowania 
dajnika ciśnienia na kadłubie płatowca, 
które pozwoliłoby na prawidłową sygna
l izację zbliżania się stanu przeciągnięcia 
zarówno w locie prostym, jak i w ślizgu 
bocznym do ok. 20 stopni. 

Dajni!{ ciśnienia l jest usytuowany w 
przedniej, dolnej części kadłuba 2 w płasz
czyźnie symetrii, w odległości od 30 do 
100 mm, mierzonej po powierzchni kadłu
ba, od najbardziej przedniego punktu 3 
kadłuba, 

Skrót opisu patentowego, chronionego 
1 zastrzeżeniem, opublikowano w BUP nr 
6 (372) 1988, w klasie B64C, pod numerem 
260059. 

• Zespól Szkól Samochodowych im. gen. 
F. Jóźwiaka w Rado miu zgłosił do Urzq
du Patentowego PRL wzór użytkowy 
przyczepy do transportu samolotów, au
torstwa Jerzego Romanowicza, Cezarego 
Dąbka i Janusza Kośmińskiego. Przyozepa 
ma u możliwiać transport samolotów o 
różnym rozstawie i różnej ilości kół, szy
bowców, lotni oraz motolotni. 

Przyczepa według wzoru ma zespół 
jezdny l, belkę główną 2 i belki 3, na 
których elementy mocujące poszczególne 
zespoły samolotu są ustalane poprzez su
waki 4 śrubami 5. Do mocowania kół ka
dłuba samolotu służą miski 6, do mocowa
nia skTzydeł uchwyty 7, • a do mocowania 
statecznika konstrukcja 8. 

Wzór użytkowy, opatrzony zastrzeże • 
niem, opublikowany w BUP n r  8 (371) 
988, w klasie B60P, pod numerem 80050. 
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Zam kn ięte skrzydło - zalety 

Jednym z możliwych sposobów rozwoju konstrukcji pła
towców może być wykorzystanie tzw. zamkniętego skrzy
dła (ZS) - w angielskiej literaturze opisywanego jako 
joined wing. Konstrukcja tego typu, aczkolwiek jest do
strzegana już od wielu lat, stała się obecnie przedmiotem 
intensywniejszych badań. 

Zamknięte skrzydło jest zespołem dwóch płatów i]Jolą
czonych ze sobą przy ich zakończeniu. Płaty są zamocowa
ne na kadłubie: jeden w jego przedniej części, a drugi 
przeważnie na usterzeniu pionowym w tylnej części ka
dłuba. Tak połączone płaty mają: płat przedni skos do 
tyłu i wznios do góry, a płat tylny zwykle wtedy skos 
do przodu i wznios (ujemny) do dołu. Oba ipłaty stanowią 
zamknięty, sztywniejszy układ skrzydła. Geometria takie
go układu umożliwia różny dobór płatów zarówno pod 
względem ich wymiarów, kształtu, jak i sposobu połącze
nia ze sobą. Bryła aerodynamiczna płatowca może być 
wówczas znacznie różnicowana, a to powoduje koniecz
ność szerszego zakresu badań jej właściwości. 

Podstawowym motywem działania jest uzyskanie ukła
du, dającego z obu powierzchni nośnych siły skierowane 
do góry, przy jediloczesnym większym niż w układzie 
klasycznym dopuszczalnym zakresie wędrówki środka cięż
kości. 

Najważniejszą zaletą układu zamkniętego skrzydła wy
nikającą z rozważa11. teoretycznych jest zwiększona sztyw
ność płatów ukształtowanych w sposób zamknięty. Po
zwala to przenosić większe obciążenia, a to już moi.na 
traktować jako równoznaczne z obniżeniem masy płatowca. 
Również dzięki możliwości kształtowania połączenia pła
tów, można wpływać na zmniejszenie ich oporu induko
wanego, a tym samym uzyskiwać zwiększenie doskona
łości aerodynamicznej. Różny sposób kształtowania miejsca 
połączenia zwiększa liczbę wariantów konstrukcyjnych, 
można, więc poszukiwać rozwiąza1i. korzystnych zarówno 
pod względem masowym, jak i aerodynamicznym, co ma 
bezpośredni związek z osiągami samolotu. 

W odróżnieniu od dotychczas najczęściej stosowanego 
układu klasycznego (usterzenie poziome za skrzydłem), na 
którym dla większości stanów lotu jest ,potrzebna (do rów
nowagi) siła skierowana w dól, w układzie zamkniętego 
skrzydła na obu powierzchniach płatów powstaje siła noś
na skierowana do góry, a zmniejszające się jej wartości 
powinny zapewnić utrzymanie warunków równowagi. 
W układzie zamkniętego skrzydła należy liczyć się też 
z możliwością łagodniejszego przebiegu fazy przeciągnię
cia (tj. w warunkach lotu przy występowaniu oderwania 
strug), a to dzięki temu, że przednia para płatów jako 
pierwsza zwykle znajduje się w warunkach oderwania, 
a ,pojawiający się wtedy moment pochylający pochodzący 
od tylnej pary piatów zmniejsza pochylający, a więc wy
prowadza samolot ze stanu oderwania na przednich pła
tach. 

Wadą jest to, że w układzie zamkniętego skrzydła na
leży spodziewać się zmniejszenia nośności tylnej pary 
płatów o ok. 50+600/o w porównaniu z przednią parą. 
Jest to konsekwencja warunków, jakie przednia para 
płatów stwarza opływowi pary tylnej. Należy liczyć się 

TABLICA. Zestawienie danych geomcll'ycznycb badanych wariautów 1nodeli 

plut 
przedni 

Profil 4412  

Powicrzcbn.ia, m2 0,25 

Zbic:rnoś6 0,85 

Kąt skosu,0 35 

Kąt wzniosu,0 16,7 

\Vnriant 1 

I piat 
tylny 

4<ll2 

___ , 
0,2 1 

0,57 

-20 

-16,7 

I ustcr_zcnie 
pozwme 

Epp 1 233 

0,03'1 

0,5 

12,5 

0,0 

\Variant 2 

piat 

I 
piat I ustcr_zcnic 

przedni tylny poziome 

4•l l 2  4412 4,112 

0,29 0,20 0,050 

0,75 0,66 0,75 

21 -20 o 

1 1  -10 o 

m 

I wady { I)  
Dr inż. STANISLA W DANILECKI 

Politechnika Warszawska 
M EiL Zakład Samolotów i Smiglowców 

też ze wzrostem 'trudności wynikających z zapewnienia 
statecznoś-ci i sterowności samolotu w układzie z zamknię
tym skrzydłem. Może • temu zapobiec stosowanie aktyw • 
nych układów sterowania. 

Jednym ze sposobów obiektywnej oceny zalet i wad 
zespolonego skrzydła jest ,przeprowadzenie bada11. porów
nawczych na latających modelach samolotów zdalnie ste
rowanych. Podjęła się tego grupa studentów starszych lat 
Uniwersytetu w stanie Płn. Karolina w USA. Studenci 
zaproponowali, zbudowali, a następnie przebadali w tunelu 
aerodynamicznyun oraz w locie pięć wariantów zdalnie 
sterowanych modeli samolotów. Użyte do badań modele 
miały masę 6+6,8 kg przy całkowitej powierzchni obu 
płatów ok. 0,55 m2. Program badań ,przewidywał ba.da
nie efektywności tylnej pary płatów aż do wystąpienia 
na przedniej parze warunków, w ,który-eh rozpoczyna się 
oderwanie .strug, czyli (Praktycznie do uzyskania na przed
niej parze płatów maksymalnych wartości współczynni
ków siły nośnej Cz max• Starano się więc różnicować typ 
profi,lu płatów, kąty · ich skosu oraz inne parametry geo
metryczne badaneg,o mode}u. Układ wzbogacono o doda
nie przedniego usterzenia w celu, jak sądzono, poprawy 
sta,tec:mości. Osobny.m zagadnieniem .przy badaniu układu 
zamkniętego .skrzydła jes,t dobór i umieszczenie powierzch
ni pełniących rolę lotek, steru wysokości i kierunku oraz 
kła[). 

Dokładne dane liczbowe dla .pięciu badanych wariat1. 
tów modeli zapre.zento,wano w tabl., w iktórej podano typ 
stosowanych profili, powierzchnię ,p(atów, ich zbieżności, 
kąty skosu i wzniosu oraz ,kąt ,zaklinowania. Wariant 1 

Rys. 1. Model do badań w tunelu aeroclynamic:rnym oraz do ba
dań w locie - wariant 1 

\Vttriant 3 Wariunt 4 \Varinnt 5 

płat 

l 
piat I ustc�zcnie piat I płat I ustc1:zcnic plut 

I 
piat 

przedni tylny poziome przedni tylny pOZIOUlC przedni tylny 

4•ll8 4418 4412 Epp 40100 Ep 40100 Ep 40100 •1412 
0,012 

2412 
- --

0,23 0,21 0,056 0,23 0,25 0,11 
0,12 0,046 

0,22 o,19 
1,0 1,0 1,0 0,57 0,6 0,5 1/1 1/1 

25 -11 o 26 -33 o 0/38 0/-7 
---

1 5  -9 o 16 -16 o 5/ l5  0/-11 --- ---
Kąt znkl.inowania,� 3 4 o 2,5 0,5 4 2,1 4 o 5 o 1 il 3,5/3,5 2/2 

·---· --- --- ·--- ___ , ---
Kąt P.k.ręccnia, 0 -3 3 o 
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(ry,s. 1) charakteryzowało z,astosowanie usterzenia pozio
mego, które umieszczono w ,pr,zed,niej części kadłuba. 
Usterzenie leży w ,płaszczyźnie styku przedniej i tylnej 
pary ,płató,w. Wymiary us,terzenia poziomego dobrano tak, 
aby otrzymać sta1t,eczny układ ;przy uzyskaniu na tylnej 
parze 1platów obciążenia ,wynosz.ącego 520/o • tego, jakie 
występuje na przedniej parze. Położenie powierzchni ste
rujących było nas,tępujące: ster kie,r,unku na s,tatecz111iku 
pionowym, na 'którym jest wsparta tylna para ,płatów, 
ster wysokości na wewnętrznej części tylnej pary płatów, 
lotki na zewnętrznej części przedniej p•ary ,płatów, klapy 
na wewnętrznej części prze-dni-ej ,pary płatów. Połączenie 
obu ,par płatów charaMeryzo,wa-lo to, że obie cięciwy koń
cowe, tj. 1pLata przedniego i płata ,ty1nego, leżały w jednej 
linii na ,pionowych płytach brzegowych, które jednocześ
nie były elementem łączącym płaty. 

Wariant 2 (rys. 2) był ,podobny do wariantu 1, lecz 
różnił · się tym, że miejsce styku pła1tów na ,pionowej 
płycie brzegowej :nie leżało w jednej Unii. Zakończenie 
przedniej ,pary ,płatów leżało iponi±ej miejsca styku tylnej 
pary pŁatów. W tym warianc.ie zastoso,wano usterzenie 
poziome, 1polożone ,przed pierwszą parą ,p-łatów; nie miało 
ono skosu. Obciążenie tylnej pary płatów dochodziło wó
wczas do 500/o obciążenia płatów przedni,ch. 

Wariant 3 (rys. 3) również był podobny do wariantu 1. 
Różnica polegała na tym, że przedn.ie usterzenie z akli
nowano na kąt równy 0° i umieszczono je niżej oraz tym, 
że układ nie miał płyt brzegowych, a połączenie płatów 
przebiegał.o w jednej płaszczyźnie i był,o ukształtorwane 
w s,posób .zbliżony do kroplowego. Badany układ różnił 
się ponadto znacznie od wariantu 1 kątami skosu i wznio
su. W ,tym wariancie zapewnienie stateczności (POwodo. 
wało, że obciążenie tylnej :pary wynosiło 420/o obciążenia 
przedniej pary płatów. 

W,ar.ian,t 4 (rys. 4) różn.ił się od ,po.przednich ukształto
waniem us.terzell1ia ,poziomeg,o, za które uważa się pozio
me powierzchnie znajdujące się na zewnątrz od miejsca sty
ku oibu par 1płatów, ,połącz-onych w jednej linii. Miejsce 
styku obu ,par 1płatów znajduje się rw 2/3 ich roz,piętości. 
W tym wariancie tylna ,pa1.1a płatów miała obciążenie 
o 500/o ,mniejsze niż przednia ,para. Położenie powierzchni 
sterująćych było nas,tępujące: ster wysolkości na wew
nętrznej części ,tylnej pary ,płatów, lotki na zewnętrz
ny,ch częśc,iach za m·iej,scem s.tyiku, kla,py na wewnętrz
nej części ,przedniej pary pła,tów, ster kierunku na statecz
niku pi,onowym. 

Rys. 2. Model do badań w tunelu aerodynamicznym oraz do ba
dań w locie - wariant 2 

War.iant 5 (ry,s. 5) ;przeznaczono do badania przypa-dku, 
gdy ,po,wierz,chni,e ;nośne są ukształ-towane tak, że s•tano
wią ,połączenie ze sobą -powierzchni bez zbieżności, skosu 
i WUtiosu (które są zamoco,wane na kadłubie) z po
wierzchniiami Illiezbieżnych płatów przedniego i tylnego 
połącz-onych przez leżące na ich zaikończeniu [)łyty brze
gowe. Wariant ten jesit traktowany jako zbliżony do sa
molotu ,w u!kładzie klasycznym, a nie do układu z zam
kll1iętym ·s·krzy,dłem. Obciążenie tylnej ,pary płatów wy
nos,iło zaledw,ie 100/o obciążeni.a pary ,przedniej. Ro,zmie,sz
czenie po-wierzchni sterujących było na,srt;ę,pujące : ster wy-
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sokości na wewnętrznej części ·tylnej pary płatów, lotki 
na zewnętrznej części przedniej pary płatów i zewnętrz
nej części tylnej pary płatów. 

Rys. 3. Model do badań w Jocie - wariant 3 

Rys. 4. Model do badań w locie - wariant 4 

Wstępna -ocena właściwości pilotażowych w układzie 
z zamkniętym skrzydłem jest t rudna, a oparcie s,ię na 
metodach stosowanych w układ.z.ie klasyc;z,ny,m nie zawsze 
jest możliwe. Przykładem tego jest ,sytuacja 'tł czasie 
startu samolotu w układzie zamkniętego skrzydła, mają
cego podwozie z kołem przednim. W takim [Przypadku 
pojawia się duży moment zadzierający przy jednocz,esnej 
zmianie staiteczności z chwilą gdy ,prz.ednie k,oło podwozia 
odrywa się od ziemi i wówczas ocena poł,ożenia środka 
par-cia doko,nywana tak jak dla klasycznego układu pr::i
wadzi do duże.go błędu. Lecz czasami, gdy samolot w 
układzie zamkniętego skrzydła znajduje się w obszarze 
liniowych zależności zmian współczynnikó,w sił ,i momen
tów, można wyz;naczyć (tak jak dla uikładu klasycznego) 
zwłaszcza przednie położenie środka ciężkości, które za
pewni wymaganą stateczność. Po·zwoli to także wyzna. 
czyć graniczny kąt natarcia w czasie startu. 

Aby wstępnie ocenić wł,aścri.wości modeli badanych póź
niej w locie, przeprowadzono badanie w tunelu aerody
namicznym wa�iantów 1 i 2. Przedmiotem badań była 
wizualizacja procesu opływu oraz pomiar działających s ił 
i momentów. Badania te .prnwadzono przy prędkości stru
mienia 17,7 m/s (ciśnienie dynamiczne ąct = 19,5 Pa). Licz
ba Reynoldsa odniesiona do średniej cięciwy aerodyna
micznej (bśr = 200 mm) wynosiła ,odpowiednio dla wa
riantu 1 :  Re = 0,25 • 106 i dla wariantu 2: Re = 0,29 • 106 
(dane te, łącznie z informacjami .zawar,tymi w t,abl., po
zwalają na pełne odtworzenie geometnii badanych ukła
dów zamkniętego stk,rzydła). 

Na rys. 6 przed�tawiono przebieg z,mian ws,półczynnika 
siły nośnej Cz i momentu Cm w zależności od kąta na-
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tarcia ci dla modelu wg wariantu 1 .  Krzywa 1 odnosi się 
do przy,padku pracującego siLntka, zaś krzywa 2 - do 
przypadku lotu bez ·pracującego s, i lnik:a. Z iporówn:mi.1 
wzajemnego położenia tych krzywych widać, dlaczego w 
tym wariancie model tram stateczność przy starcie. Ja.k 
widać ,z krzywej ,przebiegu zmian współczynnika momen
tu Cm, iprzy kącie natarcia +7° •i większym przebieg 
krzywej ulega gwałtownej zmianie. Wizualizacja o:pływu 
w tym zakresie k ątów wykazała, że przy kącie natarcia 
a =  +7° zewnętrzna część przedniej ,pary płatów i we-

Rys. 5 .  Model do b�da,i w locie - wariant 5 

wnętrzna częsc tylnej pary pła,tów znajdowały się w 
warunkach oderwania opływu i zapoczątkowały proces 
przeciągnięcia. W tym samym czasde na usterzeniu po
ZJiomym wys,tąpił prz·epływ bez oderwania strug. W re
zultaoie .przy dużej wartości ,pochodnej współczynnika mo
mentu względem kąta natarcia dCm/da dla kątów natar
cia 1powyżej +7° przesunięcie środka ciężkości do przodu 

{O te, 
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-0,3 
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Rys. 6. Przebieg zmian współczynników siły nośnej Cz i momen
tu Cm w zależności od Jcąta natarcia a dla modelu budowanego 
wg wariantu 1: - model z silnikiem pracuj �cym, 2 - model 
·bez pracującego silnika 

-4 0 4 8 {2 -1./ 0 4  8 ,(2 

Rys. 7. Przebieg zmian współczyników siły nośnej Cz i momentu 
Cm w zależności od kąta natarcia a oraz kąta wychylenia steru 
wysokości i klap dla przypadku lotu bez pra.cującego 11ilnika 
dla modelu budowanego wg wariantu 2: 1 - model w stanie 
wyjściowym, 2 - model z wychylonym sterem wysokości o 10" 
3 - model z wychylonymi klapami o 30° 
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Rys. 8. Przebieg zmian współczynników siły no�nej Cz i momentu 
Cm w zależności od kąta natarcia a dla przypadku nie pracu
jącego silnika dla modelu budowanego wg wariantu 2: 1 -- mo
del z usterzeniem poziomym z przodu, 2 - model bez uslerzenia 
poziomego 

nie poprawia stateczności układu, co w znacznym stopniu 
ogranicza maksymalny dopuszczalny kąt natarcia •przy 
starcie. 

Badania tunelowe wariantu 2 ,pozwoliły też na wyzna
czenie charakteru przebiegu .oraz zmiany współczynników 
siły nośnej Cz i momentu Cm zarówno w zależności od 
zmiany k ąta natarcia, jak :i ZJmiany kąta wychylenia ste
ru wysokości i klap dla przytpadku bez pracującego sil
n ika. Przedstawia to rys. 7, na którym krzywe 1 ,od.po
wiadają stanowi wyjściowemu, krzywe 2 oznaczają wy
chylenie steru wysokości o 10°, a krzywe 3 odpowiadają 
wychyleniu klaip o 30°. Jak widać, wychylenie steru wy
sokości ma mały w.pływ na ,przyr-ost sHy nośnej, nato
mias,t przyrost ten jest zbliżony do tego, jaki ipojawia się 
po wychyleniu kil.ap. Wychyle.nie klap ,położonych na 
przedniej 1p-arze płatów powoduje duży przyrost momentu 
na jednoll,tkę ich wychyleni-a, a ,to wskutek dużego ra
mienia wzelędem środka ciężkośc.i. 

Rys. 9. Schemat w układzie zamkniętego skrzydła w konfiguracji 
manewru pionowego 

' Również badanie wariantu 2 w tunelu dotarczyło in
formacji o w:ply,wie obecności us•terzein ia ipo,ziomego umie
szczonego w .przedniej części kadłuba na charakter prze
biegu wspókzynnika siły :nośnej Cz i momentu Cm w 
zależności ,od kąta natarcia dla przy1padku lotu bez pra
cującego silnika. Przedstawia to rys. 8, na którym krzy
we 1 dotyczą ,przypadku lotu ·z usterzenie,m po:ziomym, 
a krzywe 2 lo,tu bez usterzenia po,z i:omeg,o. Jak widać, 
obecność us,terzenia poz�omego powoduje efekt r-o•zs.tatecz
niający przy jednocześnie niespodziewanym zjawisku, któ
re polega na tym, że całkowita siła nośna z usterzeniem 
poziomym (umieszczonym z przodu) okazała się ,mniejsza 
n.iż bez nieg-o. Oczywiście ten niesipodziewany efekt wy. 
nika z odchylenia strug za usterzeniem, co ma bezpo
średni wpływ na sposób opływu przedniej pary płatów, 
obniżając na nich wartość ;po-wstającej tam siły nośnej. 

Strata siły nośnej na przedniej parze płatów powoduje 
także zmniejszenie pochodzącego od nich momentu po
chylającego, a zatem zmniejsza się efekt ustateczniający 
samolot .pochodzący od usterzenia poziomego. 

Po wyznaczeniu zakresu położenia środka ciężkości 
prze,prowadzono badanie modeli w locie i wtedy pojawiły 
się nowe problemy. Najbardziej kłopotliwa była zła .sta
teczność w przechyleniu i utrzymaniu kierunku - modele 
miały •tendencję do tzw. ,,myszkowania", co znacznie 
utrudniało l)l'ze,prowadzenie norunalnego lądowania. Nie
statecznością !kierunkową charakteryzowały się wszyst
kie badane wa,rianty modeli. Jest ,to wynik zacienienia 
steru kierunku ,przez ,tylną .parę płatów. Nies.ta,tecznością 
w przechyleniu charakteryzowały s·ię wariianty 1, 2, 3 i 5. 

Wariant 4, mający lotki na swobodnych ,częściach pła
tów, charakteryZJował s ię mniejszą niestatecznością w prze-

cd. na s. 7 
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Co robić przez 16 godzi n  lotu? 

Wytwórcy samolotów komunikacyjnych nie mają wątpli
wości co do pomyślnej sprzedaży nowej generacji odrzu
towców dalekiego zasięgu, które zaczną wchodzić do eks
ploatacji w końcu br. Przedmiotem ich trosk są natomiast 
sprawy związane z wygodą podróżowania. Szukają roz
wiązań ,psychologicznych ,problemów związanych z tym, że 
pasażerowie będą praktycznie unieruchomieni przez ok. 
16 h (dla porównania: obecnie najdłuższy lot bez lądo
wania z Londynu do Singapuru trwa niecałe 13 h). Do
tychczas linie lotnicze wypełniały pasażerom czas poda
waniem posiłków. Przy wydłużeniu się czasu lotu powsta
je limit żywności, którą pasażer może przyjąć, a alkohol 
spożywany w rozrzedzonym ,powietrzu może spowodować 
ból głowy. Ilość żywności jest także ograniczona maksy
malną dopuszczalną masą · samolotu. Obecnie samolot za
biera dla jednego pasażera na 5-godzinny lot ok. 13,5 kg 
żywności i naipojów (łącznie z ich opakowaniem). W lotach 
dalekodystansowych, przy dotychczasowych normach kar
mienia, należałoby ilość żywności zwiększyć do 31,6 kg. 

W styczniu br. Boeing roz,począł naziemne próby nowej 
wersji samolotu - B.747-400. Jego pojemność pozwala na 
przewiezienie do 600 pasażerów, przy czym zużycie paliwa 
jest o 151>/o mni,ejsze niż w po.przednich modelach jumbo
-jetów. Dzięki temu, że ciąg silników jest większy, B.747-
-400 może pokonać bez lądowania, z pełnym ładunkiem, 
dystans o 600/o większy niż pierwsza generacja jumbo-je
tów wy.produkowana w 1970 r., mimo że ówczesne samo
loty były lżejsze i przewoziły o ok. 100 pasażerów mniej. 

B.747-400 wejdzie do eksploatacji we wrześniu lub paź
dzierniku 1938 r. Jego zasięg (13 250 km) pozwoli wykony
wać loty bez lądowania na takich trasach jak : Londyn -
Tokio, Nowy York - Seul, Singapur - Londyn, Los An
geles - Sydney. Airbus A.340 i McDonnel Douglas MD-11, 
które mają wejść do eksploatacj i  w 1990 r., będą miały 
jeszcze większy zasięg, chociaż będą zabierały mniej pa
sażerów. A.340 będzie 1przewoził maks. 295 osób na odleg
łość ok. 14 OOO km, natomiast MD-11 aż 520 osób na od
ległość ok. 14 500 km. 

Kierownictwo wytwórni McDonnell Douglas sądzi, że 
do 2000 roku zapotrzebowanie na duże odrzutowce psażer
S:kie dalekiego zasięgu wy.niesie ok. 1120 szt. W cenach 
bieżących wartość tych samolotów wyniosłaby 90 mld 
USD. 

Zdaniem przedstawicieli McDonnell Douglas, ,problemy 
wynikające z zagęszczenia pasażerów w samolotach daleko
dystansowych mogą być złagodzone przez ulepszenia w 
projektowaniu samolotów, w tym stosowanie cichszych 
silników, intensywniejszy napływ świeżego powietrza do 
kabin pasażerskich i skuteczniejsze usuwanie dymu tyto
niowego. 

cd. ze s. r, 

chyleniu. Wyniki badm'l skłaniają do s.twie,rdzenia że ba
danie układu samolotu z zamkniętym skrzydł�m jest 
przedsięwzięciem złożonym. Niektóre wyniki wskazują, 
że jest trudne ,określenie przyczyn, które wywołują np. 
efek.t złej stateoz,ności kierunkowej i bocznej. Niemniej 
jednak, na podstawie takich badań można zalecić aby 
lotki w uklad.z·ie zamkniętego skrzydła umieszczać ' [)oza 
miejs,cem połączenia obu par płatów, tj .  rt,ak, jak w wa
riancie 4. Zaleca się umieszczać k lapy n·a tylnej ;parze 
płatów, a ster wysokości na przediniej 'I)arze płatów, tak 
aby us,tatecz,nianie samolotu ,prowadził,o do zwięksrz:enia 
siły nośnej. Nieskuteczne wydaje się również stosowanie 
usterzenia ,pozi.omego, zarnoco,wanego w przedniej części 
kadłuba, mającego służyć ,poprawie statecvności podłu:bnej 
samolo,tu ,w układzie ,zamkniętego skrzydła. Dobór ,profili 
powinien być tak i ,  aby p:rzednia ,pa-ra płatów zn:ajdowała 
się w warunkach oderwania strug, a tylna para płatów 

Rys, 10. Samolot w układzie zamlrni,:tego sluzydla w konfigura
cji manewru poziomego 
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Przedstawiciele Boeinga podkre�lają natomiast, że są naj
bardziej zatroskani o p;:isażerów k lasy ekonom icznej i tu 
rystycznej . Pagażerowie kl .:isy tzw. b_usincss bt;d,1 najpraw
dopodobniej zabierali ze sobą j akąś pracę zwiqzaną z ich 
profesją, która zajmie im czas wolny od jedzenia i spania. 
W ,klasie pierwszej pasażerowie, w luksusowych warun
kach, mniej będą ulegali zmęczeniu. W klasie ekonomicz
nej natomiast każdy pa�ażer ma wokół siebie dużo ludzi 
i to zagęszczenie będzie istotną przyczyną znużenia. Zmia
ny wymaga m.in. konstrukcja fotela - powinna ona po
zwalać pasażerowi wygodnie spać. Zainstalowanie nawil
żaczy w systemie klimatyzacyjnym zapobiegałoby odwad
nianiu organizmu i pozwoliłoby zmniejszyć ilość napojów 
zabieranych na pokład. 

Airbus rozważa także wykorzystanie sekcji A.340 pod 
podłogą kabiny pasażerskiej do urządzenia tam sypialni, 
powiększonych toalet i pokoju ćwiczeń albo ośrodka re
kreacyjnego. Można tam zainstalować nawet dyskotekę, co 
pozwalałoby spalić nadmiar kalorii. 

Na podstawie International Herald Tribu ne, .Ta n .  30-31, 1988 

opracowai mgr i nż . .J. Zwierzyński 

Kul isy zaniechania prac nad B.7J7 

Badania Boeinga nad samolotami naddźwiękowymi były 
prezentowane na wielu konferencj ach prasowych ,  na któ
rych członkowie zarządu wytwórni wyjaśnili, dlaczego 
Boeing zdecydował się wstrzymać prace nad konstrukcją 
nowoczesnego B.7J7. 

Szef programu rozwoju Boeinga oświadczył, i.e niezwykle 
wrażliwy na ceny rynek przewozowy nie akceptowałby 
tego nowoczesnego, lecz drogiego samolotu. Inny członek 
zarządu Boeinga oświadczył, że większy koszt B.7J7, pod-
wyższony hałas i uszkodzenie łopat wentylatora w bada
nym silniku doprowadziło do odłożenia planu budowy tego 
samolotu. 

Wytwórnia odrzuca sugestię, że problemy z ,pełnowy
miarowym silnikiem byłyby jeszcze większe niż przy bu
dowie modelu. Potwierdza jednak, że nowy silnik ma 
przewagę nad konwencjonalnymi silnikami jeśli chodzi 
o zużycie paliwa, ale tylko do pewnej prędkości, nie [)rze
kraczają•cej 0,8 Macha. Przy wyższych prędkościach ta 
przewaga zanika. Dlatego Boeing nigdy nie planował za
stosowania silnika przygotowanego dla B.7J7 do samolo
tów dalekiego zasięgu, dla których jest wymagana więk
sza prędkość. 

Na podstawie The Junial of Commerce, Feb.  5, 1988 

opracował mgr inż. J. Zwierzy11ski 

powinna wtedy daJwać częsc siły nośnej niezależnie od 
tego, jak.ie wartości osiąga się na ,przedniej parze. Celowe 
jest również zapobieganie ,znacznemu przeplywow.i stru
mienia ipo,wietrza w.zdłuż roz,piętośc·i przedniej (mającej 
skos) pary płatów przez zmniejsze.nie kąta sk,osu lub za
stosowanie grzebieni leżących ,na tPOWierzchni ,płatów usta
wianych równolegle do kierunku napływających strug po
wietrza. 

Mimo •wielu jeszcze .nie •po,znanych cech ii wyłonionych 
problemów jako szczególnie charakterystyczną cechę ukła
du z zamkniętym skrzydłem można potraktować przy
puszczalny s,posób uzyskiwania nowych manewrów, takich . 
jakich układ klasyczny nie jest w stanie realiizować. Jed
ną z sytuacji jest manewr uzyskany w wynik u wychyle
nia do dołu powierzchni sterowych położonych na obu 
parach płatów ,(rys. 9). Uzyskuje się wówczas efekt !Pl'ZY
rostu siły na obu powierzchniach (,przedniej i ty1nej), 
który może pro,wadzić do uzyskania wznoszenia, lecz bez 
zwiększenia pochylenia samolotu na tor,ze lotu. Powoduje 
to, że start jest krótszy i znacznie przyjemniejszy dla 
pasażerów (w przypadku np. samolotu pasażerskiego). W 
pr.zy,padku zaś takieg•o wychylenia t]Jow,ierzchni sterowych, 
gdy na tylnej parze skrzydeł wychyli się jedną z po
wierzchni do góry, •a drugą do dołu, lecz przy jednoczes
nym ,przeciwnym do tego wychyleniu powierzchni na 
przedniej ,parze (rys. 10), uzyskujemy efekt boc,znego prze
sunięcia bez obrotu kadłuba wokół osi podłużnej . Lecz 
dopiero piloci o.sądzą, azy te cechy istotnie występują i czy 
są zalefarni tego układu. 
Literaturę zamieścimy w cz. II art.  
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'Wpływ parametrów procesu nawęglan ia 
i obróbki c ieplnej 
na stru kturę i udarnoŚG sta l i  nawęglonej ' 

Stale do nawęglania są wykorzystywane w konstrukcjach 
samolotów i śmigłowców do wyrobu kół zębatych, sworz
ni, wałów i wałków. Części ie pracują głównie w warun
kach wymuszeń zmęczeniowych, ściernych oraz udarowych 
[27]. Części nawęglone mają wl:aściwości mechaniczne za
leżne od wytworzonej warstwy nawęglonej. ·warstwa na 
węglona i j ej właściwości wynikające ze struktury są na
stępstwem parametrów nawęglania i obróbki. cieplnej. 

Grubość vvarstwy nawęglonej jest przyjmowana jako 
umowna grubość warstwy, w której zawartość węgla jest 
nie mnie,isza niż 0,4-0/o [1]. WarsLwa nawęglona obniża 
wytrzymałość zrnęczeniową siali na zginanie [3] . Badania 
wykazały, że istnieje optymalna grubość warstwy nawęglo
nej , przy której wytrzymałość zmęczeniowa na zginanie 
i wyt1:zymałość zmęczeniowa udarowa osiągają najwyż
szą warto�ć [4, 5] (rys. 1 .1 .  Wzrost grubości warstwy na-· 
węglonej podwyższa tem[)eraturę przejściową kruchości 
(rys. 2) [6j. 

Energia n iszczenia udarowego, będąca sumą energi i  po
czątku pęlrnnia w warstwie nawęglonej i rozwoju pęknię
cia, jest n iższa dla stali nawęglonej o grubszej warstwie. 
Całkowita energia łamania maleje  ze wzrostem grubości 
warstwy na węglonej (rys. 3) (7] , który wzmaga trójosiowy 
stan naprężeń. utrudniający powstawanie poślizgów i sa
mowzmocnienie. 

Niszczenie udarowe zachodzi wskutek działania naprężel'l 
własnych i zewnętrznych Rozkład napręzen własnych 
przedstawiony na rys. 4 zwykle określa obs;,;ar rozpoczęcia 
pęknięcia. 

Sposób hartowania wpływa na strukturę warstwy na -
węglonej. Są stosowane cztery sposoby hartowania :  

- bezpośrednie z temperatury nawęglania, 
-- bezpośrednie po podchłodzeniu, 
- j ednokrotne, 
- dwukrotne (niekiedy połączone z wyżarzaniem) [8]. 
Wzrost u darności i spadek temperatury przejściowej 

kruchości następuj e  w kolejności struktur : perlit, bainit, 
500;� martenzytu, martenzyt [7]. Ponieważ ze wzrostem 
zawartości węgla maleje krytyczna prędkość chłodzenia, 
warstwa nawęglona łatwo hartuje się na martenzyt, który 
po odpuszczeniu zapewnia najwyższą udarność, tym więk
szą, im mniej zawiera węgla - dotyczy to j ednak tylko 
stali drobnoziarnistvch . O udarności struktur martenzytycz
nych decyduje moi·fologia martenzytu, z którą wiąże się 
koncentracja defektów. sieciowych. Wyższej udarności na
leży oczekiwać w przypadku mniej zdefektowanego mar
tenzytu l isiwowego, niższej - w przypadku bardziej zde
fektowanego martenzytu płytkowego_ Martenzyt l istwowy 
powstaje przy dowolnej zawartości węgla, tworząc w ziar
nie byłego austenitu l istwy oddzielone granicami wąsko
kąLowymi lub bl i źniaczymi. Martenzyt płytkowy powstaje 

Rys. I .  Zalelność uda rności wielok:-olne_j od glęhoko:;ci warslwy 
nawęglonej 1,rzy energii udaru 3,92 J. S lale nawęglone w proszku 
w temp. 9�u°C,  hartowanie dwukrotne, odpuszczanie w temp. 
200°c. Stale : I - 25H2GN2DiF, 2 - 25H2G,'\f2T, 3 - 25HNFR, 4 -
18HGT, 5 -· 25ff2GT, 6 - 25HGR [5] 
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tylko przy określonych stężeniach węgla, tworząc zbliźnia
kowane soczewki w ziarnie byłego austenitu {9]. 

Podczas hartowania stali n ie  uzyskuje  się czystego mar
tenzytu. Temperatura początku przemiany martenzytycz
nej 1\tis malej e ze wzrostem zawartości węgla i w war
stwach nawęglonych w temperaturach ośrodka chłodzącego 
nie powstaje martenzyt, co prowadzi do pozostawania 
austenitu szczątkowego [8, 10] .  Austenit szczątkowy zmniej
sza skłonność martenzyt.u do pęknięć, dlatego udział 
austenitu szczątkowego w strukturze martenzytyczno-auste
nitycznej w i lości 12--,--200/o zwiększa udarność. Jednak 
duże ilości austenitu szczątkowego niekorzystnie oddziału,iq 
na udarność. Warstwy o dużej i lości austenitu szczątkowego 
nie nadajQ się do hartowania bezpośredniego. Dobrą udar
no�ć dzięki odpowiedniemu stosunkowi ilości martenzytu 
i austenitu w warstwie nawęglonej uzyskuje się po dwu
krotnym hartowaniu (3, 5, l l J. Struktury bainityczne, uzy
skane w warstwach nawęglonych podczas chłodzenia o nie
wielkich prędkościach, obniżaj ,1 udarność (rys. 5) {7]. 

Hartowanie bezpośrednie z przechłodzeniem poniżej temp. 
iłem lub samo nawęglanie w obszarze współistnienia auste
nitu i węglików powoduj e wystąpienie wydziele1'i węgli 
ków. Wydzielenia kulkowe lub sieć węglików podwyższaj;_l 
kruchość stali nawęglonej [11, 12]. Udarność obniża się 
również w przypadku struktur anormalnych (z wydziele
n iami ferrytu) w warstwie nawęglonej , tj .  po hartowaniu 
z temperatury poniżej A1 [13]. 

Podczas nawęglania (zwłaszcza wysokotemperaturowego) 
w stalach n iedrobnoziarnistych ziarna ulegają rozrostowi, 
co wywołuje nawet kilkudziesięcioprocentowy spadek udar-

• ności. W celu rozdrobnienia ziarna stali nawęglonej jest 
stosowane dwukrotne hartowanie (12, 14]. Naprężenia 
szczątkowe w warstwach nawęglonych po hartowaniu, bę
dące następstwem różnic objętości właściwej faz, rosną 
w kolejności struktur : austenit, ferryt, martenzyt, cemen
tyt :[ 15]. Korzystny rozkład naprężeń zapewnia wygrzewanie 
w temperaturach nieznacznie powyżej temperatury Ms war-
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Rys. 2 Krzywe ciągliwości wyznaczone metodą przewężenia stali 
o grubościach warstw nawęglonych [6J :  a) 0,23 mm, b,) 0,32 mm, 
c) 0,48 mm: I - 4&17, 2 - 4620, 3 - 8620, 4 - 20MnCr� 

stwy nawęglonej , co daje mały udział austenitu szczątko
wego. Usuwanie austenitu szczątkowego przez obróbkę 
podzerową może powodować mikronaprężenia i mikropęk
nięcia w samym austenicie, co obniża udarność (16). Nie
korzystne naprężenia szczątkowe uzyskane w wyniku dwu
krotnego hartowania są  niewielkie. 

Sposób hartov,;ania stali nawęglonej, wpływający na wiel
kość ziarn, bloków i mdzaj faz, pośrednio ma wpływ 
na proces pękania udarowego. Pęknięcie powstaje zwykle 
na granicach faz, na mikropęknięciach lub w fazach kru
chych [17, 18]. Pęknięcie w warstwie nawęglonej, powstało 
w wyniku istnienia mikropękn ięcia o długości 2c, energii 
powierzchniowej Yo następuje pod działaniem naprężenia 
krytycznego Okr [19] : 

2Ey�l2 

O-kr = --nc 
gdzie : E -- moduł sprężystości Younga. 
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Działanie karbu mechan icznego polega na wytworzeniu 
trójosiowego st.mu naprężeri rozciągających w małej obję
tości rnate1'iału przy jego krawędzi .  Utrudnia on odkształ
cenie plastyczne charakterystyczne dla płaskiego s tanu na
prężeri , a więc zmniejsza c iągliwość. Karb zwiększa praw-
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nys. 3. Wpływ cz;;su nawęglania - grubości warstwy nawęglone.i 
na wartość energii łamania stali 1050 i 4 140. Próbki z karbem [7) 

5� , MPa 

D,25 0,5 0, ?5 1,0 x,  mm 

n �•s. 4. Przyidacly rozkładów naprężeń szczątkov,ych na p rzekroju 
wa rslwy naw,:;glon'-':i po hartowaniu i niskim odpuszczaniu:  1 --
8620 [41 ,  l - 1015 [161, 3 - 5140 [161. 

dopodobieiistwo kruchego pęknięcia.  Można przyjąć, że 
czynnikiem mechanicznym zmieniającym udarność lub 
p1·zesuwającym temperaturę przejściową kruchości j est 
karb mechnniczny. Swego rodzaju karbem jest warstwa 
nawęglonc1, obniżająca udarność i podwyższająca tempera-
turę przejściową kru chości .  Z porównania udarności nn
węglonej stali z karbem i bez karbu wynika, że znacznie 
\\·yi:szą udarność mr1. stal bez karbu [20] (rys. 6) . 

Powierzchniowe st�:i:enie węgla, będące m iernikiem za
wartości v:ęgla w warstwie nawęglone.i ,  zapewnia uz:-•ska
nie polądanej twardości stali 615-:-697 HV na powierzch ni 
i 286-:-37 /4 HV w rdzeniu.  Wzrost zawartości węgla po
woduje spadek ndarności i wzrost temperatury przejścio
we.i kruchości (rys. 7) [2]. 

Ze wzrostem zawartości węgla w stal i maleje także 
współczynnik intensywnoi;c i  naprężeń. który jest m ierni
kiem odporności na pęlrnnie. W stalach nawęglonych ze 
spadkiem stężeni c1 węgla w warstwie, współczynnik inten
sywności naprę:i:e11 rośnie [221 (rys. 8) . Badania potwier
dz:ily zjawisko spadku udarności sta l i  nawęglonej ze wzro
stem zawartości węgla [5]. Zostały oszacowane korzystne 
zakresy stężeń powierzchniowych węgla. 

Zawarlość powierzch niowa węgla w warstwie nawęglo
nej nie powinna przekracrnć O,D0io. Zawartość 1 , 1-:- 1 ,30/o 
węgla wywołuje znaczną kruchość, spowodowaną wydzie
leniami W(,gl ików w postaci siatki .  W przypadku przedmio
tów nawęglonych obciążonych udarowo są korzystne ste
żenia powierzchniowe 0,7-:-0,80/o węgla f3, 12] .  Składniki 
strukturalne warstwy nawęglonej zależą od zawartości wę
gla. Gęstość defektów sieci  krystal icznej martenzytu jest 
wyższa prz:-• wyższych zawartościach węgla, który sprzyja 
ich stabi l i zacji ,  ze względu na dużą energię wiązania ato
mów węgla z defektami .  Węgi el w i lości do 0,20/o wiąże 
dyslokacje w martenz.vcie, przy wyższych stężeniach węgiel 
przechodzi w położenie międzywęzłowe zwiększając tetra
gonalność, co może prowadzić do powstawania m ikropęk
nięć w płytkach martenzytu. Zgodnie z teorią zarodkowa
nia mikropęknięć, wzrost stężeni a  defektów sieciowych 
sprzyja rozpoczęciu i rozprzeslrzenianiu pęknięcia obniżając 
udarność [!J , 23]. ' 

Martenzyt niskowęglowy, wyslępujący przy małych za
wartościach węgla, jest ciągliwy i podwyższa udarność. 
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Także ujednorodnienie rozkładu węgla spowodowane do-
datkiem niklu podwyższa udarność. 

Ponadeutektoidalna zaw&rtość węgla w warstwie nawęglo -
nej powoduje rozrost wydzielei'l węglików, które umac
niają  granic� z iarn i wzmagają. kruchość. Ze wzrostem 
zawartości węgla C przybywa fazy węgli kowej, d latego 
maleje średnia odległość między wydzieleniami węgli ków 
d„r : 

r1: ' ;-C'' 

dl�
=

� C' 
W stalach stopowych ze wzrostem stosunku i lości węgla 

do i l ości dodatków stopowych , węglik i  występuj4 w rów 
nowadze z pozostałymi fazami w kolej ności : węgl iki  sto
powe, węgl ik i  stopowe -;- cementyt, cementyt. Cementyt 
ma skłonność do tworzen ia  mikroszczel in,  ktćre sprzy,ia_i;t 
spadkowi udarności [2 1. .  '.'.4] . 

Odwęglenie powierzchn i  warstw.v nawęglonej w przy
padku nagrzewania. �tali do hartowania bez obecności 
atmosfery endotermicznej może również obniżyć udarność. 

Niekorzy�tny dhi. udarności stali nawęglone.i rozkład na 
prężeń może złagodzić stopni owy spadek s tęże11 węgla 
w warstwie nawęglonej. Naprężeni a  ści skaj;-ice w warstwic 
nawęglonej są tym wyższe, im wyższa j est rozbieżność za
,.,.·artości węgla w warstwie i rdzeniu .  lVIożna to wyjaśnić 
większym wzrostem objc;tości właściwej wysokowęglowego 
martenzytu w warstwic niż niskowęglowego martenzytu w 
rdzeniu. 

Temperatura odpuszczania decyduje o przemianach 
struktural nych w warstwie nawęglonej i rcizeniu .  Nawęglo
na stal ze zmian[! temperatury odpuszczania zmienia udar
ność [25] (rys. 9) . 

Podczas odpuszczania austenit  szczątkowy warstwy na
węglonej u lega przemianie w martenzyt odpuszczony w 
temp. 150 -:-- 300°C. Austen i t  szczątkowy obniża skłonność 
do mikropęknięć w martenzycie. któr:-rch i lość maleje pod
czas odpuszczania ,  dlatego przemian'.1 austenitu powoduje 
wzrost udarnośc i .  

K ruchość martenzytu jest wywołana tetragonalnośc ią  spo
v1·oclowaną przesyceniem węglem sieci krystalicznej żelaza 
<1. Dzięki  dyfuzj i zachodzc1cej podczas odpuszczania, maleje 
przesycenie fazy u i częściowo zanikają dyslokacje. Jedno
cześnie wskutek dyfuzj i węgla z s iec i  krystalicznej mar
tenzy tu zachodzi wydzielanie węgla i tworzenie węglików 
wewnąti'z i na gran icach ziarn. Spadek tetragonalności 
martenzytu podnosi udarność, lecz pojawienie się fazy 
,;vęglikowej podczas odpw;zczania w n iskich temperaturach 
utrzymuje kruchość nawęglonej stal i .  O udarności nawęglo
nej stali  ,v dużym stopni u  decydują wydzielenia węglików 
powstałe podczas odpuszczania.  Ważny jest ich rodzaj, 
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R ys.  5. Energia łamania stali 4340 zaharto,•, anej i ocl,,uszczonej 
o różn ych strukturach i7): ; - ma rtenzyt bez ba1mtu, 2 - 35°/, 
hainitu, 3 - 95,5°/, bainitu 
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Rys. 6. E nrrgia niszczenia stali  40H w funkcji temperatury od
puszcza nia : 1 ,  2 - próbki bez karbu, 3, 4 - próbki z karbem ; 
1, 3 - pról>ki nic nawęglone, 2, 1 - próbki nawęglone [20] 
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kształt i ilość oraz średnia odległość między wydzielenia
mi. Rodzaj węglików zalc>ży od skfadu stali : Mn i Cr roz
puszczają się w cementycie dając węgliki złożone, Mo i W 
słabo rożpuszczają s i ę  w cementycie, Ni nie stabilizuje 
cementytu i obńiża temperatur<; przejściową kruchości [6]. 

-,f(}{} o ,{()() 2(X) t , dft; C  

Rys. 7 .  Zależność udar ności stali niestopowych o d  zawartości 
węgla i tempe;·atury prćby [21]: l - 0,01'/, C, 2 - 0,11°/, C, 3 ·-
0,22'/, C, 4 - 0,31'/o C ,  b - 0,43°/o C ,  6 - 0,53'/o C, 7 - 0,65°/, C i  
8 - 0,67'/o C 

Kc , 
MParm 

BO 

60 -

4() 

20 

!._ 

D �_..,_ _ _.__....,__--" __ ,_.,_ 
0,2 QL/ 0,6 QB ,f,D ,f,2 tC 

Hys. 8.  Wvlyw ;,awartości węgla na współczynnik intensywności 
napręże1'! nawęglonych i zahartowanych stali 4820 i EX 32 [22] 

Podczar; odpuszczania po111zeJ określonej temperatury 
stali o dane:i zawartości p ierwiastka węglikotwórczego, po-· 
wstają węgliki żelaza. Odpuszczanie w wyższych tempera
turach przy określ onych zawartościach pie1·wiastków węgli
kotwórczych Cr lub Mo prowadzi do tworzenia węglików 
stopowych. Rodzaj węglika zależy także od zawartości 
węgla. Węglik i  Cr, W,  Mo występują w stali przy niższych 
zawartościach węgla. Ze wzrostem zawartości węgla prze
waża obecność węgl ików żelaza [2i ]. 

Postać węgl ików zn,ienia s ię  podczas odpuszczania. Wy
dzielenia płytkowe o dużym rozdrobnieniu powstają w 
temp. 300 - : -400°C. Pow.vżej 450°C zachodzi koagulacja wę
glików, w wyniku której wydzielenia przyj mują postać 
kulkową. Ze wzrostem zawartości węgla koagulacja prze · 
biega szybciej ,  al'= rozdrobnien ie jest mniejsze. Wydziele
nia kulkowe obniżają udarność w mniejszym stopniu niż 
wydzielenia płytkowe. 

Ostatecznie odpuszczanie prowadzi do bardziej stabilne.i 
postaci faz w warstwie  nawP,glonej i rdzeniu. Podcza8 
odpuszczan i a  w temp. 80-;-200°C węgiel wydziela się z mar-

K/vf , J/cm2 

Rys. 9. Udarność stali nawęglonych w funkcji temperatury od
puszczania [251 : l - St5, 2 - 12HN3, 3 - St3 

10  

tenzytu i tworzy węglik c: w postaci płytkowej o dużym 
rozdrobnieniu, sprzężony z martenzytem. Odpuszczanie w 
temp. 200-;-400°C powoduje przemianc; węgl ika c: w węglik 
z. Dodatki stopowe podwyższa_ią temperatU t·ę przemiany 
węglika c: w węgl i k  z. Po przemianach w temp. powyżej 
550°C występuje tylko cementyt [21, 26]. Udział węglików 
w strukturze stali zależnie  od temperatury odpuszczania 
przedstawia rys. 10 1[26]. 

vV procesie odpuszczania zanik sprzężenia sieci krysta•• 
l icznej fazy węglikowej z siecią ferrytu następuje w temp. 
350·-,-400°C. Sprzężone granice faz w porównaniu z nie 
5przężonymi mają niższą energię rozdziału faz, co zmnie:i 
sza energię płynięcia plastycznego. Dlntego wydzielenia 
sprzężone zmniejszają, nie sprzężone - podwyższają pla
styczność f18]. 

Cementyt i cementyt stopowy MaC podczas odpuszczania 
w temp. powyżej 500°C koaguluje, povvodując zaokrąglenie 
kształtu wydzieleń, rozrost jednych wydzieleń kosztem 
drugich, zwiększenie średniej odległości między wydziele· 
niarni - wszystko to podwyższa udarność. Odpuszczanie 
prowadzi do zmniejszenia odkształceń cieplnych, co świad
czy o spadku napręże11 własnych i ostntecznie podwyższa 
udarność. 

12 
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Udział faz węqlikawl/ch , % 

Hys. 10. Zawartość faz węglikowych w funl,cji temperatury od
puszczania. Czas odpuszczania 5 h: l - wc:glik 1, 2 -- węglik ,, 
3 - Fe3C, 4 - całkowita ilość węglików (26] 

Utlenianie wewnętrzne podc·rns nawęglania jest proce
sem tworzenia tlenkóvv dodatków stopowych : chromu, krze
mu, manganu o postaci złożonej n • Fe • M203. Utlenianie 
wewnęt1·zne zachodzi na powierzchni nawęglonej w war
stwie o grubości do 30 ,t tm. Badania wykazały, że strefa 
utleniania ma strukturę bai n i tyczną z określoną zawarto
:ki ą  węglików i tlenków, które niekorzystnie wpływają na 
udarność. Usunięcie strefy utleniania wewnętrznego przez 
()Szli fowanie może podwyższyć udarno�ć. 
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Beechcraft B55/B58 Baron • USA • 

Samolot turystyczny i dyspozycyjny 

KONSTRUKCJA, Dwusilnikowy, sze�cio. 
miejscowy, całkowicie metalowy dolnopłat 
z chowanym podwoziem. I 

Piat. Obrys trapezowy, profil NACA 
23016.5 u nasady i NACA 23010.5 przy k011-
cówce, wznios 6°, kąt zalinowania 4°, skrę
cenia geometryczne 4°. Konstrukcja d wu
dzielna, dwudżwigarowa, pólskorupowa. 
całkowicie metalowa. W kesonach skrzy
deł integralne zbiorniki paliwowe. Gon
dole silnikowe o konstrukcji pólskorupo
wej. nadbudowane na górnej powierzchni 
profilu skrzydła. W noskach skrzydeł w 
pobliżu końcówek są umieszczone reflek
tory do lądowania. Klapy szczelinowe o 
konstrukcji metalowej, pokrycia klap żłob
kowane. Klapy zajmują 50'1o rozpiętości 
skrzydła. Symetryczne, wyważone masowo 
lotki o konstrukcji analogicznej do kon
strukcji kia p sięgają do 80'/o rozpiętości. 
Na lewej lotce klapka wyważająca, na 
pra w.ej - nastawiana na ziemi klapka 
wyważająco-regulacyjna .  Między gondola
mi silnikowymi a kadłubem znajdują się 
wnęki podwozia głównego. Górne pokry
ci-e skrzydła i klap w pobliżu kadłuba lo
kalnie wzmocnione (chodniki). Przewidzia
ny jest montaż instalacji przeciwoblodze
niowej na noskach skrzydeł. 

• Kadłub. Przekrój owalny, k'onstrukcja 
całkowicie metalowa, półskorupowa. 
Struktura zastosowane rozwiązania są 
rozwm,ęciem wcześniejszego znanego sa
molotu Bonanza A36. Przednia, nosowa 
część kadłuba m1esc1 bagażnik, dostępny 
przez luk z prawej strony. Możliwe jest 
zamontowanie w nosku kadłuba radaru 
meteorologicznego. Część objętości bagaJ:
nika zajmuje skrzynka podwozia przed
niego. Bogato o,szklona kabina mieści sześć 
regulowanych foteli ustawionych parami. 
Za ostatnią parą foteli znajduje się ob
szerny bagażnik tylny. Wejście do kabiny 
przez drzwi z prawej strony, są one u
mieszczone nad skrzydłami i umożliwia.Ją 
zajęcie dwóch pierwszych par foteli. Do
stęp do ostatniej pary foteli i bagażnika 
przez drzwi z prawej strony kadłuba ; w 
wersji B58 są one więl<sze niż w B55 
i dwuskrzydłowe. Wnętrze kabiny wypo
sażone luksusowo. Pasy bezpieczeństwa na 
wszystkich fotelach czteropunktowe. Ba
gażnik tylny wyposażony w zaczepy i ele
menty do mocowania bagażu, jest on od 
reszty kabiny oddzielony siatką z taśm 
stylonowych. Kabina przewietrzana i ogrze
wana. Tylna część ka dłuba stożkowa. Wy
posażenie wnetrza l<abiny, sposób ustawie
nia fotel i ,  kolorystyka i szczegóły wnę
tr7.a ofe rowane s:a przez nroducenta w 
różnyc.h wa r i? ,i tacl1 . Kadłub wersji B58 
j est dłuższy n i ż  Bo5 - z pojemniejszy!n 
baga żnikiem tvl11 ym. 

Usterzenie.  Usterzenie w układzie kla
sycznym. Oha usterzenia mają obrys tra
pezowy. usterzenie pionowe jest skośne. 
Statecznik pionowy dwudżwigarowy, me
talowy. Ster kierunku zawieszony w 
t rzech punktach. wyważony masowo i od
ciążony aerodynamicznie (rogowo). Jest on 
wyposażony w klapkę wyważającą i usta
wiana na z iemi kla pkę wyważajaco-regu
lacy i n ą .  Pokrycia  usterzenia pionowego 
gładkie. Na szczycie statecznika pionowe-
go lampa antykolizyjna.  W owiewce 
g rzbietowej kadłuba jest umieszczony 
chwyt powietrza do instalacj i  klimatyza. 
cyjnej. Statecznik poziomy dwudźwigaro
wy, pokrycia między dźwigara mi  żlobko-

DANE TECHNICZNE 

Rozpiętość 
Długość 
Wysokość 
Cięciwa skrzydła u nasady 
Cięciwa skrzydła przy końcówce 
Rozpiętość ustcrzen ia 
Baza podwozia 
Rozstaw podwozia 
Srednica śmigieł 
Długość wnętrza kabiny 
Szerokość wnętrza kabiny 
Wysokość wnętrza kabiny 
Wymiary drzwi bagażnika 
Powierzchnia skrzydła 
Powierzchnia lotek 
Powierzchnia kia p 
Powierzchnia statecznika pionowego 
Powierzchnia steru kierunku 
Powierzchnia usterzenia poziomego 
Powierzchnia steru wysokości 
Pojemność bagażnika przedniego 
Pojemność bagażnika tyl nego 
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wane. Ster wysokości wyważony masowo 
i odciążony aerodynamicznie (rogowo). 
Każdy segment steru wysokości jest za
wieszony w trzech punktach i wyposażony 
w klapkę wyważającą. Pokrycia segmen
tów steru wysokości z blachy żłobkowa
nej. 

Sterowanie. Sterownice nożne w kabinie 
zdwojone, wolant przestawialny (jest mo
żliwy pilotaż z lewego l ub prawego fo
tela). Układy sterowania lotkami, sterem 
kierunku i sterem wysokości l inkowe, 
klapy wychylane elektrycznie, klapki wy
ważające - mechanicznie ręcznie (za po-
ś rednictwem cięgien). 

Podwozie. Trójzespolowe, chowane elek
tromechanicmiie do kadłuba i skrzydeł. 
Podwozie przednie chowane k u  tyłowi ,  
główne w stronę kadłuba . Podwozie 
przednie teleskopowe, z tłumikiem drgań 
poprzecznych, kolo na półwidelcu. Wneka 
podwozia przedniego zamykana dwudziel
ną pokrywą. Możliwy montaż reflektora 
do kołowania na przednim podwoziu. 
Podwozie główne z goleniami teleskopo
wymi. kola wyposażone w hydrauliczne 
hamulce tarczowe. Podwozie główne jest 
modyfikacją podwozia z samolotu Bonan
za.  Amortyzacja olejowo-gazowa. Wvmia
ry ogumieni a :  przednie - 5.00-5, główne 
- 6.50-8. Czas chowania podwozia - ok. 
1 .S �-

Zespól nap,:dowy. W wersj i B55 - dwa 
silniki wtryskowe sześciocyl indrowe chło
dzone powietrzem Continental IO-470-L o 
mocy 190 kW każdy, śmigła metalowe 
dwulopatowe o stałych obrotach z możli
wością ustawienia w choragiewkę Hartzell. 
W wersji B58 - dwa silniki wtrys,kowe 
sześciocylindrowe chłodzone powietrzem 
Continental IO-520-C o mocy 210 k\V każ
dy. śmigła metalowe trójłopatowe o sta
l:vch obrotach z możliwością ustawiania w 
c·horągiewkę Ha rtzell. Łoża silników spa
wane z rur stalowych. Osłony zespołów 
na pędowych metalowo-kompozytowe. 

Baron Baron 
B55 B58 

11,53 1 1 ,53 m 
8,53 9 ,09 m 

Wydłużenie skrzydła 
Masa własna 

Instalacje. Paliwowa - cztery integralne 
zbiorniki  skrzydłowe o łącznej pojemno
ści 378 I ,  istnieje wariant ze zbiornikami 
o pojemności 514 1 ,  oferowany na specjal
n e  zamówienie. Elektryczna - dwie prą d
nice 24 V/25 A ,  aku mulator 24 V/17 Ah 
lub dwa akumulatory po 12 V/24 Ah. Hy
drauliczna - tylko do hamulców kół pod
wozia głównego. Tlenowa - butle o po
jemności 1 ,39 m•. Olejowa - poje�n�ść 
zbiorników 23 1. Pneumatyczna podc1śme
niowa - do przyrzą dów żyroskopowych. 
Przeciwoblodzeniowa - pneumatyczna na 
noskach skrzydeł i stateczników, elektry
czna na noskach łopat śmigieł. 

Wyposażenie.  Różn e  zestawy przyrządów 
i systemy radionawigacyjne wg życzenia 
odbiorcy. Tablica przyrządów zunifikowa
na z samolotem Bonanza. 

ROZWOJ KONSTRUKCJI. Samolot Ba
ron Model 95-55 jest rozwinięciem wcześ
niejszego typu TravelAir.  .Tego prototyp 
oblatano 1960-02-29. W 1965 r. armia USA 
zamówiła 65 egz.  przeznaczonych clo szko
lenia w lotach na samolotach dwuscilniko
wych (oznaczenie wojskowe T-42A Cochi
se). W podobnym celu mniejszą l iczb<; 
tych samolotów zakupiono do Turcj i ,  
Hiszpa ni i  i Japonii. Także w 1965 r. opra
cowano wersję C55 z silnikami Continen
tal IO-520-C, zmienionym wyposażeniem 
i przedłużoną przednią częścią kadłuba (w 
celu powiększenia bagażnika). W następ
nych latach opracowano kolejne wersje 
D55 i Eo5. W 1968 r. opracowano nową 
wersję - Model 58, będącą rozwinięciem 
D55 : przedłużono o 0,25 m przednią część 
kabiny. uzyskując przestron niejsze wnq
trze. Wersja Model 58P (pressurized) zo
stała oblatana pod koniec 1 974 r„ miała 
ona  silniki Continental TSIO-520-L. Ko
lejny Model 58TC oblatano w 1975 r. ł,ącz. 
na wi elkość produkcji wszystkich wersji 
samolotu Baron wynosi 5000 szt. 

7 . 16 

2,92 2,90 m 
2,13 2,13 m 

Masa do kołowania maks. 
Masa startowa maks. 

7 . 16  
1 431 
2322 
2313 
2313 

120.5 
6.05 

1490 kg 
- kg 

2449 kg 
0,90 0 ,90 m 
4,19 4 , 19  m 
2,13 2,72 m 
2,93 2,93 m 
1,98 1 ,93 m 
3,07 3,84 m 
1 ,07 1 ,07 m 
1 ,27 1 .27 m 

o,57X0,97 1 .o�X14 m 
18,50 18 ,50 m� 
1 ,06 1 ,06 m' 
2.39 2,39 m• 
1 ,02 1 ,02 m' 
1 ,08 l .08 m' 
4,46 4,46 mt 
1 ,Sl 1 ,51 m• 
0,34 0,34 m• 
0,99 1 ,05 m• 

Masa do lądowania maks. 
Obciążenie powierzchni 
Obciążenie mocy 
Prędkość maks.  (H = O m) 
Prędkość przelotowa (751/o mocy) 
Prędkość przelotowa (051/, mocy) 
Prędkość przelotowa (55'!o mocy) 
Prędkość min. (z klapami i podwoziem) 
Wznoszenie maks. 
Wznoszenie z 1 silnikiem wyłączonym 
Pułap maks. 
Pułap z l silnikiem wyłączonym 
zasięg (65'!o mocy, H = 3200 m )  
Rozbieg 
Start na 15 m 
L�dowanie z 15 m 
Dobieg 
Promień zalff<:lu na ziem! 

380 
362 

333 
1 36 
8.5 
1.6 

GOOO 
2135 
]746 
409 
5J I 
561 
287 

3,71 

2449 kg 
132.3 kgim' 
5 .85 kg/kW 
�90 km/h 
370 km/h 
362 km/h 
333 km/h 
137 km!h 
8.6 mi� 
l .9 mis 

5425 m 
2 180 m 
r nso k m  
428 m 
;;20 m 
631 m 
318 m 

4 ,57 m 
'l'. M. 

l i  
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ARV Super 2 • W. Brytania • 

I 
KARTOTEKA Tlił\ 

Lekki samolot sportowy 
i szkolno-treningowy 

KONSTR UKCJA. Jednosiln ikowy, dwu
miejscowy, całkowicie metalowy zastrzalo
wy grzbietopłat ze stałym podwoziem. 

Piat. Obrys prostokątny,  profil NACA 
2415 (mod), skos do przodu 5°06', wznios 
2°30'. Konstrukcja dwudzielna,  skorupowa , 
jednoclźwigarowa z tyln yn1 c lźwigarkiem 
pomocniczym, całkowicie metalowa z blach 
duralowych. Szkielet sluzydla całkowicie 
pozbawiony podłużnic. Jako lechnologię 
połączeń zaslosowano klejenie z nitowa
niem, przy czym nity są rozstawione w 
dość dużej podziałce wynoszącej 50-;-70 mm.  
Lotki i klapy są bezszczelinowe. Wychy
lenie klap: 20° do startu i 40° do l ądowa
nia. Lotki  wyważone masowo. Konstruk
cja lotek i klap klasyczna,  metalowa. 
Skrzydła wsparte pojed ynczymi zastrzałami 
z rur o k roplowym przekroj u.  Trójkąt n e  
końcówki skrzydeł s ą  wykonane z kom
pozytu szklano,epok,ydowcgo. 

Kadłub. Przekrój prostokątny z zaokrąg
lonymi narożami. Klasyczna konstrukcja 
pólskorupowa z blach duralowych. P rzed
nia część kadł uba, zawierająca kabinę,  
mieści się między skośną wręgą przednią 
(ścianą ogniową) a wręgą siłową , do któ
rej są mocowane dźwigary główne skrzy
deł, zastrzały i golenie podwozia głów
nego. Kabina załogi z miejscami obok sie
bie. Oszklenie kabiny j ednoćzęściowe, sta
nowi j e  otwierana do góry osłona. Za
kabiną załogi znajduje się zbior nik pal i 
wowy, usytuowany na grzbiecie kadłuba. 
Tylna część kadłuba stożkowa o powierz
chni rozwijalnej .  Pod usterzeniem znaj du
je się płoza chroniąca tył ka<lluba. Szk ie
let tylnej części kadłuba skła da się z 8z;:,
ściu wręg i ośm i u  podłużnic.  Po obu stro
nach przedniej części kadłuba przed 
skrzydłem są u mocowane stopni e  do wsia
dania. 

Usterzenie. Usterzen ie  w ukła dzie kla
sycznym, obrys usterzenia  pionowego t ra
pezowy. obrys usterzenia poziomego 
prostokątny. Konstrukcja usterzenia pól
skorupowa metalowa. Statecznik poziomy 
jednodźwigarowy, statecznik pionowy 
dwudźwigarowy. Stery wyważone maso
wo, ster k ierunku odciążony aerodyna
micznie (rogowo). Przed usterzeniem pio-

• nowym na grzbiecie kadłuba j est umiesz
czona t rójkątna pletwa ustateczniaj ąca. 
Ster wysokości jest wyposażony w klapkę 
wyważającą. 

Sterowanie. Sterownice (dr,Jżk i i pedały) 
zdwojone, drążki  tworzą jeden zespól kon
strukcyjny w kształcie litery U.  Układ 
sterowania sterem wysokości popychaczo
wy, układ ster-owania sterem kierunku 
linkowy, klapy i lotki wychyla ne za po
mocą rur skrętnych prowadzonych w 
skrzydle i układów dźwigniowo-popycha
czowych w kadłubie.  Klapka wywa żająca 
steru wysokości wychylana za pomocq 
c ięgna elastycznego. 

DANE TECHNICZNE 

Rozpiętość 
Długość 
Wysokość 
Rozpiętość usterzenia poziomego 
Baza podwozia 
Rozstaw podwozia 
średnica śmigła 
Prześwit ś migła 
Długość wnętrza kabiny 
Szerokość wnętrza kabiny 
Wysokość w kabinie 
Powierzchnia skrzydła 
Powierzchnia lotek 
Powierzchnia klap 
Powierzchnia usterzenia poziomego 
Powierzchnia steru wysokości 
Powierzchnia usterzenia pionowego 
Powierzchnia steru kierunku 
Wydłużenie skrzydła 
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Podwozie .  Stale z kołem przednim. Pod
woz.ie przednie z golenią rurową, kolo za
wieszone n a  widelcu pchanym, a mortyza
cja - sznury gumowe. Golenie podwozia 
głównego sprężyste, wykonane ze stali .  
Na kolach głównych hamulce l 1ydraulicz
nc .  Hamulec postojowy. Wszystkie kola 
jednakowe - wymiar ogumienia 13  X 1 ,00-6, 
c iśnienie w ogumieniu 172 kPa. 

Zespól napędowy. Trzycylindrowy, dwu
suwowy, rzędowy, chłodzony cieczą re
d uktorowy silnik gaźnikowy Hewland AE 
75 o mocy 55 kW ze śmigłem dwulopato
wym o stałym skoku Hoffman n  HO-08-
-1605-145L. Pojemność skokowa silnika 
750 c m•, obroty maks. 1 12 ,5  s-1• Każdy cy
l i nder zaopatrzony we własny gaźnik.  
Przekła dnia redukcyjna o przełożen iu  
2,68 : I .  Osłony zespołu n a pędowego z kom
pozytu szl<lano-epol<sydowego. Rozruch sil
i1i l{a elektryczny, systern rozruchowy zdwo
jony. 

I nstalacje. Paliwowa - zbiornik paliwo
wy z tworzywa sztucznego um ieszczony 
na grzbiec i e  kadłuba za kabiną załogi , 
poj emność zbiornika 50 l ,  pompa paliwo
wa elektryczna, możliwość stosowa nia  
miesza nki pal iwowej złożonej z benzyny 
Super i oleju w proporcj i  40 : I .  Chłodni
cza - zbiornik mieszanki  wodno-glikolo
wej o poj e mności 4 ,5  l ,  chłodnica w tylnej 
części kadłuba. Elektryczna prądnica 
1 1  A, a kumulator. 

Wyposażenie. Pojedynczy zestaw pod
stawowych p rzy rządów pilotażowo-nawiga
cyj nych i kontroli silnika przeznaczony 
do lotów VFR, możliwość zainstalowania  
radiostacj i  U HF. Przyrządy pokładowe ciś
n ieniowe zasilane ( i  napędzane) z dwóch 
dysz Venturi. 

ROZWOJ KONSTRUKCJI.  Inicjatorem 
powsta n i a  tego interesując ego samolotu 
jest Richard Noble, znany rekordzista 
prędkości samochodu ( 1173,936 k m/h). Pra
ce nad projektem sa molotu roz.począl o n  
w 1984 r .  z pomocą B ruce Giddingsa i kil
ku innych konstruktorów lotniczych. Miej
scem powstania projektu i budowy proto
t y pu stała się miejscowość Sanddown na 
wyspie Wight.  Silnik samolotu jest adap
tacją s i lnika samochodowego (z samocho
du wyścigowego) i uproszczony do maksi
mum, co pozwol i ło  na uzyskanie ba rdzo 
malej masy całego zespołu napędowego. 
Liczba osób zatrudnionych przy projekcie 
wzrastała w miarę postępu prac, docho
clząc do osiemdziesięciu. Zbudowano od 
razu cztery prototypy. Pierwszy z nich 
oblatano li marca 1985 r .  W 1985 r .  prze
prowadzono próby. w 1986 r .  samolot o
trzymał certyf ikat  wg wymagań BCA fl 
(część K )  w kategorii normalnej. Wg opi
n i i  pilotów samolot cha rakteryzuje się 
przyjemnym i poprawnym pilotażem oraz 
doskonalą widocznością z kabiny. Projek
towana początkowo wielkość produkcji 
w y nosiła 4 egz. miesięcznie, docelowa zaś 
- 250 egz. rocznie. P roponowana cena wy
nosiła 24 OOO funtów w W. Brytanii  i 100 OOO 
marek w R FN. Jest przewidziane opraco
wanie wersji plywalrnwej i wersj i p rzy
stosowanej do akrobac j i  oraz powiększe
nie zasięgu przez zastosowanie zbiorników 
podwieszanych. Samolot A RV Super 2 jest 
kolejnym, po z na n y m  j uż samolocie Ro
bin ATL, lekkim samolotem szkolno-tre
ni ngowym nowej generacji, konstruowa
nym w myśl nieco zmienionych zasad 
sztuki konstruktorskiej , wysuwaj ących na 
pierwszy plan ekonomikę eksploatacji. 

8,69 m 
5,49 m 
2,31 m 
2,54 m 
1 ,74 m 
1 ,83 m 
1 ,60 m 
0,23 m 
1 ,27 m 
0,99 m 
1 ,09 m 
8,59 m' 
0 , 60 m' 
0,89 m' 
1,23 m' 
0,55 n12 

0,85 m2 

0,26 m' 

Wydłużenie usterzenia poziomego 
Masa własna 

5,25 
288 k g  
3 6  kg  

499  kg  

8,8 

Masa paliwa maks. 
Masa startowa 
Masa zespołu napędowego (z układem 
chłodzenia) 
Obciążenie powierzchni nośnej 
Obciążenie mocy 
Prędkość dopuszczalna 
Prędkość maks. 
Prędkość przelotowa 
Predkość ekonomiczna 
Prędkość min. bez klap 
Prędkość min.  z klapami 
Wznoszenie maks. 
Zasięg maks. 
Rozbieg 

61 kg 
58,1  kg/m' 
8,69 kg/kW 
254 km/h 
202 k m/h 
177 km/h 
161 k m/h 
95 k m/h 
83 km/h 

4 , 1  m/s 
685 k m  
143 m 

2·. M. 
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Użyłkowanie 
wodnosamolotu (I) 
l - praktyka morsk a ;  sztu-

ka maryna rska 
2 - zupełna cisza 
3 - prędkość wiatru 
4 - bryza lądowa 
5 - wialr wiejący do t>rze-

gu, w. od morza 
G - skala Beauforta 
7 - cisza, szli!, flauta 
8 - powiew 
9 - slaby wiatr 

10 - łagodny w. 
l i  - umia rkowa ny w. 
12 - świeży w. 
13 - silny w. 
14 - ba rdzo silny w. 
15 -=- gwałtowny w. 
16 - wichura 
17 - silna w. 
18 - gwallowna w. 
19 - huragan 
20 - fale 
21 - grzbiet (fali)  
22 - dolina (f. ) 

23 - wysokość fal i  
24 - długość f. 
25 - okres f. 

26 - prędkość f. ,  szybkość f. 
27 - pia na 
28 - pasma piany, smugi p. 

(w kierunku wiatru) 
29 - układ fal 
30 - fala wiatrowa 
31 - fala martwa, rozkołys 
32 - f. stłoczona,  f. zbita 
33 - f. stroma 
34 - f.  krótka 
:14 - slan  morza 
36 - skala 

morza 
Douglasa 

37 - morze spokojne 
38 - morze spokoj ne 

stanu 

39 - m. lekko zma rszczone  
40  - fala mała  (krótka) 
41 - morze lekko sfalowane 
42 - fala mała (długa) 
43 - morze sfalowane 
44 - fala średnia (krótka) 
45 - mol'ze spienione 
46 - fala �rednia (przeciętnej 

dl ugości) 
47 - morze bardzo spienione 
48 - fala średnia (długa) 
49 - morze wzburzone 
50 - fala duża (krótka) 
51 - morze bardzo wzburzone 
52 - fala duża (przeciętnej 

długości) 
53 - morze ogromnie wzbu

rzone 
54 - fala duża (długa) 
55 - morze maksymalnie 

wzburzone 
56 - fala o maksymalnej 

wielkości 
57 - pływy 
58 - przypływ 
50 - odpływ 
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K. D.  

Seaplane 
operałions ( I )  

I - scama nship 
2 - fiat calm, luli 
3 - wind veloc ily 
4 - land b reezc, I .  wind,  

offshore w. 
5 - onshore w. 
6 - Beaufort Scale 
7 - O - calm 
8 - l - light a ir  
9 - 2 - l .  breeze 

JO  - 3 - gentle b. 
Jl - 4 - modcratc b. 

12 - 5 - fresh b. 
13 - 6 - strong b. 
14 - 7 - moderatc gale 
15 - 8 - fresh g. 
16  - 9 - strong g. 
17 - IO - whole g. 
18 - li - violent storm 
19  - 12 - hurricane 
20 - waves 
2 1  - c rest (of sea) 
22 - t rough (of wave) 
23 - wave height 
24 - w. length 
25 - w. period 
26 - w. veloc ity 
27 - foam, froth 
28 - wind streaks 
29 - wave pattern 
30 - wind wave 
31 - swell 
32 - choppy sea 
33 - steep wave 
34 - short sea, 

sea , (wind) 
short-c rested 
!op 

35 - sea state 
36 - Douglas Sca and S well 

scale 
37 - O - glassy watcr 
38 - O - calm sea 
39 - I - smooth watcr, s. sca . 

r i pples (I Douglas scale) 
40 - 1 - low swell (short), 

(J Douglas scale) 
4 1  - 2 - slight sea, wavelels, 

(2 D .  s.) 

42 - 2 - low swcll (long) (2 
D. s . )  

43 - 3 - moderate 
D. s.)  

44 - 3 - moclero tc swel l ,  (3 
D. S.)  

(3 

45 - 4 - rough sea , (4 D. s .)  

46 - 4 - modcrat.c swell (ave
ragc lenglh),  (4 D. s.) 

47 - 5 - very rough sea, (5 
D. s.) 

4U - 5 - modcratc �wcJI (lon10, 
(5 D. s.) 

49 - 6 - tempcstuous sea , 
heavy s., high s. ,  (6 D. s . )  

50  - 6 - heavy swell (short), 
(6 D. s.)  

51 - 7 - very high sea, (7 
D. s.) 

52 - 7 - heavy swcll (averagc 
length), (7 D. s.) 

53 - 8 - preci pitous sea , (8 
D. s.) 

54 - 8 - heavy swell (long) 
(8 D. s.) 

55 - 9 - confused sea (9 D. s.) 
56 - 9 - confused swell (9. 

D. s.) 

57 - tides 
5fl - high t ide,  fluucl 
59 - low licie, ebb 

TE8ł1Nl8ZNY SŁOWNIK LOTNICZY 

Wasserflugzeug
bełrieb ( 1 )  

I - Seemannschaft ( f} 
2 - Windstille (f) 
3 - Wi ndgcschwindigkeit (f) 
4 - abla ndiger Wind (m) 
5 - auflandiger W. 
6 - Beaufort Windstarke (f) 
7 - Stille (f}, Flaute ( f ) , Star

ke  o nach Beaufort) 
8 - leiser Zug (m), (S. I nach B) 
9 - (sehr) lcichte Brise (f), 

flaue B., (S. 2 nach B.) 
IO - schwache Brise, leichte B . ,  

(S .  3 nach B. )  
1 1  - mlissige Brise, (S. 4 nach B.)  
12  - frische Brise,  (S. 5 nach B.) 
13 - steife Brise, starker Wind 

(m),  (S. 6 nach B.) 
14 - steifer W., harter W. ,  (S. 7 

nach B.) 
15  - stiirmischer w., (S. 8 nach B.) 
16 - Sturm (m), (Stlirke 9 nach 

B. )  
1 7  - schwerer Sturm, voller S . ,  

(Stlirke 1 0  nach B . )  
18 - orkanartiger s. ;  schwerer 

S, ( l i  nach B.) 
19  - Orkan (m), (S. 12 nach B.) 
io - Wellen (fp!),  Seen (fpl) 
2 t  - Wellenkamm (m} 
22 - Wellental (n) 
23 - Wellenhohe (f) 
24 - Wellenllinge (f} 
25 - Wellenperiode (f) 
26 - Wellengeschwindigkeit (f) 
27 - Schaum (m} 
28 - Winds-treifen (m) 
29 - Wellensystem (n} 
30 - Windwelle (f) 
31 - Diinung (f) 
32 - kabbel i ng Sec (f) 
33 - steile S. 
34 - kurze S. 
35 - Seeverhliltnisse (npl) 
36 - Douglas-Code (n) 
37 - Seegang (m) , ,glatt", voll

kommen glatte See (f), 
Starke O nach oouglas-Code 

38 - keine Diinu,ng (f),  (O nach 
D.--C.) 

39 - Seegang . ,sehr ruhig", schr 
ruhige Sec, (Stlirke 1 nach 
O.-C.) 

40 - niedrige, kurze oder m ittlc
re Oiinung, ( I  nach D.C.) 

41  - Scegang „ ruhig", ruhige 
See, (Stlirkc 2 nach D.C.) 

42 - niedrige, lange Diinung, (2 
nach O.-C . )  

4 3  - Scegang „leicht 
I. bewcgte See, 
nach O.-C.)  

bcwegi", 
(Sliirke 3 

44 - mlissige, kurze Oiinung, (3 
nach O.C.) 

45 - Seegang „massi.g 
m. bewegte See, 
4 nach O.-C . )  

46 - mlissigc, mittlcre 
(4 nach O.-C.) 

bewegt" , 
(Starke 

DUnung, 

47 - Seegang „ziemlich grob· ' ,  
z.  grobc See,  (Stlirke 5 nach 
O.C.) 

48 - mlissige, lange DUnung (5 
nach O.-C .)  

49 - Seegang „grob", grobe See, 
(Stlirke 6 nach D.C.) 

50 - schwere, kurze Diinung, (li 
nach D.--C.) 

51 - Seegan g  „hoch", bohe See, 
(Stlirke 7 nach D.-C.)  

52  - schwere, mittlere Diinung, 
(7 nach O.-C.) 

53 - Scegang „sehr hoch", sehr 
hohe See, (Stlirke 8 nach 
O.--C.) 

54 - schwere, lange Diinung, (8 
nach o.-C .) 

55 - sehr schwere See, gew,il
tig s. s., wirr s., (Starke 
9 nach O.-C.) 

56 - sehr schwere Dii nung, wirre 
o., (9 nach o.-C.) 

57 - Gezcitcn (fpU 
58 - Fiut ( f), Tidenslicg (m) 
59 - Ebbe (f), Tidenfall ( 111} 

3KcnnyaTGI.IH R 

rHApocaMoneTa (I) 

I - MOPCKa11 npaKTJft'3; MOpCKOC J.lCJI() 
JtCK)CC1 no cynooo�nc,urn 

2 - - -J;ITHLUbC 
3 - c>mpoc rb  nc I pa 
4 - BCTCP c cywn 
5 - MOpCKnii n. 

6 - 1uKaJ1a fiocj,opia  
7 - WTl1Jlb, 3an1w1.,c (O 6cuJJ100) 

8 - THXHił BCTC)). oącHb JICfKHii n. ( I  6a1111) 
9 - J1CrKHii o .  (2 6anna) 

I O - c11a6b1it u. (3 6amu1) 
1 1  - yMcpcnHblii e. (4 6anna) 
] 2 - · CBC)f(ljjj O .• C. 6pH'l (5 6UJIJ108) 
1 3  - CHnhHoiii e. (6 6anJ1on) 
14 - Kpcnrnii e. (7 6annos) 
1 5  - OSCRb K. 8. (8 6annoo) 
16 - WTOPM (9 6annoe) 
1 7  - crrnhRblH w. ( I O  6aJ1J10B) 
1 8  - lKeCTOKnii w. ( 1 1 6annoe) 
19 - yparan ( 1 2  6am1oe) 
20 - BOJllłbl 
2 1  - rpc6cnb (DOJlllbl) 
22 - enamtRa (e.), no>Kforna (e.), no.now• 

ea (o.) 

2) - BblCOT3 B.  

24 - )lJlRRa B,  
25 - nepu-o.u no;m 
26 - CKOpOCTb B .  
27 - ncHa 
28 - (eeTpOBhlC llOllOClol, n. IICH L,1) 

29 - CHCTCM3 OOJlH 

30 - BCTPOBiUI BOJIHa 

3 1  - (Mcprna,i) �b161, 
J'.! - TOJl"łCR 

33 - KpyTaH BOJUła 
34 - KOPOTKaR B. 
35 - COCTORl-JOC l\tOpR' 

36 - (w.ana )lyrnaca coc-roane• Mopa} 
37 - 3CpK3Jl&RaR noeepXHOCTb, 3f!pKaJlb• 

HOC MOPC (O 6annoe no 1..1,llMMCpMa
Ry) 

38 - llJ'lllJlCBOC M. 

39 - BOJIHC!lllC I 6a,rn ( I  6;tnJI no u.) 

40 - (OOIIHhl IIIIJKAC, •mponrnc) 

4 I - cnoKoihrnR noocp:x.11ocrb, eonecunc 
2 6anna 

42 - (eonm .. ,, Rlł3KHC, J'J;JllHHlbIC) 

-43 - ncn:oc eoJ1HCttHc; o. 3I6aJUHł. 
44 - (so.,Hbl cpenucii BblCOTbl, Koponmc) 
45 -

1 
yc,rncH11oe sonncuue, o. 4 6anna 

46 - (BOJlllbl cpc)lRCii Bb!COTbl u )(IIUHl,I) 
47 - ffCRO Bbtpa)KCRUOC Bonnc,rne, B .  

5 6annos 
48 - (oonHhl CPCAHCH BbJCOTbl, J{JJHHlłblC) 

49 - ){pymtaH BOJHta, BOJlHCUMe 6 6annoB 
50 - (uonna DblCOKaH, KOPOTKaR) 
51 - DblCOKlfC BOJHlbl, ,ClfnbHOC BOJltlCttlfe, 

e. 7 6a1111on) 
52 - (oonua BblCOK3H, CpC)lUCit )l/lJ11{1,1) 
53 - O'ICHb BblCOKHC BOnRhT, O. CltJlbHOC 

oonncnue, u. 8 Gannos 
54 - (oomm BblCOKaH, llJIIIHHan) 
55 - WTOPM0B3.R BOJ1H3, HCKmO•rHTCJlbHO 

CHJlbHOC BOJIHCIUJC, B. 9 6a11noe 
56 - (ca,ian BblCOKaR BOJTHa) 
57 - npttJllłRlłO-o rm-rn11oc ffDJlCłllłC 

58 - l"IJlUJltflJ 

59 - OTJIUB 
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Bezpieczeństwo w lotnictwie - określenia 

Definicja i określenia 

Wyraże11 występujących w artykule użyto w oparciu 
o międzynaTodowe normy i zalecenia dotyczące bezpie
czeóstwa lub badania wypadków lotniczych. 

Z d a r z  e n i e  sytuacja zagrażająca bezpieczeó.stwu 
lub powodująca potencjalne obniżenie zdatności statku po
wietrznego do lotu. 

S t a t e k  p o  w i e t r z n y  (w skrócie SP) - urządzenie 
utrzymujące się w atmosferze wskutek wzajemnego od
działywania jego konstrukcji i powietrza, innego rodzaj 1..1 
niż oddziaływanie przyziemnej poduszki powietrznej. 
• C z y  n n i k - zjawisko, działanie, okoliczności, których 

wystąpienie lub brak wpływał na powstanie lub rozwój 
zdarzenia. 

S k u t e k  następstwo działania czynników wew-
nęfo:znych lub zewnętrznych. Skutki dzielą się na : 

n i e  z n a c  z n e - 1które mogą być natychmiast zlikwi
dowane odpowiednim działaniem załogi; powodują nie
wielki wzrost obciążenia załogi dodatkową pracą lub czyn
nościami, wywołują nieznaczne pogorszenie osiągów i wła
ściwości lotnych SP, nieznacznie zmieniają warunki użyt-
kowania SP, 

·p o w a ż  n e które mogq być zlikwidowane przez 

klasyfikacja 

inż. BRONISŁAW PALUCH 

.- uległa zniszczeniu konstrukcja SP lub została poważ. 
nie uszkodzona, co wpłynęło na obniżenie jej wytrzyma
łości, zmianę technicznych lub aerodynamicznych właści
wości SP i konieczność naprawy głównej lub wymiany 
uszkodzonych części, 

- SP zaginął bez wieści i nie ustalono m1eJsca jego 
szczątków lub znajduje się w takim miejscu, do którego 
dostęp jest niemożliwy. 

Do wypadku lotniczego nie zalicza się:  • 
- śmierci w następstwie przyczyn patologicznych, śmier

telnych lub poważnych obraże11 ciała osób znajdujących 
się na pokładzie zadanych samemu sobie lub spowodowa
nych przez osoby trzecie, a także śmiertelnych lub po
ważnych obrażeó. ciała osób personelu pomocniczego, ma
jących miejsce przed lub po locie, lub osób nie związa
nych z bezpośrednią obsługą SP, a także osób nie mają
cych ważnego biletu lotniczego, 

- uszkodzeó. lub zniszczenia zespołów napędowych SP, 
kół podwozia, układów hamowania, odpadnięcia od SP 
części lub elementów konstrukcji, drobnych uszkodzet'l lub 
przebić pokrycia, jeżeli nie doprowadziły do groźnych lub 
fatalnych skutków. 

P o w a ż n e 1 u b -c i ę ż k i e o b r a ż e n ia c i a ł a 
obrażenia ciała w następstwie wypadku, które : 

- zagrażają utratą życia lub zdrowia, 
- wymagają leczenia sZJpitalnego w okresie dłuższym 

niż 48 h, przy czym leczenie\ może być rozpoczęte w czasie 

normalnie wyszkoloną i przygotowaną • załogę ; powodują 
znaczny wzrost obciążenia załogi dodatkowymi czynno
ściami, znacznie pogarszają osiągi i właściwości lotne, zna
cznie ograniczają warunki użytkowania. Zezwalają jednak 
na kontynuowanie bezpiecznego lotu · i użytkowania, 

• 7 dni od doznania obraże11, 

g r  o ź n e które wprowadzają niebezpieczny przy-
rost obciążenia załogi dodatkowymi czynnościami; niebez
piecznie pogarszają osiągi i właściwości lotne SP, · nie
bezpiecznie ograniczają zakres użytkowania i wytrzyma
łość SP, stwarzają stan zagrożenia  zdrowia i życia osób 
znaj dujących się na pokładzie lub powodują poważne 
obrażenia ciała, 

f a t a  l 111 e - 'które uniemożliwiają kontynuowanie lotu ,  
powodują zniszczenie konstrukcji, śmierć i poważne uszko
dzenie ciała osób znajdujących się na pokładzie SP. 

B l ą d  - j eden z czynni1ków będący wynikiem niepra
widłowego działania jednej lub wielu osób. Błędy · dzielą 
się na : 

- błędy w sposobie przygotowania i_ wykonania zadania, 
- błędy w sposobie użytkowania i obsłudze techniki 

lotniczej, 
- błędy w ocenie . sytuacji, 
- błędy w sposobie usuwania sylu.1cji awaryjnych, 
- błędy w ocenie i przekazywaniu informacji, 
- błędy w ocenie limitu czasu. 
Błędne działanie załogi - pojedynczy błąd lub kilka 

błędów popełnionych przez jednego lub więcej członków 
załogi. 

A w a r  i a - zdarzenie, w którym część, części, zespo
ły lub instalacje SP przestały funkcjonować prawidłowo 
i stały się niezdatne do pracy. Rozróżniamy awarie : po
jedyncze ; złożone, składające się z kilku niezależnych awa
rii j ednego urządzenia ;  złożone z kilku niezależnych awa
rii więcej niż jednego urządzenia ; z uwzględnieniem:  ja
kiejkolwiek nie wykrytej awarii, która już istniała; dal
szych awarii, k tórych należy się spodziewać w następ
stwie awarii istniejącej. 

W y p a d e k  1 o t n  i c z y  - zdarzenie związane z użyt
kowaniem SP (które zaistniało od chwili, gdy choćby jed
na osoba weszła na pokład z zamiarem odbycia lotu do 
chwili opuszczenia przez ostatnią osobę pokładu SP), pod
czas którego: 

- jakakolwiek osoba doznała _poważnych lub śmiertel
nyd1 obrażet':t ciała w związku z pobytem w (]ub na) da
nym SP, lub przy bezpośrednim zetknięciu się z tym SP, 
lub też z jakimkolwiek przedmiotem przytwierdzonym do 
niego, 
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- powodują złamanie kości z wyjątkiem prostych zła-
maó .palców, rąk, nóg lub nosa, 

- doprowadzają do ran szarpanych, uszkodze11 mięśni, 
nerwów, ścięgien lub silnych krwawie11, 

- są przyczyną uszkodzeń j akichkolwiek organów ze
wnętrznych lub wewnętrznych, 

- są przyczyną oparzeii II i II I stopnia lub oparzeń 
obejmujących więcej niż 50/o powierzchni ciała. 

Wy p a d e k  n a z i e m  n y  zdarzenie powstałe w 
czasie obsługi SP, które zaistaniało od chwili, gdy choćby 
jedna osoba weszła na pokład bez zamiaru wykonania lotu 
do chwili opuszczenia rprzez ostatnią osobę pokładu i pod
czas którego wystąpiły okoliczności podobne w skutkach 
do wypadku lotniczego. 

W y  p a  d e k  n a d  z w y c z a j  n y  (lotniczy) - zdarzenie 
mające cechy wypadku lotniczego, które wystąpiło w szcze
.gólnych okolicznościach (patrz klasyfikacja zdarzeó). 

W y d  a r z e  n i e  l o t  n i c z e  (zwane także przesłanką 
do wypadku) zdarzenie powstałe w podobnych okoliczno
ściach jak wypadek lotniczy, które wprowadziło zagroże
nie lub mogło zagrozić bezpieczeństwu lotu i przy zbiegu 
niesprzyjających okoliczności mogło doprowadzić do wy
padku lotniczego. 

Awarie 

Uszkodzeni 

I Zdarzenia 
-- - - - - ----, 

z 

czne lub 
e 1 +22 
ia i użt.J wą wr.;kom 

przez 
'l1żnione 

mierć lub zaąrażenie 
żt,eia osób pa opuszcze 
mu SP w WLJniku uto
m�cia , qtodu , praqnie 
nta zimna lf  

4 Inne 

Rys. 1. Klasyfikacja zclarze11 

Drobne 
uszkodze
nia 
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D r  o- b n e u s z k  o d z e  n i a drobne uszkodzenia 
konstrukcji SP, które wyst:Jpiły w proces ie  el<sploatacji. 
H:1rl.1 1 1 i ::t  oko l iczności i prLyczy 1 1  i c ll powst::tn i :1 s.-i z::tlt•ca , 1c 
ze wzgl <;du n:1 bczpioczci'1 s 1 wo i clrnnomik G lr'm 1spo r tu l ot-
niczego. 

Pr z y c z y n a - przyczynami zdarzenia mogą być dzia
łania lub ich brak, uchybienia, okoliczności, warunki lub 
czynniki, które w rozpatrywanym postępowaniu doprowa
dziły do wypadku lub wydarzenia. 

S y s t e m  - zespół elementów wzajemnie współdziała
jących i związ.i.nych funkcyjnie z wykonywaniem lub za
bezpieczeniem lotów. 

I 11 !Zadania 

_
...::::

:=:::':=-r:::::r:== _ _  = _-=' -==-- -
-j O I Obstuqa I 

��.....,..,����=:c;===,r=:r,=,--, D Dzień 

Hys. 2. Klasy f i lrncja wg okol iczności z<l,nzc ,·1 

N Noc 

Warunki 
meteo 

Dobre 
Trudne 
Niedopusz-

\ czalne 

S y s t e m  z a ł o g a - S P  zespół elementów zapew-
niających prawidłowe współdziałanie załogi w kierowaniu 
lotem SP, obsługą i wykorzystywaniem jego urządzeń 
i wyposażenia. Sprawnie działający system powinien m.in. 
zapewnić korekcje własnych błędów, zapobiec awarii SP 
lub wpływowi groźnych czynników środowiska zewnętrz
nego przez odpowiednio wczesne wykrycie, prawidłową 
ocenę sytuacji, podjęcie właściwych decyzji i wydanie po-
leceń. 

B a  d a  n i e  w y .p a  d k u proces obejmujący dzia-
łania prowadzone w celu zapobiegania podobnym przy
padkom w przyszłości i obejmujący zbiór informacji, ana
lizę okoliczności i •przyczyn zdarzenia oraz wnioski i za
lecenia odnośnie do bezpieczel'lstwa lotniczego. 

Klasyfikacja zdarzeń 

Każde zdarnenie związane z eksploatacją SP, niezalei:
nie ,od .następ:,tw, •powinno być dokładnie zbadane i od 
powiedni,o ,S1klasy:fiikowane w celu wyciągnięcia wniosków 
profilaktycznych. Klasyfikacji dokonuje się w zależności 
pd rodzaju, następst,w, okoliczności i przyczyn powstania. 

Klasyfikacja wg rodzaju zdarzenia (rys. 1 )  

Zdarzenia dzielą się na lotnicze i naziemne : 
- wypadki lotnicze, 
- wypadki naziemne, 
- wy,padki nadzwyczajne, 
- wydarz.enia (przesłanki do wypadków), 
- drnbne uszkodzenia SP. 

Klasyfikacja wg następstw zdarzenia 

Klasyfika,cja wg następsłw obejmuje : 
• Wy,paooi lotnic.ze, naziemne i nadzwyczajne ze skut

kami śimieritelny:rni, zwane dalej, , ,katastrofami", w wyni
ku których chociażby jedna osoba ,poniosła obrażenia 
śmiertelne lub śmie,rć nastąpiła w czas-ie 48 godz. od 
chwili wypadku ; SP wraz z osobami znajdu jącymi się na 
jego pokład.z.ie zagi,nął bez wieści i akcja poszukiwawcza 
zo,stala zakończona. 

• Wypadek, zwany awarią ze skutkami zniszczenia SP, 
w wyniku którego nastąpiła jedna z następujących oko
licznośoi: 

- SP został uszlwdzony w stopniu, który wyklucza mo
żliwości jego ,naprawy z ,techniczneg,o lub ekonomicżnego 
punktu widzenia, 

- SP lądował przymusowo w miejscu, z którego jego 
o,dzys.kanie jesit •technicznie niem,ożliwe lub nieopłacalne. 

• WY1padek ze skutkami ,poważnego uszko.dz,enia SP, 
zwany dalej „uszkodzeniem", którego naprawa jest moż
liwa i ekonomicznie. uzasadniona. Po dokonaniu na,pra:wy 
SP będzie mógł być do:puszczony do normalnej eksploata-
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cji. Możliwości doko-nania naprawy .ustala ko.misja tech
niczna z ud·ZJialem odpowiedział n ego przedstawi,c,iela za
h laJu rernr, 1 1  Lowe go l u b  i,roducenta. 

• Wypadki . 'naJzwyczaj 1 1c, k tóre po,wsta ly w wyn i k u :  
- działalności terrorystyc.znej lub saboitażowej ,  
- zawładnięcia i użytkowania SP przez osoby post.ron. 

ne lub n ieuprawni·one, 
- działania czynników zewnętrznych i spowodowały 

śmierć chociażby jednej osoby po oipuseczeniu SP w wy
ni1ku utonięc'ia, głodu, ,pragnienia, zimna it:p. , 

- .innych wypadków w podobnych oko-li cznościach. 
• Zdarzenia lotnicze (przesłanki), które wg -zmodyfliko

wanej klasyfikacji opracowanej ,przez przed-siębi,orstwa-lot
n [cze - czł,onków Umowy Berlil'lskiej dzielą s:ię na:  

- pożar na SP, 
- uszkodzenia lub awarie podstawowych układów ste-

• ro wania SP, 
- lądowanie z uszkodzonym lub ozęści,owo wypuszczo

nym podwoziem, 
- awarie lub uszkodzenia zes,polu lub zes,poló,w napę

dowych wymagające wyłączenia ich ,po,dczas lotu, 
- awnrie lub uszkodzenia wyposażenia ,pi lotażowo-na

wigacyjnego, 
- awarie lub uszkodzeni,1 instalacji klimatyzacyjnej , 
- awarie lub uszkodzenia podstawowych instalacj i 

elektrycznych, 
- utrata łączności radiowej, 
- utrata orientacj i  w locie, 
-- 19dowanie poza drogą lub wypadnięc ie SP z drogi 

startowej ,  
- choroby i niedyspozycje czlonka(ó N) załogi w czas ie  

wykonywania zadania, 
- naruszenia przepisów, procedur, zasad użytkowania 

SP w czas·ie lotu, 
- naruszenia min i,mów meteorologicznych do startu i lą

dowania, 
- naruszenia ogranicze11 eksploatacy jnyeh SP 

twarde lądowania itp., ' 

- naruszenia zasad załadunku i wyważenia SP; 
- naruszenia zasad obsługi technicznej i przygotowania 

SP do wykonania lotu, 
- niebez,piec.zne zjawiska mete,orologiczne - silna tur

bulencja, oblodzenie, opad gradu, u derzenie pioruna w 
SP itp., 

- nieprawidłowości w kier.owaniu ruchem lotniczym 
i działaniu pomocy nawigacyjnych, 

- nieprawidłowości w przygoto,waniu lotn isk i zabez
pieczeniu lotów, 

- zderzenia SP z ptakami, 
- zderzenia lub niebezpieczel'lstwo zderzenia s ię  SP 

z przeszk,o,dami naziemnymi ,  
zagrożenia terrory_styczne i sabotażowe. 

Rys. 3. Klasyfikacja . przyczyn 
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Klasyfikacja wu okoliczności zdarzeń (rys. 2) podsystemów bezpośrednio 
lotów. Niejprawidłowości te 

związcrnych z zabezpieczeniem 
dotyczą głównie:  

Poch.iału dokon uje:- s iE; za.zwyczaj w 
- rodzaju wykonywanego zadania 

który,m nastąpiło zdarzenie, 

zależnośc·i od : 
lub jego części, 

,czasu i miejsca powstania zdar.zenia, 
warunków me.teo,rologicznych, 

w 
organizacji i dz.ialania, 

- -- warunków, w .k tóry,ch .fLmkcjonuje system, 
- wyposażenia, kiórym dysponuje personel, 
- rprzeipisów i norm -niezbędnych do prawidłowego 

funkcjonowania sys,temu. 
innych o k,oliczności mających wpływ na zdarzenie. Z bezpieczeństwem są związane następujące podsystemy: 

załoga SP, 
Klasyfikacja zdarzeń wg przyczyn ich powstania (rys. 3) kierowanie ruchem lotniczym, 

Przyjęto następujący ,podział przyczyn zdarzeń :  
zabezpieczenia s,prawności i zdatności SP do lotu, 
przygotowania SP do !,otu, 

• Personalne - do•tyczące jednej osoby odpowiedzialnej 
lub grupy osób ściśle związanej z wykonywaniem danego 
zadania. Przyczyny te ,pows.tają głównie w wyniku: 

utrzymania lotnisk i zabe.z•pieczenia ,startów i lądo-
wa11 SP, 

- przygotowania ,personelu do wykonywania zadań, 
- narusa:enia ,przepisów - •instrukcji technologii, zasad 

lub poleceń służbowych, 
- błędów działania lub braku działań w sytuacji nor

malnej lub awaryjnej. 

- kierowania działalnością 1,otniczą. 
• środowiskowe - ,powstałe w wyniku wystąpienia nie 

prognozowanych i niespodziewanych groźny-eh zjawisk me
teorologicznych lub niemożliwych do uniknięcia zderzeń 
SP z ,przeszkodami lub obiek,ta,mi .ruchomymi, innyimi niż 
SP. Zalicza się do nich: 

Przyczyny personalne dzielone są na poszczególne grupy 
personelu lotniczego i pomocniczego. 

• Techniczne - 1powstałe w wyniku: 
- wad technologicznych lub materiałowych, 
- wad konstrukcyjnych lub niskiej niezawodności 

s ilną tur.bulencję, 
uderzenie pio,runa w SP, 
opad gradu, 

sprzętu lotniczego, 
- zużycia eksploatacyjnego. 
Ww. ,przyczyny .techniczne mogą dotyczyć części lub 

s ilne oblodzenie, 
uskok w iatru, 
zderzen.ie z ptakami, 

zespołów SP. 
• Systemowe - powstałe 

funkcjonowaniem syste,mu 
w zw.iązku z n i,eprawidlowym 
transportu lotniczego i jego 

.zderzenie z przeszkodami lub innymi obiektami ru
chomymi, 

cd. ze s. u 
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DANILECKI S. : Vor- und Nachteile des Ge
schlossenen Flilgels (I). TLiA, XLIII Jhrg. ,  
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cher Faktoren ,  wie die Starke der a uf
gekolllten Schicht, die Art des Hiirtens, 
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CO,IJ;EP)KAHlUI 
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THpoeaHHOH CTaJlH TaKUX Q)aKTOpoe, KaK: TOJl[UHHa 
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Prenumeratorzy zbiorowi - jed nostki gospodarki uspołecznionej, instyt ucje i organizacje społeczne zamawiają prenumeratę dokonu
jąc wpła ty wyłącznie na blankiecie „wplata-zamówienie" (jest to „polecenie przelewu" rozszerzone dla potrzeb Wydawnictwa o częśe 
dotyczą-:ą zamówienia). Blankiety te będą dostarczane dotychczaso wym prenumeratorom przez Zaklacl Kolportażu. Nowi prenumera
torzy otrzymają je po zgłoszeniu zapotrzebowania (pisemnie lub telefonicznie) w Zakładzie Kolportażu. 

Prenumeratorzy indywidualni - osoby fizyczne zamawiaj ą  prenu meratę dokonując wpłaty w UPT lub NBP na blankiecie NBP. Ka 
odwrocie wszystkich odcinków blankietu należy wpisać tytuł cza 5opisma, okres prenumera ty, liczbę zamawianych egzemplarzy oraz 
wartość wpła ty. Wpłacać należy na konto : Państwowy Bank Kredy towy II I/O Warszawa nr 370015-7490-1 39- 1 1 .  

Prenumerata ulgowa - przysługuje wyłącznie osobom fizycznym - członkom SNT, studentom i uczniom szkól zawodowych. Warun
kiem prenumeraty ulgowej j est poświadczenie blankietu wpłaty (przed j ej dokonaniem) na wszystkich odcinlrnch pieczęcią Kola 
SNT, wyższej uczelni lub szkoły. Sposób zamawiania prenumeraty ulgowej _jest taki sam ,jak prenumera ty indywidualnej. W prenu
meracie ulgowej mozna zamówić t ylko po 1 egzemplarzu każdego czasopisma. 

Uwaga ! Miesięcznik Aura może być zamawia n y  w prenumeracie ulgowej również. przez uczniów szl,ół ogólnokształcących. 
P1·enumerata ze zleceniem wysyłki za granicę - zamawia się tak jak prenumeratf; indywidualną. Dodatkowo należy poclae na blan

k iecie wpła t y  nazwisko i dokładny adres odbiorcy. Cena p,·enume raty ze zleceniem w ysyłki 7.a gra nicę jest dwukrotnie w yższa. 
Wpłaty na prenumeratę są przyjmowane w terminach : 

-- do 10 listopada na każdy kwartał, I i II półrocze oraz cały rok następny, 
- do 28 lutego na II, I II  i IV kwartał oraz II półrocze, 
- do 31 maja na III i IV kwartał oraz II  półrocze, 
- do 31 sierpnia na IV kwartał. 

Zmiany w prenumeracie można zgłaszać pisemnie tylko w ww. lenninach. 
Informacji o prenumeracie udziela - Zakład Kolportażu w,.·daw nictwa NOT SIGMA (ul. Bartycka 20, 00-716 Warszawa) skr. poczt. 

1104, 00-950 Warszawa , tel. 40-00-21 w. 248, 293, 297, 299 l\1b 40-30-86 i 40-35-89. 

Egzemplarze archiwalne czasopism - można nabywać za gotówki; w Klubie Prasy Technicznej, \Varszawa, u l .  . Mazowiecka 12 (tel. 
26-80-16) lub zamówić pisemnie. zamówienia na egzemplarze archiwalne czasopism przyjmuje : Zakład Kolportażu . Dział Handlowy, 
00-950 Warszawa, skr. poczt. 1004 (tel. ł0-37-31) ,  na rachunek dJ.a instytucji lub za zaliczeniem pocztowym dla osób fizycznych. 

Wstępna cena prenumeraty TLiA na 1989 r., kwartalna normalna 900 zł, kwartalna ulgowa 180 zł, półroczna normalna 1800 zł, pół
roczna ulgowa 360 zł, roczna normalna 3600 zł, roczna ulgowa 720 zł. 

W przypadku zmiany cen w okresie objętym prenumeratą, prenu meutorzy są zobowiązani do dopłaty różnicy cen. 
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Mgr inż. TERESA BŁAŻEJEWICZ 
Mgr inż. KRZYSZTOF AMBROZIAK 
Instytut Techniczny \Vojsk Lotniczych 

Metody 

Przyczyną pogarszania się właściwości użytkowych wy
robów gumowych są procesy starzeniowe, zachodzące nie
przerwanie od chv.·ili wyprodukowania wyrobu aż do za
kończenia jego eksploatacji. Proces starzenia jest spowodo
wany zachodzącymi w elastomerze reakcjami degradacji 
i sieciowania. Czynnikami inicjującymi mogą być napręże
nia i odkształcenia mechaniczne, temperatura, ozon bądź 
agresywne chemiczni-e środowisko. W zależności od domi
nacji danego czynnika, procesy starzeniowe można pozie
lić na: starzenie chemiczne, termiczne i mechaniczne. Pręd
kości i mechanizm procesów starzeniowych zmieniają się 
z warunkami użytkowania. Podczas magazynowania wy
stępuje w zasadzie tylko atmosferyczne starzenie gumy, 
tj. utlenianie pod wpływem tlenu i ozonu zawartych w po
wietrzu. W eksploatacji wyroby są narażone na działanie 
agresywnych ośrodków pracy, zmienne temperatury i ob
ciążenia, a ponadto podlegają różnorodnym odkształceniom. 
Naprężenia przez osłabienie wiązai1 sieci mogą aktywo
wać procesy termooksydacy jne albo przez rozrywanie ma
krocząsteczek inicjować łańcuchowe procesy chemiczne, 
prowadzące do głębokich zmian w strukturze i właściwo
ściach materiału. 

Metody badania odporności gumy na starzenie 

Badania starzenia gumy można prowadzić w warunkach 
naturalnych i w warunkach przyspieszonych. Określona 
metoda badania obejmuje zwykle wpływ poszczególnych 
czynników, których działanie w przypadku badań przy
spieszonych jest znacznie intensywniejsze niż w warunkach 
naturalnych. W badaniach przyspieszonych intensyfikuje 
się jeden lub więcej czynników, np. temperaturę i stężenie 
tlenu, stężenie ozonu itp. Stosowane obecnie metody bada
nia starzenia w warunkach przyspieszonych można po
dzielić na następujące grupy: 

- starzenie cieplno-tlenowe, 
- odporność na działanie ozonu, 
- odporność na działanie światła. 
Ze względu na niezadowalającą korelację pomiędzy sta

rzeniem naturalnym i przyspieszonym, stosunkowo często 
prowadzi się badania odporności na starzenie w natural
nych warunkach atmosferycznych. Próby ustalenia ścisłej 
zależności między wynikami starzenia naturalnego i przy
spieszonego nawet w przypadku pospolitej próby Geera 
dotychczas zawodzą [1). Omawiane metody przy!;pieszonych 
badań starzenia odnoszą się do próbek gumowych o ściśle 
określonych wymiarach. Są stosowane głównie przy ba
daniu nowych mieszanek gumowych wdrażanych do pro
dukcji oraz kontroli parametrów w produkcji. W przy
padku wyrobów gumowych stosowanych w lotnictwie woj
skowym powyższe metody mają zastosowanie przy badaniu 
starzenia wyrobów magazynowanych. 

Badania starzenia wyrobów gumowych przechowywanych 
w magazynie 

Wyroby gumowe są przechowywane albo w stanie swo
bodnym jako części zapasowe, albo w stanie naprężonym 
jako elementy składowe zespołów (agregatów); w obu 
przypadkach są chronione przed bezpośrednim działaniem 
światła i podwyższonych temperatur. Można więc przyjąć, 
że starzenie w warunkach magazynowania jest procesem 
powolnego utleniania gum w stanie swobodnym lub naprę
żonym. W wyniku procesu starzenia zmieniają się właści
wości gumy. Zmiany mogą przebiegać wg różnych rów
nań kinetycznych. W stałej temperaturze szybkość starze
nia jest stała. Jej wartość określa się jako tangens kąta 
nachylenia prostych, charakteryzujących zmianę badanego 
wskaźnika do odpowiednich współrzędnych. Ze wzrostem 
temperatury wzrasta szybkość starzenia bez zasadniczej 
zmiany jej charakteru (w zakresie temperatur umiarkowa
nych). Starzenie gum jest reakcją chemiczną, o kinetyce 
której decyduje głównie energia aktywacji. Jest to taka 
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gumowych 

w lotn ictwie 

badań wyrobów 

stosowanych 

ilość energii, która powinna być dostarczona z zewnątrz, 
aby spowodować określoną szybkość reakcji. Szybkość re
akcji jest związana z energią aktywacji następującą zale
żnością : 

gdzie : 

I, 

K = Ae - -R 1� 

K - stała szybkość reakcji, 
E - pozorna energia aktywacji procesu, 
A - stała wielkość, 
T - temperatura, K, 
n - stała gazowa. 

( J )  

Przez zlogarytmowanie tego równania otrzymuje się za
leżność: 

E l 
lnK = lnA - - · - 

R. 1'  (2) 

z której widać, że stała szybkość reakcji zmienia się linio
wo ze zmianą temperatury, a kąt nachylenia prostej za
leży od wartości E/R. W równaniu (1) zależność wyraże-

N 

nia e - -R'f od temperatury jest wielkością stalą, ponieważ 
iloczyny współrzędnych każdego punktu na krzywej są stałe 
i stosunek stałych szybkości reakcji k i, k2 jest równy sto-

k ,  1 1 sunkowi czasów reakcji t i, t2 . Podstawiając - = -- do za-
k,  t2 

leżności (1) otrzymuje się dla temperatury T 1 i T2 : 

(3) 

Po zlogarytmowaniu wyrażenia (3) i zamianie na loga
rytm dziesiętny można obliczyć energię aktywacji z za
leżności: 

'J', 1\ 

(4) 

Energia aktywacji dla danej gumy je�t wa�to�cią stałą 
(w temperaturach umiarkowanych) i me zm1e111a się ze 
wzrostem temperatury reakcji, w odróżnieniu od tempera
turowego współczynnika szybkości starzenia. Ponieważ lo
garytm stałej szybkości reakcji zmienia się liniowo z tem
peraturą, na podstawie równania (1) powstaje zależność 

1 
ln K od -T i przez ekstrapolację prostej określa się szyb-

kość starzenia przy żądanej temperaturze. Znając tangens 
kąta nachylenia tej prostej, można obliczyć wielkość 
energii aktywacji procesu starzenia gumy z zależności 
E = 4,575 tg {J. 

Określenie trwałości gumy metodą przyspieszonego starze
n ia 

Metoda opiera sic: na zasadzie ekstrapolacji i sprowa
dza się do przeliczania szybkości starzenia gumy przy 
podwyższonych temperaturach na temperatury żądane, np. 
temperaturę magazynowania (20 ±5°C). Przy stosowaniu 
tej metody należy wybrać wskaźniki, które zmieniają się 
w procesie starzenia dostatecznie wyraźnie i jednostajnie. 
W zależności od warunków przechowywania, starzenie gu
my prowadzi się w stanie naprężonym lub swobodnym, 
przynajmniej w trzech-czterech temperaturach z przedzia 
łem 20°C [4]. 

Eksperymentalny sposób oznaczania szybkości starzenia 
polega na określeniu jakiejś właściwości w zależności od 
temperatury i czasów starzenia. Do badanych właściwości 
należą najczęściej: wytrzymałość na rozciąganie, wydłuże
nie względne, odkształcenie trwałe oraz naprężenie dla 
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próbek w stanie naprężonym. 'l;rwałe odkształcenie po
wstające w gumie _ jako rezultat pełzania można wyrazić 
wzorem: 

gdzie : 
Ew względne trwałe odkształcenie, 

Etr - odkształcenie trwale h o-h 2  

h0 - wyjściowa wysokość próbki, mm, 
h 0 -h , 

E - odkształcenie wstępne = - --
ho 

50
° 

·-·-•-:?D° 

0/1 
90" 

0,2 

(5) 

lqtS,/S„ 
za' 

ł.8 

ł.6 

ł.4 

ł.2 

nane z wielkościami uzyskanymi w naturalnych warun
kach starzenia. 

Metody badari wyrobów gumowych eksploatowanych w lot
nictwie 

Podczas eksploatacji w warunkach dynamicznych, właś
ciwości gumy pogarszają się w większym stopniu niż przy 
obciążeniach statycznych. Różnica polega nie tylko na pręd
kości, lecz i ukierunkowaniu zmian, gdyż zmęczenie me
chaniczne daje e fekty anizotropowe. Można więc mówić o 
istnieniu co najmniej kilku typów starzenia: mechanicz
nego, cieplnego i chemicznego. Obserwowany, często nie
jednakowy, stopień zniszczenia wyrobów pochodzących na
wet z tej samej partii produkcyjnej tłumaczy się różna-
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Rys, 1. Kinetyka relaksacji naprężeń w 
gumie przy starzeniu term icznym 

Rys. 2, Zależność lg St!S0 od czasu slarze
nia 

Rys. 3 .  Zależność lg K od temperatury 

h1 - wysokość próbki wst(;pnie odkształconej, mm, 
h2 - wysokość próbki trwale odkształconej , mm. 
Trwałe odkształcenia obniżają zdolność materiału do 

sprężystego powrotu poodkształceniowego. Związek między 
sprężystym powrotem poodkształceniowym i trwałym od
kształceniem określa zależność : 

Etr 
K = l - 

E 

Podstawiając ze wzoru (5) wartości h 0 -h 2 Eir = --
ho 

ho -h i otrzymuje się: 
h o 

h. -h l 
K =  _-__ _ _ 

h o -h t 

(6) 

E =  

gdzie : K - współczynnik 
ceniowego. 

sprężystego powrotu poodkształ-

Współczynnik K zmniejsza się ze wzrostem temperatu
ry i czasu obciążenia gumy, natomiast trwałe odkształ
cenie wzrasta. W wyniku trwałego odkształcenia następuje 
spadek naprężeń w gumie. Zależność tę określa równanie : 

lub 

gdzie : 
cło 
cł t -

Ó t E-E,r --- = K  

ó0 E 

początkowe naprężenie w gumie, 
naprężenie po czasie t w określonej temperaturze 

K = 1 - Eir 

Z tego wzoru wynika, że spadek naprężenia w czasie 
jest proporcjonalny do współczynnika K. 

Badaniom poddano trzy gatunki gum n itrylowych. Na 
rys. l-ć-3 przedstawiono uzyskane (dla gumy 0031-ć-0031/65) 
doświadczalne krzywe relaksacji naprężeń w temp. 50, 70 
i 90°C. Z tych zależności wyznaczono stalą szybkość re
laksacji dla poszczególnych tempera tur (rys. 1 i 2) : 

K = 2,3 tga 

Następnie w celu wyliczenia stałej szybkości przy temp. 
25°C znaleziono eksperymentalnie wartość K przedstawio
ną graficznie w układzie współrzędnych w postaci zależ
ności lg K od 1/T (rys. 3). Okresy trwałości badanych gum 
wyliczone na podstawie wartości eksperymentalnych za
wierają się w granicach 2,5-ć- 14 lat. Ze względu na dość 
rozbieżne okresy trwałości, wyniki te powiny być porów-
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rodnością kombinacji tych czynników i intensywnością ich 
działania. Ze względu na różnorodność czynników powo
dujących starzenie zbiorników, przewodów gumowych eks
ploatowanych w oprzyrządowaniu lotniczym, jest niemo
żliwe określenie korelacji między starzeniem naturalnym 
a starzeniem przyspieszonym. Badania starzeniowe wyro
bów gumowych eksploatowanych w oprzyrządowaniu lot
n iczym prowadzi się najczęściej w warunkach normalnej 
eksploatacji. 

Badania eksploatacyjne polegają na ocenie stanu tech
nicznego wyrobów gumowych wycofanych po różnych okre
sach eksploatacji. Ocena stanu technicznego po eksploa
tacji jest niełatwa, gdyż złożoność warunków i charakter 
pracy powodują różnorodne postacie niszczenia wyrobów, 
często trudne do wykrycia. Nie wystarcza sama znajo
mość zmian fizycznych materiału, ale trzeba znać meto
dy umożliwiające wykrycie wad w strukturze materiału. 
Rodzaje i metody badań trzeba opracować indywidualnie 
dla danej grupy wyrobów na podstawie analiz warunków 
pro.cy i znajomości ewentualnych skutków ich destruk
cyjnego działania. 

Badania trwałości gumowych zbiorników paliwowych 

Jak już wspomniano wcześniej, badania eksploatacyjne 
i ocena stan u  technicznego wyrobów gumowych są opra
cowywane dla poszczególnych grup wyrobów. 

Poniżej przedstawiono · metodę badań gumowych zbior
n ików paliwowych. Badania eksploatacyjne zbiorników gu
mowych prowadzono w wybranej grupie samolotów. Ba
dania te polegały na określeniu stanu technicznego wyro
bu po różnych okresach eksploatacji. Stan techniczny 
zbiorników określano w następujący sposób: 

- dwa razy w roku sprawdzano szczelność instalacji pa
liwowej samolotu, 

- raz w roku dokonywano przeglądu technicznego zbior
n ików, polegającego na sprawdzeniu wizualnym i przy u
życiu światłowodu stanu powierzchni gumy, armatury gu
mowo..,metalowej przy opróżnionej instalacji paliwowej i 
odkrytych lukach technologicznych, 

- w okresie remontów samolotów dokonywano komi
syjnych przeglądów powierzchni zbiorników i sprawdzano 
szczelność powietrzem. Badania komisyjne odbywały się 
po upływie 6-ć-8 lat eksploatacji zbiorników, 

- w zbiornikach wycofanych z eksploatacji, wykony
wano badania materiałowe gumy wewnętrznej. Badania 
materiałowe obejmowały parametry fizykomechaniczne 
zawarte w warunkach technicznych obowiązujących dla 
nowych wyrobów. Właściwości fizykomechaniczne oznacza
ne dla gumy zbiorników badanych są następujące: 

- wytrzymałość na rozciąganie, 
cd. na s. 21 
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Z DZIEJÓW TECHNIKI LOTNICZEJ 

Osiemdziesiąt lat śmigłowców (VI) 
Mgr inż. RYSZARD WITKOWSKI 
I nstytut Lotnictwa 

ŚMIGŁOWIEC VS-300 (1939 r.) 

Śmigłowiec VS-300 zajmuje wśród śmigłowców histo
rycznych szczególne miejsce. Był on pierwszym śmigłow
cem jednowirnikowym na którym, w wyniku konsekwent
nie prowadzonych ,prób i doświadczeń, udało się w pełni 
opanować zagadnienie sterowanych i bezpiecznych lotów 
w szerokim zakresie prędkości użytkowych. Zbudowane 
wcześniej radzieckie śmigłowce CAGI 1-EA i CAGI 5-EA 
z różnych względów nie pozwoliły na rozpracowanie tego 

o 
b 

'<ys K .M Ż 

2 

Rys. 1. Smigłowicc Silrnr,ky VS-300 

cd. ze s. 20 

- wydłużenie względne przy zerwaniu, 
- wydłużenie trwałe przy zerwaniu, 
- twardość, 
- współczynnik starzenia, 
- temperatura kruchości, 
- wytrzymałość na rozwarstwienie. 
Destrukcyjny wpływ starzenia na właściwości fizykome

chaniczne gumy określa się mierząc i odnosząc do wyma
gań podstawowe wskaźniki wytrzymałościowe. Uzyskanie 
zależności Rr, er = f(t) gdzie : 

Rr - wytrzymałość na rozciąganie, 
i·r - wydłużenie względne przy zerwaniu 
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zagadnienia. VS-300 zapoczątkował układ, w którym współ
cześnie jest budowana większość śmigłowców świata. 

Twórcą śmigłowca i ;pierwszym pilotem doświadczal
nym był Rosjanin, naturalizowany obywatel USA, Igor 
Iwanowicz Sikorski, urodzony w Kijowie w 1889 r., syn 
lekarza. Techniką lotniczą interesował się od najmłod
szych lat. Jako student kijowskiej politechniki podjął w 
latach 1909 i 1910 ;pierwsze próby zbudowania śmigłowca 
w układzie współosiowym, ale obie skończyły się niepo
wodzeniem. Pełny sukces przyniosły natomiast I. I. Sikor-

R.Witkowski 

VS - 300 

może stanowić jeden ze  wskaźników opisujących zjawisko 
utraty właściwości użytkowych wyrobów gumowych tak
że w sposób ilościowy. 

W wyniku badań trwałościowych zbiorników gumowych, 
ustalono tymczasowy (badania jeszcze trwają) okres użyt
kowania równy 15 lat licząc od daty produkcji. 
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skiemu skonstruowane i oblatane przez niego samoloty 
S-2, S.,.5, S-6, a zwłaszcza w,ielosilnikowe Grand ( 1913 r.) 
i Ilja Muromiec (1914 r.). Ten ostatni, 4-silnikowy bombo
wiec, którego zbudowano 73 szt., był w czasie I wojny 
światowej największym samolotem świata. 

W lutym 1 91 8  r. I. I. Sikorski opuścił Rosj ę. Po krótkim 
pobycie we Francji w marcu 1919 r. przybył· do ' l)'SA, 
gdzie w;c;nowił działalność konstruktorską. W założonej 
przez siebie firmie Siko-rsky Aero Engineering Corporation 
zbudował wielkie samoloty S-29A , S-35 i S-37, które ugrun
towały jego reputację jako niezwykle utalentowanego 
twórcy. 

Od 1926 r. Sikorski skoncentrował się na budowie am
fibijnych łodzi latających. Najwięcej sławy i pieniędzy 
przyniosły mu 1pasażerskie amfibie S-40, _S-42 Flying Clip
per i VS-44 A Flying Aces, wykorzystane przez linie lot
nicze Pan American dó rozpoczęcia regularnej komunika-
cji pasażerskiej nad wielkimi akwenami, m.'in. do Hono
lulu na Hawajach. 

W 1931 r. I .  I. Sikorski, współwłaściciel dobrze prospe
rującej wytwórni Vought-Sikorsky, postanowił ponownie 
zająć się śmigłowcami. 27 czerwca 1931 r. złożył wniosek 
patentowy na jednowirnikowy śmigłowiec, w którym prze
w1dział skojarzenie w jeden spójny system różnych ele
mentów, znanych z prac innych pionierów techniki wiro
płatowej: ,przegubowego zawieszenia łnpat nośnych, układu 
okresowego sterowania wirnikiem oraz pojedynczego śmig
ła ogonowego dla rówmiważenia momentu reakcyjnego. 
Patentu na ten knmbinowany układ udzielono Igorowi 
I. Sikorskiemu 19 marca 1935 r. 

Budowę śmigłowca przewidzianego do badań w locie 
po>prze-dziły próby prymitywnego mechanicznego symula
tora. Sam śmigłowiec został skompletowany latem 1939 r. 
i 14 września konstruktor przystąpił do pierwszych prób. 

W • swej pierwszej wersji  VS-300 miał konfigurację za
wieraj ,[Cc1 3-lopatowy wirnik nośny o średnicy 8,5 m z 
przegubowym zawieszeniem łopat w głowicy, śmigło ogo
nowe i układ sterowania z tarczą sterującą połączoną 
z wirnikiem. Drewniana belka ogonowa była wyposażona 

March 19, 1935, I I SIKORSKY 

DIRECT LIFT AI RCRł.n 

fi led June 27. 1931 

l ,994,48t; 

q Shcc ts-Sticc r 
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�/·7 <.J"c /20;,•u·h",:i'> 

nys. 2. Pier wsza strona patentu śmigłowca jednowirnikowego „e 
śmigłem ogonowym 

22 

w charakterystyczną pionową o-profilowaną płetwę, pod
wozie było trójkołowe z kółkiem przednim. 

Pierwsze próby VS-300 nie przyniosły spodziewanego 
sukcesu. Uruchomiony śmigłowiec silnie drgał, wiele do 
życzenia pozostawiała sterowność, I. I. Sikorski, konstruk
tor i pilot, nic zniechęcił się pierwszym niepowodzeniem 
i z uporem kontynuował próby, wprowadzając do układu 
sterowania i dynamiki śmigłowca liczne zmiany i ko
rekty. Po kilku tygodniach śmigłowiec zaczął wreszcie po
prawnie wykonywać zawisy i powolne manewry przy
ziemne. Jednak 9 grudnia 1939 r., podczas startu do ko
lejnej próby, śmigłowiec pilotowany przez Siergieja Glu-

. hariewa został przewrócony przez podmuch wiatru i uległ 
ciężkiemu uszkodzeniu. 

Do odbudowanego VS-300 Sikorski wprowadził poważne 
zmiany. Zrezygnował z tarczy sterującej jako elementu 

nys. 3. śmiglowiee VS-300 - d ruga wersja konstrukcyjna 

sterowania pochyleniami tarczy wirnika i zaopatrzył belkę 
ogonową śmigłowca (która była teraz ażurową kratownicą 
ze śmigłem ogonowym na końcu) dodatkowo w dwa śmig
ła pomocnicze na długicl1 kratowych wysięgnikach bocz
nych. śmigła te wytwarzały ciągi w kierunku pionowym. 
Przy odpowiednim sterowaniu wielkościami ciągów było 
możliwe pochylanie śmigłowca w płasz,czyźnie podłużnej 
oraz przechylanie poprzeczne. Wszystkie trzy śmigła na 
ogonic były początkowo jednołopatowc z przcciwmasami, 
później dwułopatowe. 

Próby na uwięzi drugiej wersji VS-300 rozpoczęta 
· 6 marca 1940 r., a pierwszy lot odbył się 13 maja. Efekt 
zmian był pozytywny, więc 20 maja 1940 r. po raz pierw
szy pokazano śmigłowiec publicznie. Przed zebranymi 
przedstawicielami prasy, radia i filmu I. I. Sikorski wy
konał na VS-300 zawis, ,pionowe wznoszenie i zniżanie, 
obrót wokół osi pionowej, lot bokiem i tyłem. Nie wszyscy 
spostrzegli, że nie zademonstrował lotu... do przodu. Silne 
oddziaływanie strumienia podwirnikowego na ogonowe 
śmigła pomocnicze sprawiało, że śmigłowiec z najwięk
szym trudem można było rozpędzać do przodu osiągając 
prędkość nie większą niż 55 km/h. 

Kolejna kraksa VS-300 zdarzyła się przy tej właśnie, 
podówczas maksymalnej, prędkości śmigłowca. W locie 
odłamał s ię jeden z bocznych wysięgników ogonowych po
wodując równocześnie zatrzymanie pracy śmigła pomoc
niczego na drugim wysięgniku. Nastąpił gwałtowny prze
chył śmigłowca, ·który uderzył o ziemię i ciężko się uszko
dził. Remont trwał do wiosny 1941 r. 17 kwietnia na od
budowanym śmigłowcu, wyposażonym w pneumatyczne 
pływaki, I. I .  Sikorski wykonał pierwsze starty i lądo
wania na wodzie. 6 maja ustanowił światowy rekord dłu
gotrwałości lotu wiszącego - 1 h 32 min 26,1 s, bijąc 
o 11 min i 37,1 s wynik niemieckiego śmigłowca Fw 61. 

Trudności z lotem do przodu drugiej wersji VS-300 skło
niły Sikorskiego do ponownego zastosowania sterowania 
wirnika przez tarczę sterującą, ale tylko w płaszczyźnie 
poprzecznej. W trzeciej wersji VS-300 miał z tyłu już 
tylko jedno, poza ogonowym, śmigło pomocnicze wytwa
rzające ciąg pionowy, umieszczone w płaszczyźnie syme
trii śmigłowca na szczycie charakterystycznej „wieżyczki". 
Sterowanie boczne było skutecznie realizowane tarczą ste
·rującą. 

Pierwszy lot na trzeciej wersji VS-300 wykonał 12 czerw
ca 1941 r. pilot Charles L, Morris, późniejszy wieloletni 
główny pilot doświadczalny wytwórni Sikorskiego. Stwier
dził on znaczną poprawę zdolności śmigłowca do lotu 
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w przód. Największe osiągane prędkości w lotach poslę • 
powych sięgały ternz 100 km/h, w związku z czym miejsce 
pi lol:i i bel ka  ogo,nowa otrzymały płócienną owiewkę. 

Powodzenie w lolach trzeciej wersj i VS-300 sprawiło, że 
Sikorski powrócił do pierwotnej koucepcji uk ładu stero
wania. Wirnik ponownie otrzymał tarczę sterującą wy
chylaną w dwu płaszczyznach, a na belce ogonowej po
zostało już jedno tylko śmigło, ogonowe, równownżąr:12 

Rys. 4. Smiglowiec VS -300 - czwarta wersja kon strukcyj 113  

moment reakcyjny i zapewmaJ_ące sterowanie kierunkowe. 
Dyla to ostatnia - po wypróbowuniu 1 8  war iantów sy
s kmu sterowania i 3 .układów ogóloych � cz.warta wer
sj�1 VS-300, oblatana w Stratford 8 grudnia 1 94 1  r., n:i
stępnego dnia ,po japońskim ataku na Pearl Harbor. 

Teraz konstruktor Igor I. Sikorski i współpracujący z 
nim p i loci doświadczalni Charles L. Morris i Frank H. 
Gregory już tylko dopracowywali śmigłowiec. Loty na nim 
były kontynuowane aż do 1943 r .  Ostatni lot VS-300 wy
konał 7 października 1 943 r. lądując na terenie fordow
skiego Edison Institute Museum w Dearborn w stanie 
Michigan. Jest do dziś ozdobą lotniczej ekspozycji muzeum. 
Pilotem w ostatnim locie zasłużonego śmigłowca, podobnie 
jak w rpierwszym, był jego twórca Igm· Iwanowicz Si
korski. 

Dane techniczne (ostatni wariant konstrukcyjny) : 

średnica wirnika :pośnego 
Powierzchnia tarczy wirnika nośnego 
średnica śmigła ogonowego 
Długość całkowita z wirnikiem i śmigłem 
Wysokość 
Rozstaw kół podwozia głównego 
Baza podwozia 
Masa własna 
Masa ładunku użytecznego 
Masa w locie maks. 
Prędkość lotu poziomego maks. 

8 5 m 
56,74 mt 

1,55 m 
10,41 m 
2,69 ITI 
2 ,70 m 
2,33 m 
!130 kg 
1 20 kg 
650 kg 
130 km/h 

----------------
NOW OŚCI TECHNICZNE 

Samolot, który lała bez paliwa 

Lockheed-Georgia, filia znanej wytwórni lotniczej, pra
cuje nad bezzałogowym samolotem, który rna u trzymywa,5 
się w powietrzu bez przerwy przez wiele miesięcy. Ma 
on być zasilany energią przesyłaną z ziemi. Istotę pomy
słu ilustruje rysunek. Stacja naziemna składa s ię  ze źród
ła prądu elektrycznego i z zasilanego przez to źródło ge
neratora mikrofal ,  emitovvanych przez antenę w k ierunku 
samolotu. Anteny umieszczone pod skrzydłami samolotu 
odbiefoją mikrofale-, a pokładowy przetworn i k  zamienia 
je w energię elektryczną (prąd stuły). Zasilany tą energi,1 
s i ln ik  elektryczny napędził śmigło. 

\ 
\ 
\ \ 

\ 
\ 
\ 

anf..-'.Jt,'CJ odbu:ru1;rca rniJao(a!e 
�'orr,:k rmkrr.5/...1! ,"1(1 ;rqd c/ekt:'�'t'?.rJt.J 

.51/nik elek fl'±!,.'!_'i_ 

' strumień rnikrofa/ 

onfena emifu/aco m1/.:rofile 

Obliczono, że magnetron - generator mikrofal, o wy
miarach 100 X 100 m, może wytworzyć 2 lVIW energii. Jest 
to ilość wystarczająca do zasilania silnika 30 kW. 

Samolot o rozpiętości skrzydeł 50 m latałby na wysoko-
ści 20 OOO m przez co najmniej 90 dni .  . . 

Nietrudno domyśleć się, do czego może służyć taki apa
rat. Może być używany do obserwacji, za pomocą apara-
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tury pokładowej, pożarów lasów, ruchu drogowego, do po
miarów skażenia powietrza, do celów telekomunikacyjnych, 
a także - umieszczony w pobliżu granicy - do celów szpie
gowskich. 

Jakie ma zalety ? Mimo że koszt wytwarzan ia  i przesy
łania mikrofal jest duży, utrzymanie takiego samolotu by 
łoby tańsze niż wystrzelenie i utrzymanie s:itelity. W prze
ciwieństwie do satelity samolot-robot może być wielokrot
nie sprowadzany na z iemię • dla· konserwacj i, zmiany apa
ratury pokładowej, n aprawy uszkodzer'l i tr,. 

Wady ? Przez strumień mikrofal n ie  mogłyby przelaty
wać „normalne" statki powietrzne : uległyby zniszczen iu. 
Działanie tego strumienia jest identyczne z działaniem 
wnętrza domowego piecyka mikrofalowego, ale o wiele 
potężniejsze. Pewne problemy, chóciaż do pokonania, 
przedstawia  także umieszczenie samolotu w strumieniu 
mikrofal. Wydaje się, że niezbędne będzie wyposażenie go 
w baterię akumulatorów do napędu silnika w czasie star
tu i wznoszenia . 

Wg Zwiqzkowca n ,· 78 z 29 SEP 1987 i innych źródeł (m.in. Time) 
opracował mgr inż. J. Zwierzyńslci 
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22. Y. E. SMITH i in. :  Fracture Resistance in Ca rburizing S leels. 
Part I. Fracture Tougness. Metal Progrcss, May, 1979 
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24. A. LIS i in.: Oddziaływanie wydziele!'1 węgli lrnwych na wła

sności użytkowe stali bainitycznych. Konferencja pt. Węgliki, 
bory, azotki w stalach, Pozna1'l-Kołobrzeg, 1978 

25. O. K. KOTOW: Powierchnostnoje uprocznienije dictalej ma
szin chirr.i lrn-tiermiczeskimi mietodami. Maszgiz, Moskwa, 191a 

2G. G. PARISH: The Influence of Microstruc ture on the Proper
ties of Case Carburizing Components. Part 7. Heat Treatment 
of Metats, nr 3, 1977 

27. R. KRÓL: Współczesne materiały metalowe stosowane w kon
strukcjach samolotów . i śmigłowców użytkowanych i wytwa
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DANILECK I  S. :  Zamknięte skrzy,l!o 
zalety i wady (I). TLiA, t .  XLIII ,  1988, 
nr 9, s 4 

Omówiono niektóre problemy występu
jące przy budowie samolotu z tzw. zam
kniętym skrzyclłem. Starano się przedsta
wić wyłaniające się zagadnienia, zwłasz
cza w fazie projektowania, dolconano też 
próby oceny wad i zalet takiego u kładu 
skrzydeł. 

KRÓL R.: Wpływ parametrów procesu na
węglania I obróbki cieplnej na struktur,; 
i udarność stali nawęglonej. TLiA, t. 
XLIII, 1988, nr 9, s. 8 

Autor rozważa wpływ na właściwości 
warstwy nawęglone.i takich czynników jak: 
grubość warstwy nawęglonej, sposób har
towania, działanie karbu mechanicznego, 
powierzchniowe stężenie węgla i _jego roz
kład w poprzek warstwy. temperatura ocl
puszczania oraz utlenianie wewnętrzne. 
Przytacza bogatą literaturę techniczną 
związana z tym tematem. 

BŁAŻEJEWICZ T., AMBROZIAK K. : Me
tody badań wyrobów gumo wych stoso
wanych w lotnictwie. TLi A ,  t .  XLIII, 1988, 
nr 9 s 19 

Omó,..;.iono metody badań stosowane do 
oceny zmian właściwości użytkowych gu
mowych wyrobów lotniczych poclczas ich 
eksploatacji .  

WITKOWSKI n.:  Osiemdziesiąt lat śmi
głowców (VI). TLiA, t. XLIII, 1988, nr 9, 
s. 21 

Omówiono historię powstania i próby 
śmigłowca VS-300, skonstruowanego przez 
I. I. Sikorskiego w 1939 r. 

CONTENTS 
' 

DANILECKI S. : Joined wirłg the benefits 
and drawbacks (I). TLiA, vol. XLIII, 1988, 
No 9, p. 4 

Some problems have been presented 
encountered in the design of an a irplane 
featuring the so-called joined wing. New 
design 'issues occurring have 1:leen cliscus
sed. An attempt is made to assess the 
advantages and disadvantages of this  con
figuratio n .  

KRÓL R. : The effect of carbnrizing and 
heat treatment parameters on the struc
ture and impact resistance of carburized 
ste.el. TL1A, vol. XLIII ,  1988, No 9, p. 8 

The author describes how the properties 
of the carburized layer is affected by 
such factor as :  layer thickness, hardening 
method, effect of mechanic notch, su
perficial carbon concentration and cross
-layer carbon distribution, temperature of 
tempering and interna! oxidation. An 
impressive literature rel evant to the sub
ject has been quoted. 

BŁAŻEJEWICZ T., AMBROZIAK K . :  Me
tbocls of testing r ubber proclncts used in 
aviation. TLiA, vol. XLIII, 1988, No. 9,  p. 19 

Methocls of tests carried out to deter
mine changes which occur during. service 
life in  performance characteristlcs of  rub
ber products used in aviation have been 
presented. 

WITKOWSKI R . :  Eigbty years of belicopters 
(VI). TLiA, vol. XLIII, 1988, No 9, p. 21 

The history of constructlon and testlng 
of the VS-300 helicopter designed by I. I. 
Sikorski in 1939 has been described. 
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Dyskusja przy ol<rąg!ym stole 

9 marca 1n8a r. za rząd Sekcji Lotniczej 
Sl;\'IP l dyrekcja WSK PZL-Warszawa-Ok�
clc zorganizow,-, ły spotlrnnie specjallstów 
lotniczych przy okrągłym stole :  konstruk
torów. technologów, badaczy i użytlrnwni
ków sprzętu lotniczego. Tematem obrad 
był samolot PZL-i30 Orlik, zaprojektowa 
ny i wytwarzany w WSK PZL-Warszawa
-Okęcie. 

Przybyłych gości powitał prowadzący ze
hranie prof. dr hab .  inż. Jerzy Lewitowic.>: 
- przewodni.cz,1cy Sekcji Lotniczej . Obec
ni byli m.in. : inż. Marian Piłat - dyrek
tor Instytutu Lotnictwa, prof. dr hab. in:/'.. 
Mieczysław Sikorski , gen bryg. pil. Jan 
Zych - prezes APRL, inż. Józef Lipiński 
-- z-ca dyrektora Zrzeszenia Wytwórców 
Sprzętu Lotniczego Silnikowego PZL. 
mgr inż. Włodzimierz Zajda - z-ca dyrek
tora Główne;;o Inspektoratu Lotnictwa Cy
wilnego. 

Inż. Jerzy Milczarek - wieloletni dyrek
tor WSK PZL-Warszawa-Okęcie omówił 
działalność, osiągnięcia l perspektywy Wy
twórni. 

Rozwój perspelctywiczny Wytwórni wyty
cza Biuro Konstrukcyjne, Zakład Doświad
czalny 1 Zakład Innowacyjno-Wdrożeniowy. 
Zatrudniają one 360 pracownilców, w tym 
50'/e inżynierów. W okresie powojennym 
skonstruowano i przebadano 10 samolotów, 
które uzyskały śwlad)'!ctwo typu, 9 z nich 
weszło do produkcji seryjnej. Ponadto zbu
dowano system PZL-Kolcgium umożliwia•• 
j ąCY szybkie i tanie szkolenie pilotów, 
gwarantujący bezpieczną eksploatację. Po
l ega on na współdziałaniu t rzech składo
wych zespołów: samolotu PZL-130 Orlik, 
naziemnego symulatora lotu PZL-Profeso,· 
i pokładowe-naziemnej aparatury PZL-In-

spektcr do diagnozy stanu technicznego 
samolotu. 

Podstawowq działalność w Wytwórni rea
Jiz�1je Zakład Produkcyjny. Wytwarza się 
w nim 4 typy samolotów, niektóre czę\cl 
sHników, śmigła lotnicze (jako Jedyny pro
ducent w Polsce wyprodukował m.ln. 9 tys. 
śmigieł do samolotu An-2). 

Wytwórnia ma także duże sukcesy w 
ek�ploa(acjl  samolotów (Zakład Usług 
Agrolot niczych). Ma 5 baz w k raju l 2 ba
ry za granicą (w Egipcie i Sudanie). W 
pracach agrolot.niczyc,1 bierze udział 300 
samolotów i 850 pracowników. Roczny prze
lot samolotów wynosi 85 tys. h .  Obrobiona 
powierzcl1nia wynoEi 5 mln ha, w tym 
3 mln ha w Polsce. 

W Wytwórni prowadzi się l rozwija na
stępujące temat�•: 

- PZL-130 Orlik z czeskim silnikiem 
M-601 (ma Już świadectwo typu);  są pro
·wadzcne badania z kanadyjskim silnikiem 
FT-6 i polskim K-8 (zmodyfikowany silmlc 
AI-14R), 

- Wllga 88 j ako nostępca Wilgi 35 (któ
rej wyprodukowano 860 szt . ,  w tym 600 
na eksport) będzie miała te same para
metry, lecz powiększony zasięg i udźwig, 

- Koliber, III seria , samoloty ultralekkie 
- lotnie l motolotnie, śmigła, apa ratura 
agrolotnicza, symulatory lotu, aparatura 
diagnostyczna sprzętu lotniczego. 

Wdrażanie nowych kOI'.Strukcji i StOSOWfl
nie nowych wydajnych procesów techno
l ogicznych przyczymło się do wzrostu rocz
nej dynamiki produlccji w porównaniu z 
rokiem ubiegłym o 20'1o. Wytwórnia nie
ustannie modernizuje środki produkcji. 
przeznaczając na ten cel znaczne sumy 
z zys:�u. S.1 rozwiiane w dalszym ciąg•J 
bazy agrolotniczej i ich zaplecze, na co 
przyznano 3,5 mld zł ze środków inwesty-

KSl�lKI LOTN18ZE � �1 

_ ........ 

BACHTIN M., LIPSKI J . :  Wyposażenie 
wysokościowe samolotów i statków kos• 
micznycb. Wyd. I, nakład 2000 egz., str. 
390 (w tym 293 rys.) WKlŁ wars.:awa 
1988 r., cena 460 zł. 

W książce w sposób łatwy do przyswo
jenia, a Jednocześnie szeroki l uporząd
kowany omówiono warunki panujące pon
czas lotów na dużych wysokościach. Opi
sano budowę i działanie oraz wymagania 
dotyczące eksploatacji l niezawodności 
pracy, a także metody sprawdzania i przy
kłady obliczeń urządze11 służących c..lo 
stworzenia odpowiednich warunków ży
cia i pracy załóg samolotów i statków 
kosmicznych podczas ich startu, lotu i tr1-
dowania. 

Książka omawia tak ważne wyposażenie 
statków lataJ;icych, Jak a paraty tlenowe, 
ubrania zabezpieczające i skafandry, spa
dochrony ratownicze, fotele katapultowe i 
kapsuły hermetyczne. Ponadto w książce 
omówiono urządzenia regulujące przepływ, 
ciśnienie, temperaturę, wilgotność i skład 
powietrza do klimatyzacji kabin, a także 
urządzenia grzejne, chłodzące, osuszające,  
nawilżające I oczy&zczające powietrze. 

zarówno projektanci, Jak wytwórcy 
i użytkownicy u rządzeń wysokościowych 
znajdą w książce interesujący ich mate
ria!. 

Książka wypełnia lukę w literaturze 
naukowo-technicznej, zwłaszcza krajowej, 
omawiając wyposażenie wysokościowe sa
molotów l statków kosmicznych w sposó':J 
kompleksowy. 

ze względu na poziom i rodzaj omawi.1 -
I'.!ych zagadnień, książka może być uży
teczna dla pracowników inżynieryjno-te
chnicznych przemysłu lotniczego i wojsk 
lotniczych, pilctów, personelu naziemnego 
lotnictwa komunikacyjnego i wojskowego, 
słuchaczy średnich i wyższych szkół lot
niczych, a także miłośników lotnictwa 
i astronautyki .  

J . M. 

B UTOWSKI P. : Saruoloty MiG. Bibliotecz
ka Skrzydlatej Polski nr 34, Wyd. Komu
nikacji i Łączności, Warszawa 1987, str. 278, 
cena zł 450.-

34 pozycja z serii Biblioteczki Skrzydla
tej Polski Jest poświęcona rozwojowi ro
dziny myśliwskich samolotów MiG. 

Na początku autor przedstawia życiorys 
l sylwetkę głównego konstruktora MiG-ów, 
inżyniera Artioma Mikojana (1905+1970). 
Dalej została ciekawie omówiona historia 

cyjnych. Przewiduje się także 40+45°/, pod
wyżkę plac. 

WSK PZL-\Varszawa-Okęcie obchodzi w 
tym roku j ubileusz 60-lecia , który je�t 
związany z powstaniem Pai,stwowych z;,_. 
kladow Lotniczych w 1928 r. 

Na hali montażowej pokazano Orliki z 
silnikami turbinowymi, a w hangarze Orli
ki z silnil<iem M-14 oraz prototyp o po
większonej rozpiętosci do 9 m napędzany 
silnikiem K-8. 

Na stępnie głos zabrał mgr inż.  And rzej 
F rydrychewicz - główny k onstruktor Orli-
ka. Przybliżył on zebranym genezę po
-.vstanin tego samolotu szl�olno-treningowe
go, wyróżniającego się skrzydłami o ma
łym wyd!użeniu ze ·względu na  w:� śclwo
�ci r>krobacyjne i kadłubem an1 vflattero• 
wym. Kabina odwzorowuje układ przyrzą
dów, sterownic i foteli kabiny odrzutowca. 
Samdot ma takle jak odrzutowiec właś-::\ 
wości p i lotażowe - jest stosowany do 
wstępnej selekcji uczniów, zaawansowanego 
pilct:,żu i akrobacji, a także do lotów w 
trudnych warunkacl-\ atmo ferycznych w 
dzień ! w nocy. Orlik z silnikiem tłoko
wym o m ocy 243 kW (330 KM) rozwija 
prędkość maks. 380 km/h oraz osiąga pułap 
praktyczny 7000 m. Ma resurs ł tys. h bez 
remont11. Cena wynosi 600 tys. dol. USA . 

W dyskusji udział wzięli: T. Królikiewlcz, 
S. Orczykowski ,  A .  Gołoś, T. Rożnowski, 
R. Le·w,rndowski ,  M. Sikorski i in. Stwier•
dzono, że w zasadach. które towarzyszyły 
projektowaniu i budowie samolotów szkol
no-treningowych zaszły zmiany polegaj')ce 
na tym, że zamiast drogiego odrzutowca 
używa się samolotu wielokrotnie tańszego 
z oszczędnym silnikiem turbośmigłowym, 
ale o takich samych jak odrzutowiec wla
ś.:,iwościach i dodatkowo wspartego elcl,
tronil, ą szkoleniową i obsługową. 

T. Kurcyk 

i rozwój kolejnych konstrukc.li MiG, po
cząwszy od pierwszych, wo.lennych do
świadczeń, poprzez wszystl,ie udoskonale
nia ,  zmiany wyposażen ia ,  przejście na na
p<;d odrzutowy i zwiazane z tym problemy, 
użycie MiG-ów w walkach w Korei i w 
Wietnamie, budow1; licencyjna MiG-ów 
(pod nazwą LiM) w Polsce. aż po na.inow
sze osiągnięcia konstrukcyJne. Odrębn,· 
rozdział został poświęcony MiG 21 i Jego 
wers.Jom. 

Sprawnie i żywo napisana książkę, któ
ra czyta się jak pas,1onu.1ąc,i powieść. uzu
p€'1nia.1ą dodatki, dotyczące silników uży
wanych w samolotach MiG. stosowanego 
i wypróbowywanego uzbroJenia. środków 
ratowania pilota i rekordów zdobytych n,i 
MiG-ach (a było ich d użo, niektóre z nich 
utrzymały się na czele światowe.i Usty 
wyników przez dwadzieścia lat.) oraz prze
gląd kon8trukc1i zespołu Miko.Jana wraz 
ze 7dieciami i r:vsunkaml.  

Autor nie ustosunkowuje się 
rozpowszechnionej informacji, 

do dość 
że Utk:a 
kier. To
u Miko-

była zaprojektowana w MAI pod 
kajewa, a Jedynie zrealizowana 
Jana.  

w �łowniczku zamieszczonym na ko11-
cu książki nieporozumieniem jest wyjaś
n ienie terminu trymer. Trymer jest to  
klapka wyważająca. Okre�lenie klaplrn 
wyrównowa żająca nie istnieje. W wyjaś
nieniu podano, :!:e służy ona do zmniej
szan ia sił w położeniu wychylonym, co 
jest p0myłką,  gdyż jest to zadanie klapki 
odciążającej , czyU Flettnera. 

A.W. 
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