


PROJEKTY 

Canadair CL-60IRJ Challenger • Kanada • 

Samolot odrzutowy na linie lokalne 

Firma Canadair proponuje lokalnym liniom lotniczym sa
molot w wersjach pasażerskiej i towarowej CL-601P.J, bę
dący odmianą samolotu służbowego CL-601 Challenger. Je;;o 
kadłub został przedłużony o 5,715 m przez wstawienie 
dwóch segmentów - jednego przed płatem i drugiego za 
płatem. Pozwoliło to na zainstalowanie w kabinie 48 foteii 
pasażerskich, w czterech szeregach, przy podziałce 81,3 cm. 
Napęd, tak jak w wersji służbowej, stanowią silniki Ge
neral Electric CF34 o stosunku natężeń przepływu ok. 6 : 1 
i ciągu 4066 daN. Samolot w wersji pasażerskiej może prze
wozić 48 pasażerów z bagażem na trasie o długości 1610 km 
z prędkością 785 km/h, a w wersji towarowej - ładunek 
,J.536 kg na trasie 2250 km z tą samą prędkością. Pozwoli 
to na wydłużenie tras lokalnych (rozchodzących się pro
mieniście z portu centralnego) i pokonywanie ich bez mię
dzylądowań. Samolot byłby również stosowany przez więk
sze towarzystwa lotnicze w okresie zmniejszone�o ruchu 
powietrznego i na mniej uczęszczanych trasach. a takj:c 
w ruchu charterowym. Na dłuższych trasach lokalnych sa
molot CL-601H.J może być konkurencyjny w stosunku do 
samolotów turbośmigłowych, ponieważ na trasach o dłu
gości 1000+1600 km pasażerowie wolą latać samolotami od
rzutowymi. 

Dane tec:.r.niczne (wersja pasażerska) 

Rozpiętość 
Długość 
Wysokość 
Powierzchnia nośna 
Masa własna 
Masa pali wa maks. 
Masa handlowa 

VVładze kanadyjskie 
upoważnią niektóre linie lotnicze 
do aułoinspekcji 

19,61 m 
26,57 m 

6,30 m 
48,31 m2 

10 886 kg 
4442 kg 
4355 kg 

Krok ten jest odpowiedzią na skargi linii lotniczych, że 
kontrola państwowa powoduje opóźnienia we ,vprowadza
niu do ruchu samolotów i szkodzi działalności linii. Np. 
prace naprawcze wykonywane w soboty i niedziele mogą 
być odbierane i akceptowane przez inspektorów państwo
wych dopiero w poniedziałek, przy czym odbierają oni sa
moloty w kolejności zgłoszenia, ignorując potrzebę ewen
tualnej zmiany tej kolejności z powodów eksploatacyjnych. 

Upoważnienie takie mają dostać wkrótce Canadian Air
lines, Air Canada i Wardair, a także kilka innych linii. 
Pracownicy tych linii będą mogli podpisywać ostateczne 
przyjęcie wielu rprac technicznych, co było dotychczas do
meną inspektorów państwowych. Przy wydawaniu tych 
uprawnień Ministerstwo Transportu opiera się na ocenie 
każdej linii, przy czym linia, która otrzyma upoważnienie, 
będzie od czasu do czasu sprawdzana, aby upewnić się, że 
utrzymuje ona odpowiedni standard obsługi. Rzecznik Mi
nisterstwa Transportu oświadczył, że krok ten nie oznacza 
zrzeczenia się przez władze kontroli nad stanem technicz
nym samolotów, ma natomiast skrócić proces obsługi tech
nicznej. 

Każda linia ma prawo ubiegać się o takie upoważnie
nie. Wydaje się jednak, że łatwiej będą je mogły uzyskać 
duże linie, ponieważ uzyskanie uprawnieii zależy od posia
dania odpowiedniego systemu kontroli technicznej oraz 
zatrudnienia specjalistów do wykonywania funkcji kon
trolnych. 

Zakres udzielanych uprawnień będzie współmierny do 
poziomu ww. systemu kontroli i kwalifikacji pracowników 
linii. Uprawnienia mogą być': ograniczone, np. do prac przy 
silnikach, do napraw płatowca itp. 

Masa startowa maks. 
Masa do lądowania maks. 
Przelotowa liczba Ma 
Zasięg z 48 pasażeram i rezerwą paliwa 

wg FAR 121 

21 024 kg 
19 050 kg 

0,74 (785) km/li 

1610 km 
W.K. 

Podstawą do opisanego wyżej posunięcia jest potrzeba 
przyspieszenia obrotu sprzętem dla sprostania konkurencji 
na rynku. 

Na podstawie The Gazette, Mau 04, 1988 
opracował mgr inż. J. Zwterzyńs1d 

Norłh West Airlines 
zagrożone karą za uchybienia 
zagrażające bezpieczeństwu 

FAA badała eksploatację w tej linii przez 31 dni, po
cząwszy od 20 sty,cznia br. Z raportu wynika, że wykryto 
wiele istotnych usterek: 

- brak systemu chroniącego pilotów przed przekracza
niem dozwolonego czasu pracy, 

- zwlekanie ponad miarę z na.prawami samolotów, 
- kwalifikowanie poważnych prac naprawczych jako 

drobne naprawy i brak odpowiedniej ich dokumentacji. 
Co najmniej dwa należące do North West niesprawne te
chnicznie odrzutowce DC-10 wykonały kilka lotów w stycz
niu br. Niektóre źródła sugerują nałożenie na linie naj
większej w historii lotnictwa kary. Nie jest to jednak 
jeszcze przesądzone, North West zamierza ustosunkować 
się do każdego z ww. zarzutów. 

Inspekcja F AA była częścią większego programu tej 
agencji i North West była ostatnią dużą linią kontrolowa
ną przez FAA. Dwa lata temu inspekcja East Airlines 
spowodowała ukaranie ich grzywną 9,5 mln dol. za uchy
bienia głównie w utrzymaniu samolotów. Również PanAm 
był obciążony grzywną 2 mln dol. 

Wg Związkowca nr 78 z 29 SEP 1987 i tnnych źródeł (m.tn. Ttme) 
opracował mgr tnt. J. Zwierzyński 
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Nowe możliwości lotu w słanie 
• • • 

przec1ągn1ęc1a 

Mgr inż. Al\DRZEJ GLASS 

Lot z prędkością mmeJszą od minimalnej, czyli po ode
rwaniu strug powietrza nad płatem, powoduje przepadnięcie 
samolotu, a często także wpadnięcie w korkociąg. Jest to 
jeden z "niebezpiecznych stanów lotu; był on przyczyną 
wielu wypadków. 

W ostatnich Jatach zaczęto interesować się możliwością 
wykonywania statecznego lotu ustalonego w stanie prze.
ciągnięcia, czyli po oderwaniu opływu nad płatem. Przyczy
niło się do tego zjawisko tzw. głębokiego przeciągnięcia, 
które wystąpiło w lotach prototypów kilku odrzutowych 
samolotów pasażerskich (np. BAC 111, Tu-134) ze skośnym 
płatem i usierzeniem o układzie T. W takim przeciągnięciU' 
samolot gwałtownie opada utrzymując pozycję poziomą. 
Opuszczaniu nosa kadłuba, które występuje przy normal
nym przeciągnięciu, w tym wypadku przeciwdziała oderwa
nie strug na końcach skośnych skrzydeł oraz siła nośna, 
którą powoduje długi przód kadłuba-. Równocześnie usterze
nie poziome staje się nieskuteczne, gdyż znajduje się w za
wirowaniach wytwarzanych przez skrzydło. Te czynniki 
spowodowały, że głębokie przeciągnięcie nie było zmien
nym chwilowym stanem, w jakim znalazł się samolot, lecz 
stanem ustalonym, z którego trudno samolot wytrącić. 

Na możliwość wykorzystywania ustalonego opływu zabu
rzonego zwrócił uwagę w Australii Henryk Milicer, gdy 
stworzył klapę wirową i jej teorię wirową. Inny Polak, 
Witold Kasprzyk, zbudował w Kanadzie szybowiec ze 
skrzydłem nazwanym Kasper-Wing, które na dużych kątach 
natarcia wytwarzało ustalony wir, co pozwalało na wyko
nywanie lotu w stanie przeciągnięcia. 

W pierwszej połowie lat siedemdziesiątych w USA 
T. I-I. Strom opracował statecznik obrotowy, który miał 
służyć do wyprowadzania samolotu z głębokiego przeciąg
nięcia. Najpierw przeprowadzono próby na zdalnie stero
wanym modelu, następnie na modelach (w podziałce 1 : 6) 
samolotu Citabria i samolotu bezogonowego XF7U oraz w 
1982 r. w tunelu aerodynamicznym na modelu (w podziałce 
1 : 4) samolotu Piper Tomahawk. P óby tunelowe wyka
zały, że jest możliwe ustalone opadanie pod kątem 60° . 

W 1983 r. przystosowano do badań nad tym zagadnie
niem szybowiec Schweizer SGS '1-36 Sprite, wyposażając go 
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w obrotowy statecznik poziomy. Po przeciągnięciu wychy
lenie statecznika do położenia równoległego do kierunku 
ruchu szybowca pozwalało na bardzo strome (45---:-60°) opa
danie przy poziomej pozycji kadłuba. 

Możliwość wprowadzania samolotu w sterowane ustalo
ne przeciągnięcie stwarza nowe możliwości dla samolotów 
akrobacyjnych i myśliwskich. Staje się możliwe gwałtowne 
wyr.amowanie lotu, a przy odpowiednich urządzeniach ste
rowych - wykonanie zwrotu niemal w miejscu. Projekto
wany obecnie amerykański samolot myśliwski X-31 ma mieć 
statecznik obrotowy do wykonywania gwałtownych zwro
tów, .których dotychczas nie mogły wykonywać samoloty 
odrzutowe. 

Warto wiedzieć, że zagadnienie sterowanego lotu w stanie 
przeciągnięcia „odkryto" czterokrotnie w historii lotnictwa. 
W 1893 r. twórca pierwszego szybowca-lotni Otto Lilienthal 
zastosował na swej konstrukcji statecznik obrotowy, by w 
razie przeciągnięcia uzyskać łagodne ustalone opadanie 
z przodem szybowca uniesionym do góry i nie dopuścić do 
przejścia w stromy lot nurkowy. W 1943 r. Carl Goldberg 
w USA zastosował do modeli tzw. determalizator. Było to 
obrotowe usterzenie poziome, które - po przepaleniu przez 
lont nitki mocującej krawędź spływu do kadłuba - wychy
lało się do góry wokół krawędzi natarcia. ·Wówczas model 
wchodził w ustalone przeciągnięcie, schodząc szybko �o 
ziemi i lądując bez uszkodzenia. Urządzenie to służyło 
do ograniczenia czasu lotu modelu zabezpieczając przed 
jego ucieczką w prądach wstępujących, czy z wiatrem. 
Trzecim „odkrywcą" był T. H. Strom, zaś w połowie lat 
siedemdziesiątych czwarty raz wpadli na ten pomysł kon
struktorzy lotni, stosując elastyczne końcówki skrzydeł dzia
łające tak samo jak usterzenie szybowca Lilienthala. 

Dokładne poznanie właściwości samolotu w ustalonym 
przeciągnięciu i opracowanie skutecznego systemu sterowa
nia samolotem w tym stanie lotu wymaga wszechstronnych 
badań. Możliwe, że do sterowania zostanie włączony system 
komputerowy. Rozwiązanie problemu ustalonego i sterowa
nego przeciągnięcia będzie poważnym osiągnięciem w aero
dynamice, zwiększy bezpieczeóstwo i zakres użytkowania 
samolotu. 
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KANADA 

e Kanadyjska wytwórnia Canadair Inc . 
spodziewa się podpisania kontraktu z 
Aerospatiale SA na produkcję 6 eleme:1-
tów płatowców A.330 i A.340. Kanadyjsl,i 
udział w wytwarzaniu tych samolotów ma 
wynosić ok. 40/o nakładu robocizny zwi4 -
zanej z ich produkcją.  Dostawy według 
tego kontraktu mają mieć wartość cło 

1 mld CAD w ciągu 15 lat. Stwarza to 
możliwość otwarcia 600-1000 nowych sta
nowisk pracy w zakładach Canadair Inc.  
w St.  Laurent. Krąży pogłoska jakoby A'� 
miała naby6 34 egz. A.320. Rzecznik AC 
twierdzi jednak, że decyzja w sprawie 
wyboru nowego typu samolotu nie została 
jeszcze podjęta. (The Gazette, May 03. 
1988) J. z. 

USA 

• FAA zawiadomiła wytwórnię Boeing, 
że nie wyda świadectwa sprawności dla 
B.747-.100, jeżeli będzie on miał tylko czte
ry wyjścia awaryjne z głównej kabiny. 

? ;;; .. ► ZE ŚWIATA 

Boeing przypomina, że FAA dopuściła do 
lotów B.747-200 B.747-300 z taką samą 
liczbą wyjść 1 że bezpieczeństwo takiego 
rozwiązania zostało udowodnione w prób
nej ewakuacji . przeprowadzonej w ub. r. 
Boeing twierdzi, że jeżeli FAA chce zmie
niać przepisy bezpieczeństwa, musi to zro
bić zachowując procedurę prawną. Rze
czywiście FAA projektuje nową normę 
dla tych wyjść - IIlllją one być odlegle 
od siebie nie więcej niż o ok. 18,3 m 
(60 stóp). Tymczasem w dotychczasowym 
rozwiązaniu B.747 odległość między nimi 
wynosiła ok. 19 m (62 stopy). Nakaz FAA, 
wprowadiwny przed wejśctem w życie no
wych przepisów _ Boeing uważa za niele
galny i wniósł · sprawę do sądu z wnio
skiem o jego zniesienie. (Aviat'!on wee1' 
and Space Technology, October 12, 1987) 

J .  z. 

• średniodystansowy samolot B.737 jest 
pierwszym odrzutowcem, którego sprze• 
dano więcej niż 2000 egz. Zamówienie, któ
re spowodowało przekroczen1e tej barie
ry, pochodziło z USAlr i opiewało na jO 

egz. z opcją na dalsze 30 szt. Wartość 
zamówienia wynosi 1,5 mld dol., a jeżeli 
o pcja zostanie potwierdzona 2,5 mld. 
Sprzedano już 2001 B.737 (bet.z opcji). Dru
gie miejsce zajmuje trzysilnikowy B.727, 
którego sprzedano 1831 szt. USAir jest 
jedną z czołowych linii amerykańsl{ich. 

Jest największym użytkownikiem B.737. 
Przed złożeniem ostatniego zamówienia 
miała ich 85. Wśród 50 zamówionych sa
molotów 20 ma pochodzić z serii 300, a 
pozostałe 30 będą to albo 150-osobowe se
rii 400, albo 108-osobowe serii 500. Pierw
szy z zamówi-onych samolotów będzie do
starczony w kwietniu 1989 r . ,  a cała do
stawa będzie zakończona w 1991 r. Sa
moloty b�dą wyposażone przez Franco-US 
Snecma - General Electric CFM - 511s. 
(Financial T-!mes, March 05. 1988, The Wati

street Journal, March 04, 1988)) J. Z. 

• W związku z siedmioma wypadkami, 
jakie miały miejsce od listopada ub. r., 
FAA podejmie wkrótce inspekcję dowo• 
zowych przedsiębiorstw lotniczych (com
muter airlines). W 1987 r. było 35 wypad
ków i 58 ofiar śmiertelnych, podczas gdy 
w 1986 r .  tylko 15 wypadków i 4 ofiary. 
Był to najgorszy rok od 1979, w którym 
zginęło 66 osób. Statystyka 173 linii do
wozowych wykazuje znaczne pogorszenie 
bezpieczeństwa. Niektóre duże przedsię
biorstwa (United Airlines i Continental 
Airlines) przerwały współpracę z tymi li
niami. Inspekcja FAA ma obejmować za
rządza nie, programy szkolenia i obsłu
gę techniczną samolotów. wstępny raport 
(dotyczący 1/a lini i )  ma być gotowy we 
wrześniu br. (Fina ncial Times, March 09, 
1988) J.  z. 

POLSKIE PATENTY LOTNICZ■ 

e WSK PZL-Mielec zgłosiła do Urzędu 
Patentowego PRL wynalazek pn. Rozsie
wacz tunelowy materiałów sypkich z pn
wietrza (autorzy: Tadeusz Małysz, Józef 
Danielski , Kazimierz Samborski, Janusz 
Cepnik, Ryszard Olszówka,  Wit Błaszczak). 

Wynalazek rozwiązuje zagadnienie opra
cowania konstrukcji rozsiewacza zapewnia
j ącej wydajne i bezpieczne rozsiewanie ma
teriałów sypkicli z samolotów. 

Rozsiewacz tunelowy materiałów sypkich 
z powietrza tworzy integralną całość z 
gardzielą wysypową i jest wyposażony w 
ruchomą klapę chwytową 1 zaśmigłowego 
strumienia powietrza, ustawianą na prace 

cd. ze s .  24 

ZUSAMMENF ASSUNG EN 

PERLIŃSKI J. : westliche Kampfflugzeuge 
im J ahre 2000. TLiA, XLIII Jhrg., 1988, H. 
10,  s. 3 

Der Autor befasst sich mit -0-berlegungen, 
welcl1e Abfangjagdflugzeuge, Erdkampf
-Jagdflugzeuge und Erdkampff!ugzeuge zur 
Ausrlistung cler westlichen Luftwaffe am 
Ende des io. Jahrhunderts gehoren werden. 

ZWIERZYŃSKI J. : Krise der Flugsicherhcit 
ia der USA-Luftfahrt? TLiA, XLII I  Jhrg. , 
1988, H. 10, S. 7 

Es werden 5tatistische Daten angefilhrt 
uud die Ursachen der Senkung Passagier
f!ugsicherheit in den USA behandelt. 

DANILECKI s.: vor
Geschlosscnen Flilgels 
J hrg., l�<ld, H. 10, "· 8 

und 
(II). 

Nachteile des 
TLiA, XLIII 

Es wcrucn Problen:e erortert, die bei dem 
Flugzeuges mit sog. geschlossenem FlUgel 
auftreten. Die Darsteilung urnfasst Proble
me, vorwiegencl konstruktivc, uns es wird 
auch versucht die var- und Nachteile die
ser FlUgelanordnung zu beurteilen. 
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agro i przeloty, umożliwiającą awaryjny 
wysyp poza rozsiewaczem. Wewnątrz raz-

PIGŁAS M. , SZYMANIEC R. : Besch1idlgung 
der Rohrleitungen bel Turbinen-Flugmoto
ren. TLiA, XLUI Jhrg., 1988, H. 10, S. 18 

In dem Aufsatz werden dle den Rohrver
bindungen gestellte Forderungen, dle Arten 
und die Ursachen der auftretenden Beschl!
digungen behandelt, sowie Richtlinien !Ur 
die Konstruktion, Montage und Betrieb, die 
dem Funktionleren der Leltungen eine 
grosse Betriebszuverll!sslgkeit verleihen 
sollen, angefUhrt. 
WITKOWSKI R. : Hubschrauber slnd achtzig 
Jahre alt (VII). TLl.A, XLII I  Jhrg., 1988, 
H. 10, S. 21 

In dem Aufsatz werden deutsche Hub
schrauber Fa 223 Drache aus dem Jahre 
1940 und FI 282 Kolibrl aus dem Jahr 1941 
dargestellt. 

CO,[(EP)KAHI-UI 

TTEPJIHHhCKM R.: Bocsble caM0JJCTLI CTpaH 3ana.D.a 
B 2000 r. TJIHA, T. 43, 1988 r., N2 10, c. 3 

A1nop CTaBHT npe.na0JIO:iKCHBH B o6naCTB CaM0Jie-
T0B: HCTpe6HTenefl.-nepexeaT\fHKOB, HCTpe6HTCJieA-wTy
pMODHKOB H WTypMOBHKOB, KOTOpblC 6y.D,yT BXO,U.HTb 
na eoopy:>Keaee 3ana,u:Rei:i: aauau;HH s Texeaue nocnc.n-
HHX neT XX-Toro eexa. 

siewacza tunele wysypowe 2 tworzą kle-
1 ownice s tale 3 o perforacji otworami typ n 
skrzelowego 4, do których mocowane � :-. 
nastawne kierownice $cięte 5. Tunele wy
sypowe 2 na wylocie są asymetrycznie usy
tuowane wzgh;dem osi samolotu. 

Każdy tunel wysypowy 2 ma chwyt do
datkowy 6 powietrza. Na wylocie do po
krycia mocowana jest obrotowa klapa kie
runkowa 7, na którą kierowany jest stru
mień powietrza z symetrycznie ustawio•
nych kieszeni nadmuchu 8. 

Skrót opisu wynalazku, chronionego trze
ma zastrzeżeniami, opublikowano w BUP 
nr 2/1988 w klasie B64D, pod nrem 259729. 

3BE)l(l1HhCKH R.:  l.<:pHJHC 6e1ooac11ocrn a aeHa1111 11 
CWA. TJiuA, T. 43, 1988 r., .No)O, c. 7 

IlpHBCACHbl CTaTPICTH1:ICCKHC .n:aUllbIC H yKa3anbI np11.
'łHHhl na.n:eHHR 6e30DaCHOCTH naccaJłrnpCKHX noneT0B 
B CWA. 

.D:AHHJIEUKH C.: 3aM1<11yToe 1<pb1no - .D.OCTonucrea 
u uo.D.ocrnTI<H (U 'I,) . TJIHA, T. 43, 1988 r., N• IO, c .8  

OnecaHbl neK0Topwe npo6neML[, CBR3aBHbIC C no• 
CTp0AKon C3MOJ1CTa C TaK HaJwnaeMblM JaMKHYTblM 
KphlnOM. Anrop D0KaJb1BaeT CJlQ)KH0CTb Ja)].aqu e o6na
CT.B np0CKTBpoeanH.ff, npeJJ.IIPHHHMaeT TaK)KC ll0flblTKY 
oqemtTb AOCT0HHCTBa H HC,IJ,0CTaTKlł TaKott K0MD0H0BKH. 

nwrJIAC M. ,  UH1MR.HEO: n.: IloepclKJJ.cnuR Tpy6o
upoeo,o,oa ua aeuaQH0IIHbJX raJOTyp6HHllbIX ,!J,HHI"RTCJJRX. 
TJieA, T. 43, 1988 r., No 10, c. 1 8  

B CT3TLC yxaJaUbl Tpc6onaRun 0TH0CJUIJ.HCC.H K coe'" 

J].HHemtaM Tpy6oapoB0A0B, BH,il.bl H npHtHUll:,I B03H�r 
KUłOl.lJ.HX. IIOBpC)K,!J,CHHA; )].aHbł yKaJaHlUI n o6nacTH 
K0HCTPYKU.HH, c6op1<H H :11<cnnyarau,ue, uanpanneHBb1e 
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Zachodnie samoloty bojowe w 2000 r. 

Mgr inż. JANUSZ PERLIŃSKI 

Samolotami bojowymi nazwano w artykule łącznie trzy 
rodzaje samolotów: myśliwskie przechwytujące, myśliwsko
-szturmowe i szturmowe (bez lekkich szturmowców). Pro
gnozowany stan tych samolotów przedstawiono dla 2000 r . ,  
przy czym: 

- uwzględniono tylko stałopłaty lądowe, a więc wy
łączono z rozważań: samoloty przeznaczone do operowania 
z okrętów, tzw. samoloty transatmosferyczne (kosmoplany) 
oraz klasy VTOL i V/STOL z napędem śmigłowym i wir

nikowym, 
- uwagę skupiono na zagadnienia,ch płatowcowych, 
- pominięto przedstawioną już w 'p i 4] ogólną proble-

matykę rozwoju roz·patrywanego tu rodzaju samolotów. 

Nowe typy samolotów 

Nowe ty,py samolotów bojowych scharakteryzowano w 
tabl. 1, przy czym: 

- zestawiono samoloty, które do eks·ploatacji mają wejść 
najwcześniej w 1988 r.  (z wyjątkiem F-1 1 7A), w związku 
z czym pominięto takie samoloty, j ak np. Dassault-Breguet 
2000, • McDonnell Douglas/BAe AV-8B Harrier II, BAe 
Harrier GR.Mk5, czy też Panavia Tornado ADV, 

- jeślii scharakteryzowane w tabl. typy wejdą do pro
dukcji seryjnej, z pewnością będzie wyposażone w nie 
lotnictwo· wojskowe państw zachodnich w 2000 r., 

- dane zamieszczone w tabl. naleiy traktować jako 
orientacyjne, gdyż w większości przypadków są one oparte 
bądź na dany,ch projektowych nie zweryfikowanych pró
bami w locie, bądź na domniemanych charakterystykach 
(zwłaszcza w przypadku samolotów klasy stealth), 

- .pominięto lekkie szturmowce, będące wersjami lub 
wariantami samolotów przeznaczonych do szkolenia za
awansowanego, 

_:_ z - wyjątkiem samolotów F-20 Tigershark i MP-18 Dra
gon, opracowywanych bez skonkretyzowanych zamówień 
od potencjalnych użytkowników, wszystkie pozostałe typy 
samolotów mogą wejść do eksploatacji ,  być może tylko z 
pewnym opóźnieniem w stosunku do harmonogramu. 

Biorąc pod uwagę scharakteryzowane w tabl. 1 typy 
samolotów bojowych należy zwrócić uwagę, że: 

- ,każdy z nich przewidzJiano jako wielocelowy, w tym 
z zasady także jako myśliwsko-szturmowy bądź na zasa
dzie zróżnicowania wersji, bądź zwariantowania uzbroje
nia; tylko w przypadku F-15E Eagle i JAS39 Gripen jed
noznacznie przewidziano wariant myśliwca przechwytują
cego, 

- z zasady są to samoloty jednomiejscowe (tylko dla 
F-15E i MP-18 przewidziano załogi dwuosobowe), napę
dzane jednym lub dwoma silnikami dwuprzepływowymi 
(oprócz Lavi), z dopalaniem (z wyjątkiem AMX), 

- wyraźnemu zahamowaniu uległa doty,ehczasowa ten
dencja wzrostu maksymalnej masy startowej i jeśli pomi
nąć ciężki (niemal 37 t) F-15E. można przyjąć, że masa 
ta będzie niewiele przekraczać 20 t, a w 111.iektórych przy
padkach będzie znacznie mniejsza, 

- zmniejszaj ą się maksymalne l iczby Macha osiągane 
w locie poziomym, które nie będą przekraczać wartości 
2,0+2,5, oraz pułapy praktyczne {nie podane w tabl. 1 ) ,  
które na ogół będą niższe od 20 OOO m, być może z wy
jątkiem F-19 o pułapie nieco większym, 

- ,promienie działania wykazują ·znaczne zróżnicowanie 
ilościowe, wynikające przede wszystkim z przewidywanego 
zastosowania danego ty;pu samolotu. W efekcie wynoszą 
one od 500 km do niekiedy znacznie ponad 1 000 km. przy 
czym w niektórych typach przewidziano możliwość tan
kowania w locie. a dla F-19  możliwość (po złofeniu 
skrzydeł) transport w pobliże pola działań przy użyciu 
samolotu Lockheed C-5 Gal :ixy (2 egz. F- 19 równocześnie), 

- ,dla większości tyoów bedzie możliwy ·start i ewen
tualnie tak7P lądowanie na nie zniszczonych lub prowizo
rycznie .,wylatanych" odcinkach rasów startowych o dłu
gości 6 1 0  m (2000 stóp). Przewiduje to np. wymaganie dla 
samolotu ATF (skrót od nazwy programu: Advanced Tac
tical Fighter, nowoczesny myśliwiec taktyczny) : normalny 
starł i lądowanie- ze świeżo, ,prowizorycznie wyrPmonł.o
wancgo odcinka pasa betonowego o wymienionej długości 
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(zamierza się tu wykorzystać rozwiązania sprawdzone w 
doświadczalnym samolocie F-15  STOL). Na konieczność 
uzyskania właściwości STOL wskazuje np. epizod z wojny 
indyj�ko-pakistańskiej w 1971  r., kjedy to dywizjon sa
molotów myśliwskich z Dakki stał się całkowicie bezuży
teczny wskutek zniszczenia przez przeciwnika pasów star
towych, mimo że samoloty (chronione betonowymi osłona
mi) iprakty•cznie nie ucierpiały podczas tego ataku, 

- liczba punktów podwiesze11 (nie podana w tabl. 1) -
łącznie pod skrzydłami, na ich swobodnych końcach i pod 
kadłubem - 1przekracza niekiedy 1 0, a jedynie samoloty 
klasy stealth - z powodu wymagaó. stawianych tej kla
sie {por. [3, 4] i [5]) - nie mają takich podwiesze11, 

- z zestawionych samolotów dwa (F- 1 17A i ATF) należą 
do trudno wykrywalnych, odpowiadających klasie stealth, 
natomiast trneci (MP-18) miałby być zbliżony do Lej klasy 
dzięki wydatnemu (chociaż bliżej nie ujawnionemu liczbo
wo) obniżeniu wartości skutecznej powierzchni odbicia. 
Ewentualne potwierdzenie się w eks,ploatacji walorów sa
molotów trudno wykrywalnych może mieć reperkusje w 
przyszłych, priorytet.owych k ierunkach rozwoju nie tylko 

Rys. 1. Wersja doświadczalna samolotu Dassault-Breguet Rafale A, 
nieco większa od przewidywanej wersji p:·odukcyjnej Rafale B 

samolotów bojowych, ale śro:ików wykrywania oraz 
obrony przeciwlotniczej, 

- osiągi samolotów omawianych rodzajów przestają 
mieć pierwszoplanowe znaczenie przy oceme przez użyt
kownika ich walorów bojowych, oczywiście z wyjątkiem 
długości rozbiegu i dobiegu oraz promieni działania, jak 
również (dla samolotów myśliwskich) prędkości wznoszenia. 
Jedną z najbardziej pożądanych charakterystyk jest zwrot
ność, której naturalne ograniczenie fizyczną wytrzymało
ścią pilota ,próbuje s ię przesunąć w kierunku tolerowania 
przez jego organizm większych wartości składowej nor
malnej przeciążenia i czasu jej oddziaływania, głównie 
dz.ięki zmianie konstrukcji zaworu ,przeciwprzeciążeniowego 
sterującego dopływem ,sprężonego powietrza do kombi-

Rys. 2. Prototyp samolotu B .11.e EAP 
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nezonu p.rzeciwprzeciążeniowego oraz zwiększeniu kąta po
chylenia fotela, z cwcntualm) zmianą tego kąta w zależ
ności od wykonywa1l('j fazy l otu, ornz intensywny, odpo
wiednio zaprogramowany trening pilotów na wirówkach. 
Obecnie stosowane porównawcze kryterium zwrotności sa
molotów bojowych uwzględnia (poza obciąż-eniem ciągu 
i skrzydeł) także doskonałość aerodynamiczną i maksy
malną siłę nośną, 

- wymieniony już  samolot MP-18 jest j ak gdyby powro
tem do popularnej (ok.  10 lat temu wśród reformatorów 
amerykańskiego systemu obronnego) koncepcji taniego 
i małego ,samolotu, który mógłby być użyty na współczes-. 
nym polu walki dzięki niższej cenie i niższych kosztach 
eksploatacji oraz mógłby wykonywać zadania bez,pośred
niego wsparcia co najmniej tak dobrze jak wielo,zadanio
wy, ciężki i bogato WYJposażony samolot myśliwski, któ
rego jednostkowa cena będzie 1przekraczać 35 mln dol. 
(wartość wg cen z 1985 r .  przewidywana w odniesieniu 
do nie najdroższego przecież samolotu EFA). Jednak mimo 
opracowania przez Phalanx Organization całego typoszere
gu samolotów do różmych celów, korzystnie obniżającego 
cenę zakupu każdego z nich, szanse real�zacji tego przed
·sięwzięcia, zwłaszcza przy obowiązujących obecnie w USA 
wymaganiach potencjalnych użytkowników, są znikome, 

Rys. 3. Makieta samolotu Euroiighter EFA 

Rys. 4. Pierwotnie domniemywany wygląd samolotu Lockheed 
F-117A klasy stealth 
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- poza samolotem MP-18  nie ma nowych projektów 
samolotów pionowego startu i lądowania, o realnych ter
minach wprowadzenia ich do eksploatacji do 2000 r . ,  mimo 
że siły ·powietl'Zne poszczególnych państw powinny l;)yć 
w nie wyposażone. Wynika to z obecnego, nadal niewy
starczającego poziomu technik stosowanych dla zapewnie
nia samolotowi takich właściwości, wraz z odpowiednim 
udźwigiem i promieniem działania. Nie oznacza to jednak, 
że nie prowadzi się obecnie żadnych ,prac zmierzających 
do uzyskania takiego ,samolotu. Można tu wymienić pod
pisaną w pa�dzierniku 1986 r. trzyletnią umowę NASA-ow
skiego Ames Research Center z Pratt and Whitney nt. 
budowy zdolnego do lotu na początku lat dziewic;ćdzie
siątych naddźwiękowego samolotu doświadczalnego o i stot
nie krótkim starcie i p ionowym lądowaniu O["az program 
realizowany na zlecenie brytyjskiego Ministerstwa Obrony 
przez Royal Aircraft Establishment przy współpracy z 
Cranfield Institute o f  Technology, mający na celu przede 
wszyistkim przebadanie nowego, elektronicznego sterowa
nia (z w:,nkorzystaniem pokładowego komputera sterowa
nia lotem) w doświadczalnym samolocie V AAC Harrier 
(będącym zmodyfikowaną wersją dwumiejscowego Harrie
ra), oblatanym już 12 . 12 . 1985 r . ,  

- żaden z charakte,ryz.owanych tu typów samolotów nie 
został zaprojektowany ze skrzydłami o zmiennej geometrii 
w locie (powszechnie wykorzystywanymi w obecnie ek3-
ploatowanych typach),  co wynika z -chęci wyeliminowania 
tego ciężkiego i dość zawodnego układu oraz z możliwo
ści zastosowania już obecnie układu delty (lub ,podwójnej 
delty) z przednimi skrzy,dełkami bądź nawet czystej delty, 
których wady dYJskwalifikujące je niekiedy, można elimi
nować lub wydatnie niwelować dzięki nowym rozwiąza
niom aerodynamiki sztucznych układów ustateczniają
cych [3, 4] . 

Stan wyposażenia sił powietrznych wybranych państw 
zachodnich w 2000 r. 

Szacunkowe określenie stanu liczbowego poszczególnych 
typów samolotów bojowych, które znajdą się na wypo
sażeniu sił powietrznych poszczególnych ,państw w 2000 r . .  
byłoby obarczone nadmiernym błędem podważającym sen
sowność ,dokonywania takiej prognozy. Natomiast próba 
jakościowego (w odniesieniu do t:,npów) określenia stanu 
wyposażenia wydaje się być celowa, co nie oznacza, że 
całkowicie bezbłędna. Wyniki takiej próby przedstawiono 
w tabl. 2 .  Przedstawiono- w niej przewidywany stan wy
posażenia sił ,powietrznych wybranych ,państw zachodnio
europejskich i USA z wyróżnieniem t:,npów samolotów bo
j owych, które zaczęto eksploatować najpóżniej do 1 987 r. 
włącznie i nie przewidziano do wycofania przed 2000 r. 
oraz nowych typów, które będą wprowadzane na wypo
sażenie jednostek lotniczych od 1 988 r. Lata przewidywa
nego rozpoczęcia eksploatacji dla tych ostatnich typów 
podano w tabl. 1 .  W odniesieniu do danych zawartych ··N 
tabl. 2 można sformułować następujące uwagi oraz nie
zbędne uzupełnienia :  

- z już eksploatowanych typów w tabl. 2 wymieniono 
tylko te, które na pewr.o bc;dą na wyposażeniu do 2000 r . ,  
zresztą w większości przypadków ,po przejściu odpowied
nich zabiegów modernizacyjnych;  w odsyłaczach podano 
informację o modernizacji tylko wówczas, jeśli jest ona 
już zaplanowana i ma określony zakres, 

- wobec tego, że w większości przypadków planowane 
terminy rozpoczęcia produkcji seryjnej nowych i wyco
fywania starych typów samolotów opóźniają się, l iczba eks
ploatowanych w 2000 r. starszych typów samolotów może 
okazać ,się większa niż wynika tQ z tabl., 

..:.... z tego ostatniego względu nawet przy próbie ilościo
wego szacowania wyposażenia w samoloty sił powietrz
nych w rozpatrywanych 'Państwach, trudno byłoby okre
ślić stopień nowoczesności ich sprzętu latającego. Można 
więc przyjąć (tylko na zasadzie ekstrapolacji) , że stosunek 
liczby nowych do starych samolotów będzie nie mniejszy 
niż 0,3, 

- można przewidywać, że początek wymiany starych 
typów •samolotów bojowych na nowe w siłach powietrz
nych poszczególnych państw zachodnioeuropejskich nastąpi 
w latach 1 997-;-2005, 

• - ,państwa współuczestniczące w programie opracowania 
i budowy samolotu EFA (skrót od nazwy programu: Euro
pean Fighter Aircraft, europejski samolot myśliwski) pla
nują w,prowadzenie go do eksploatacji w swoich silach 
powietrznych poczynając od końca lat dziewięćdziesiątych, 
natomiast inne ,państwa zachodnioeuropejskie (w tym -
spoś-ród ujętych w tabl. - Belgia, Dania, Holandia i Nor
wegia) nie podjęły jeszcze decyzji co do następcy swych 
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TABLICA 2. l'l'zewidywane w 2000 r. wyposażen:e si) p:>wletrznych ,wybranych pa6stw 
zacho�ch w samoloty bojowo 

I 

Samoloty, których początek eksploaLAcji :  
Państwo 

miał miejsce nujp6źniej w 1987 r. I 
--- ---
przewidziano po 1987 r, 

Belgia Gcncrnl Dynamics F-16A Figltt�ng 
Falcon 

brak skonkretyzowanych planów 

Dania Gcnrrnl Dynamie F-16A 
Fu1con F.igli ting brak skonkretyzowanych p1an6w 

- ·--· 
Dass1.1ult Brcguel Mirage 2000C1) Dassault Breguet Rafnlc B 
i N',') 

Francj:1 Dassault nrcguct Miragc1 ) Fl-C 
i Fl -C-200 
Dassuult Breguet Miragc IIIE2) 
SEPECAT Jaguar') 

- --
Holandia General Dynnmics I•'- 1 6A Fighting Lrak skonkretyzowanych planów 

Falcon4) 
- - -

Norwegia�) General Dynamics l;,• l GA Fighting 
Falcon 

brnk skonkretyzownuych planów 
--- - ---- -

Pannvia Tornado IDS Eurofighter EFAi) 
RFN l\'lcDonncJl Douglas l.'-4F Phun tom7) 

Dnssault Breguet/Dornier Alpha 
Jct8) 

Szwecja SAAD JA 3 7 Viggeu SAAD JAS 39 Gripcn 
· '-- - --

General Dynnmics F-16C Fighting 
Falcon McDonnell Douglas F-ISE Eagle 

USA Northrop F-SE i F Tig••r Il') Lockheed F-117A General Dynamics F-1 1 1  Lockheed lub Northrop ATF 
Faicchild A-l0A Thunderbolt II•) 
LTV A-7 

Panavia Tornado GR. Mk! (ADV) Eurofighter EFA10) 

W. Bryta- Panavia Tornado ł"". Mk2A i 1•·: Mk3 
uia (IDS) 

UAe Harrier GR. MkS 
SEPECAT Jaguar GH. I ') 

Wiochy Pannvia Tornado IDS Acrilaliu/ Aermacchi/ Embraer 
AMX") 

Acritalia (Lockheed) F-1 04S ASA") Eurofightcr EFA 

OLjaśnicnia: 1) My8liwski przc�hwytujący, 2) ��turmowy,�) Jest �)ra�vdo1�odobnc prze-
sunięcie początku wprowadzania do ekspJoatacJ1 na 1988 r.; przewidziany Jako następca 
samolotów .Mirage 111-E i Jagunr,4) \V yminnę najstarszrch egzemplarzy na nowego 
typu przewidziano na ok. 2000 i-.,.,) Prawdop.odohnic ":' 2000 r. będą nadal eksploa�o-wane zmodyfikowane samoloty F-5A,11) Przewulywany Jako następca przede wszystkim 
samolotu lf�4F',7) Mimo dokonunej moden,izacji przewidzian)' Jo stopniowego wycofy• 
wania poczynaj11c ?d 1997 r., 8) l'rzewidziany do mode1·n izacji,") Modernizację rozpo-
częto w 1987 r.,111) Przewidziany jako 1rnsl�pca samolotów Pł11tn lo1n i (stopniowo) po• 
zostalych w eksploatacji Jagmuów,H), ':'<l 1987 1· . miał .st_opuio�o zustępowuć _samo!oty 
G-91,12) Zmodernizowany .F-104S, ua1prawdopodobme3 Lędz1c cksplofltowany Jako 
myśliwsko-szturmowy co najmniej do 2000 r. 

samolotów F-16A. Z EFA konkuruje Rafale B, a Francja 
właśnie między innymi tym krajom zaoferowała współ
pracę w budowie tego samolotu; Belgia mimo wyraźnego 
zainteresowania samolotem Rafale B w koprodukcji  z; 
Francją, w najbliższej .przyszłości nie zamierza podejmo
wać wiążących decyzji, natomiast Holandia preferuje na 
przyszłość samolot lżejszy od EJ:<�A, 

- zwracają uwagę ,dwa typy samolotów klasy stealth : 
-F-1 17A i ATF, dla Sit Powietrznych USA, 

- chociaż USA nie rezygnują z zastąpienia F-16A w 
Europie samolotami własnej 1produkcji, to jednak tym ra
zem szanse realiza,cj i  takiego przedsięwzięcia wydają się 
być niewielkie, przynajmniej ,przed 2000 r. Samolot F-15E 
jest zbyt duży (ciężki) w stosunku do wymagań państw 
europejskich, natomiast dostawa dla użytkowników spoza 
USA ,przed 2000 r.  no-wych jakościowo samolotów klasy 
stealth oraz zakup ,przez państwa europejskie stosunkowo 
lekkiego, interesującego, ale nie przewi dzianego do użyt
kowania w USA samolotu F-20, są mało prawdopodobne, 

- wyposażenie w nowe typy samolotów sił powietrz
nych państw zachodnioeuropejskich (z wyjątkiem Szwecji 
i prawdopodobnie Francji) będzie zależeć przede wszyst
kim od spełnienia wymagań postawionych samolotom EF A 
i Rafale B oraz ich wzajemnej konkurencyjności (także 
pod względem kosztów), ale także i od daty ich gotowo
ści do produkcji seryjnej, 

- chociaż na ogół uważa się, że mniejszy {lżejszy) sa
molot jest jednocz,eśnie tańszy, to• jednak nie musi to 
być ,prawdą w przy,padku opracowywania samolotu, który 
z założenia ma być lekki, spełniać określone wymagania 
nowoczesnosc1 i być równocześnie wielocelowy, jako że 
(nie tylko z powodu dużego ryzyka takiego przedsięwzię
cia) koszty rozwojowe samolotu muszą być o dpowiednio 
duże, a ko-szty eksploatacyjne nie obniżają się wprost 
praporcjonalnie do zmniejszania się masy samolotu, 
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Rys. 5. Samolot Northrop F-20 Tigershark 

Rys. 6. Samolot Aeritalia/Aermacchi/Embraer AMX 

Rys. 7. Samolot SAAB JAS 39 Grlpen 

- w nowo projektowanych samolotach poświęca się 
sporo uwagi problemowi obsług naziemnych, dążąc do 
zmniejszenia pracochłonności obsług (koszty) i czasu ich 
trwania (gotowość bojowa). Siły Powietrzne USA wyma
gają np. aby dla samolotu ATF aż 750/o (2--;--3-krotnie wię
cej niż w przypadku samolotu F-1 5) wynikłych w normal
nej eksploatacji usterek nie wymagało pracochłonności 

TLiA 1988 nr 10 



większej niż 4 roboczogodziny oraz aby do obsługi samo
lotów AFT eksploatowanych w danej jednostce wystarcza- -
ło 8-1 0 (zamiast 25 w .przypadk u F- 1 5) specjalistów z od
powiednich dziedzi n .  Spełnienie tego wymagan ia ma umoż
liwić skomputery.w\-:nny, pokładowy sy,tem diagnostyczny 
wraz z systemem naziemnym, 

Rys. 8. Przewidywany wygląd dwumiejscowej wersj i bojowej sa
molotu Phalanx Organization MP-18 Dragon 

- chociaż samolot Alpha Jet, j ako formalnie należący 
do podrodzaj u  lekkich szturmowców, zgodnie z założeniem 
początkowym powinie11 być pominięty, to jednak w tabl. 2 
został uwzględniony ze względu na jego licz11ce s ię walory, 
zbliżone do walorów „normalnych" samolotów szturmo
wych, 

- wytwórnia LTV zgłosiła Siłom Powietrznym USA 
propozycję modernizacji samolotów A-7, mającej na celu 
uzyskanie naddźwiękowego, unowocześnionego samolotu 
myśliwsko-szturmowego o nazwie A-7 Strikcfighter. 
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Kryzys bezpieczeństwa w lotnictwie USA? 
Mgr inż. JAN ZWIERZYŃSKI 

Zdaniem wiciu ekspertów l otniczych, amerykańskiemu 
lotnictwu komunikacy_inemu zagraża kryzys bezpieczeństwa. 
Dostrzegajq oni oznaki sygnal i zujące bl iskość katastrofy. 
Omówienie tej sprawy przytaczamy za Tnlernational Herald 
Tribune. 
Zbliża się katastrofa. 

W latach 1 986/1987 wypadki lotnic.w w USA pochłonęły 
ponad 1 000 istniP11 ludzkich, ale żaden z nich nie zdarzył 
się w dużej l in i i  lotniczej . Jednakże specjaliści obawiają 
się, że może to wkrótce nastąpić :  wskazują  na kumulu j ą
ce się dowody zakłóceń w lotn ictwie handlowym. Należą 
do nich: fala prawie-zderze11 w po,vietrzu, niedostatek 
kontrolerów ruchu lotniczego oraz skargi pilotów i me
chaników na niezadowalający stan techniczny samolotów. 

Zdaniem przewodniczącego Krajvwego Urzędu Bezpie
czeństwa w Transporcie J .  E. Burnetta sytuacja jest alar
mująca : , ,W ciągu pięciu lat mej pracy w Urzędzie nie 
sądziłem, że k iedykolwiek otrzymam tak wiele alarmu
jących sygnałów". Urząd ten, który ma uprawnienia do 
badania wypadków w transporcie i do przedstawienia za
lecet'l, nalega ostatn io n;:i FAA, aby zmniejszyła liczbę 
lotów w szczycie przewozów. Szef FAA jest j ednak opty
mistą i ocenia poglądy przewodniczącego urzędu jako 
alarmistyczne. Jego zd;,.n iem „Lotnictwo USA nadal jest 
najlepsze, najnowocześniejsze i najbezpieczeniejsze na  świe
cie". 

Dane cyto,vane prz:cz takich ekspertów jak J. E .  Burnett 
oraz ostatnie wywiady z pi lotami i mechanikami w róż
nych punktach kraju sug12rują, że niezależnie od wysiłków 
FAA, w lotnictwie p;rnujc większy nieporządek niż to s ię 
na pozór wydaje. Wyrazem tego s,,1 następujące fakty: 

- liczba prawie-zderzef., tj. przypadków kiedy samoloty 
w powietrzu znalazły się bliżej niż l!iU m od s iebie. stale 
rośnie i z 301 przypadków w 1982 r. osiągnęła l iczbę 839 
w 1986 r. ,  

- błędy operacyjne kontroleró•.v ruchu lotniczego pole
gające na nieutrzymaniu odpowiedniej separacj i wzrosły 
w I kwaftale 1 987 r. do 3 1 3, tj. jest ich 180/o więcej niż 
w 1 986 r . , 

- liczba blędćw ruchowych popełnianych na lotniskach 
przez pilotów oraz kc;ntro lerów, wywołujących zagrożenie 
bezpieczeństwa, wzrosła ze 103 w 1 983 r. do 1 15 w 1 986 r . 
W jednym z ostatnich i ncydentów w lutym 1 987 r ., Boeini 
727 należ,Jl'.Y do Continental Air lines uderzył w tył Cessny, 
która za zgodą wieży przecinała drogę startową, 

- nadal jest za mało kontrolerów w stosunku do l iczby 
lotóv1. Jest to wynikiem zwolnienia uczestników nielegal
nego st rajku w 1 984 r. Przed i<.: h  zwolnieniem było 16 375 
kontrolerów, z których 13 3'18 było w pełni wyszkolonych. 
Obecnie jest tylko 1 5  348 kontrolerów, z których w pełni 
wyszkolonych jest za ledwie 9555. Natomiast l iczba lotów ,.. 
handlowych wzrosła z 4,7 mln (1981 r . )  do  6,2 mln, 
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- średnie doświadczen ie pilotów liniowych latają�ych na 
odrzutowcach zmalało, 

- w FAA ciągle brakuje inspektorów samolotowych .  W 
l 98 1 r .  było ich 1 62 1 .  W l 983 r .  l iczba ta spadła do 1 494, 
a obecnie wynosi 1 770 .  Jest wiGC ich więcej niż w 1981 r . ,  
a le  ciągle za mało w stosunku do l i czby lotów, któr:i 
znacznie wzrosła, 

- zdaniem wielu osób, które latają lub obsługują samo 
loty, utrzyman ie sprzętu latającego jest coraz bardziej nie
dbale. 

Kilka przykładów 
Ludzie pracujący w lotnictwie sygnalizują senatorom, że 

sytuacja jest już niebezpieczna. Kontrolerzy· ruchu wręcz 
ostrzegali Kongres, że katastrofa jest tylko kwestią czasu.  
Ostre sygnały są  coraz częstsze. A oto kilka konkretnych 
przykładów. W ciągu dwóch godzin o zmierzchu 19  kwiet
n ia  ub.r . :  

- należący do American Air lines B .727, lecący k .  Hou
ston, ledwo uniknął zderzenia z małym samolotem, który 
przeleciał w odległości 1 00  do 160 m 8d niego, 

- B.737 z South West Airlines, zniżający s ię k. Midland 
w Texasie, musiał przejśC::- na wznoszenie, aby ominąć pry
watny samolot, który znalazł się w odległości 65-100 m 
od niego, 

- B.72',' z United Airlines leciał k .  St. Barbara w Ka
lifornii zaledwie 50 m nad prywatną Cessną. 

Lista tego rodzaju wydarzeń, a także usterek, z którymi 
lataj ą samoloty np. Eastern Airlines, · TWA, j est długa. 

Jeszcze o przyczynach kryzysu 

Zjawiska te przypi·rnje się deregulacji ,  która prowadzi 
do nieokiełznanej konkurencji ,  wzrastającemu ruchowi, 
wspomni,rnemu już zwolnieniu kontrolerów ruchu oraz 
ogólnym stałym trudnościom budżetowym rządu. Więk
szość znawców twierdzi, że presja ekonomiczna wywiera
na na linie, aby uzyskiwały maksimum korzyści z eksploa
towanych samolotów, zmniejszyła margines bezpieczeństwa. 
Przewodniq:ący Krajowego Urzędu Bezpieczeństwa w 
Transporcie J. E. Burnett oskarża F AA i Ministerstwo 
Transportu o trJ, że albo nie docen iają powagi sprawy, 
albo brakuje im odwagi i zdolności do poprawienia sytuacji .  

J{ontrolerzy ruchu - ważny czynnik 
Najbardziej n iepokoi krytyków wzrost prawie-zderzeń, 

m imo że FAA kładzie wzrost ich liczby na karb większej 
dyscypliny w ich zgłaszaniu. Jednak pragnąc zahamow.1ć 
to zjawisko .  w 1986 r. FAA zwiększyła liczbę k ontrolerów 
o 800 osób i wyznaczyła specjalną grupę do badania pomy
łek kontrolerów ruchu.  Zainicjowano · modyfikację stref 
zakazanych wokół portów i przystąpiono do rea l izac j i  no-
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Zam kn ięte• skrzydło - zalety 
• 
I wady ( 1 1 ) 

Z wielu problemów związanych z samolotem o układzie 
zamkniętego skrzydła wylania  się problem oporu samolotu 
w takim układzie i j ego wpływu na osi ąg i .  W publikacjach 
nt., cech tego układu jest mało informacj i, które dotyczy
łyby porównawczej oceny opisów z układem klasycznym 
przy założeniu, że oba porównywane samoloty mają tę samą 
masę całkowitą. Qculk , O złożoności tego problemu niech 
świadczy fakt, że badanie płatów w układzie zamkniętym 
dla samolotu (projektowanego przez Elberta Rutana) o ukła
dzie zbliżonym do wariantu 4 (rys. 4, cz. I art. TLiA 
nr 9/o.:,) t rwaiy ,viele lat przy wykorzystaniu współczes
nych metod obliczeniowych i żmudnych prac badawczych. 

Spróbujmy w sposób uproszczony przedstawić tendencje 
występujące w tym przypadku. Ciało poruszające się w ja
kimkolwiek środowi sku jest ściśle z nim powiązane przez 
wzajemne oddziaływanie. Na tym tle można wykazać róż
nice oddziaływa!'1 między układem klasycznym a układem 
samolotu z zamkniętym skrzydrem. Do porównań przyjmie
my ustalony lot poziomy, vv którym podział niezbędnej mocy 
składa się z dwóch części : mocy nie związanej z silą nośną 
i mocy z tą silą powiązanej . Oczywiście dla otrzymania 
siły nośnej g!ówne znaczenie ma moc związana z silą noś
ną. W warunkach wznoszenia z maksymalną silą nośną jest 
ona z reguły dwukrntnie większa od mocy nie związanej 
z silą nośną 

Na rys. l l a  schematycznie przedstawiono wzajemne 
v,spółdziałanie w oddziaływaniu samolotu i otaczającego 
środowiska w przypadku samolotu w układzie klasycznym. 
Pokazano, jak sita oporu tłoczy powietrze do przodu, a na
pęd samolotu (np. z wykorzystaniem śmigła) odrzuca po
wietrze z powrotem do tylu, nadając mu impuls w tym 
kierunku, kompensujący impuls działający w przód pocho
dzący od siły oporu. Natomiast impuls oddziaływania skrzy
dła w dół j est kompensowany siłą ciężkości samolotu (po
chodzącą od j ego masy) .  W rezultacie w locie ustalonym 
poziomym, tj . ze stalą prędkością, na powietrze działa tylko 
impuls skierowany w dół. Jego wartość w jednostce czasu 
odpowiada wartości równej sile nośnej . Siła nośna niejako 
„tłoczy" powietrze w dół i nieco w przód, co wynika z kąta 
natarcia. Impuls ciągu jest więc równy masie powietrza 
przepływającej w jednostce czasu pomnożonej przez odpo
wiadającą jej prędkość odniesioną do niezaburzonego prze
pływu strumienia powietrza w otoczeniu. Przepływająca 
masa powietrza to ta, która działa na śmigło lub ta, która 
przechodzi np. przez silnik odrzutowy zmieniając swój pęd. 
Tak więc całkowita siła oporu nadaje prędkość powraca
jącemu strumieniowi powietrza oddziałując do przodu. Efekt 
ten można określić j ako przepływ masy powietrza w jed
nostce czasu, przy czym prędkość przepływu jest równa 
prędkości lotu V. Odpowiadającą temu masę można wyrazić 
jako przepływ strugi powietrza o powierzchni F0/2 pomno
żonej p1·zez j ej gęstość i prędkość. Otrzymamy wtedy znane 
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wego programu szkolenia pilotów w postępowaniu w trud
nych sytuacjad1. 

Mimo to braki w zatrudnieniu kontrolerów są notowane 
nadal .  Przejawiają się one np. w ten sposób, że w Bostonie, 
aby skompensować brak 1 70 pr::icowników, 1 40 kontrolerów 
pr.:>.cuje 6 dni tygodni0wo. Ich zmęczeniu przypisuje się np. 
taki fakt, jak niebezpieczne zbliżenie 9 kwietnia 1 987 r 
samolotów Continent.:>.l i PanAm nad Bridgeport. Znalazł)' 
się one jednocześnie na tej samej wysokości zaledwie 1 70 m 
od siebie. 

Piloci 
Pogorszyła 5ię także jakość szkolenia pilotów. Zostawmy 

ten temat bez rozwijania go -· przyczyny są specyficznie 
amerykańskie . Odnotujmy jednak co pi loci sądzą o oma
wianej sytmu; j i .  Piloci Eastern Airlines są zdania, że to 
wl::iśnie wysiłki przedsiębiorstwa zmierzające do zmniejsze
nia kosztów zagrażają bezpieczeństwu. Jeden z starszych 
pilotów tej firmy twierdzi, że był zganiony za to, że 20 min 
przed rozkłado,vym odlotem zażą!J::il naprawy uszkodzonego 
światła pozycyjnego na lewym skrzydle. Skarżył się, że jest 
odczuwalny nacisk, aby latać przy obniżonych standardach. 
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Dr inż. STANISŁAW DANILECKI 
Politechnika Warszawska 

MEiL Zakład Samolotów i •Smiglowcó\\ 

wyrażenie określające siłę oporu nie związaną z siłą nośną 
j ako : 

gdzie : 

p V" 
Px0 = F0 --

2 ( 1) 

e - gęstość powietrza, 
V - prędkość p9wietrza. 

Oczywiście w tym wyrażeniu wartość powierzchni F0 doty
czy podwojonej powierzchni opływającej strugi i jest jedną 
z ważniejszych charakterystyk samolotu. 

Strumień powietrza skierowany w dół jest ograniczany 
płaszczyznami przechodzącymi przez końce skrzydła i one 
rozprzestrzeniają się pod skrzydłem i nad nim. Strumień 
powietrza przechodzący przez ten obszar jest najsilniej za
kłócany w pobliżu skrzydła i zakłócenie to słabnie w miarę 
oddalania się od niego, zarówno w górę j ak i w dół. Jeśli 
przyjąć, że na część nadpływających strug oddziaływanie 
jest równomierne, tak jak w pobliżu powierzchni skrzydła, 
to można traktować to jako przepływ masy powietrza w 
jednostce czasu. Dla skrzydeł bez skosu (prostych i przy 
małych prędkościach) powierzchnia tej strugi jest bliska 
powierzchni koła o średnicy równej rozpiętości skrzydła Z 
(wykazał to już Prandtl), czyli mamy wtedy : 

n 
Fo ~ - F 

4 
gdzie : Z - rozpiętość skrzydła. 
Przepływająca wówczas w jednostce czasu masa powietrza 
ms, mająca wpływ na powstanie siły nośnej P,, wyniesie : 

n 
m8 = p F0 V ~  p - 12 · V = 0,095 12 V 

4 
(2) 

Napływająca na skrzydła struga powietrza będzie powodo� 
wać odchylające działanie w dół z pionową prędkością V, 
i w rezultacie otrzymamy proste wyrażenie dla siły nośnej 
w postaci : 

P, = m8 • V, (3) 
Masa powietrza wyznaczona z zależności (2) pozwala te

raz na posługiwanie się nią w dalszych, prostych rozwa
żaniach energetycznych, umożliwiając wyznaczenie straty 
energii kinetycznej strumienia związanej z przepływem pio
nowym o prędkości V,. Oznaczając tę stratę energii kine
tycznej j ako L1EK , możemy przedstawić j ą . jako ciąg nastę
pujących zależności : 

v: V, V, P: 
L1EK = m8 • -- = ms • V, · - = P, • - = -- (4) 2 2 2 2m8 

A więc wartość siły oporu spowodowana tą stratą wy
niesie : 

Jakby dla potwierdzeni.a tej opinii rzecznik Eastern Airlines 
odpowiedział na to, że wprawdzie nie zna tego przypadku, 
ale „cała sprawa polega na tym, aby pilot był świadomy 
konsekwencj i  swego postępowania, gdy powoduje opóźnie
nie lotu". W tym sformułowaniu nie ma nawet próby po
wtórzenia sloganu : bezpieczeństwo przede wszystkim. 
Próba podsumowania 

Wymogi bezwzględnej konkurencji spowodowały, że obec
nie coraz częściej w przedsiębiorstwach lotniczych dominu
ją ludzie, którzy są „specja listami" od zarabiania pienię
dzy. Czasem nie sta!'cza im wyobraźni. aby przewidzieć: 
skutki nieliczenia się z głosami tych, którzy lepiej wiedzą, 
że samolot i w ogóle lotnictwo tak długo są bezpieczne, 
jak długo są honorowane materia lne i moralne warunki 
niezbędne do ich funkcjonowania. We współczesnym świe
cie nie daje się uciec od wymogów ekonomiJki, są jednak 
granice, poza które nie można wykroczyć. Te granice są 
określone bezpieczeństwem latania. Na ten temat głos de
cydujący muszą mieć ci, którzy są w tym względzie kom
petentni. 

Być może niektóre refleksje nt. sytuacj i  w lotnictwie 
USA można by z pożytkiem odnieść także do linii lotni
czych na innych kontynentach. 
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(5) 

Jest to znana, lecz inna postać wyrażenia oporu induko
wanego. Uwzględniając poprzednie zależności otrzymujemy : 

P; p2 

Px, = ---- ~ --"--z-
0,2 • l2 · V2 p V2 

n -- · l 
2 

gdzie : q - ciśnienie dynamiczne. 

(6) 

Biorąc pod uwagę te zależności, można porównać dwa 
układy : klasyczny i ze skrzydłem zamkniętym (rys. l la  
i l lb). • 

Mimo że spostrzeżenia prezentowane w artykule są bardzo 
uproszczone, jeśli określimy powierzchnię strugi powietrza 
F0 jako proporcjonalną do kwadratu rozpiętości i oznaczy
my przez A współczynnik proporcjonalności, to można na
pisać, że F0 = A l2 ; gdy wprowadzimy oznaczenie z indek
sem 1 dla układu klasycznego i z indeksem 2 dla układu ze 
skrzydłem zamkniętym, to wówczas Fo1 = A 1  l2 i Fo2 = A2 12• 
W przypadku układu ze skrzydłem zamkniętym można spo
dziewać się, że współczynnik A2 będzie większy lub niemal 
równy współczynnikowi A1 , a więc i powierzchnia F02 może 
być większa niż F01. Mamy wtedy do czynienia, przy ukła
dzie ze skr,zydlem zamkniętym, z obiektem o większej po
wierzchni skrzydła - przy tej samej przyjętej do- porówna11 
rozpiętości, a więc i silniejszym oddziaływaniem, gdyż od
powiedni wymiar a2 jest z.. reguły większy niż a1 (rys. 1 1 ) .  

a) 

� 

� - -

t- -e'; /i//// /P/z / 
I 1///Vz -----

-

są takie same, lecz strata energii kinetycznej LlE będzie 
inna, gdyż : 

p2 p2 
L1E2 = __ z_ � L1E1 = --=-

2ms, 2m8 1  

Skłania  to  do przypuszczenia, że ten składnik oporu, j akim 
jest opór indukowany (wyznaczany z zależności (5) dla sa� 
molotu w układzie skrzydła zespolonego) powinien kształ
tować się nie gorzej niż dla układu klasycznego, gdyż : 

L1E2 L1E1 
Px,2 = V � V =  P.'l:; 1  

110 '6 � calk. 

Rys. 13. Schemat procentowego podziału o'ticiążeń ·Ila u klaclu kla
sycznego i ze skrzydłem zamkniętym 

b) 

,'-- -.. o 
I --- -:�-- ---

1l1111til1�? � 

Pzp ,' --
p - - ---

Rys. 1 1 .  Schemat wzajemnego oddziaływania samolotu otaczającego środowiska : a) clla samolotu w u kł adzie klasycznym ,  b) dla 
samolotu w układzie zamkniętego skrzydła 

A zatem i pomiędzy masami przepływających strug wy
stąpi różnica, gdyż : 

;-_- . n • 
� lll-s2 = p .Fo2 · V ;::,:  ms 1  = P 4 l· V 

Porównanie z założenia dotyczy układów o tej samej masie 
całkowitej Qcalk, a więc siły nośne w obu przypadkach też 

Pz % · wzrost 

sof so % 
' 
! 

I/Ot 

20 

30 
I % ; N% wzrost  

�-4�0-��5
5>-

-�Fa=:-::%
,......-

spad�k 

Rys. 12 .  Charakter przcl)iegu procentowych zmian siły nośnej P z 
ocl procentowych zmian roz\Jięluści l ,  mocy zespołu napędowego N 
i powierzchni F, :  1 - P, = l (J- 0) ; fJ = l ;  2 - Pz = f (N);  a = l ;  3 - P, = f (I) 
y= 1 
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Oczywiście pozostałe rodzaje oporów, jak opór interferen
cyjny lub tarcia i kształtu, mogą „zrekompensować" ten 
ewentualny zysk, lecz dokładniej można to wykazać jedy
nie doświadczalnie. 

Pojawia się więc pytanie, czy ewentualny wzrost oporu 
ukradu z zamkniętym skrzydłem jest istotną wadą, skoro 
inne cechy (ustawione w logicznej h iernrchii ich ważności, 
w zależności od przeznaczenia samolotu) mogą decydować 
o przewadze tego typu rozwiązania .  Takie czynnik i  j ak  roz
piętość i moc zespołu napędowego znacznie s i lniej wpływajq 
na możliwość uzyskania siły nośnej niż czynnik oporu. Po
wiążmy je  ze sobą i prześle'dźmy ich wpływ. 

\V dotychczas budowanych samolotach w układzie kon
wencjonalnym na pokonanie oporu indukowanego traci s ię  
2/3 ci..igu. Pozostała część ciągu jest potrzebna na  pokona
nie oporów nie związanych z si ł4 nośną, a więc tych, które 
opisuje zależność ( 1 ) .  I'o odpowiednim przekształceniu za
leżności ( 1 )  i przyrównaniu jej do siły ciągu P zespołu 
napędowego można wyznaczyć prędkość V jako funkcję 
mocy N i powierzchni F0 . Mnożąc stronami wyrażen ie  ( 1 )  

N • f/ 
przez 3 i po przyrównaniu do wartości ciągu P = 75 V-

otrzymujemy : 

stąd : 

3 N · 11 
3P.�0 = - F0 p V" = 75 - -2 V 

V = 7 36 _·_/ 
( N 1 ) ' /3 

, 
Fo 

(7) 
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lub dla sprawności 11 = 0,75 otrzymamy : 

( N ) '/' 
V = 6,7 

-Fo 
(8) 

Przyrównując następnie zależności (6) do 2/3 ciągu P otrzy
mamy : 

P2 2 N · 11 ---"-- = - · 75 ·  - - = 50 
0,2 • l2 • V2 3 V 

Stąd otrzymamy zależności dla siły nośnej 
Pz = 2 .7 1  · N 'f 2

, V' l2 · l  
gdzie : 11 = 0,75, 
i podstawiając doń otrzymaną zależność 
otrzymujemy : 

gdy : I/ =- 0,75 .  

• ł/ 
(9) V 

jako : 
( 10) 

(8) dla prędkości 

( 1 1) 

Zależność ta w1ąze te trzy czynniki jednocześnie. Widać 
z niej, że wpływ zmniejszenia oporu na wartość uzyskiwa
nej siły nośnej jest najsłabszy. 

Taka forma zależności ( 1 1 )  pozwala określić (przy porów
naniach) ,  jaki jest procentowy wzrost siły nośnej Pz przy 
procentowym wzroście rozpiętości l i mocy N lub spadku 
oporu, czyli zmianie powierzchni F0 . Jeśli dla uproszczenia 
oceny wpływu tych czynników założyć, że : 

Pz = a · N2/J 

71 
gdzie :  a =  ------i----

16 = const 
Fo 

i jednocześnie : 
p 

Pz = 
FJ/6 o 

gdzie : P = 7 1 • N 2
/

3 
= coust 

oraz że : 

Ni/3 
�<lzic : y = 7 --i-16 = const ,  

F o 

P, = y · l  

t o  charakter przebiegu procentowych zmian siły nośnej 
będzie taki, jak pokazano na rys. 12 (po przyjęciu, że a = 1, 
{3 = 1, 1 = 1 ) .  

Z podanych wyżej zależności wynika, że j eśli  np. zwięk
szy się moc silnika o 500/o, to siła nośna wzrośnie tylko 
o 31°/o, a jeśli zwiększy się powierzchnię F0 o 500/o, to siła 
nośna spadnie zaledwie o 70/o, lub jeśli zmniejszy się po
wierzchnię F0 półtora raza, to nastąpi wzrost siły nośnej 
o 70/o, a prędkość wzrośnie już o 1 40/o . 

Taka uproszczona analiza nie daje oczywiście pełnej oce
ny zalet samolotu z zamkniętym skrzydłem, niemniej jednak 
pozwala na wyciągnięcie pewnych wniosków praktycznych. 
Należy również zauważyć, że sam podział obciążeń w ukła
dzie zamkniqtego skrzydła pozwala na kształtowanie lżej 
szych powierzchni nośnych niż w układzie klasycznym. 
Podstawą do tego stwierdzenia może być spostrzeżenie wy
nikające z wykazanego wcześniej w przeprowadzanych ba
daniach podziału obciążeń pomiędzy przednią i tylną parą 
płatów dla pięciu badanych wariantów modeli. 

Jeśli porównać podział obciążeń pomiędzy płatami taki 
jak . podano na rys. 13 i przyjąć, że oba samoloty (tj . w 
układzie zamkniętego skrzydła i klasycznym) mają tę samą 
masę, to w przypadku poprawnie zbudowanego samolotu 
w układzie klasycznym obciążenie skrzydła będzie większe 
niż w układzie z zamkniętym skrzydłem o ponad 400/o, 
a więc będzie ono miało zdecydowanie większą masę. 

Ponadto za korzystny dla uzyskiwania efektów masowych 
nalezy uznać skos tylny płatów układu zamkniętego skrzy
dła. Na skrzydle ze skosem do przodu oderwcrnie strumienia 
odbywa sic; zwykle przy nasadzie płatów, co jest  pożądane 
ze wzglc;clu na lepszą stateczność i sterowność poprzeczną. 
Wynikaj ący z charak teru rozkładu współczynnika siły nośnej 
wzdłuż rozpiętości moment gnący w płaszczyźnie mocowania 
płatów jest w tym przypadku mniejszy niż nawet dla ana
logicznego skrzydła bez skosu. 

Mało poznany jest również wpływ podmuchów pionowych 
na wzrost obcią,':eń powierzch ni płatów. Zagadnienie to 
występowało w przypadku układu kaczki ,  w którym wpływ 
ten okazał się większy niż sądzono. W porównaniu z samo
lotem konwencjonalnym różnice obciążer'i przekraczają 250/o 
na n iekorzyść układu kaczki. Wykazały to badania obciążeń 
prowadzone w latach 70. w Langley Field. W przypadku 
układu konwencjonalnego, strefa podmuchu obejmuje z re-
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Rys. 14.  Model samolotu w układzie zamkniętego skrzydła do samo
lotu przeznaczonego do gaszenia pożaru;  udźwig Qlad = 3500 kg 

Rys. 15. Model samolotu w układzie zamkniętego sluzydła do jed
nomiejscowego samolotu ULM 

guły całą powierzchnię płata nośnego można by sądzić, 
że „uderzenie" aerodynamiczne jako ostrzejsze wywoła 
większe przyspieszenie. Tymczasem gdy mamy do czynienia 
z takim układem powierzchni jak przy układzie zamknię
tego skrzydła, to przednia para płatów (wchodząca jako 
pierwsza w sferę podmuchu, przed parą tylną) powoduje 
powstanie momentu pocllylaj ,1cego dookoła osi poprzecznej 
przechodzącej przez środek ciężkości samo1otu. Para tylna 
wchodzi więc w strefę pionowego strumienia już pod nieco 
zmienionym, większym kątem natarcia, wtedy działanie pod
muchu może być intensywniej sze. 

Z przeprowadzonej przez autora próby anal izy zalet ukła
du zamkniętego skrzydła do samolotu przeznaczonego do 
gaszenia pożarów, o minimal nym udźwigu nic mniejszym 
niż 3500 kg i zbudowanym w układzie zbliżonym do wa-
1·iantu 4 (rys. 1 4) wynika, że można uzyskać o ok. 100/o 
większą prędkość wznoszenia, masa ładunku może wzrosnąć 
o 500/o i o ok. 1 00/o wzrasta rozpiętość prędkości w porów
naniu z konstrukcją klasyczną. Zbudowany zaś przez autora 
model wolno latajqcy (rys. 1 5) ,  przewidziany jako model 
przyszłego samolotu o cechach ULM, zachowywał się w lo
cie bezsilnikowym jak układ z wystarcza.i<1cym zapasem 
stateczności .  Reagował na podmuchy na torze lo tu ,  tłumił 
amplitudę waha11 podłużnych do połowy w ciągu ok. 
5+7 s, był jednak bardzo wrażliwy na zmianę przedniego 
położenia  środka ciężkości. 

Opisane w artykule spostrzeżenia należy brać pod uwagę 
przy opracowywaniu układu z zamkniętym skrzydłem. Nie
które spostrzeżenia mają znaczenie drugorzędne, niemniej 
problem wymaga ostrożnego traktowania. Należy sobie zda
wać sprawę, że wiele zagadnień jest j eszcze mało pozna
nych, a to choćby ze względu na niedostateczną l iczbę 
danych nt. konstrukcji i wyników badań już wykonanych. 
Istnieje również możliwość wystąpienia nieprzewidzianych 
sytuacji . Nie oznacza to jednak, że nie jest możliwe rozwi4-
zywanie tych trudności przy budowie samolotu w układzie 
zamkniętego skrzydła. 
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Szybowiec dwu miej ·cowy 

KONSTRU lC r  J /\ .  Dwum iejscowy grzbieto
płat o konstrukc j i  cai,:owicie metalowcJ . 

Piat . O brys lrapczow:r, wzn ios J0 . skos do 
przodu 5° (na kra\\"t;cl z i  nala rcia),  prof i l  la
minarny N,\CA 6:l2 i\-Gl5 u n: isady i N /I.Cl\ 
6:32A-Gl2 przy ko1\cówce. Konstrukcja dwu-
dzielna, pólskorupo\va, jcdnodź\vigarowa z 
dv..'Otna dż,,v iga rknrn i pon1ocn iczyn1 i ,  cułko
wicie nietalowa. Dź.wigar głó\vny n i lo\Vany 
z prof iii wycis·i;:anycl l  i blachy,  usytuowan:, 
w 40% c ięciwy. Pol, rycia kesonu z blach 
duralowych o grubości U.8-;..J,2 mm. Krótk i  
przedn i  dźwigarek pomocniczy wprowadzn 
siły w okucia k'1dlul ,owc. Do tylnego dźwi
�arka pomocniczcg-o s� mocowcHlc zat<-iesze
n ia lotek i klc.p. Klapy typu Fowlera zaj
n1ują 51,5°/o rozpi�tości skrzydła.  ,vysu,vając 
s ię jednocześnie wycl1ylaJ'l sit; cł o maks. 
8°. Każda kl;ip,1 jest ;Joclparta w cz terech 
punktach. Różnicowe Jolk i .  wyważone ma
SO\:VO i aerodyn:-in1 iczn ie. zajmują 400/o roz
piętości skrzycll'1 . Konstrukcj:: klap i lotek 
podobna : szkielet metRlowy. pokrycie z tka
n iny. W rejonie l{o i'1cóv.rek klap. na clulncj 
i górnej pewierzchn i pla l ,1 ,  zn'1 jclujq się 
wychylane klapowe hamuic� aerod:, narnicz
ne typu DFS. umocowane do ciżwigar� 
głównego. Konstrukcja ptyt hamulców -me
talowa. Końcówk i skrzydeł z kompozytu 
szklano- poliestrowego, zagie;tc ;rn cloło wi, 
Skrzydło jest w całości adaptowane z szy
bowca L-13A oraz dostosow.inc tło szybkiego 
montażu i demontażu. 

Kacllub. Przekrój owalny,  kształt wydłu
żonej kropli.  I<lasyczna konstrukcja pólsko
rupowa, całkow icie metalowa. Gwuczęścio
wa. Część przednia ,  cloprowadz,1na cło rejo
nu głównego dźwigara s;.crzyd !a .  m ie,,c i ka
bin<; załogi z m iejscami usytuowanymi .ieclno 
za drugim. Otwarty przekrój tcJ części ka
cllul,a jest usztywniony ocl góry dwiema 
poprzecznymi helkami, sta nowiącymi zara
zem wsporniki tablic przyrządów. An,no
miczne, trójpolożeniowC' s iedzen ia są wyko
n ane z kompozytu szJd,rno-policstrowego i 
usytuowane z n icwiclk im przewyższeniem 
tylnego nad przednim. Pod fotelem tylnym 
znajduje się wnęlrn kola podwozi a .  Struk
tura przedniej części kadłuba jest zasad
niczo podobna cło zastosowane.i we wcze�
niejszych szybowcach L-13, obniżono jednak 
poziom burt kabiny dla ułatwienia wsiada
nia. \ wysiadania (o ok. 100 mm z przodu 
i o 50 mm z tylu lrn\Jiny), co w przypadk u  
zastosowan ia szybowca cl o  szkolenia ma clośc 
istotne znaczenie. Za lrnLiną zaloC'.i znajduje 
się krótka środkowa część piat" na stale 
połączona z kadłubem. Oszklc 1 t i e  lrn biny 
dwuczc;ściowe : otwierana na !Jo!, w prawo 
osłona

..,. 
przednia i otwierane, n.1 ,vahacz.-1eh 

ku ty1owi osłona tylna. z :>bu stron kadłu
ba, pod nosk iem skrzytl1c1 . , ,mieszczono clwa 
n iewielkie trójkąt ne ol, i i·n l-:a (an,, Jog iczn ie 
do L-13). Tylna czc;ść kci · l łuh� stanowi jed n ą  
całość z e  sta teczn,l< icm p ionowym i _i(',st 
klasyczną kon�trukcJ .1 skor 1 1pO'N,1 z pokry
c ietn n i tow.:-:nyrn do C..: zlc\vit•c: iu  ,vrcg. O�tr,t
nie ,vrqgi są skośne i c..tc:1no\\· i : 4  konsttnk
cję dźwigarów st citcczn i k :1 pio! lowcgo. Ouic 
częśc i k adluiJn s : �  poł,p-·70ne n;:i st.:ile ze 
soha i z oprofilowan iem skrzycllo-k acllub. 
Wiele elementów tylnej czc;ści kacllub:1 
adaptowano z szy ilowca L-13.  

Ust;przcn i e. Usterzenie ,v ukl:1dz ic  T. Ob
rysy obu u�terzc1·1 t ra;1(•zowc. u�tcrzcn ie 
pionowe sl,ośnc. Sta teczn ik pionowy jest 
konstrukcją pólskorupową dwudźwigarową i 

DANE TECHNICZNE 

Rozpiętość 
Diugość 
Wysokość 
Rozpit;tośi: ustcrzen ia poziomego 
Rozpic;tość klapy 
Rozpiętość lotk i 
C ie;c iwa skrzydła u nasady 
Cic;c iwa skrzydła przy lco11cówce 
Szcrol{oSć k.:icH u ha 
Baza podwozia 
PO\vierz.chnia �:krzydła 
Powicrzclln i"  1 <,tek 
Pow,erzcl ln ia  klapy 
Powicrzchni : 1  ha1 nulców ć1Crodynarn.\c�n ych 
Pov.rierzchnia u:-;terzcnia poziomego 
Powierzchnia steru wysokości 
Powierzch nia usterzenia pionowc;;o 
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jest na stale połączony z kadłubem. Sta
tecznik poziomy jednodźwigarowy skorupo
wy, z krótkim dźwigarkiem pomocniczym 
między pierwszymi źelierkarni. Konstrukcja 
sterów wysokości i k ierunku podobna do 
konstrukcj i klap \ lotek : szkielet metalowy, 
pokrycie z tkaniny. Stery wyważone ma
sowo. Na obu polówkach steru wysokości 
są umieszczone klapki wyważające. Uste
rzenie poziome dostosowane do szy i.ll< iego 
montażu i demontażu. 

Sterowanie. Sterownice (drążki i pedały) 
zdwojone. Lotki, hamulce aerodynamiczne 
\ stery wychylane linkowo, klapy wychy
lane za pomocą elementów skrętnych i 
układ u popychaczy. 

Podwozie. Jednokołowe, z pomocniczym 
kołkiem ogonowym. Podwozie główne czę
ściowo chowane cło wnęki kadłubowej. Cho · 
wanie podwozia mechaniczne ręczne. Kolo 
podwozia giówncgo !!awieszone nn widelcu 
z rur stalowych i wyposażone w hamulec 
bębnowy. Amortyzacja koła podwozia głów
nego olejowo-gazowa . tylnego - za pomo
cą hloków gumowych .  Wymiar ogumic111a 
poclwozia głównego 0,350 X 0,135 m. 

Wyposnżcnie. Dwa zestawy przyrządów p i 
lotażowo-nawigacyjnych (prędkościomierz, 
dwa . w�, r iomelry, wysokośc iomierz, zakrc;tom ierz. busola), możli\VOŚĆ zan1onlov...-ania 
sztucznego horyzontu i radiostacj i  UKF. 

ROZWÓJ KONSTRUKCJI. W lalach 1953- :
..,.. 1954 w C SRS skonstruowano szybowiec 
L-13 Blanik, którego pierwszy prototyp zlJU
dowano na początku 1956 r. i oblatano w 
marcu tego samego roku. Blanik okazał się 
konstrukcją wyjątkowo udaną 1 wszedł 
dość szybko cło produkcji seryjnej po wpro
wadzeniu k ilku clrolmych poprowek . Nie 
zaniedbano jego systematycznego rozwu;u, 
co pozwoliło na  zdobycie licznych rynków 

Fot. L+K 

zagranicznych -- Blanik stal się jednym z 
najbardziej znanych szybowców clwumiej
scowyci1. Dzięk i swej metalowe.I konstruk
cji charakteryzował się dobrą trwałością i 
odpornością na wpływy atmosferyczne. Dla
n ik i  sprzedawano m. in .  cło Francji, RFN, 
W. Brytani i ,  Szwajcarii ,  Boliwii,  Argentyny, 
Wietnamu, Austral i i  i ZSRR (tam aż 800 
egz,). L-13 Dlanik doczekał się też wersji 
zmotoryzowanych takich jak : XL-13M, L-13J, 
XL-13T, L-13 Wanl,el (z zespołem napędo
wym SG-85) z silnikami umieszczonymi na 
pylonie nnd skrzydłem, dwusilnikowej 
L-13-2M oraz kolejnych wersj i jednosilni
kowych: L-13B (zrealizowana), LAK-6 (pro
jeltt) powstały w ZSRR), L-13P (projekt), 
YL-13N (projekt). L-13JW (projekt), L-J:iW 
(projekt), L-13SW V ivat (zrealizowana i pro
dukowana seryjn ie), LS-131 (projekt z ka
dłubem dwu belkowym i �miglem pchają
cym) oraz VS B-67M (projekt). Istniał także 
projekt budowy latającego laborato
rium skomponowanego z dwóch szy
bowców Dlanik (Twin Blanik).  Stale  zapo
trzebowanie na szybowce dwumiejscowe i 
ewolucja wymaga,\ ocllJiorców zaowocowały 
powstaniem nowe.i wersj i ,  początk0wo na
zywanej L-1:lTOP (TOP = T ocaśni płochy) z 
usterzeniem w układzie T. Opracowano ją 
w połowie lat c,s iemclziesiątych, a więc w 
3U lat po rozpoczęciu  pierwszych prac kon
strukcyjnych. wykorzystując wiele podze
społów i elemcn1 ów seryjnpgo szybowca 
L-1 3/\. Wprow:adzono daleko icl,!ce mod, fi
kacJe poprawiające wlaściwo�ci eksplo.s,a
cyjne. Nov;y szyho\-v icc  ostntl!czn ie nazwc1.
no L-23 Ble:nik I T .  Odpowiada on wymc:ga
niom przepisów OST I V .  ma być także cer
tyf ikowany wg przepisów J J\R-22. Po raz 
p ierwszy szyl.Jowicc Błnn i k  Jl zademonstro
wano na jesiennych targach w Brnie w 
1987 r. 

IG.29 m 
8,50 m 
1 ,90 m 
3, :iG m 
4.20 m 
3,36 m 
1 ,3G m 
0,72 m 
O.G6 m 
4,80 m 

Powierzchnia steru k ierunku 
Wydi użcnie skrzydła 

1,06 m' 
13 ,86 
4.41 

1 9,15 m• 
1 ,94 m' 
4,06 m' 
0,65 m' 
2,56 m' 
1 , 12  m' 
2,09 m' 

\V:-,, cllużcnie usterzenia poziomego 
Masa ,,·Jasna 
Masa startowa maks. 
Obciążenie powierzchni nośnej maks. 
Do&konałość maks. (przy prędkości 90 km/il  

i załodze 2-osobowej oraz przy pn:;clkości 
80 km/h i załodze !-osobowej) 

Opad;.nie m. in .  (przy prędkości 80 km/h 
i załodze 2-osobowej oraz przy prędkości 
70 km/h i załodze 1-osobowej) 

PręclkośC dopuszczalna 
Pn;d kość min. (załoga 2-osobowa) 
P:-c;dkość mi�. (załoga 1-osobowa) 

310 kg 
5 10 k g  

�6,81 Icg/m2 

28 

o.n mis 
255 km/h 
:;c ltmn1 
5l J�m/h 

T.M. 

11 
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Kawasaki C-1 ECM • Japonia • \KARTOTEKA Tlił\ 

Samolot do walki radioelekt ronicznej 

KONSTRU KCJA. Dwusilnikowy, odrzuto
wy, całkowicie metalowy grzbietopłat. 

Piat. Obrys trapezowy z poszerzeniem u 
nasady, średn i  skos 20° w 250/o c ięciwy, p 1 0� 
fil o grubości względnej 120/o u nasady 1 
Il'/, przy ko1\cówce, wznios ujemny 5°30', 
Konstrukcja pięcioczęściowa , dwudżwigaro
wa, pólskorupowa fai! safe. V.' kesonach 
skrzydeł cztery integralne zbiorniki palh110-
we. Na krawędzi spływu k iapy czteroszcze
linowe (łącznie 4 segmenty) i lotk i wopa · 
trwnc w klapki wyważające. Przet! kl ap.;
mi,  na górnej powierzchni skrzydła, S<\ 
um'ieszczone spoilery (po 2 �cgmenty �rzeo 
każ'1ym segmentem klapy).  N« cał�j roz
pięfości noska znajdują �ię sloty (łącznie 
8 serrmentów). Przy i<.01i<:a<:h �rodl:owych 
części skrzydeł są umocowallc wysi�gnik i  
silników. Na  noskach �i, rz;,·dcl mstala('Ja 
przeciwoblodzeniowa. Srodkowa część skrzy
dła na stale połączona z i<adlube1:1 przecho
dzi nad jego przekrojem. Przejście skrzy
dło-kadłub starannie oprofilowano.! .  

Kad łub. Przekrój kołowy. Konstrul,cja me
talowa, pólskorupowa fail  safe .  Na przod.1:ie 
kadłuba duia a ntena radarowa, oslo111ęta 
d:elektryczną kopulą. Za n ią ,  w dolnej czę
ści, mieści się wnęka podwozia przedniego, 
a nad nią - kabina pilotów. Miejsca pilo
tów obok siebie, oszklenie kabiny z sześciu 
szyb, szyby przednie zaopatrzone w insta
lację przeciwoblodzeniową. Za rotelami pi
lotów m iejsca dla mechanika i nawigatora. 
Wnętrze ładowni samolotu wykorzystane na 
pomieszczenie operatorów wyposażen ia,  sta
nowiska ich pracy, wyposażenie elektronicz
ne i pomieszczenia gospodarcze. Wejścia na 
pokład samolotu z lewej strony kadłuba. 
Wyjścia awaryjne z prawej strony kadi ul.Ja 
i ntl jego grzbiecie (przez kabinę załogi) .  
W tylnej części kadłuba pokrywy wrót 
wjazdowych czi;ściowo zastąpione antcn.::i 
radaru tylnego pod d ielekt1 yczną osłoną. Z 
obu stron kadłuba, przed i za �krzydlem . 
dwie pary anten urządzl' .. 1 pc,:dadow;vch 
pod k roplowymi owiewkami .  P.:, 0bu stro
nach kadłuba, pod skrzydLn. znajdują się 
gondole podwo:,. ia gló·,,nego. Mieszczą �ię w 
nich podzespoły in�talacji pok!adow:vch i 
pomocniczy zespól napr;,Jow:: APU (po le
wej &trc•n ie). Wręgi tyln�.i części kndlu!Ja 
sko�ne - stanowią prz.�rllużcn ic c!żwigarów 
statecznika pionowego. 

Usterzen ie. U5terzenie w układzie T, oba 
usterzen ia skośne. Obrys usterzenia pozio
mego trapezowy, pionowego '- równoległa-· 
hoczny. Usterzt:nie poziome o zmiennym 
kącie zaklinowania (przestawialne).  Wzni0s 
usterzenia poziomego ujemny 5° . Konstruk
cja statecznika pionowego wielodżwigarowa, 
poziomego - dwudźwigarowa. Ster wysoko
ści składa się z dwóch jednakowych seg
mentów, każdy segment zaopatrzony w 
k!apkc.; wyważającą. Na sterze k ierunku 
klapka wyważająca-odciążająca. W noskach 
statecznil,ów i nstalacja przeciwobloclzeniowa. 

St cro"'anie. Loll, i wychylane układem po
pychaczowo-dżwigniowym ze wspomaganiem 
hydraulicznym, stery i klapy wychylane 
hydraul icznie. spoilery wychylane hydrnu
l icznie za pośrednictwen1 walków sk rętnych. 
I nstalacja hydrauliczna sterowania - dwu
obwodowa. 

Podwozie. Trójzespolowe, chowane hydra�\ .. 
licznie do wnęk i w pr:.:.:?dnicj części lrnc!lu
La i wni;i< w gondolach bocznych. Kieru
nek chowf> nia - ku przodowi. Poawoz ie  
przednie z golen ią tcteskopow:1. kola bliż · 
n iacze. Zespoły podwozia głownc:go z wó;:
kami czterokołowymi.  Anhntyzacja podwo
zia olejowo-gazowa. Na kolach gtówn:1ch 
hydrauliczne hamulce tarczowe z urządz:c:-
niem przeciwpoślizgowym. 

DANE TECHNICZNE 

Rozpiętość 
Dlugoś6 
Wysokość 
C ięciwa skrzydła u nasady 
Cięciwa skrzydła przy końcówce 
Rozpięto�ć usterzenia pozion: Zgo 
Baza podwozia 
Rozstaw podwozia 
Powierzchnia nośna 
Powierzchnia lotf:1{ 
Powierzchni.a klap 
Powierzchnia spoilerów 
Powierzchn ia statcczn11<a pionowego 
Powierzchnia steru k 1cruillcu 
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Zespól napędowy. Dwa silną<: i  odrzutowe 
Mitsul;ishi/Pratt & Whitney JT8D-M-9 o 
c iągu 6460 daN każdy. Silniki zamontowane 
pod sk rzydłam i na wysięgnikach i wyposa
żone w odwra cacze ciągu. Pomocniczy zespół 
napędowy J\PU w lewej gondoli przykadlu
bowej. 

Instalacje. Paliwowa - cztery integralne 
zbiorniki skrzydłowe o łącznej pojemnofci 
15 2(10 1 ,  napełnianie ciśnieniowe (ze wspól
nego przyhicza) lub grawitacyjne ( indywi
dualne). I-lycl ra uliczna - trójobwodowa, ci�
n ien,e robocze 20,6 MPa, służy do sterowa
nia powierzchniami sterowymi ,  chowania i 
wypuszczania podwozia .  sterowania odwra
caczam i  ciągu oraz otwieran,a i zamykania 
przednich d rzwi wejściowych. Elektryczna -
prąd stały 24/28 v. zmienny 115/400 Hz, prąd
n ice na silnikach. prądn ica pomocnicza i 
awar yjna napędzane przez APU, tran5for
matory, zabezpieczenia,  akumulatory. Kli
maty7acyjna - zapew111a pcwietrze o odpo
wiednich paramctrnch. jest zasilana z upL:
stów sprężarek silników. Przeciwoblodzenio
wa - na noskach skrzydeł term iczn� za�i
lana gorącym powietrzem z upustów sp�ę
żarek silników, na noskaci1 state�:mików in
stalacja ogrzewcza elcv.tryczna 

Wyposażenie .  Pilot auto,uatyczn:v .  radar  
jopplcrowski nawigacyjny. rad iowyso,,o�C'io
mierz. ADF. VOR/ILS, TACAN. systemy 
łącznośc i .  HSI ; główne wyposażenie do aKc,ii 
bojowych (i szkolnych) stanowi system 
TROI/Mitsubishi Electr ic/XJ/ALQ-5. 

ROZWOJ KONSTRUK Jl. W połowie lat 
sze�ćdziesiątych '\,\' Japoni i  przystąpiono do 
konstruowania nowego sa molotu transporto
wego przezn;,czonego do zastąpienia prze
starzałych C-46 Commando. używanych jesz
cze wówczas przC'z .T AS.O F  (Japo11sk ie  Siły 
Powietrznei Samoobrony). Projekt wstępny 
samolotu rozpacze i o w N A :'\IC (Nihon Aero
plane Manuf:1cturinc; Company) w 1966 r. 
Kontrakt na prace rozwojowe orototypu zo
stał podpirnny w dwa Jata później .  Wiosn::i 
1968 r .  była gotowa 1 . 1.1k it l3 samolotu w 
poclz ialce I : l .  a jesienią ti'!/!O same�o rok.u 
rozpoczęto budowę pro ,otypów: dwóch prze
znaczonyc·n do prób w loc i e  i jednego do 
prób wy trzymałościowych. s.:.moloty proto

- typowe otrzymały oznaczenie XC-1. P ierw
szy orototyn. zbudowany w zakładach Ka
wasak i  w Gifu .  oblatano 12 l ist0nad a  1970 , .. 
c!rc,gi - IG stycznia J9'il r .  Vv -�zasie prób 
•.vyktytn wiele wad. �11 . in .  bu[ fr..! t. •nv t1·;te-
1 zenu;, -,,.,ywołany przepły-Ncr,1 przez nie naj-

lepiej ukształtowane prz�Js.:: ,,:, mi�dzy Jcacilu
bcM. gondola m i  podwozia, ti;"·zyc! lern . pylo
nami i gondol a m i  si lników. Zmusilv LO kon
�truktorów do modyfikacji lrnztaltu pylonów 
:, i lnikowych i dodania dwóch brzechw na 
pokrywach luku wjazclowego. Były ,akże 
k łopoty ze sterowno�cią  i układami ster::i
wania,  k tóre musiały być przeprowadzone 
inaczej niż początlrnwo zaprojel{towano.  Pró
by samolotów zaJ,011czono w marcu 1 973 r. 
VI' lutym 1 974 r .  u!,oi'tczono dwa p ierwsze 
egzemplarze seryjne, zako11czono też bada-. 
n ia z1,1ęczeniowe płatowca. Dostawę p ierw
szych 25 egz. rozpoczęto w 1973 r. W pro
clul,cj i samolotu, prócz mac ierzystych zakła
dów Kawasaki,  uczestniczyły też inne ja
po11s!{ ie f irmy lotnicze: Sumitomo (podwo
zie). Kayaba (kola, hamulce, urządzenia 
przec iwpoślizgowe), Fuji (zewnętrzne części 
skrzydeł) N ihon H ikoki (klapy, lotki, pylony 
i gonclole silników) i Mitsubishi (środkowa 
i tylnc1 częśc kadłuba). W zal,ladach Kawa
saki p rod ukowano przednią  część kadłuba 
oraz środkową część skrzydła i dokonyw�,
no ostatEcznego montażu samolotu. Samo-· 
loty produlrnwanc seryjnie dla JASDF 
ot rzym,ilv oznaczenie C-lA.  Do ko11ca 1981 r. 
wyprodukowano łącznie 31 egz . (mniej niż 
pocz:,tkuwo zakładano), plan ując zako11cze
nie produkcji na przełom lat 1981/1962. Obok 
norm,,lnych funk c j i  transportowych, poje
d yncze egzempla rz.:? samolotu C-1 wykorzy
stywano do prób nowych systemów wypo
sażen ia i uzDrojenia (m. in .  do bada11 syste
mu naprowadzania pocisków rak ietowych 
zaprojektowanych i zbudowanych w Japo
ni i ) .  J eden z egzemplarzy przebudowano na 
samolot czterosi lnikowy nazwany Asuka 
(tzw. QSTO L - cichy STOL) z silnikami 
zal.Judowanymi nad k rawędzią natarcia 
skrzydła w pol.Jliżu lrndłuba (wykorzystano 
tu zjawi5!rn Coandy. podobnie iak w samo
l otach YC-H. An-72 czy !\n-74) .  Motlyfik«
cji tej dokoonno w zak l:1dach Kawasa!,i na 
zlecenie organ izacj i  N AL i ukonczono Ją je
sienią 1 983 r. W samoloci ,� l'.\sul<a s1nsow.;
no 4 si lniki I sh ikawaj i ma-Har ima FJR-710/ 
/600S o ciągu po 4800 daN.  Samolot Asuka 
został oblatanv 28 października !H85 r. W 
rn84 r. jeden z samolotów C-lA przebudo
wano na specjalną wersję do prowadzenia 
walki cl'!ktroniczncj. rnzpoznania elektro
nicznego, zakłócania i \.vczesnego ostrze.ga
nia .  nnzwaną C-1 K /I.I .  został on przeka
zany do oksploatacji specjalnej jednostce 
szkolno-<1oświadcz;,Jnc,i w marc u  1985 r. 
Otrzymał oznaczenie C-1 EC:'\I. 

30,60 m 
32,40 rn 
1 0 ,00 m 

Powierzchnia usterzenia poziomei5o 
Powierzchnia steru wyso!rntci 
Wydłużenie skrzydła 

18,3 m• 
6 5 m' 

7,77 
6 30 m 
2'.00 m 

1 1 ,30 m 
9 33 m 
1 '.40 111 

120,5 m' 
3 4 m' 

22:9 m' 
8,9 m' 

15,U m' 
6,4 m' 

Wydłużen ie usterzenia po::iornego 
Masa własna 
Masa startowa 
01.Jciążenie powierzchni nośnej 
Obciążen ie c iągu 
Prędkość maks. 
Prędkość przelotowa 
Pułap 
Zasii;g 

6.98 
25 200 kg 
37 500 kg 
3 1 1 ,2 kg/m2 

2.9 h g/da N  
800 km/h 
640 km/h 

J 1 500 m 
3300 km 

T.M. 

1 3  
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Użyłkowanie 

wodnosamolotu 
( 1 1 )  

1 - akwen 
2 - morze otwarte, pełne 111. 
3 - wocł y terytorialne 
4 - w. wewnętrzne, w. śród-

lądowe 
5 - prąd (wodny;  morski) 
ti - IJrzeg zawietrzny 
7 - IJ. nawietrzny 
8 - strefa przyboju, s. kipie-

l i ;  przybój, kipiel 
9 - mierzeja 

10 - zatoka 
Jl - u.iście (rzeki)  
12  - - mielizna 
13  - wocła płytka, płycizna 
14 - rafa podwodna 
15 - pływające reszll,i ,  p . prze-

szkody 
16 - port ;  przystań 
17  - baza wodnosamolotów 
18 - pomost p,ywający 
19 - slip,  pochylnia 
20 - wózek manewrowy 
21 - pocłwozie pomocnicze, p. 

cło kołowania 
22 - keja, n.:icrzeze 
23 - rnolo, µ in:, po�nost 
24 - pachołek, poler, kne�ht 
25 - stawa, ba!,en 
26 - pława, boja  
27  - miejsce cumowania 
28 - bec,ka cumownicza 
29 - kotwicowisko 
30 - wodo\vać, spuścić na wo

dę 
31 - wyslipować ;  wyciągnąć 

na ląd 
32 - stawać na kotwicy ; rzu-

cać kotwicę 
33 - soncła ręczna 
34 - słać na kotwicy 
35 - kołysanie, cl1wiejba 
36 - ruch wahadłowy, waha

nia ;  obracanie na kotwi
cy, lulcowanie 

37 - podnieść kotwicę, odkot
wiczyć 

3U - przybijać (do pomost u ;  
cło nabrzeża) 

39 - odbijacz 
40 - cuma 
4 1  - cumować 
42 - zacumować ;  złapać pławę 
43 - obłożyć na stale, zamo-

cować, zacun1owoć 
44 - ocłcumować, oddać cumy 
45 - odepchnąć; ode.iść, odbić;  

rzucić (cumy) 
46  - węzeł plaski, prosty 
47 - w.  bosmański, w. bez-

pieczny 
48  - w. wyblinkowy 
49 - wiosło, pagaj 
50 - hol 
51 - wczep, sztender 
52 - strop dwuramienny, 

szelki 
53 - krętlik 
54 - sprawdzenie szczelności ,  

s.  na przecieki 
55 - przeciekae, m ieć prze

ciek 
56 - wchłaniać (w•,rlt;) 
57 - we,1ść na n1 '.cliznf-; ;  osittść 

na n1 ie l 1 żnl.e 
5!! - róg mgłowy 
59 - dzwon (rnglowy) 

K.D. 
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Seaplane 

operations ( l i )  

1 - watcr region 
2 - high sea 
3 - territorial waters, mari-

time territory 
4 - i nland waters 
5 -· (water) current ; stream 
G - leeward shore, lee (s.) 
7 - windward s .  
8 -- surf ,  broken water, brea-

ker (s) 
9 -- spił 

10 - JJay ;  gulf ; creek 
1 1  - es�uary, mouth, f irth 
12  - shoal ; spit 
1 3  - sltallow (watc:r) 
14  - underwater ledge, reef 
15  - flotsam, floatin.g debris 
1 6  - port, harbor ,  harbour ;  

haven, Ian.ding st.:igc 
17 - base or Sl:aplan��, sea.-

planc b. 
18  - floating dock, C ow) f10at 
19 - ramp 
20 - (handlim;)  do! i y  
2l - beach111g gear 
22 - quay, wharf, berth 
23 - jetty, pier, mole; wha,f ;  

f inger quay ; dock ( US) 
24 - bollard, (moorin.g) dead-

head, knight 
25 - (fixed) beacon 
26 - (floatingJ  buoy, f .  ueacon 
27 - mcoring area 
28 - m.  buoy, trunk b., an-

chorage b. 
29 - anchorage 
30 - launch 
3 1  - haul  out ; beach 
32 - a nchor ; !et go the a . ;  

d ro p  a n  a .  
3 3  - sounding leacl, hand I. 
34 - riele to an a. ,  lie a t  u . ,  

I .  to a n  a. 
35 - ro1l,  rollinJ� 
36 - swinging, slevv, ra nge 
37 - lift an a n cho1·, wci glt an 

a. 
33 - (rlock) approacl1, come 

a longside,  rlock 
39 - fender, bumper, clolphin 
40 - 1 1 1ooring l ine, fast 
41  - moor ; wharf 
42  - pick up a mooring 
43 - make fast 
-14 - slip the mooring 
45 - ;;hovel ,  cast-o.ff, get away 

from alongside 
46 - square knot, reef k .  
47 - bowline (le) 
48  - clove hilch, double lla:r

hitcl1 
49 - pacłdle 
50 - (towing) hawser, towrope, 

towline 
51 - pennant 
52 -- b.r iddle, y•:'k c  
5 3  - swivel 
54 - leakage c!ic,:k 
55 - laking in wat-, r ,  make w. 
56 - take up 
57 - take ground, take the 

bottom, run agrounrl 
SB - fog •horn. r i pper, r cccl 
59 - (fug) l1ell 

IleHHl8ZNY SŁOWNIK LOTNl.eIY 

Wasserf I ugzeug

bełrieb ( l i } 

1 - Gewasser tnJ 
2 - Hochsee (f) 
3 - ·- Territorialgewasse1· (n) ,  hei

misches G. 
4 - Binnengewasscr (n) 
5 - Wasserstrom (m) ;  Meeres-

strom, Meeresstromung (f) 
G - LeekUste (f) 
7 - LuvkUste (f )  
8 - Brandung (f), Slurzsee (f) 
9 - Nehrun.g (f)  

10  - Bucht (f) 
11 - Mlindung (f) 
12  - Untiefe (f) 
13 - Unliefe (() 
14  - Riff (n), K lippe (f) 
15 - treibende Hindernisse (npl) 
16 - Hafen (m) 
17  -- Wasserflugbase (f) 
18  - Anlegerponton (m), schwim-

mender Steg (m) 
19  - Rampe (f) 
20 - Tielfladeanhanger (m) 
2 1  - Behelfsfahrwerk (n) 
22 - Kai (m), Quai (m),  Ufer

mauer (f) 
23 - Anlegestcg (m) ;  Anlegel,ai 

(m), Mole (fJ, AnlegebrUcke 
(I), Steg (m), Landungssteg 
(m), Landcsteg (m) 

24 - Polier (m),  Vertaupo!ler, 
K necht (m) 

25 - (feste) Bake (f) 
26 - Boje (f),  Schwimmboje, Ton

ne (f), schwimmende Bake (f) 
z·/ - A nlegestelle (f) 
28 - Festmachetonne (f), Festma-

cheboje (f), Ankerboje (f)' 
W - Ankerplatz (m) 
30 -· zu Wasser lassen 
31 - an Land holen 
:i2 - ankern, vor An.ker gehcn;  

Anker  fallen lassen 
3:l - Ha ncllot (n) 
34 - vor Anker liegen 
:i5 - Rollbewegung (f), Schlinger-

l1ewegung (f), Rollen (n) 
36 � Schwoicn. (n), Schwojen (n) 
3, - Anl·:cr lichten, A. aufgehen. 
38 - a nlegen. 
39 - Fender (m) 
40 - Festmacheleine (f) 
4 1  - festmachen, an!egen 
42 - An.kerboje aufnehmen, A. 

a uff is chen 
43 - festmachen 
44 - (Ankerboje) loswerfen 
45 - ablegen, losocr.meissen, lus

werfen, ab1':itossen 
46 - Kreuzknoten (m), Reffkno-

ten (m)  
47 - Palstek (m)  
48  - Wcbeleinstek (m) 
49 - Padclel (n) 
50 - Bugsicrtrosse (f), Schlepr>-

tross (m) 
51  - Stander (m) 
52 - Schleppgeschirr (n)  
53 - W iriJel (rn) 
54 - LeckprUfung (f), Leck-PrU-

Iung 
55 - Wasser machen 
56 - (W.) aufnehmcn 
57 - auf Grund laufen. 
58 - Signalhorn (n), Ncbel11O:·n 

Zungenhorn 
5U - Glocke (f) 

3Kcn n yaTO I.IHR 

r H A POCQMOneTa (l i) 

1 - 80,!ll;,I; a1rnaTOl)J1H 
2 - OTKpblTOC J\,tOpC 
3 - TCpp1nop:1aJl bllhlC DOJJ.bl 

4 - Bll)'TJ)CII lłHC R. 
5 - (MOpCKOC) TClfCHIIC 
6 - 110.a;sc, pcHHbl"i1 Gcpcr 
7 - R3BCTpC!·!Hbli1. 6. 
8 - (MopcKOii) npw6oii, 6ypyn 
9 - J<OCa 

10 - 3amrn, 6yxTa 
1 1  - yCTbC (pcKw) 
12- MeJlb 
13 ·- ll.lCJlKOBO,L\bC 

14- pmj, 
1 5  - (n1moa1ow:1rn o6noMKH; n. npenRTCT• 

BUR) 

1 6 - nopr; raoattb; npuc-rau& 
17 - 6a3a rn.z:1pocaMoneros 
18 - nnasrrnas npncTaHb 
19 - nu1_pocnycK1 cnnrr 
20 - (TeJIC)ł(Ka )])Ul MaHeBplłl)OBaH.0$1 rup; .. 

pocaMorreroM ua CTOHHKe) 
21 - DbJJ(aTROe waccu 
22 - Ha6epex<Ha'1 
23 - mipC, MOJI; npliCTaHb, npH\JaJI 

24 - weapTOBHbill 1rnexr 
25 - 6aKeH, CTauuoaapHbli'r (HaBlł.faU,HOH-

Hbtii) 3RaK 
26 - 6yi1, nnaey•111.l1 3. 27 - MCCTO llPlfliana 
:28 - wsapTOBl·taff 6o•rna 
:29 - flKOpl!OC MCCTO 30 - cnycKaTb ua BOAY 
3 I - Bb1TaCK�1BaTb n-1,a,pocaMoneT, BbIKa-

TbfBaTo r. 32 - cTaHOBHTbC11 na ffKOpb, OTJJ,UBaTb .R .  

33 - PY'fHOli JlOT 

34 - CTOHTb Ha JIKope 
35 - KatJKa 
36 - pa:mopoT Ha n., npamem-1c eoKpyr 

SIKOpH 
37 - TIO,UIHITb RKOpb; CHHMaTL>CH C HKOpJI 
38 - npH11UJIHH3.Tb 
39 - J<pallCL\ 

40 - wnapTon 
41 - ll.10apTOBUTbC1l, npipiam-rnaTb 
42 -·no.z:1aaaTh Kone11 (1m 6o'!Ky, aa 6pn:• 

,L\CJ1b) 

43 - 33KpennHTb; 3aaepTbtBaTb, wnapTO• 
BaTb 

44 - CIHłMaTbCR (c 6o'IICH) 
45 - or.z:1aBarb (WDaprosw); ornamman,; 

orfomaTb 
46 - DpllMOli Y3CJI 
47 - 6eCCJ:lO'lllhlli )'. 

48 - Bbl6J1eeosHLlli y. 
49 - necno, rpe6oK 
50 - 6yKCHp, 6yKCHpHblH rpoc 
5 1 - wKeUTCnb 
52 - y3,L\O'lKa 

53 - seprnwr 
54 - npoeepKa Ra TC'-lb, n. repMCTlfllHOCTB 
55 - UMCTh TC'łb 
56 - nnttTblBan. (BOJlY) 

57 - ca>KaTb Ha MCJlb 

58 - ryMauewił ropa 
59 - (T .) KOJ1OKOJI 
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Porównawcze charakłe·rysłyki 
mater iałów konstrukcyjnych 

TABLICA I .  Wskaźniki materiałów konstrukcyjnych stosowanych w konstrukcji śmi�łowców 

Materiał 

Stal obra l,iaua cjcpJ11ic 
Stul odporna 11a kor,1zjr :!Ol X H S P  
A \VAT, ulepszony cieplnie 
Stup alum i11 iuwy 202-1-76 
L11 1 1 1 i 1 1n t.  z wł,',h. 1H·111 �;,;kl:1J1y111 E 
Luminal z wł1)k11c111 szklan�·ru l�_F:J2.:rn1 
Laminul ..,, włi',k,u·rn �;-.hlc111)'111 Sh5-2 1 lll 
La111 i 1rn l  z \\l1ih111 • 1 1 1  f>z.hlaH) l11 • � 11 11  E 
Lamim1l z włUh.m:m �zklanym t�·1w S 
Lnmiuut z wlókul'lll W\'glowyrn l\.l\lU-3 
Laruhinl z wlUkrn:rn w1,_•gluwym Thurncl 75S 
Orgnnit-7 t H PD-,19 l l [  
Laminat z włUkH<'m l,oru 

p ar 
g/cm3 7,85 1 1 0 

H.O:J 173 
:.?.8 :n �.77 :l9,3 I .R3 :!8 
l ,83 50 
1 , • J5 100 
'.! , l  J l  2 2,0-1 ] 88 1 ,  I ao 1 ,66 105 
l ,25 52 l ,38 172 
:!,O 130 

TABLICA. 2. '\Vskuźniki wytrzymałości i sztywno§d materiałów kouslrukcyjnych 

R,u/!J 
I 

1 2 
I 

Stale węglowe zwykłej jakości St3 

l 
4,84+5,09 

I St4 5,35.,-5,6 St5 6,36+ 6,75 St6 7,64+ 8,03 
Stale kouslrukcyjue wyższej jakości JO i 10 kr; 4,07 15 i ISA 4,84 20 5,35 25 7,01 35 6 ,88 40 7,39 
45 (wnlc. ua gorłtCO 8,28 45 (hartowuua) 10,83 45 17,83+21,7 50 8 , 15  70  9 ,3  
65G (obr. zgniotem) 9,6+ 1 5,3 65G (hur. + dopus,.) 2 1 ,9 
Sta1e konstrukcyjne automatol\·e Al2 

I 

7,64+10,2 
I A20 7,88 + 1 0,2 A30 8,15+ 10,7 

Stale konstrukt·yjnc stopowe 15HA 8,91  201-I J0 , 19  38HA l:!,l 30H 12 ,7-1 50G2 9,5H 30HGT J 9, 1 1  40HN l:.!,  71 42HNZA 12,  I 12H2N4A 14,65 20HNZA J 2, l 371INZA 14,0l 20H2N4A 16,56 231I2NW.FA 17,2 !2N2A 7,64 13N5A 12 , 1  15H2GN2TRA 13,38 25l·IGSA 14,01 30HGSA H,01 35HGSA 21 ,02 30UGSNA 2 1 ,02 30H2GSN2WN 20,38 161-IGTA (Cz.MTU5596-56) 13,37 1 8HNW A (MPTU2333-45) 15,3 lijH2r-'4WA 14,65 401-INWA 14,01 40IINNA 14,01 38HMJuA 12 ,74 EI 643 25,48 
Stule i stopy odporne na korozję, żaroodporne i j:arowytrzymale 201Il3  (EZ2) 10,8 3  I 40Ifl3 ( EŻ4) 2 1 ,66 14I-Il7N2 15,29 20Hl3N4G9 (EIIOO) 1 6 ,56 Hl5N9Ju (EI904) 6,37+2,•12 
Stopy alunmium Dl 14,29 D 16 16 ,76 \'\'95 2 1 ,43 W96 24,29 AK6 1 5 ,56 AK6-l 15 , 18  AK8 17,78 W95 1 19,37 AMg6 12,12 AW 12 ,5 W65 H,18 AL2 6 ,04 
AU 9,63 
AL7 9,:!6 
AL8 1 1 ,76 WI-1-3 9,8 

16 

Rc/Q 

l\l[Pa • cm3/� 3 
3,057 3 ,312 3,567 3,949 2 ,42 2 ,93 3 ,185 4,204 4,076 4,331 4,586 7,389 -4,84 5,478 13 ,375 18,854 5,095 5,2+6,88 5,4-8 + 7 13  6,369 8,280 10 , 19  10 , 19  5,48 1 6 .S6 10 , 19  8 ,92  12 , 10  9,55 l l , 17 H,01 15,03 5,73 9 , 17  1 1 ,46 10 ,83 10,83 16,56 17,83 -9,55 1 1 ,465 1 6,23 12, 102 

12, 105 1 0 ,83 19, I l  
-18,09 1 1 ,47 13,37 -7,86+8,57 Jl ,78 19,30 22,46 1 1 , 11 1 1 ,85 14,07 17 ,54 9,47 10,37 -4-,5� 7 , 4 1  -6 ,30 5,88 

I 

I 

I 

I 

a_ , 
du r/nittt2 30 6,5 
u.o 18,0 
40 
40 

Re' 

�2.Jf(! 
J O- , 

,1 
1 ,75 2,05 2,38 2,9 1 , 1  1 ,6 1 ,9 3 ,3  3 ,  I :J ,5 3 ,9 10,2 
-4,•I 5,6 33,4 66,4 •l,85 7 8 ,8 1 + 8,8 5,6+9,5 7,5 12 ,8 19,4 19,4 5,6 5 1 , 3  1 9,4 14,7 27,4 17 ,l  24,6 36,7 4> ? -,-6,1 15,7 24,6 

22,0 22,0 1,0 59,0 -1 7,0  24,0 2 1 ,9 27,'.l 27,3 20,:1 71 ,0  
-1 ,0 24,0 33 ,4 -12,7 27,4 74,7 101,2 23,5 26,7 37,7 65,0 16 ,0  20,0 -0,,1 1 ,0 -0,7 0.6 

'POMOeE KOlJSTRUKelJNE 

E 

daN • cm 
Clll:: • � 21 ooo 1 5, :J 26,7 1 , - 13 20 700 22,0 25,8 

, 7 200 .1 l ,8 25,7 0,9 7 200 l4.S 26,7 2 7SO 20.6 14,') :l 500 27,0 J 8,')  1 ,9  5 ooo 5 1 ,:\ 25,6 3,6 
5 600 51.3 26,1  6 900 92, 1 3:).3 12 ooo 57,0 85,7 3,0 1 -l 800 63,2 89,0 ;J ooo 4 1 ,6 24,0 7 600 12 ,7 55,8 26 ooo 65 130 1 ,54 

r: r: Rc · E 10- ,  
, R-;;;·  1 0 - ,  . - IO- ,  

He e 

- -- MPa · crn3/g 

5 6 7 
I 

5 + 4.77 
I 

8,077 
I 

69,55 4,2 + :1,96 7,50 74,9 3,5+ 3,:J3 6,77 82,92 - - -6,56 11 ,05 50,825 5,52 9 , 1 3  61 ,525 5,0 8,4 66,87 3,82 6,36 88,275 3,889 6,562 85.6 3,62 6 , 176 90,95 3,23 5,833 96,3 2,47 3,62 155,15 l ,5 + 1 ,23 - -3 , 28 5,52 1 0 1 ,65 2 ,8 77 4,88 1 1 5,025 2 ,8 .,- 1 ,75 2,0 280,875 
I /::!2 1 ,4� 395,9 

I I 

:i ,5-;- � ,63 

I 
5,25+ 3,89 1077 144•,5 2,38 + 2 ,63 5,12--c-3,81 109, 77 144,5 

3,28-;- 2 ,5  4,88 + 3,75 115+ 149,8 3,0 4,2 133,75 
:!,6�5 3,23 173,9 
2 , 2 l  2,62 2 .l1J. 3 , 1 0  2,62 2 14 2,80 4, ,88 115,0 1 ,4 l ,62 :H7,8 2,  I O  2,62 2 1 4  2 , 2 1  3,0 187,3 1 ,82 �.21  254,l 
2,21  2,80 200,6 1,9 l 2,33 248,0 1 ,62 1 ,9 1  294,2 1 ,% 1,78 315,7 3 ,SO 4,67 120,4 
2,21  2,9l  1 92,6 2,00 2,:13 2'10,8 ] ,<Jl 2 ,  17 227,4 1 ,9 1  �.47 227,4 l ,27 1 ,6 1  :M7,8 ] ,27 l ,5 37-1,5 l ,:ll - -2,0 , 2 ,8 200,6 l ,7S 2,33 240,8 l ,8:! 2,47 227,-{ 1 ,9 l :! . 2 J  :!54,l  1 , 9 1  :.! ,21  2j4,l 
:? , I O  2,-1-7 :!27,4 1,05 J , I  -Wl,3 
2,47  - -1 .�4 I ,  1 7  379,8 l ,7S :!,:u � 10,8 1 ,62 2,0 �80,9 4 , 2+ 1 1 .05 - -1,78 7 '.l ,6 1 3,09 +2,83 I 55,86 1 , 5 1  2 ,  1 5  83,7 I, l 8  1 ,29 132,5 J ,0- 1 1 ,  1 1  162,3 l ,69 :.! ,37 78,89 1 ,73 2,22 8•1 , [5  I ,  18 l ,87 99,93 J ,29 J. ,42 1 24,6 
:! , 2 1  2,84 67,2:l 
:! , 1 5  2,54 88,75 - - 68,37 -1,•t:I S,83 3 1 ,70 
�.1:1 3,5 5 1 ,85 
2,8•1 - -2,:!7 ,1,1 46,67 
2,84 4,67 41,18 
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2 3 4 6 7 

Stopy magnrzu 
MA2 16 , 1  10,3<1 20,6 1 ,6 2,5 46,55 
MA2-l 16,67 1 1 ,4,0 25,5 1 ,55 2,25 5 l ,72 
MA3 17,24 1 3,79 36,8 l ,50 l ,87 62,06 
MAS 18,'I 12,64 30,2 1 ,40 2,04 56,89 
llfA-14 (WM65-I )  19,5 1 ,32 1 ,6 72,41 
WML7 1 3 ,89 8,89 1 5.8 1 ,80 2 ,8l  40 
MA9 8.89 1 1 , l  + LS ,6  25 ,0 1 ,73 -;-- l,5  2 ,2 1 + 1 ,61  60 
MAJ2 7,22 7,78 1 2 , l.  1 , 6 1  3 ,21 �1:, 
WllfA-7 5 12 ,78 32 , 7  l , 6 1  1 ,96 57,5 
MU H,8 6,65 8,1 1 ,80 5,29+3,91 24,86 
llfL5 13,8 6,63 8.8 1 ,80 5,29+ 3,75 
ML6 14 ,4 7 ,73 12,0 1 ,73 4,5 +3,21 29,83 
l\lU-1 9,4 2,65 
MŁ9 12,2 2,05 
l\lLI0 2,05 
JIIŁll 7,2 3,46 

S topy tytaau 
WT4 24,4, 16,67 200,0 
Blachy 20 9,33 106,7 
AllfTU-368-62 13 8,89 106,  l 
WTS 29,6 3., ? ' - ,-- 3•1-1,0 
OT4-2 23,8 H0,0 
AMTU-368-64 13, :1 146,7 
AT3 3 1 ,  1 1 86,7 
AT-4 3 1 , 1  226, 7 
WT14 31 , l  26,7 +30 184 0,85 + 0,73 0,917 7 0,8 1 5  338,7 
WT15 34,4 0 , 7 1  3 1 7, 7  
WT16 3 1 ,  l 0,786 28l , l  
WT3-l 22,2 2 1 , 1 1  
WTS 27,8 
WT9 31,l 

]Va podstawie W. N. Kestelma,w „l\ificcliani<.::e.d,·1jr 1iiededac:.i wiertoliotow", Afoslm•a, 1983 r. opracnw11l A.K. 

Warunki prenumeraty na 1989 r. 
Prenumeratorzy zbiorowi - jednostki gospodarki uspołecznionej, instytucje i organizacje społeczne zamawiają prenumeratę dokonu

jąc wpiaty wyłącznie na blankiecie „wplata-zamówienie" (jest to „polecenie przelewu" rozszerzone dla potrzeb Wydawnictw. o część 
dotyczącą zamówienia). Blankiety te będą dostarczane dotychczasowym prenumeratorom przez Zal<lad Kolportażu. Nowi prenumera
torzy otrzymają je  po zgłoszeniu zapotrzebowania (pisemnie lub telefonicznie) z Zakładzie Kolportażu. 

Prenumeratorzy indywidualni - osoby fizyczne zamawiają prenu meratę dokonując wpłaty w UPT lub NBP na blankiecie NBP. Na 
odwrocie wszystkich odcinków blankietu należy wpisać tytuł cza sopisma , ol<res prenumeraty, liczbę zamawianych egzemplarzy oraz 
wartość wpłaty. Wpłacać należy na  konto :  Państwowy Bank Kredy towy III  Oddz. W-wa nr  370015-7490-139-ll. 

Prenumerata ulgowa - przysługuje wyłącznie osobom fizycznym - członkom SNT, studentom i uczniom szkól zawodowych. Warun
kiem prenumeraty ulgowej jest poświadczenie blankietu wpłaty (przed jej dolrnnaniem) na wszystkich odcinkach pieczęcią Kola 
SNT, wyższej uczelni lub �zkoty. Sposób zamawiania prenumeraty ulgowej jest ta ki  sam jak prenumeraty indywidualnej. W prenu
meracie ulgowej można zamówić tylko po l egzemplarzu każdego czasopisma. 

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

ltiecie wpłaty nazwisko i dokładny adres odbiorcy. Cena prenume raty ze zleceniem wysyłki za granicę jest dwukrotnie wyższa. 
Wpłaty na prenumeratę są przyjmowane w terminach:  

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

Zmiany w prenumerade można zgłaszać pisemnie tylko w ww. terminach. 
Informacji o prenumeracie udziela - Zakład Kolportażu Wyda w nic twa NOT SIGMA (ul. Bartycka 20, 00-716 warszawa) skr. poczt. 

1104, 00-950 Warszawa, tel. 40-00-21 w. 248, 249, 293, 297, 299 lub 40-30-86 i 40-35-89. 
Egzemplarze archiwalne czasopism - można nabywać za gotówkę w Klubie Prasy Technicznej, Warszawa, ul. Mazowiecka 12 (tel. 

26-80-16) _lub zamówić pisemnie. Zamówienia na egzemplarze archiwalne czasopism przyjmuje : Zakład Kolportażu, Dział Handlowy, 
00-950 Warszawa, skr. poczt. 1004 (tel. 40-37--31), na rachunek dla instytucji lub za zaliczeniem pocztowym dla osób fizycznych. 

Wstępna cena prenumeraty TLiA na 1589 r., kwartalna normalnn 900 zł, ltwartalna 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 meratorzy są zobowiązani do dopłaty różnicy cen. 

cd. ze s. 23 

serii prototypowej. Większość z nich wykonywała loty dla 
marynarki wojennej, tylko 3 egz .  zostały przydzielone do 
specjalnej jednostki transportu powietrznego Lufttransport
staffel 40 w Ainring. Smigłowce tej jednostki (latały w niej 
również 3 śmigłowce Fa 223 Drache) wykonywały m.in.  
loty do oblężonych miast .  Gaulaiter Karl Hanke uciekł 
z oblężonego Wrocławia wiosną 1 945 r .  śmigłowcem FJ 282 
Kolibri, na krótko przed zdobyciem m iasta przez armię 
radziecką. 

W chwili kapitulacj i III Rzeszy, w maju 1 945 r ., sprzy
mierzeni przejęli tylko 3 zdatne do lotu śmigłowce Fl 282. 
Dwa z nich, V15 i V23, zostały przekazane do prób w USA, 
trzeci oddano ZSRR. 

Dane techniczne 

Średnica wirnika nośnego 
Powierzchnia tarcz wirników nośnych 
Długość kadłuba 
Wysokość 
]\fasa własna 
Ładunek użyteczny 
Masa maks. w locie 
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1 1 ,96 m 
1 1 9  m2 

6,56 m 
2,2 m 
760 kg 
240 kg 

1000 kg 

Prędkość maks. dopuszczalna V NE 
Prędkość maks. na poziomic morza 
Pn�dkość przelotowa 
Zasięg 
Pułap praktyczny 

cd. z III s. okł. 

1 75 km/h 
1 50 km/h 
1 1 5  km/h 
300 km 

2392 m 

zmodyfikować przez zas.tosowanie przewodu z pętlą kom
pensacyjną (rys. 1 1 b). 

Jak z .po,wyższego wynika, właściwie prowadzona anali
za us.zkodzenia pozwala na skuteczne ingerowanie w pro. 
cesy 1projektowania, wytwarzania, czy też remontu i wpły
wa na rpo,prawę niezawodności przewodów rurowych. Jest 
t-o j edyny ,poprawny sposób doskonalenia eksploatowanych 
konstrukcji. 

LITERA TURA • - • ·, 
·• ,;; .�� 

1. T.  BANEL: Elementy wyposażenia hydropneumalycznego stat
ków powietrznych. WAT, Warszawa 1982 

2. W. G. ALEKSANDROW i in. :  Awiacjonnyj tiechniczesl<ij spra
wocznik. Transport, Moskwa 970 

3. Nie publikowane materiały ITWL 
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Uszkodzenia 

w lotn iczych 

przewodów rurowych 

s i l n i kach tu rbinowych 

Jak wynika z badań niezawodnościowych zespołów stat
ków powietrznych, pewna część ich nies•prawności jest 
powodowana uszkodzeniami przewodów rurowych. Oprócz 
zakłóceń w funkcjonowaniu poszczególnych zespołów, 
uszkodzenia przewodów są niekiedy poważnym zagroże 
niem bezpieczeństwa latania z.e względu na możliwość 
powstania pożaru. Dotyczy to przede wszystkim prze
wodów instalacji paliwowych. 

We współczesnych konstrukcjach lotniczych znaczna licz
ba tego rodzaju przewodów znajduje się na kadłubie 
silnika ze wzglc;du na niemożliwość: innych rozwiązań 
konstrukcyjnych. Są to przewody układu zasilania s i lnika 
i sterowania jego pracą. Dlatego ich uszkodzenie może 
spowodować nie tylko wadliwe funkcjonowanie silnika 
(np. wzrost temperatury gazów wylotowych, niestateczna 
praca silnika itp.), ale także jego wyłączenie z pracy. 
Przewody te powinna więc charakteryzować bardzo duża 
o dporność na uszlrndzenia, a zatem duża niezawodność 
pracy. W rzeczywistości jednak, pomimo poprawnych roz
wiązań konstrukcyjny-eh i technologicznych, zdarzają się 
przypadki uszkodzeń. 1 Mogą one być wynikiem różnicy 
między rzeczywistym a przyjętym do obliczeń schematem 
obciążenia (warunkami pracy) .  

Rodzaje przewodów rurowych stosowanych w zespołach 
napędowych, wymagania i warunki pracy 

W konstrukcji instalacji zespołów napędowych są sto-. 
sowane w zasadzie przewody sztywne, chociaż w star
szych konstrukcjach można spotkać się również. z przewo
dami giętkimi. Stosuje się ,przewody metalowe, wykony
wane głównie ze ,s<tali n ierdzewnych (Hl8N9T, Hl8Nl0T), 
z tytanu (Tl,  T2, T7M) i z miedzi (Ml, M3) oraz przewody 
gumowe zbrojone tkaniną i oplo.tem z siatki metalowej .  
W starszych 1k-onstrukcjach prawie wyłącznie spo,tyka s ię  
w :instalacjach przewody dobierane krótkimi odcinkami, 
z których każdy ma odpowiednie koó.cówki (rys. la). Po
łą,czenia takie umożliwiały szybkie ro,zlączenie i ponowne 
,,połączenie elementów instalacji oraz szybką wymianę 
us�odzonego odcinka !przewodu lub innego elementu po
łączonego z tym przewodem. 

We wspólcze-snych konstrukcjach coraz częściej są sto
sowa,ne :połączenia n ierozłączne (lutowane, spawane 
rys. lb), odcin1ków przewodów ·i ,przyłączeń przewodów do 
nieIDtórych agregatów. Rozwiązanie takie z,w.iększa nieza
wodność działania instalacji ,  zmniejsza masę przewodów 
i ich połączeń oraz zmniejsza koszty �nontażu i eksploa
tacjii. 

Przewody ·i ich ,połączenia powinny o d:powiadać nastę
pującym wymaganiom: 

- utrzymywać s,zc.z,elność zewnętrzną, 
- ,wy1kazywać odporność na drgania i o bciążenia wystę-

pujące w c,zas ie użytkowania statku powietrznego, 
- charakteryzo,wać ,się dużą wytrzymałością zmęcze

niową, 
- mieć trwale zabezpieczenie antykorozyjne powierzch

ni wewnętrznej i zewnc;trznej, 
- odznac.zać: .się ipodatnością ekStP1oatacyjną. 
Instalacje przewodowe zespołów napędowych pracują 

w złożonym stanie ,obciążeń, które wywołują złożony stan 
naiprężeó.. W schemacie obliczeniowym można uwzględnić 
tylko niek,tóre o bciążenia przewodów. Nie sprawia kłopo
tów ustalenie sil pochodzących ,od ciśnienia czynnika prze
pływającego lub znajd.ującego się w ,przewodach, które 
wyw,ołuje naprężenia osiowe i ·obwodowe. Natomiast wy
stępują trudności w określaniu naprężeó. będących skut
kiem: 

- na,głych z,mi,an ciśnienia czynnika roboczego, 
- pulsacji ciśnieruia o wysokich częstośeiach, 
- !1'1aglej ,zmiany temperatury (występującej np . . podczas 

rozruchu silnika lub jego wyłączenia bez uprzedniego 
ochłodzenia), 
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drgań agregatów lub innych elementów zespołu na
pędowe,g,o, 

- naprężeń mont,ażowych (pows,tający,ch podczas mon
towania przewodów z naciągiem, sprężynującym wygię
ciem. ,montowania bez ipod.kładek tłumiących), 

- niedbałej (brutalnej) ekSt!J1oatacji (dopuszczanie 
wgnieceń, z.adraipań, przetarć, usz!k,odzeń powier,zchni ema
l iowych ilp.), 

- wad materiałowych (wtrącenia, pęcher.ze, ni�jedno
rodność: struktury materiału). 
Z doświadczeń wynika, że naprężenia te niejednokrotnie 
przekraczają wartości wywoływane silami pochodzącymi 
od ciśnienia płynu roboczego. Są one zasadniczymi , czyn
nikami wywołującymi uszko·dzenia przewodów rurowych. 

Rys, 1. Sposoby połączeń przewodów: a) rozłączne, b) nieroz
łączne 

Charakterystyczne uszkodzenia przewodów i ich przyczyny 

Spotyka się następujące uszkodzenia przewodów ruro
wych i ich połączeń: pęknięcie, rozdęcie, przetarcie, rysy, 
zadrapania powłok ochronnych, wgniecenia, odkształcenia, 
korozja, ścięcie gwintu w złączach (złączki) .  Pęknięcie, roz
dc;cie, przetarcie przewodów powoduje natychmiast wycie
kanie czynnika znajdującego się w przewodzie lub wadli
we funkcjonowanie zespołu napędowego. Pozostałe uszko
dzenia, •choć nie wywołują natychmiastowej niesprawności ,  
są niedopuszczalne jako potencjalne jej źródła. Uszkodze
nia te profilaktycznie są usuwane podczas obsługi. 

• Wzdłużne pęknięcia przewodów - najczęściej wystę
pują w miejscach ich zagięć. Mają one charakter zmęcze
niowy. Na podstawie badań ustalono, że decydującym 
czynnikiem powstawania wzdłużnych pęknięć zmęczenio-

Rys. 2. Pęknięcie poprzeczne przewodu w płaszczyfnie zakończe
nia tulejki 
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Rys. 3. Pęknięcie poprzeczne przcworlu w miejscu jego dodatko
\vego n1ocowaniu 

wy.eh jest owalizacja przewodów w miejscach ich gięcia. 
W tym miejscu pod wpływem ciśnienia przekrój s tara się 
przyjąć kształt kołowy. Największe napręż.enia powstają 
wówczas w strefie największego zagięcia (najmniejszego 
promienia przekroju) ze względu na największe odkształ
cenia ścianki, przy czym we włóknach zewnętrznych na
stępuje ściskanie, a w wewnętrznych - rozciąganie. War
tości tych naprężeń są tym większe, im większa jest owa
lizacja przewodu i więk sza pulsacja ciśnienia. 

• Poprzeczne pęknięcia przewodów - pojawiają się w 
wyniku zmęczenia materiału lub montażu .przewodów z na
prężeniami i występują w miejscu największych naprę
żeń osiowych (zwykle na koi1cach przewodu lub w miej
scu jego dodatkowego mocowania). Typowymi zmęczenio
wymi pęknie;ciami przewodów są :  

- pęknięcia w miejscu przejścia przewodu z części cy
lindrycznej w stożkową, 

- ;pęknięcia w części stożkowej (po obwodzie), 
- pęknięcia w miejscu zakończenia tulejki końcówki 

przewodu (rys. 2) , 
- pęknięcia :przewodu w miejscu jego dodatkowego mo

cowania (rys. 3), 
- pęknięcia na ,połączeniu (zlutowaniu, spawaniu) koó.

cówki przewodu z rurką (rys. 4) .  
Zasadniczymi przyczynami pękania są:  
- obciążenia zmienne. o dużych amplitudach, występu

jące przy :poprzecznych drganiach przewodów, 
- wstępne naprężenia montażowe, sumujące się z na

prężeniami od obciążeń zmiennych. 
a) 

b) 

Rys. 4. Pęknięcie poprzeczne przewodu w miejscu : a) lutowania, 
b) spawania 
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Istnienie ewentualnych napręzeń montażowych można 
ujaw111c w następujący sposób : 

- :pol uzować dodatkowe mocowania przewodu, 
-- polUZOW<lĆ nakrętki k,ońcówek. 

Jeśli przy tym przewód odchodzi od dodatkowego moco
wania lub króćca więcej niż 5-ć--10 mm, to przewód za
montowano z naprężeniami wstępnymi. 

źródłem zmiennych obciążei'1 przewodów są ich drga-
nia, spowodowane : 

- niewyważeniem zespołów wirnikowych silnika, 
- niewyważeniem śmigieł, 
- o'kresowymi lub n ieokresowymi zmianami c1snienia 

cieczy roboczej (pulsacje ciśnienia, zmiany ciśnienia pod
czas włączania i wyłączania agregatów, uderzenia hydrau
liczne i tp. ) ,  

- pulsacjami o wysokiej częstości i uderzeniami hy
draulicznymi w kawitacyjnym zakresie pracy pomp. 

Największe naprężenia wywoływane przez drgania wy
stępują w połączeniach przewodów oraz w miejscach ich 
dodatkowego mocowania. Należy pamiętać, że sztywne 
mocowanie (podparcie) powoduje wzrost wartości zmien
nych naprężeń i może wywołać rezonans drgań o wyż
szych częstościach w poszczególnych odcinkach przewodu. 
Zmienne naprężenia przewodów powodują ich uszkodze
nia zmęczeniowe. Jeśli uszkodzenia przewodów powstają 
pod wpływem drgai'J. rezonansowych, to objawami tego· 
zjawiska zwykle są : 

- powtarzające się pękanie w tym samym miejscu już 
w początkowym okresie eksploatacji  przewodu, 

- obluzowywanie się mocowań przewodu. 
Pęknięcie rozprzestrzenia się bardzo szybko po obwodzie, 
aż do urwania przewodu. 

Rys. 5. Przetarcie na przewodzie 

• Lokalne rozdęcia przewodów rurowych - są ,połącz.one 
najczęściej z rozerwaniem ich ścianek. Są one następ
stwem: 

- niedostatecznej wytrzymałości materiału, 
- pojawienia się w przewodzie c-iśnienia przewyższa-

jącego dopuszczalne ciśnienie robocze, 
- wykonania przewodu niezgodnie z warunkami tech

nicznymi (np. za mała grubość ścianki, nieodpowiedni ga
tunek stali itp.) ,  

- zmniejszenia wytrzymałości materiału przewodu pod 
wpływem podwyższonej temperatury. 

O charakterze i wielkości rozdęcia (rozerwania) przewo
du decyduje rodzaj płynu roboczego (ciecz, gaz). Jeśli w 
,przewodzie znaj duje się ciecz, rozdęcie i rozerwanie jest 
niewielkie, jeśli para lub gaz - jest ono znacznie większe. 

Podstawowymi pnyczynami wzrostu ciśnienia ponad 
wartości dopuszczalne mogą być: 

- uderzenia hydrauliczne, będące następstwem włącza
nia lub wyłączania agregatów z pracy, szczególnie szkod
liwe jest uderzenie hydrauliczne powstałe w wyniku za
klinowania się (zatarcia się) nurnika pompy paliwowej lub 
hydraulicznej, 

- wzrost ciśnienia cieczy (paliwa) wskutek nagrzania 
się jej w zamkniętym odcinku przewodu;  dzieje się tak 
w przyipadku zawodnej pracy urządzeń zabezpieczających 
(termiczne zawory bezpieczeństwa) lub niedostatecznego 
trawienia ciśnienia przez luzy w parach suwakowych.  

• Przetarcie - jest skutkiem przemieszczania s ię styka
jących się lub zbyt blisko siebie rozmieszczonych elemen
tów (,powstające np. w wyniku drgań). Miejscowe wy
tarcia materiału są źródłem nieszczelności przewodów 
(rys. 5) bądź lokalneJ koncentracji napręże11. 

• Rysy, zadrapania powłok ochronnych, wgniecenia 
i odkształcenia przewodów - są przeważnie skutkiem 
niedbale wykonywanych prac obsługowo-montażowych. 
Tak jak poprzednio, mogą one być źródłem koncentracji  
naprężeń w przewodach. 

• Korozja - może pojawić się w miejscach uszkodze
nia powłok ochronnych przewodów, wadliwie położonej 
powłoki, pod oburtowaniami przewodów. W miejscach tych 
najczęściej powstają wżery !korozyjne (rys. 6). 
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Przedsięwzięcia zapobiega wcze 

W procesie projektowania, wytwal'zania, remontu i eks
ploatacji ,przewodów rurowych zespołów napędowych s to
suje się wiele przedsi_ęwzięć, które mają na celu zapo
bieganie ich uszkodzeniom. Na etapie projektowania, poza 
obliczeniami wytrzymałościowymi szczególne znaczenie przy
wiązuje s ię do rozmicszc:,.enia i ułożenia przewodów na ka
dłubie zespołu napędowego oraz do ich połączenia między 
sobą i z agregatami. Przyjmuje się, że przewody nie mogą 
być o ddalone od siebie mniej niż 2 mm, względem innych 
elementów konstrukcyjnych mniej niż 5 mm, od elemen
tów ruchomych mniej niż 10 mm. Jeśli przewody nie 
przebiegają względem siebie równolegle, to na tych od
cinkach osłania się je (dermą, skórą i tp.) .  W miejscach do
datkowego mocowania stosuje się podkładki z gumy lub 
z tworzywa sztucznego, najlepiej z ,teflonu. Celem ich sto
sowania jest tłumienie drgań oraz zabezpieczenie przewodu 
przed przetarciem. 

Jak wykazała praktyka, istotny wpływ na niezawod
ność .połączeń rurowych wywiera jakość ich montażu. Pro
ces ten występuje n ie tylko w fazie wytwarzania i re
montu, lecz również w czasie eksploatowania urządzeń. 
Dlatego znajomość pewnych zasad może wpływać na 
zwiększenie niezawodności funkcjonowania instalacj i .  
Z ważniejszych zasad należy wymienić następujące: 

- podczas montażu przewodów przestrzegać, aby ich 
nakrętki można było bez oporu nakręcić na długość co 

najmniej 2/3 ich części gwintowanej, 
- ,przekrzywienie (nieosiowość) •osi przewodów wzglę

dem króćców nie powinno być większe od wartości do
puszczalnych, 

- nie doginać ,przewodów już zamontowanych, 
- sprawdzać osiowość nie zmontowanych przewodów, 
- · ,przewody dokręcać przy użyciu dwóch właściwych 

kluczy, 
- nie dopuszczać do naciągania przewodów, 
- rpodkładki tłumiące przed ponownym montażem prze-

wodów zamieniać na nowe, 
- dodatkowe mocowania przewodów dokręcać po całko

witym -dopasowaniu i przyłączeniu zamienianych prze
wodów, 

- nie dopuszczać do stykania się przewodów z silnie 
nagrzewającymi się częściami silnika, 

- kontrolować sprawność chłodzenia komory silnikowej 
(przepływ powietrza przez szczeliny utworzone przez osło
ny cieplne powinien być swobo,dny) .  

Wskaźnikiem ,poprawności mocowania przewodu jest  po
krywanie się jego osi z osią łącznika oraz stykanie się 
kołnierza rprzewodu (części rozwalcowanej) ze stożkiem 
łącznika. Wartości odchyleń ,położenia osi (mimośrodowość, 

Rys. 6. Wżer korozyjny na przewodzie 

przekrzywienie, przemieszczenie osiowe) elementów prze
wodów i agregatów są na ogół podane w odpowiednich 
biuletynach i instrukcjach. Jeśli jednak instrukcja eks
ploatacj i  nie zawiera powyższych danych, zaleca się sto
sować następujące kryteria :  

e dla przewodów instalacji płatowcowych :  
- mimośrodowość A -osi przewodów względem os·i łącz

,nika (złącza) lub króćca (rys. 7a) n ie powinna być więk
sza niż A0, wartość ta jest równa średnicy przewodu, jeśli 
długość przewodu od k ońca do jeg,o najbliższego zamo
cowania wynosi 50 średnic:, dla mniejszych długości prze
wodów A0 pro•porcjonalnie zmniejsza s·ię (dotyczy to rów
nież miejsc dodatkowego mocowania przewodów -- rys. 8). 

- ,przekrzywienie (przekoszenie) a o·si przewodu wzglę
dem osi lącwika (rys. ? b) nie powinno być wie;ksze od a0 

(tabl. 1), 
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- przemieszczenia osiowe (nleprzyiegan{e) 8 elementów 
połączenia przewodów i h1czniika (rys. 7c) nie pow.inna 
być większe niż 80 (,tabl. 2) ,  

• dla przewodów ins,talacji s iln ika: 
- mimoś,rodo,wość A osi przewodu względem osi  łącz-

A 1>A0 - prawidlo>vo 

a s;  a0 - pra>vidlowo 

c) ó ( ó0 - praW1dlor10 

I ó>,. -m,pa.-dt,� i(§=-D 
/� S>óo -niepra>v1dlowo 

ó � S
0 

- prawtdlowo 

Rys. 7. Szkice połączeń przewodów: a) z przemieszczeniem mi
mośrodowym, b) z przekrzywieniem, c) z przemieszczeniem o�io
wym (przy nieprzyleganiu) 

n ika (złącza) lub króćca (rys. 7a) ,nie ,powinna być więk
sza niż A 0 (tabl. 3), 

- przekrzywienie (,przekoszenie) a osi ,przewodu wzglę
dem elementu łączącego {rys. 7b) oraz przemieszczenie 
osiowe 8 elementów połączenia 1przewodu i łącznika 
(rys. 7c) nie powinny być większe od wartości ct0 i 80 po
danych w tabl. 4 .  

Przy kontroli i montażu przewodów z łącznikami ela. 
stycznymi �gumo,wymi) należy przestrzegać następujących 
zasa,d :  

TABLICA 1 

Nominalna średnica 
\ 

6 x 1  I I 1 2 x J.0 I 1 6 x l 4 1 22.x 20 I 27 x 25 przcwot.ln, ,nm 8 x 6  

D_opuszcznlnl' przckrzywie- I 0,5 I 0,5 I 0,,1 I I I nie (10 , nim 0,3 0,3 0,3 

TABLICA 2 

Długość przf'wodu, 
I K�ztalt 11rzewodH lłHll 

do 500 prost y  
o d  500 d o  1500 prosty 

z jednym (lub wi\·cej) wygitciem 
powyżej 1500 prosty 

z jednym (lub wi{'ccj) wygiecicm 

al b} 
A < A0 -prawidtowo / 

� { / // 
A >  A0 -(11.·f?proNidtawo 

Rys. 8. Nieprzyleganie a) lub przekrzywienie 
miejscu dodatkowego mocowania 

I 
Dopuszcznlnc 

przcmieszcunic 
ó, 

0,5 

1 ,0 
1 ,5  

1 .5  
2.0 

b) przewodu w 
cd. na III S, ok!. 
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Z DZIEJÓW TECHNIKI LOTNICZEJ 

Osiemdziesiąt lat śmigłowców (VI I ) 

Mgr inż. RYSZARD WITKOWSKI 
Instytut Lotnictwa 

$MIGLOWIEC Fa 223 DRACHE (19 10 r.) 

Skonstruowany przez prof. Heinricha Fockego Fa 223 
Drache (Smok) był, po Fl 282 Kolibri ,  drugim śmigłowcem 
w historii lotnictwa, którego używano w operacjach woj
skowych - w przyszłości miał uzasadnić rozwój lotnictwa 
śmigłowcowego (transport z niedostępnych miejsc, akcje 
ratunkowe, prace dźwigowe). Był pierwszym śmigłowcem, 
którego jeden egzemplarz użytkowano ok. 200 h, co pozwo
liło na zgromadzenie bogatych doświadczeń ekspioatacyj
nych . 

Pomysł zbudowania śmigłowców użytkowych, opartych na 
doświadczeniach uzyskanych z lotu doświadczalnego Fw 6 1 ,  
powstał w Niemczech w 1937 r .  Jednym z nich miał być 
cywilny 6-miejscowy śmigłowiec Fa 266 Hornisse (Szersze!.'1) 
dla linii lotniczych Deutsche Lufthansa, napędzany silni
kiem o mocy 589 kW (800 KM), drugim zaś 2-miejscowy 
śmigłowiec szkolny Fa 224 Libelle (Ważka) z s ilnikiem 
o mocy 177 kW (240 KM). 

Latem 1939 r., gdy prace projektowe nad obydwoma śmi
głowcami były już bardzo zaawansowane, zapadła decyzja 
Ministerstwa Lotnictwa TILM o zmianie przeznaczenia 
Fa 266 (na wojskowy) oraz o zaniechaniu budowy Fa 224. 
Nowej wersji Fa 266 nadano oznaczenie Fa 223. 

Pierwszy prototyp Fa 223 Vl (D-OCEB) z si lnikiem BMW 
Bramo Fafnir 323D o mocy 736 kW (1000 KM) został skom
pletowany we wrześniu 1 939 r. i niezwłocznie rozpoczęto 
jego 100-godzinne próby naziemne i loty na uwięzi .  Po ich 
ukończeniu, 12 czerwca 1940 r .  w Delmenhorst (siedzibie 
firmy Focke Achge!is & Co., GmbH) pilot Karl Bode wyko
nał na śmigłowcu pierwszy lot swobodny. Fa 223 okazał 
się konstrukcją równie dobrą jak Fw 6 1 ,  o czym świadczyły 
jego osiągi :  prędkość maks. lotu poziomego 182 km/h. pręd
kość wznoszenia 8,8 mis, pułap 7100 m. 5 lutero 1 941  r . ,  
po wykonaniu 1 15 lotów, prototyp Vl uległ  katastrofie 
(pilot K. Bode uratował się na spadochronie, obserwator 
zginął) . Zastąpiły go w próbach: drugi prototyp Fa 223E V2 
(D-OCEW) oraz, noszący już oznaczenie wojskowe, ·trzeci, 
wielozadaniowy prototyp Fa 223E V3. będący wzorcem d la  
przewidywanej serii informacyjnej .  Zarówno V2, jak i V3 
miały inny niż Vl kształt przodu kadłuba. Od wejścia do 
prób drugiego i trzeciego prototypu do fabrycznego sym
bolu śmigłowca Fa 223 dodano oficjalną nazwę Drache. 

W wersj i zakwalifikowanej do produkcji (pierwsze zamó
wienie opiewało na 100 szt.. z których 30 miało służvr. 
próbom rozwojowym i eksploatacyjnym) śmigłowiec Fa 223 
Drache miał ten sam co Fw 61 układ poprzeczny z dwoma 
trójłopato,vymi wirnikami osadzonymi na kratownicowvch 
wysięgnikach bocznych, różnił się jednak od poprzednil<a 
wielkością, masą i maca napędu . Kadłub, spawany z rur 
chromowo-molibdenowych i pokryty płótnem, mieścił z przo
du kabinę pilota i obserwatora. pomieszczenie ładunkowe 
z 490-litrowym zbiornikiem paliwa oraz komorę silnikowa 
dla gwiazdowel,!o chłodzonego powietrzem silnib BMW 
Bramo Fafnir 323Q-3 o maks. mocy 736 kW (1 000 KM) . Na 
końcu kadłuba znajdowało się konwencjonalne usterzenie 
samolotowe w układzie T. Kadłub z wysięgnikami był osa
dzony na trójkołowym stałym podwoziu z kółkiem przed
nim. 

Układ sterownic w kabinie składał się z drążka stero
wego, pedałów, dźwigni gazu (mocy) i kołowych trymerów. 
Podłużne pochylanie śmigłowca było realizowane za pomocą 
tarcz st.erujacych, pochylanie poprzeczne - różnicowym ste
rowaniem skokiem ogólnym wirników, obroty wokół osi 
pionowej - przeciwnym wychylaniem tarcz sterujących. 
Wielkość sumarycznego ciągu obu wirników była sterowana 
początkowo obrotami wirników, później (od śmigłowca ozna 
czonego V13) w Fa 223 wprowadzono dwupołożeniową 
dźwignię skoku o�ólnego (jedno położenie do lotów z mocą, 
·drugie do autorotacji) . Tylko jeden śmigłowiec, Fa 223 V16,  
otrzymał eksperymentalną dźwignię sprzęgającą zmiany sko-
ku ze sterowa n iem mocą silnika. 

Łopaty wirników Fa 223 miały konstrukcjr, mieszaną ze 
stalowym rurowym dźwigarem, 36 żeber z sosny i pokrycie 
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sklejkowo-plócienne . Były osadzone w g!ov.ricach na prze
gubach wahań i przegubach odchyle11, zaopatrzonych w tłu
miki cierne. Oprócz kątowych przekładni zmieniających 
kierunek napc;du dostarczanego do nich walami od si lnika 
głowice zawierały mechanizmy wolnego biegu i automaty 
przestawiające łopaty na kąty autor-otacj i w razie awarii 
napędu (ten automatyczny system stał się przyczyną kilku 
wypadków, gdy awaria następowała w zawisie). 

Alianckie bombardowania utrudniały rozpoczęcie produk
cji Fa 223. W czerwcu 1 942 r. fabryka w Dalmenhorst zo
stała całkowicie zniszczona wraz z obydwoma prototypami 
V2 i V3 oraz siedmioma śmigłowcami serii informacyjnej. 
Podobny los spotkał wytwórnię po jej przeniesieniu do 
Laupheim, z bombardowania w lipcu 1 944 r .  ocalało tylko 
7 śmigłowców serii informacyjnej (Vl l-c-Vl 7). Skierowano 
je do prób eksploatacyjnych, w których m.in. użyto śmi
głowca do 'prac ratowniczych na bagnach (rozbił · się przy 
nich śmigłowiec Vl 1) i do eksperymentów w operacjach 
górskich (lądowano na • wysokościach od 900 do 2300 m 
n.p.m.) . Próby górskie ukończono w październiku 1944 r .  

P o  zbombardowaniu Laupheim, produkcję F a  223 prze
niesiono na lotnisko Tempelhof w Berlinie. Do końca wojny 
zmontowano tam 4 egz. Fa 223, z których tylko jeden, z nu
merem fabrycznym 00051,  wszedł do służby w Luftwaffe. 
Trzy pozostałe śmigłowce (nr fabr. 00052·-,-00054) ' stały się 
:dobyczą armii radzieckiej. 

© R.Witkc,,-1Ski 

f-OCKE Fa 223E 

Rys. 1 . Smigtowiec Focke Fa 223E 
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Pod koniec 1 944 r .  tylko 5 egz. Fa 223 było zdatnych do 
lotu, gdyż podczas akcj i ratunkowej na Mont Blanc uległ 
katastrofie Fa 223 V 1 2, zuś inYly śmigłowiec został zniszczo
ny na ziemi. Wiosną 1945 r. 3 egz .  Fa 223 zostały skiero
wahe do specjalnej jednostki transportowej Lufttransport
stafiel 40 (w jej skład wchodziło również 5 śmigłowców 
Fl  282 Kolibri), zajmującej s ię m .in .  Jotami do oblężonych 
lub zagrożonych miast.  Jeden z takich lotów (prawdopodob
nie z zadaniem ewakuacj i  h itlerowskich dygnitarzy) odbył 
Fa 223 Drache 1 1 r  00051 11a wyzwalane ziem ie polskie. Na 
przełomie lu tego i nwrca l '.J4:i r. śmigłowiec pilotowany 
przez nujbardzicj uoświaclczo11ego śmigłowcowego pi lota 
Luftwaffe Hansa I Ie lrnuta Gersten hauC'ra odbył Jot .  z z.ida
niern dotarcia d0 obleganego przez armię radziecki Gru
dzi;_;dla .  Doleciał jednak tylko do Pr uszcza i Gdyni ,  bo 
l,1cJowa 1 1 i c  w cent.rum Grudzi ,1clza okazało � i t; już nicrnoi.
l iwe - miasto skapitulowało 5 m,uca.  Vł tej wyprawic  
śmigłowiec pokonał et apami tras(; J li'i ,} krn w czasie H i  h 
2.i min .  

Lu[ttransporlslalfel 40  przestał i s tnieć gdy lotnisko Rad
stadt  w Austrii zoc:talo zajc;te przez arrniq USA . Dwa Fa 223 
Drache (V 1 4  i . .r;rudzi4dzk i" m 000 5 1 ,  mający wylataną re
kordow,1 l iczbt/ 170 h )  były n ieuszkodzone, trzeci Fa 223 
został zni szczony przez zalogq. Egzemplarz Vl4  został prze
kazany Anglikom do prób w eksperymentalnym ośrodku 
RAF w Beaulieu. Smiglowiec pilotowany przez je11.ca Ger
stenhauera lecącego pod strażą, fl września 1 945 r. wykonał 
przelot do Angl i i  pokonując po raz pierwszy w h istorii 

Rys. 2 .  Drugi prototyp Fa 2�3 (D-OCEW) podczas prób w Del
men.l1urst ( !U40 r. ) 

lotnictwa śmii.;lowcowego kanał La Manche. Prób śmigłow
ca jednak nie dokonano, gdyż podczas trzeciego lotu w 
Beaulieu nustąpila awaria silnika w wysokim zaw1s1e 
i maszyna u legła zniszczeniu  (załoga ocalała). O losach 
Fa 223 ( , ,grudziądzkiego") przejętego przez Amerykanów nie 
ma wiadomości (do USA nigdy nie dotarł). 

Dwa n iecaikowicie zmontowane egzemplarze Fa 223 przc
j t;la Czechosłowacja w fabryce i\ero w Leti'ianach k. Pragi .  
Do stanu lotnego zosta ły one doprowadzone, pod oznacze
n iem VR-1 (Vrtulnik-1) ,  na poczc) tk1 t  1 9·18 r. Ich oblotu 
dokonał p ierwszy śmigłowcowy p ilot czechosłowacki wy
szkolony w Szwecji ,  Frantisek Janca. Smigłowce VR-1 
latały do 1 049 r., obydwa jednak w tym roku rozbiły s ię. 

Dwa inne niekompletne Fa 223 przejęli Francuzi. Montaż 
ich uko11czono w zakładach SNCASE w Villacoublay przy 
pomocy zespołu niemieckich specjalistów kierowanego przez 
prof. H. Fockego. Smigłowcom. w których dokonano pew
nych przeróbek przedniej czqści kadłuba (przedłużenie o 53 
cm, bogatsze oszklenie kabiny załogowe.i ) nadano oznaczenie 
SE 3000 .  Na egzemplarzu nr Ol  F-WFDR (oblatanym 23 paż
dziernilrn 1 948 r .  przez Henri Stakenburga) i na egzemplarzu 
nr 02 F-\.VFRS prowadzono próby w Jocie kontynuowane 
do grudnia 1 950 r. Później obydwa śmigłowce skierowano 
do zbiorów muzealnych. 

na.nc techniczne 

�rennic::i wirnika nośnego 
Powierzchnia tarcz obu wirników nośnych 
Rozstaw osi wirników 
Szerokość z wirnikami 
Dlu,e;ość kadłuba 
Wysokość 
Rozsta w c,lównych kół podwozia 
Baza podwozia 
Masa własn a 
f,:i nunek użyteczny n ormalny 
Masa maks. w locie 
Pn;dkość maks. na wys. 2000 m 
Pn:dkość przelotowa 

na wysokości 2000 m 
na poziomie morza 

Prędkość wznoszenia na poziomic morza 
przy masie 3855 kg 

12 .00 m 
226.00 m2 

1 2.50 m 
24,:50 In 

1 2.25 m 
4,36 1n 

5 ,00 m 
2,70 m 
3180 kg 
680 kg 

431 5  k g  
1 76 km/h 

1 34 km/h 
1 22 km/h 

4,06 mis 

Pułap praktyczny 
Pułap zawisu z wpływem ziemi IGE 
Pułap zawisu bez wpływu ziemi OCE 
Zasięg 
:Jługotrwałość lotu 

4875 m 
2010 m 

853 m 
300 km 

2 h 20 min 

Rys. 3. Fa 223 Draclle (SE 3000) przejęty przez Francjc;, podczas 
prób w Villacoublay. Fot. :c �biorów autora 

SMIGLOWIEC FI 282 KOLIBRI (1941 r.) 

Niemiecki śmigłowiec Fl 282 Kolibri zajmuje w historii 
techniki  śmigłowcowej zaszczytne miejsce. W 1942 r. ,  gdy 
śmigłowce w innych krajach ciągle jeszcze znajdowały się 
w fazie prototypowych eksperymentów, Fl 282 Kolibri jako 
pierwszy by! używany w operacjach wojskowych. 

Anton Flettner. znany wynalazca klapki Flettnera lub po 
prostu . .flettnera" (urządzenia aerodynamicznego odciążają
cego stery samolotów). prace nad wiropłatami rozpoczął w 
1 932 r .  Zaprojektował wówczas eksperymentalny śmigło
wiec z bezpośrednim napc;dem wirn ika (wolnym od momen
tu reakcyjnego oddziałującego na kadłub), wzorowanym na 
wcześn iejszych pracach konstruktora Jsricco.  Smigłowiec na
zwany Gigant miał dwułopatm,vy wirnik o średnicy 30 m,  
na którego lopat::tch były zabudo·.vane w połowie dlugosci  
s i lniki i\nzani o mocy 22 kW (30 KM), napedzające małe 
smigła. W latach 1 933-1 934 śmigłowiec wykonał ki lkanaście 
udanych lotów na uwic;zi. ale został ca łkowicie zniszczony 
(podczas swobodnego zawisu na wysokości 6 m s ilny po
dmuch wiatru wywróci! go) . 

W 1 935 r. Flettner podjął się rea l izacj i  zlecen i ,1 marynar
ki wojennej III Rzeszy (Kriegsmarine) na budowq jedno
miejscowego wiroplata mo!!ącego startować z pokładu okrc;
tu. Śmigłowiec, oznaczony Fl 1 84, był rozwiązuniem hybry
dowym o cechach wrówno wiatrakowca. jak i śmigłowca . 
Został  ob latany w 1 93(i r .  U legł katastrofie zanim jeszcze 
rozpoczc;to próby kwal ifikacyjne.  N iepowodzeniem skończyły 
sie również badcrni,1 nastc;pnej hybrydy - FI 185 Heligyro. 
Wówczas Flettner zaprojPktowal jednomiejscowy FI  265, w 
którym po raz pierwszy zastosował or_n: inalny krzyżowy 
układ dwu wirnikó,v z wzajemnie przecinajijcymi sic; tar
czami .  

Oblot FI 2.i6 odbył  s ł\; w maju 1 939 r .  Śmi!.(lowicc o ma
sie 800 kg był m1 pc;dzany gwiazdowym, chłodzonym powie
trzem s i ln ikiem Brnmo Sh HA o mocy 100 kW (l:iO Ki\'l)  
i mógł osią�c1ć pr<;>dko�C:· l (i ( )  k :n/h . Choć pierwszy prototyp 
Fl  265 Vl uległ katast.ro[ic ( łopaty obu w irników zderzyły 
się ze soba w locie), próby konl.vnuow:1 1 10 .  Ki lka jednostek 
pływających zaopatrzono w p la t formy o powierzchni 1 O m2 

i śmigłowiec dokonał n:i n i ch L'ksperymcntalnych startów 
i lądowań podczas ćwiczeó na Bałtyku i Morzu Sródziem
nym. Próby spełniły wszystkie oczekiwania ,  śmigłowiec na
dawał się do obserwacj i  okrc;lów podwodnych.  Fl 265 lą
dował również na pokładzie wynurzonego U-Boota . Podczas 
prób rozbił się tylko jeden śn-1igłowiec (wyslarlowal, ale 
zapomniano uprzedn io uzupe !n ić  go pa l iwem). 

Fl 2fi5 hył również had,1 ny w !.!;Órach .  Użyło .t(o m.in. do 
transport.u elementów mostu. ho lowania pneumatycznych 
pontonów w poprzek rzek. ewakuacj i sprzętu z niedostęp
nych miejsc.  

W 1 940 r .  przysl<)p i c ,no do i1rzyt:otowywania produkcji 
FI 2G5 w zakładach w Joha nnistal .  Ale w tym czasie F lett
ner miał już opracow,, nq u lepszoną wer�j<;> śmigłowca, 
FI  282 Kolibr i  o lepszych cech · 1 ch  operacyjnych niż Fl 26:i .  
Przygotowania d o  produkcj i  F l  2G:i przerwano i skoncen
trowano się na c1Ppracowaniu  nowego śmi .�lowca. 

FI 282 Kol ibr i  rn ia l  V:; �,1 m,J co poprzednik ko1 1 [ iguracjQ 
2 dwulopatowych w i rn i ków z prwc i n a i ,icymi si t; tarczam i .  
Os i e  obrotów ohu w in 1 i ków by ły  od � ieb ie  otlchylone o 24° 

i pnchylmw do przodu (i'0. �red1 1 i ca poj vcl y 1 1 t·1.c•j t : 1 rczy wy
nosi ła 1 1 ,97 m.  Zosta ł  z.achow:rny równ iei.. lC'n sam s i ln ik 
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Bramo Sh 14A, ale zmieniono jego położenie ; mieścił się on 
teraz w centralnej części kadłuba, za pilotem. Łopaty miały 
konstrukcję mieszaną ze talowym dhvigarem, drewniany
mi żebrami i sklejkowym pokryciem. Były one przymoco
wane do głowic na przegubach wahaii (poziomych) i od-

© 

Rys K M  Z 

I 
Rys. 4. Smiglowiec Fl 282 Kolibri 

chyle11 (pionowych). Ruch łopat w płaszczyźnie obrotu był 
tłumiony ciernymi tłumikami, które zapobiegały niebezpie
czeństwu zderzeń łopat obu wirników, gdy w azymutalnych 
położeniach 45°, 135°, 225° i 315° znajdowały się najbliżej 
siebie. Pedały zapewniały różnicowe sterowanie skokiem 
i ruchem steru pionowego. W śmigłowcu był zamontowany 
regulator stałych obrotów wirników (160 obr/min), który 
również zapewniał automatyczne przestawienie łopat na 
kąty autorotacj i  w przypadku awarii silnika. 

Kadłub FI 282 miał konstrukcję kratownicową z rur sta
lowych pokrytą płótnem z wyjątkiem części przysi lnikowej, 
pokrytej blachą. W kadłubie znajdowały się dwa miejsca 
dla załogi : z p'l:zodu miejsce pilota, a z tyłu, za osiami 
wirników, odwrócone tyłem miejsce obserwatora. Zbiornik 
paliwa miał pojemność 104,5 1, ale gdy w locie brały udział 
dwie osoby, ilość paliwa była ograniczona do 64 l. 

Na początku 1941 r .  pilot Hans E.  Fuisting oblatał pierw
szy prototyp Fl  282 V 1 i wkrótce rozpoczęto w J ohanni
stal budowę l iczącej 30 szt. serii prototypowej, a w zakła
dach w Bad Tolz - 15 egz. serii przedrodukcyjnej . W 
1942 r. piąty prototyp V5 przeszedł próby kwalifikacyjne 
startując i lądując na platformie zabudowanej na tylnej 

w1ezy działowej krążownika Koln. Próby przeprowadzonó 
na Bałtyku. Podczas si lnych kołysań okrc;tu wypróbowano 
specjalną tęchnikę lądowania polegaj4c;:i na ściąganiu śmi
głowca w dól z zawisu za pomocą 1ll -metrowej l iny i n�cz
nej ściągark i .  

F l  282 KOLIBR! 

O 2 3 4 m  

� 

Wkrótce po próbach egzemplarze serii prototypowej skie
rowano do służby przy ochronie konwojów na Bałtyku, 
Morzu Egejskim i Morzu Sródziemnym. Fl 282 Kolibri mógł 
wykonać zadania nawet przy najgorszej pogodzie, w deszczu 
i przy porywistym wietrze. Był łatwy w pilotowaniu i me
chanicznie niezawodny, co wykazała 95-godzinna próba 
eksploatacyjna bez wymiany części napraw. Do lotów 
na Fl 282 wyszkolono 50 pilotów. 

Rys. 6. Fl 282 Kolibri po lądowaniu na okręcie. Pod kadłubem wi
doczne urządzenie ściągarkowe. Fot. ze zbiorów autora 

W 194'1 r. w wytwórniach BMW w Monachium i Eise
nach zamówiono 1000 szt. FI 282. Mimo przygotowania 
oprzyrządowania produkcyjnego, zamówienia tego nigdy nie 
zrealizowano, gdyż alianckie bombardowania zniszczyły oba 
zakłady. W Johannistal zanim i ten zakład został zbom-

H.ys. s. Fl 282 Kolibri podcza� podejścia do lądowania na okri:c!e bardowany, zbudowano łącznie tylko 24 egz. Fl 282 Kolibri 
(1942 r.). Fot. ze zbiorów autora cd. na s. 11 
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STRESZCZENIA 

PERLIŃSKI J . :  Zachodnie samoloty bojo
we w 2.000 r. TLiA, t. XLIII, 1988, nr 10, s. 3 

Autor przewiduje, jakie samoloty myś
liwskie przechwytujące, myśliwsko-sztur
mowe i szturmowe będą wchodzić na wy
posażenie zachodniego lotnictwa w ostat
nich latach XX w. 

ZWIERZYŃSKI J . :  Kryzys bezpieczeństwa 
w lotnictwie USA� TLiA, t. XLIII, 1988, nr 
10, s. 7 

Przedstawiono dane statystyczne oraz 
wskazano przyczyny spadku bezpieczeństwa 
lotów pasażerskich w USA. 

DANILECKI S.: Zamknięte skrzydło - za
l ety i wady (li). TLiA, t. XLIII, 1988, nr 10, 
s. tl 

Omówiono niektóre problemy występujące 
przy budowie samolotu z tzw. zamkniętym 
skrzydh,m. Starano się przedstawić wyłania
jące się zagadnienia, zwłaszcza w fazie pro
jektow&nia, dokonano też próby oceny wad 
i zalet takiego układu skrzydeł, 

PIGŁAS M., SZYMANIEC R. : Uszkodzenia 
przewodów rurowych w lotniczych silni
kach turbinowych. TLiA, t. XLIII, 1983, 
nr 10, s. 18 

W artykule omówiono wymagania sta
wiane połączeniom rurowym, rodzaje i 
przyczyny powstających uszkodzeń oraz 
podano wskazówki konstrukcyjne, monta
żowe i eksploatacyjne mające zapewnić 
dużą niezawodność pracy przewodów. 
Zwrócono też uwagę na konieczność do
kładnej analizy każdego przypadku uszko
dzeń. 

WITKOWSKI R.: Osiemdziesiąt lat śmigłow
ców (VII). TLiA, t. XLIII, 1988, nr 10, s. 21 

W artykule przedstawiono śmigłowce nie
mieckie: Fa 223 Drache z 1940 r. i Fl 282 
Koli bri z 1941 r. 

CONTENTS 

PERLIŃSKI J.: The western combat air
craft in 2000. TLiA, vol. XLIII, 1988, No 10, 
p. 3 

The article of!ers the author's prognosis 
as to which lntercepter-figh ters, str!king 
fighters and strike aircraft are llkely to 
furn!sh the Western aviation throughout the 
last years of the 20th century. 

ZWIERZYŃSKI J . : Safety crisis in the US 
aviation? TLiA, vol. XLIII, 1988, No 10, p .  7 

Statistics data have been cited and the 
reasons for passenger flight sarety decrease 
in US aviation have been discussed. 

DANILECKI S.: Joined wing - the bene
fits ans drawbaclcs (II). TLiA, .vol. XLIII, 
1988, No 10, p. 8 

Some problems have ben presented en_
countered In the design of an airplane 
featunng the so-called jolnted wing. New 
design issues occuring have been discussed. 
An attempt is made to assess the advan
tages and disadvantages of this configu
ration. 

PIGŁAS M., SZYMANIEC R. : Turbine aero
enginetubing damages. TLiA, vol. XLIIJ, 
1988, No 10, p. 18 

The article discusses the rcąuirements for 
tube connections as well as the kinds and 
reasons for occurring clamages. The author 
provides the guldes llow to design, to 
assembly and to serve the tubing to ensure 
its fa!l-safe opera tien. The role of thorough 
examlnat!on ot each case of damage has 
been stressE,d. 

WITKOWSKI R. : Eighty years of helicop
ters (VII). TLIA, vol. XLIII, 1988, No 10, 
p. 21 

The art!cle presents G erman hel!copters : 
Fa 223 Drache of 1940 and Fl 282 Kolibri 
of lr.41. 
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cd. ze s. ?.O 
- średnica łącznika ;p()IWinna odpowiadać średnicy rury 

(dopuszczalna różnica może wyno,,;ić ±1 mm), 
- odstęp między łączonymi rurami przewodu po·-vi

niein wynosić nie mniej niż 2 mm, jednak nie więcej niż 
10 mm, 

- długość łącznika powinna być taka, aby z każdej 
strony przewodu ruro,wego można było za1ożyć dwa ścią
gacze, 

- o dstęp między sąsiednimi ściągaczami -powinien być 
nie mniejszy niż 5 mm, 

- odległość od końca łącznika do skrajnego ściągacza 
powinna zawierać s-ię w granicach od 8 do 10 mm. 

Przedstawione zasady montażu łączników elastycznych 
z.ilustr,owano na rys. 9 .  

Rys. 9. Ilustracja zasad montażu łączników elastycznych sztyw
nych przewodów rurowych 

TABLICA 3 

Odleglo,ić od końca 

l 
Dopuszczalna wartość mimośi·odu A01 mm, dla 

przewodu do miejsca przewodu o danej średnicy, mm 
umocowania, mm 6 I 8 

I 
10 

I 
12 1 16  J 1a __i więkeze 

do 50 1,5 1,0 1 ,0 - - -
od 50 do 100 2,5 2,0 1,5 1,5 1 ,5 -
od 100 do 150 3,0 2,5 2,0 2,0 J ,5 l 
powyżej 150 3,0 3,0 2.5 2,5 2,0 l 

TABLICA , 

Dopuszczalne przcmie!zczenie osiowe cl0 
Nominalna średnica Dopuszczalne w mm w zależności od długości 

przewodu, przekrzywienie przewodu, mm 
mm 00, mm I do 2000 powyżej 2000 

6 x 4  0,5 0,75 1 ,0 
8 x 6  0,5 0,75 1 ,0 

12 X 10 0,4 0,60 0,8 
J 6 x  14 0.4 0,60 0,8 
22 x 20 0.3 0,50 0,7 
27 X 25 0,3 0,50 0,7 

Rys. 10. Zmęczeniowe urwanie kołnierza kadłuba komory spala
nia do którego był moc-0wany przewód 

Przed montażem zdjęte lub nowe przewo-dy zaleca się 
szczegółowo przejrzeć, rozkonserwow.ać, przemyć benzy111ą 
lub n.aftą i !Przedmuchać suchym sprężonym powietrzem. 
Niedopuszczalne jest występowanie na powierzchniach 
i koh1i:erzach -przewodów korozj:i, rys, w.gnieceń, zadrapań, 
śladów odksa:tałceń oraz us·zkodzeń powierzchni emal-io
wanych (lakierowanych). 

W czasie eks,pioatacj i, przy wykonywaniu różnego ro
dzaju prac obsługowych 1powi;rmo się zwracać szczególną 
uwagę na to, aby pnzewody:  

- nie .stykały się z inny;mi elementami konstrukcji 
statku powietrznego, 

- nie miały wgnieceń i !Przetarć, 
- nie były obluzowane na końcówkach, 
- nie były obluzowane w miejscach dodatkowych mo-

cowań (tzw. obu-rt-owania). 
* * * 

Jak wykazuje praktyka eksploatacyjna, niemożliwe jest 
uniknięcie różnego rodzaju usz,kodzeń przewodów. Dąże
nie do zminimaliz-owania l iczby uszkodzeń nar.zuca ko
niecZ1I1ość każdorazowego ustalania przyczyny powstania 
uszko-dzenia w ,celu znsto-sowania skutecznej profilaktyki. 
Bardzo często j est to trudny i złożony pr,oblem, o czym 
mogą świadczyć poniższe przykłady. 

Na jednym z turbinowych silników odrzutowych stwier
dzono urwanie ;przewodu doprowadzającego mieszankę pa
liwowo-powietr,zmą do układu dopalania. Ustalono, że ur
wanie to ma charakter zmęczeniowy. Bez głębszej analizy 
problemu na silnik zamontowano drugi przewód. Po ok. 
90 h pracy przewód uległ podobnemu uszkodz.eniu. Po
nowna analiza wykazała, że przyczyną zmęczeniowego 
urwania się przewodu było wprowadzenie nadmiernych 
mootażowych obciążeń osiowych (charakterystyczny o d
stęp między płaszczyznami złomu - rys. 3) .  Przestrzega
jąc zasady montowania przewodu bez w.prowadzenia na
prężeń ws.tępnych, w silniku z-abudowano nowy przewód. 
Po ok. 50 h ;pracy przewód znowu uległ podobnemu 

Rys. 11. Szkle przewodów stalowych: a) sztywnego, b) z pętlą 
kompensacyjną 

uszkodzeniu. Wobec powyższego wysunięto hipotezę, ż0 

przyczyną uszkodzenia przewodu mogła być jego praca 
w ·zakresie drgań rezonansowych. Badania prowadzone 
z użyciem aparatury wibPoakustycznej ,potwierdziły hi-po -
tezę. Zalecono, aby -do- wytłumienia drgań .zas,tosować pod
kładkę teflonową w miejscu dodatko,wego mocowania 
przewodu. 

Nawiązując do wcześniejszych rozważań o uszkodze
niach przewodów można stwierdzić, że znajomość przy_ 
czyn us2Jkodzeń mogła znacznie skrócić pr<0ces analizy 
tego przypadku us.zkodzenia. Fakt, że powtarzające się 
zmęczeniowe urywanie przeW10du następowało w miejscu 
jeg.o dodatkowego mocowania mógł nasunąć przypuszcze
nie, że dominującym ,czynniktem wywołującym pękanie 
przewodu było zjawisko rezonansowe. 

Vl innym ,przypadku, dotyczącym zmęczeniowego uszka
dzania elementów połączenia rurowego między osłoną 
komory spalania i w1otu rturbLnowego silnika śmigłowco
wego, stwierdzono wadliwość rozwiązania konstrukcyjne
go. Zmęczeniowemu uszkodzeniu uległy : osł·ona ko.mory 
spalania w miejscu wspawania kołnierza (wyrwanie koł
nierza - ry,s. 10) króćca przew,odu :i pr-zewód.  Już pierw
sze przypadki uszkodzeń przewodu i osłony wskazywały 
na zmęczeniowy charakter pr.zełomu. Z tego jednak nie 
wyciągano właściwych wni-osków. 

Krótkim, -sztywnym ·prz-ewodem (rys. lla) był połączony 
kadłub turbiny z osłoną tk-omory spalania, która musi 
mieć możliwość swobodnego ,poosiowego przemieszc,zania 
się. Obciążenia ·zmienne z komory spalania były przeno
s2:0ne przez sztywny przewód. W tym p1,zypadku należało 
wyeliminować takie ;rozwiązanie konstrukcyjne lub je 

cd. na s .  17 
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