


HOBOCTH H3 n O/lbWH ◄ 
e Tpcx11CT11Hii nnan JanoJJ;a BCK II3JI Bapwaoa-OKeuue ua 1983--;-85 r oDbl npe.n

nonaraeT cpe.n1-1ee ro)loooe )'Ben1:rrem1e nponJoon.cToa lł ycnyr nopH.nxa 8,5% no 
cpaoue1uno C 1982 r., OPEi .3TOM B 0611aCT H' npoµyKU, IH I - Ha 15%. HecMOTpR Ha 
YBCJll l '-łCHtte npo,neou.cTea H ycnyr, <t,tHl3HCOBbTe peJynbTaTbl 33BOJJa YACP:>K3TCH Ha 

yponHe 1982 r. HJ-33 npe.n;nonaraeMOfO )J8IlbHCi-iwero yBCJitll.fCHIHI CTOHMOCTlł Ma
Tep\.13J100 H Japa60T1-1orr DJ13TbI , a T a K>KC aMopnnaa,H H - HJ-33 lf3MCHCHl1.R CTOH

MOCTH M 3 UIHHODOl"O n a pKa 11 3,!J,3HHH. Ynenw-1eeuc npOHJBO,D,CTBa H CHH>Kem-re ce6e
CTOHMOCTH nponyKU,Hl{ o6ecne'iaT YBCJll-PfeHłfC npl'l6hlnH H TTOJJHOC CaMoct>mrnHClłpO
D~IH\.1C Jaoo.na, 33 H'CKJTlO'iCAl1CM FICKOTOpbl X H'HDCCTHU,Bt'I, O l fCM Hli)KC. Y ecnn•1e11ne 
•mena p a6onnrKoo Jaoo,ua cocramrr 3% - TOJlbKO n o6nacTH npo,uyKQHH. 

H a yeeJHflł'CIHfe cep0flnoro npOH3 DO,O,CTBa H 3KCnopTa OJi lHleT 3Ha'UITeJlbHOe yee
JIHLfCHHC JaKaJon H3 ConeTc-Koro Co103a Ha 3aaacm:>1e , racTH ,unJJ AH-2, Menrnn11-

'łCCK 11e DlfllTbl AB-2 H ceJibCKOX03RHCTBeHHYIO anoapaTypy ,UJIH 3Toro CaMOJTCT3. 3To 

YBCJTlNCl:IHC CBH38HO TO)Ke C pa3BHTHCM npoinBOACTBa caMOJTeTa Il3JI-ł 10 Kone6ep 

B OTKpb1T11eM npO,!J.YKQlHf ,a,eJlbTaonanoe 3-SOli a Bl1HTOB AB-24 ,nns1 caMoneTa Ae-28. 
3aK33bl JW C3MOJieTbl J(pyK eme He CKOBKpeTH3HpoeaubI. ITpe,a:nonaraeTCH 3Ra'łHTCJib• 
noe yeerm'łCHHC H'HDCCTHUl,di, CBH33RHhlX M.,a,p. C MO.UCPHHJaQHCH M3WłfHOBOro aapKa 

U JaMCIIOfi 1-t ]ROWCHRblX M3WHH. M..ueeCTH.IJ,HH, CBH33HKblC C. OTKpbITHCM BbmyCKa 

BHHTOD AB-28 6y,a,yT npo1nee,a,enbt Ha OCAOBC AOT3UHR ll KpC.O,llTOB. Ha TaKHX• )KC 

)CJIOBH11X 6y.a.eT pa3BITT33TbCH T'łK)KC npe,unonar aeMOC CTPOHTCJILCTBO KBapTnp. 

B 0611acT,'1 P33DHnrn:, 3aoo,a, AaMepeH A"OBCCTH .no KOHU3 Y>KC H3'13TblC pa60Tbl, T.e. 
BHm,ra 1-rn JlOOJI<IBKax , CCJlbCKOXOJH H'CTDCBUbTH eapH3HT caMOJICTa BU'.Jibra, a T 3K)KC 

n3Jl-106EP KpyK c pertyKTOPRblM AB«raTeneM H HOBbIM DHHTOM , Cpe,n.H' pa6oT, 

CBS13aJ-JHblX C MO)].CpH 1uam.re:ft ll3;.,,CJTHH, MO:>KHO yKa33Tb yconepweHCTBOBaRHbl C Ba

pHaHTbl C3MOJICTOD BHnbra H KpyK. TTpe,anonaraCTCSł JJOBCCTH .no KOHUa pa60Tbl 

n o6nacn{ 1-łOBbl X KOHCTpyt-1.Ułił - y•re6HO•Tpe1-mpooo•,HOfO Il3fl-1 30 OpJI.JtK H CCJlh· 

CKOX03fli1CTBeHHOfO TI3JI-126 MpyBTca. by.a,yT pa3pa60TaHbl H BbrTTYLUCRbl JIOBbJC 
THCTbl BHHTOB nsrn caMonernn IT3JI-106EP KpyK, IT3JI- 130 Opm-fK, Il3JI-J 26 Mp)nKa, 
IT3Jl-110 Kom16ep, Bnm,ra 88, Il3Jl-M20 Mena, IT3JI-M26 WcKepKa H Il3Jl-M24 
.ll,poMapep Cynep. 

AenaXHMff•1eCKHC ycnyrH 6y,a,yT B03pacTaT(> TOJibKO Ha 3% B ro.n. 3TO CDSl33RO co 

CJ:U,f)KCIHfCM cnpo ca Ha amrnXBMWłCCKHC ycnyr...i. ,UJIP rocy.aapCTBCRHblX CCJTbCKlfX 

X03Słl1CTB 11 npc.a.nonaraeMbIM CHU>KCHileM cnpoca Ra ycnyr11 .UJlH necoBOACTDa. DnH 
o6ecne\.fCHMH y,aep>KaHHSł 06beMa ycnyr 3aeo,a,a AnnaXKMH<fCCKl1"X Ycnyr Ba HbtHCW• 

HCM yponne, H eo6xo.a,łłMO n aHT11 HOBble BM'}lbl ycnyr, T aKHC KaK OilpbtCKIJB3HHC ca,a:on, 
TyWCAHC TIO)Ka pon 1ł o6pa60TK3 Tepplł_KOHOD. 

OnHcam11,rH TpcxneTm,di unau yKa3an npo rpaMMY pa60TbI x onneKnrna JaBO.ll.ft. 
Ha 6JIH)K<l.H'U.IHC fOAbI. 

• ITOJl1,CK0 -3arpaunąuoe 06111,CcTnO MapKo-3.rrcKTpOHIIK C MCCTOnpe6blB3HHCM 

n r . KpVKOD 1-13'ł3JIO B r. IlonJb pa60Tbl 13 o6naCTII np0,4YKUHH CaMOJICTOB. <l>HpMa , 
np1n1a,nne)Kawa11 K TIX3 Ilon0Mep, "13nna 1-1a npoKaT l-f aCTb noMe1U,eH1-1H A.Jpoxrry6a 

r. JlO)lJb noeepxnocn,,c n 120 M 2 • YnpaenCHHC npe,anplłstTH'CM , B KOTOPOM p a6oTaCT 

5 ~CJIODCK, noprreuo 5I pocnaey .5fRO l3CKOM: - KOHCTpyKTOpy C3MOJ1CTa ITWORCb Hli\fKa. 

TTpe ,zmpIIHTHC CTPOJ-fT npOTOTflll C3MOJICTa , XOTOpb1r'r 6y,a,eT DbmycKaT bCH D BH.a,e 

na6opon n ony~,a6pmcaTOB .UJUI CaMOCTOHTCJTbHOn c6opKH, Tipe.n:nonaraCTCH TTOCTaeKa 

n a6opon n beJJbf HJO, r,a,e CCTb JTlOfotTCJT H , KOTOpbiC rOTOObl co6upaTb C3MOJ1CTbl . 

]if3.3a ,llOOOJl"bHO BbJCOKOrO ACBlłJHOro BJIOiKCfllHI, n eo6xo,aHMOro R3· 33 n pHMCRCHHSI 

n npott3DO)lCTDe CTCKJTODJ13CTHKOB, H C npe yCMaTp0B3CTCSI n po)laJKa na6opoB 
B IlOJl"bUIC . 

• CTOl-iMOCTb amłaXHMWJCCKHX ycnyr, BLITIOJIHHCMhlX eepTOJICT3Mlf npe)JJipJrnTHJI 
o Cmr nH1-rne, cocTae«na Ja 1982 r. 260 MJ1~1 . Jn. 3ano.a: BCK Il3Jl-Cl3H.l{RlfK pacno

naraeT napKOM 60 ceJJbCKOXOJSIHCTBClłllbl"X oepTOJlCTOB M n-2. 

to be sent to B elgium where they will be put together. The 
company have information that there are prospective buyers in 
Belg ium who can assemble all the airplane themselves. Due to 
relatively high outlay of foreign currency necessary for produc
t ion of airpla n es from laminates, the sale of these airplanes for 
the P olish marked is not planned . 

• The worth of air agricultural ser vice r-2ndered by heli copters 
from Swidnik in 1982 amounted to 260 million zł. WSK P ZL
Swidnik have 60 agricultu ral helicopters M i-2 for t h is pur pose. 

PRENUMERATA 

► NEWS FROM POLAND 

• The three-year plan for the years 1983+1985 for WSK PZL
-Warszawa-Okęcle a ssumes the average yearly growth in sales 
of production and services by approx . 8,5'/o in comparison with 
that of 1982, including increase by ca. 150/o for the Lot Produc
t ion Division. On the other hand, in s pite of the growth in value 
of prod u ction and services, the financial results of the factory 
activity wi ll r emain at the level of 1982 becau se of the expected 
further increase in mater iał prices and wages a s well as amor
tization in connection with re-estimation of the fixed assets. 
Increase in production output and lowe ring in production costs 
(i,mprovement In productlivity e t,c.) will ensure growth in prof it 
and fu ll se lf-fina ncing, excluding some investments which will 
be discussed below. The increase in employment, and that taking 
place in the production sec tor only, is to be 3'/o. 

The growth in lot production and exports is affected by signi
ficant increase in the quantity of orders placed by the Sovie t 
Union for spare parts for the An-2, meta l propellers AW-2 and 
a gricultura l eąuipment for this aircraft. This g r owth is con
nected wit h development of production of the PZL-110 Koliber 
airplanes and with starting-up of production of the Z-SOB para
gliders and the AW- 24 propellers for the An-28 aircraft. On the 
other hand, ,orde l'S for the Kruk airplanes a,re not pu t Lnto 
prec ise form yet. Significant increase is planned in investments 
connected with e.g. purchases associated with modern ization of 
the machine stock and with replacement of the used up ma
chinery. The investments related to starting up production of 
the AW-24 propelle rs wi ll b e executed on the basis of allocations 
and credits. The problem of the planned housing development 
wi ll be solved s imilarly . 

Within the scope of development work the factory is going 
to complete the jobs s tartecl previous ly, such as : the Wilga on 
floats, agricultura! version of the Wilga as w e ll a s the PZL-106BR 
Kruk with a geared engine and with a new propeller. Among 
the Jobs related to the production carried out up to now e vo
lutionary versions of the Wilga and of the Kruk a re to be 
developed . The work at new designs such as the PZL-130 Orlik 
basie trainer and the PZL-126 Mrówka ag-piane are also to be 
completed. New types of propellers for new airplanes PZL-106BR 
Kruk, PZL-130 Orlik, PZL-126 Mrówka, PZL-!10 Koliber, Wilga 88, 
PZL-M20 Mewa, PZL-M 26 I skie rka and PZL-M24 Dromader Super 
will also be des ignecl and made. 

The air agricultural services are planned to be incre a sed by 
a ca . 3'/o a year only. This is c-onnect.ed with descrease in dernand 
for air agricultura l services renderecl for State Farms and wi th 
the anticipated decrease in demand for services for forestry . It 
is expected that the amount of export services will remaln 
unchangend. In order to allow the Air Agricultura l Serv ice Divi
sion to achieve the worth of services si milar to that reach ed till 
now, it is necessary to find n ew customers and to attain thi s 
goa l, to de velop new process methods, such as e.g. orchard 
s praying, fire fighting or management of mining dumps. 

The presen te d three -year plan has defined a elear program 
of a ctivity for the fa c tory staff for the years to come. 

• Marco-Elektr on ik, a company established by foreigners of 
Polish o ri gi n and h aving their abode In Cra cow, have commenced 
work in Lodz at starting up an airplane manufac turing plant. The 
company, being a member o f "Polimar" Foreign Trade Enter 
prise , have r e nted in consultation with the Aeroclub of Lodz 
a part of the Aeroclub pre mises of 120 m ' in a rea . The manage
ment of the plant, which employs 5 p ersons. has been tur ned 
over to Jarosław Janowsk i - the designer o f Prząśniczka. The 
plant is building a prototype of an airplane a nd the prototype 
is to be pattern for production of kits of aircraft components 

Prenumeratę przy jmuje bezpo,średni,o Wydawnictwo Czasopism i Książek Te chnicznych NOT-SIGMA - skrytka 
1004, 00-950 Warszawa. Konto bankowe: 1036-7490-1 39-11 III 0 /M NBP Warszaw a. 

Jednostk i gospodarik i us.połeczinione j , iinstyt•ucje i organizac je przesyła ją zamówi,en ia zawierające: tytuł czasopisma, 
okres prenumeraty o-raz adres zamawia jącego w raz z kodem poczt owym, ewent. adresy odbiorców, którzy na 
zlecenie zamawiającego mają otrzymywać przesyłk i , a także numer konta bankowego zamawiającego. 
Dopisując w zamówieniu - PRENUMERATA STAŁA, zamawia jący n ie będzie musiał cor,ocznie ponawiać za

mówienia, a jedyrrie dokonywać przedpłaty w g aktua:Lnie obowiązujących cen na wezwanie Wydawnictwa. 
Warunkiem realizacji zamówienia jest irównoczesne dokonanie odpowiedniej przedpłaty na ww. konto Wydaw

nictwa SIGMA. 
Prenumerat-oT'Zy indywidual:ni dokonują ,przedpłaty przekazem na ww. konto, .podając na odwrocie odcinka dla 

adresata - posiadacza rachunku - tytuł czasopisma, li czbę zamawianych egzeilłlplarzy ornz okres prenumeraty. 
Przedpła ty przyjmowane są w terminach: 

do 15 listopada na I kwartał, I półrocze i cały rok następny oraz prenumeratę stalą (wieloletnią), 
do 28 lutego - na n kwartał, 
do 31 maja - na III kwartał i na II półrocze, 
do 31 sierpnia - na IV kwartał. 

Uwaga: Obowiązuje bardzo czytelne pismo i podawanie kodu pocztowego. 
Prenumerata „Techniki Lotniczej i Astronautycznej" wynosi : kwartalnie 180 zł, półrocznie 360 zł, rocznie 720 zł . 
Prenumerata ze zleceniem wysyłk i za granicę jest dwukrotnie droższa . 
Dodatkowych informacji udziela : Dział Handlowy Wyd.NOT-SIGMA Warszawa, ul. Bartycka 20, tel.: 40-37-31. 

Wydawnictwo NOT SIGMA wprowadza od 1.07.1983 r . prenumeratę ulgową dla : 
członków stowarzyszeń n aukowo-technicznych NOT, 

- studentów wyższych uczelni, 
- uczniów szkół zawodowych. 

Warunkiem uzyskania prenumeraty ulgowej jest poświadczenie blankietu przekazu dla nnbywcy indywidualnego 
na odcinku dla adresata przez właściwe SNT-NOT, wyższą uczelnię lub szkołę zawodową oraz dokonanie wpłaty na 
konto j.w. z podaniem tytułów zamawianych czasopism. 

Jede n kwartał j est najkrótszym okresem możliwym do zaprenumerowania. Terminy przedpłat j.w. 
Cena naszego ::zasopisma w prenumeracie ulgowej wynos i: 

kwart alnie 120 zł 
półrocznie 240 zł 
rocznie 480 zł 
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Mgr inż. ANDRZEJ GL ASS 

Gdy we wrzesni u ub.r. pisa li śmy o sytuacji w p olskiej 
komunikacji lotni cze .i - głównym problemem było p rze
in:v·mic przedsiębi orstw,\ i zatrzymanie wysok okwalifiko
wane j kadr y. A jaka :est sytuacja L OT-u w br.? Odpo
wiedź na t o pytanie dał gen . bryg. pi l. Józef K owalski, dy
rektor PLL LOT, w wywiadzie udzielonym W. J ackiewi
czowi dla Kuriera Polskiego: 

,,Najważniejsze, że przetrwali śmy t o co najgorsze, a mia
n owiCle całkowi te wstrzymanie przewozów k rajowych 
i międ zynarodowych na przełomie 1981/1982 r. Przetrwaliś 

my jako przedsiębiorstwo zac:howuj ąc prawie w n ienaru
szonym sta nie potencja ł przewozJwy w p ostaci sprzętu i -
ro najważn ic j sle - ludzi, bowiem redukcja objęła raptem 
100/u za ł og i. W m ;n ionyn: roku pracow!1 icy L OT - u poddani 
wsiali ci~żkiem u egzaminowi z zakresu inicjatywy, ope-
1·atywnośc: i i pracowit oś c. i . I egzamin ten zdali dobrze : od 
stycznia do grudnia ub. r. odbudowaliśmy w podstawowej 
skali kra j o wą i międzynarod ową sieć połączeń. W br. sa
m oloty duc ierać będ21 do 34 portów w 30 krajach świata" . 

W dalszej częśc i wywiadu zostały p odane wyniki przewo
ZO \Aie t ekonomic zne przedsiębi orstwa, zamie r zenia na b ie
żący rok oraz problemy m odern izacji taboru latającego . 

P oda jemy główne informacje w skrócie. 

Przewozy i wyniki ekonomiczne 

W 1979 r. LOT przewiózł 1,993 mln r,a sażerów, w 198\J r . 
1,8:10 m ln pasaż~rów, w 1981 r. 1,710 mln, a w 1982 r . 
907 tys. , w tym p onad połowę :473 tys.) na li niach zagra
nicznych. W br. LOT ma nadzi eję przewieźć 1,2 mln p asa
żerĆ'w, z czego 630 tys . na liniach zagranicznych. Wzrost 
zagr-anicrnyc h prze wozóv; lot n iczyc h m.in. wiąże się z ta-

LOT po nosi skrzydła 

Kimi wydarzeniami ja k obchody 40-lecia powstania w ~et
cie warszawskim, wi zyb papieża Jana Fawła II oraz t rzech
setna roczmca zwycięs twa J ana III Sobieski ego p od Wied
niem . 

lfl82 r. L OT zako1\czył nadwyżką wpływów nad wydat
kami wynoszącą 2 mld zł, zaś w br. spodziewana jest ak'l
mulac ja w wysokoś ci- 3 mld zł. 

Problemy samolotów 

vV ramach wymiany sprzętu na ekonomiczniejszy i n ow o
cześnie j szy LOT, dzięki życzliwej p stawie Związku Ra
dzieckiego, odsprzedał Aerofłotowi wszystkie T u -134 i od
sprzedaje w5zystkie lł -62 . Dzięki temu w eksploatac ji p :izo
staną ty lko ekonomiczniejsze i nowocześn iejsze Tu-1 3-lA 
i Ił-62M. W zamian za odsprzedane samoloty LOT zakupi 
mniej paliwochłonne Ił-u2M or az ewentualnie zmoderni zo 
wane Tu-154. L OT inte,esuje też radziecki aerobus Ił-86 , 

którego cena wynosi 2l mln rb., p odczas gdy zach odnio
europejski aerobus A -3(,0 k osztuje 45 mln dol. Mówiąc 

o miejscu zakupu sprzętu gen. J. Kowalski podkreślił: 

,,Miejscem dla n as najkorzystniej szym jest przede w szyst
kim największy sojusznik i partner gospodarczy naszego 
kraj u - Związek Radziecki" . ,,Prószę m i wierzyć - m o
dernizujemy nasz t ab or la tający po dogłębnej analizie ek -
nomiczne j oraz w oparciu o wszystkie asp ekty tego rodza ju 
przedsięwzięć. Nie prze , :zę, że w kalkulacji swej uwzględ

niamy t ez w pewnym ~,t opn iu względy p olityczne. Inacze j 
zresztą być nie może, b 'J czy wyobraża pan sobie, jak byś

:ny dziś, t zn. w okresie rest rykcji amerykańskic h, wyglą

dali, dysponując tylko - powiedzmy - sprzętem amery
ka1\skim? T o byłaby dopiero dla nas pętla !". 

PRENUMERATA ROCZNA 
NAJPEWNIEJSZĄ FORMĄ NABYCIA 

NASZEGO CZASOPISMA 
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%KRAJU◄ 

POLSKA 

e Plan trzi·letni na lata 1983+1985 dla 
WSK PZL-Warszawa-Okęcie zakłada średni 
roczny wzrost sprzedaży produckji i usług 

rzędu 8,50/o w stosunku do 1982 r ., w tym 
w Zakładzie Produkc ji Seryjnej o ok. 15°/, . 
Natomias t mimo wzrost•~ wartośc i produk
cji 1 u sług wyniki finansowe zakładu 

Li trzymają się n a po,ziomie 1982 r. ze wzglę
d u na lJrzcwidywany dal szy w zrost ce n 
surowców i materiałów oraz plac, a tak
że amortyzacji w :związku z µn:.e .:;-;zaco 
waniem majątkt: tnvalego. Wzros t pro
dukcji i otmiżka kosztów produkcji (wzrost 
wyda_;nośc i itp.) zapewnią wzros t zysku 
i pełne san1ofinanso w anie ::;ię zaklaau z 
wyjątk iem nięktórych inwes tycji, o czym 
będ;.ie niżej. wzrost zatrudn ienia , i to tyl
ol< w produl.;:c ji, ma vvynieść ~O/o . 

Na w.:rost produkcji ser yjnej i eksportu 
'.Vpl y ...va znaczne zwiększenie zamó w i e ii. 
Związku Had~eckiego na czGści zamie nne 
do J\n-2, śmigła m etalowe A W-2 i wypo
sażenie r o l nicze do tego samolotu. wzrost 
ten wiąże ,i ę tez z roz woj em produkcji 
samolotów PZL-110 Koliber i uruchomie 
niem produkc ji lotni z-BOB oraz śmigieł 

AW-24 cto samolotu An-28. Natomiast do
tychczas n.ie są skonkretyzowane zamó- , 
wienia na samoloty Kruk. Zakłada się 

znaczny wzrost inwestycji związanych m.in. 
z zakupami dotyczącymi modernizacji 
parku maszynowe1ao i wymiany _zużytych 

maszyn . J nwestycje związane z urucho
mieniem prod 11kcji śmigieł AW-24 będą 

wykonane na podstawie dotacji i kredy
tó w . Podobnie będzie z planowanym bu 
,JoVvnictwem mieszkanio\vy1n. 

w zakresie prac rozwojowych Wytwór
nia zamierza dokoi1czyć prace już zapo
cząttrnwa ne dawniej, j ak : Wilga na pły

wakach, rolnicza wersja Wilgi oraz PZL
·106BR Kruk z silrukiem redukto,r,owym i 
nowym śmigłem. Wśród prac związanych 

z dotychc,z,as-ową [Produkcją - mają po
wstać wersje rozw ojowe Wilgi i K ruka. 
)Vlają też być zako1iczone prace nad no
wymi konstrul, cjami: szkolno-treningowym 
PZL-130 Orlik oraz rolniczym PZL-126 
Mrówka. Będą również zaprojektowane 
wykona ne nowe typy śmigieł do nowych 
samolotów: PZL-106BR Kl'Uk, PZL-130 Or
lik, PZL-126 Mrówl;.a, PZL-110 Koliber, Wil
ga 88, PZL-M2U Mewa , PZL-M26 Isk ierka 
i PZL-M24 Dromader Super. 
Usługi agrolotnicze mają wzrastać tylko 

po ok. 3°/; rocznie. Wiąże się to ze spad
kiem zapotrzebowania na usługi rolnicze 
dla PGR-ów oraz przewidywanym spad
kiem zapotrzebowania na usług i dla leś

nictwa. Przewiduje się , że wielkość usług 

eksportowych pozostanie bez zmian. Aby 
Zakład Usług Agrolotniczych mógł uzy
slcać wartość usług zbliżoną do dotychcza
sowej, konieczne j e st .znalezienie nowych 
odbiorców, a w tym celu rozwinięcie no
wych technologii, jak: opryskiwanie sa
dów, gas,enie pożarów, czy zagospodaro
wywanie hałd górniczych, 

Przedstawiony plan trzyletni nakreślił 

przed załogą wyraźny program działalno

ści na najbliższe lata. (Skrzydła 9/83) 

• Spółka polonijna Marko-Elektronik z 
siedzibą w Krakowie rozpoczęła w Łodzi 

prace nad u r uchomieniem wytwórni samo
lotów. Firma polonijna, należąca do PHZ 
Polimar, w porozumieniu z Aeroklubem 
Łódzkim wydzierżawiła na okres trzyletni 
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Szybowce Jantar 2B i Janta r Std. 2. Fot. PZL-Blelsko 

częśi: pomieszczeń Aeroklubu o pow. 120 m'. 
Kierownictwo wytwórni, zatrudniającej 5 
osólJ, powierzono Jarosławowi J anowskie
mu - kons truktorowi Prząśniczk i. Wy
twórnia buduje proto,ty,p samolotu, wg któ
rego ma produkować zestawy elementów 
samolotów, które iJĘdą wysyłane i kom
pletowane w Belg ii. Tam podob no czeka
ją już amatorzy, k t órzy potrafią złożyć 

sami całą · maszynę. Ze względu na dość 

wysoki wkład d e wizowy, konieczny do 
produkcji samolotów z lamina tów, nie 
przewiduje się ich sprzedaży na rynel< 
krajowy. (Skrzydiata Polska 10.4 .83 r .) . 

• wartość usług agrolotniczych świad

czonych przez śmigłowce ze S widnika w 
1982 r . wyniosła 260 m ln zł. WSK PZL
•Świdnik ma na swym wyposażeniu 

60 śmigłowców rolniczych Mi-2. 

(Skrzydlata Polsk.a 27.3.83 r.). 

BRAZYLIA 

• Dwusilni~owy samolot ,pasażerski EMB
·110 Bandeirante od egzemplarza nr 491 
(który będzie dostarczony w końcu 1983 r .) 
będzie o 250 kg . lżej szy , dzięki wprowad ze
niu 60 zmian kon~trukcyjnych. Samolot 
będzie mógł zabierać dodatkowo .3 pasaże
rów l ub ładunek względnie paliwo. (Int. 
2/83, Air Int. 2/83) 

e Wytwórnia Embraer otrzymała już 

zamówienia na 99 dwusilnikowych samolo 
tów służbowych i treningowych EMB-121 
Xingu, z których już większość dosta r czo
no zamawiającym. (Int. 2/83) 

• Ekwador zakupił 14 odrzutowych sa 
molotów treningowych EMB-326 Xavante 
(licencja Macchi MB-326). (Int. 2/83) 

CHINY 

• ChRL, jak podały władze egipskie, ma 
dostarczyć do Egiptu dalsze G0-:-80 samolo
tów myśliwskich J-7 (MiG-21F). (Air Int. 
2/83) 

• Samolot myśliwski J-6 (licencyjna od
miana samolotu MiG-19) budowany Jest w 
kilku wersjach: przechwytującej J-6A i 
J-6B, myśliwskiej dziennej J-6C, d wumiej
scowej rozpoznawczo-myśliwskiej JJ-6 oraz 
dwumie j scowcJ tre ningowo-bojowej J Z-6. 
(Air Int. J/83) 

FRANCJA 

• Peru zamówiło 24 samoloty myśliw · 

skie ~Iirage 2000. (Int. 2/83) 

• l'rodukcja samolotów lekkich we 
Francji znów w ub. roku spadła. w 1977 r. 
przel<raczala 700 szt. r ocznie, w 1980 r. wy
nosiła 591 szt., w 1981 r . 591 szt., z czego 
sprzedano 464 szt., zaś w 1982 r. dostar
czono 269 samolotów . Na 1983 r. przewi
dywany jest wzrost produkcji do 350 sa
molotów. (Flight 3850) 

• Hiszpański przemysł lotniczy CASA 
zatrudnia 9000 pracowników, a wartość je
go produkcji w 1982 r . wyniosła 299 mld 
dol. (Int. 2/83) 

HOLANDIA 

• Wytwórnia Fokker zatrudnia 9700 pra
cowników, a wartość jej produkcji w 
1982 r. wyniosła 470 m ln dol. (Int. 2/83) 

e INDIE 

• Po zbudowaniu 
lżejszego prototypu 

w 1981 r. 
tłokowego 

trzeciego, 
samolotu 
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szkolnego HPT--32 pierwsze 4 do 5 egzem
plarzy seryjnych ma być wykonan e w la 
tach 1983--'"1984, a następnie produl<cja ma 
wynosić 20 do 30 sz tuk rocznie . I ndyjskie 
lotnictwo wojskowe zamówiło 40 HPT --32, 
a zapotrzebowanie ol<reśla się na 100..;-150 
samolotów. (Air Int. 2/83) 

• Wytwórnia Hindustan Aeronaulics 
sprzedała do Związku Radzieckiego 8 śmi
głowców Chetak (licencyjny Alouette I II), 
których od 1965 r. zbudowano 260 sz t . Smi
głowce te Indie eJ<Sportują do kilku kra
jów. (Air Int. 1/83) 

A 
~ 

NRD 

O W przedsiębiorstwie Inte rnug--Agrar 
f!ug przedłużono trwałość samolotu roln i
czego Z-37 Cmelak z 6000 (IO 7300 h. (FR 

2183) 

'SZWAJCARIA 

• Malajz ja otrzymała pie r wsze 6 z za 
mówionych 44 turbośmigłowych samolotów 
szkolno-treningowych Pilatus PC -7 Turbo 
Tralner. Następne będą nadchodzić do Ma 
lajzji po 3 miesięcznie. Cena samolotu 
1,175 mln dol. (Air Int. 1/83) 

USA 
• Pakistan otrzyma! pierwsze z 6 zamó

wionych 40 samolotów myśliwskich F--16. 
(Int. 2/83) 

• Hiszpania zamówlla 84 samoloty my-
mwskie F-18. (Int. 2/83) . 

. • P entagon zamierza w ciągu trzech la t 
zakupić 92 bombowce B--1B l zlecić prze
róbkę 108 śmigłowców CH-47 na w e rsje 
CH-47D, w ciągu czterech lat zakupić 

312 myśliwców F--15, a w ciągu 5 lat za 
kupić 44 zbiornikowce KC-10 oraz wymie
nić silniki w 305 zbiornikowcach KC-135. 
(Flight 3850, Int. 2/83) 

O Brytyjski samolot treningowy BAe 
Hawle otrzymał amerykańskie oznaczenie 
'.I-45A Hawk. zamówiono 253 T-45A dla 
lotnictwa morskiego . (FR 2/83) 

• Nowe skrzydło samolo tu transporto
wego C--5A Galaxy przeszło próby zmęcze

niowe równoważne 105 tys. h lotu . Trwa
łość samolotu wynosi 30 tys. h . Doty chczas 
zbudowano 50 C --5A, zaś w 1987 r. będzie 
dostarczony ostatni - siedemdziesiąty szó
sty samolot tego typu. (Fllght 3850) 

O Wytwórnia Northrop 15.10.1982 r . do
sta rczyła tysięczny egzemplarz samolotu 
myśliwskiego F--5E Tiger II licząc w raz z 
:ego wersją dwumiejscową F-5F. wraz z 
poprzednimi wer sjami zbudo-ivano dotych
czas ponad 3500 samolotów F-5. (Air Int . 
l/Q3) 

• · Wytwórnia Sikorsky dla śmigłowca 

S-76Mk II wybrała silniki PT6B-36 po 
750 kW w mie jsce silników Allison 250C-30 
stosowanych na śmigłowcu S-76. Nowa 
wer~ja śmigłowca ma ładunek użyteczny 

powiększony 1,5-krotnle. / 
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• Wytwórnia Boeing wyprodukowała w 
1982 r. 225 bomb krążących AGM --868 i 
wykonuje na &tępną serię 480 sztuk. (Air 
Int. 2/83) 

• Wytwórnia Piper rozpoczęła produk
cję samolotów sportowych: PA-3JP-350 Mo
jave, PA-46-310P Malibu I PA--60-700P Aero
star . (Air I n t . 2/83) 

• W projektowaniu znajduje się śm igło

wiec Bell 400 Twin Ranger napędzan y 

dwoma silnikami Allison 250-C20. Smig!o . 
w lec ma mieć pręctkość maksymalną 

259 km/h. Będzie on konkurentem dla śmi
głowca francu skiego Dauphin 2. Smiglo
w iec ma wejść do sprzedaży w 1985 r. (Av. 
Mag. 845) 

• Wytwórnia Lockheed otrzymała od 
N ASA zamówienie na wykonanie studium 
bezpilotowego samolotu słonecznego So
lar HAPP (High Altltude Powered Plat 
form ) o czasie lotu - k ilka miesięcy. Roz
piętość samolotu ma wynosić 45+90 m, 
mas:t 450+1300 k g , zaś masa użyteczna 

45 kg. Samolot m a startowa ć p r zy 'pogo
dzie b ezw ietr znej l przy użyciu baterii, 
wznosić się w 4 h na wysokość 18 do 
24 Jem. Prędkość lotu - 140 km/h. Bateria 
ładowana w dzień ma wystarczać na lot w 
nocy. Samolot ma być zdalnie kierowany. 
(AV. Ma g. 845) 

• Po odnleslenlu sukcesu h andlowego 
p rzez 155-mle jscowy samolot pasażerski 

DC-9 Super 80 wytwórnia McDonnell Dou
glas przystąpiła do opracowywania wer s ji 
nC--9 Sup er 83 o za sięgu 4750 km. Samolot 
ma być gotowy w 1985 r. (Av. Mag. 845) 

• Spośród 600 zbiornikow ców Boeing 
KC-135, 322 mają być w latach 1984+ 1988 
wyposażone w silniki CFM56-2. (Av. Mag. 
845) 

• Bombowiec R ockwell B--lB ma masę 

całl<owitą 216 OOO kg, zasięg 12 OOO km i ja
ko ładunek bierze 142 bomby konwencjo
n a lne po 227 k g lub 38 bomb nuklearnych 
po 900 kg, lub 20 cięższych. (Av. Mag. 845) 

• Próby w locie na samolotach F-14 I 
F-16 przechodzi nowy silnik odrzutowy Ge 
neral Electric FllO, który ma posłużyć do 
unowocześnienia tych samolotów. Dostawy 
sllnlków mają się rozpocząć w lcońcu 

1985 r. , a zapotrzebowanie na nie ocenia 
slę na 2400+ 3100 sz tuk zakładając, że zo
staną wymie nione silniki na większości sa 
molotów F -14 , F-15 l F -1 6. Silnik ma 95'1, 
części wspólnych z silnikiem F'lOl stosowa
n ym d o bombowca B-J. (Av. Mag. 844) 

e Samolot Northrop F--5G Tlgershark 
otrzymał nowe oznaczenie F-20. (Av. Mag. 
844) 

• Wytwórnia Slkorsky opracowała pro 
jekt śmigłowca S--75 z t w orzyw sztucznych 
o masie własne j o 170/o mnie jszej niż w 
przypadku konst rukcji m etalowej, a o 221/o 
mniejszej od współczesnych konstrukcji. 
(Av. Mag. 844) 

• W dniu 14 stycznia 1983 r. wykonał 

pier wszy lot prototyp jednosllnlkowego sa
molotu służbowego Gulfstr eam Comman
der Fanjet o masie całkowitej 3400 k g I 
prędkości malrnymalnej 640 km/h, na pędza 

ny silnikiem JT15D-1 o ciągu 1000 daN. 
Rozpiętość skrzydeł w ynosi 10,8 m. (AV, 
Mag. 844) 

e wartość produkcji amerykańskiego 

przemysłu lotniczego w 1982 r. wyniosła 
69,3 mld dol., podczas gdy w 1981 r. -
63,3 mld dol. , lecz zat rudnienie spadło w 
1982 r. do 1,16 mln pracowników z 1,2 mln 
W 1981 r. (AV, Mag. 843) 

ZE ŚWIATA 

0 W. BRYTANIA 

• Brytyj skie lotnictwo w oj skowe otrzy
mało setny samolot bojowy Tornado. Do
tychczas zbudowano 186 sztulc Tornado. 
Produkcja roczna wynosi 110 szt . Łącznie 

Wlk. Brytania, RFN i Wiochy zamówiły 

809 samolotów tego typu. (SBAC -221) 
• Samolot pasażerski BAe 146 ot r zyma! 

7.02.1~83 · r. brytyjski certyfikat CAA . Jest 
to pierwszy samolot certyfikowany wg no
wych przepisów europejskich J AR (Joint 
Airworthiness Requirements). Samolot uzy'
skał certyfikat w 17 miesięcy po pier w 
szym locie. Próby czterech prototypów sa
molotu zajęły 1400 h lotu. Wywtórnia m a 
zamówienia na 14 samolotów i opcje na 
dalsze 16. (BAe) 

• J eden z prototypów samolo tu pasa 
że rslciego BA e 146 w lu tym 1983 r. wyko 
nał rajd r eklamowy wokół Afryki o d łu

gości 33 tys. km . (BAe) 
• P rototyp samolotu towarowego Shorts 

Sherpa, będącego wersją samolotu pasa
żerskiego Shorts 330, wykonał pierwszy lot 
23.12 .1982 r . Samolot ma duże tylne drzw i 
oraz podłogowy tran sporter rolkowy. (SBAC 
218) 

• 27.01.1983 r. Indie otrzymały pierwszy 
z zakupionych samolotów pionowego sta r tu 
Sea Harrier . (SBAC 220) 

WŁbCHf 
• Wytwórnia Caproni--Vizzola, w której 

powstał odrzutowy samolot szkolno-t re n in
gowy C-22J, prze szła pod zarząd wytwór
ni Agusla. (Av. Mag. 845) 

O III Europejskie Spotkanie wodnosa
molotów odb yło się w dniach 13..,-15 maja 
br. nad jez. Como we Włoszech. (Av. Mag. 
844) 

* ZSRR 

• Samolot An-24 obchodz ił 20--lec ic swo
j ej służby na liniach Aerofłotu. Przewiózł 
on dotychczas w ZSRR 350 mln pasażerów 
i 4,8 mln l ładunków. Obecnie jest on s to 
sowany na 895 liniach Aerofłotu, wylconu 
jąc 600 ooo fotó w rocznie . Stosowany jest w 
23 krajach. wraz z odmianami An-26, An-30 
l An-32 samolot miał 37 wers ji. Na An-24 
radzieccy piloci u stalili 70 r ekordów mię
dzynarodowych . (FR 2/83) 

• W opr acowaniu znajduje się ule pszo- . 
na odrqlana aerobusu Ił-86 o powiększonym 
udźwigu, oznaczona Ił--96. (FR 2/83) 

• Aerofłot obchodzi w br. swą 60 rocz
nicę istnienia . 9 lu tego 1923 r. powstała 
Komisja Lotnictwa Cywilnego, a 15 lipca 
1923 r. przedsiębiorstwo Dobrole t wykonało 
pier wszy Jot pasażer~ki na trasie Moskwa
Gork i. (Flight 3850) 

• W 1983 r . Aerofłot planuj e przewie 
zienie lJO m l n pa sażerów i 3 mln t ładun

ków. Linie Aerofłotu, długie na ponad 
l mln km, docierają do 3600 miej scowości 
I łączą ZSRR z 90 krajami. (Flight 3850) 

• W 1982 r. lotnictw o rolni cze Aero
fłotu wykonało zabiegi agrolotnicze na ob
sza r ze 96 mln h a, tJ . 400/o powierzchni u
prawnej ZSRR. (Fligh t 3850) 

• Republika Cape Verde zakupiła d wa 
samoloty transportowe An-26. (Air Int. 2/83) 
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STAJYSlYKA LOTNU3ZII I 

Szkolenie pilotów bojowych 

125 180 
I SF-260.:':' •. ·•.-. · ••• I AlP.ha Jet 1305 

20 25 65 50 85 
1-'XAP 10,i :_..-Fouga .• , . Foug~pha Jet 1245 

48 150 ~ ~ 

Be lgi a 

Francja 

Wtoc hy 

USAir Force 

1,,SF, 260 ;;,/ ·•: :· MB 339 \'.•. ··· I G 91T I G 91T I 280 
30 75 101 

US Novy 

W. Brytania ·• -·• JP 3A /5Ai : / <JP SA:} I Hawk I 226 
l:J_l7:ca~5r;;:Ch:'-:i~p::..:mc:..uz:n,.:ck"-""..c:.:.._""-o:.:..:;""-'-----'-'='-'---1 ( +15) 

30 . 140 90 
Hiszpa nia 

Szwajcaria 

Brazylia 

Indie 

I WO 
rm Wyszkolenie 
lló1 początkowe 

i eliminacja 

O Wyszkolenie O Wyszkolenie 
podstawowe zaawansowane 

o 100 200 Czas;~ 300 

Produkcja samolotów lekkich w USA 

I 
1981 r., 

I 
1982 r., 

I 
Prognoza na 

H.oclznjc samolotów szt. szt . 1983 r., 
szt. 

Odrzutowe służbowe 389 259 175 
Turbośmigłowe służbowe 918 458 450 
Dwusilnikowe tłokowe 1542 678 725 
Jcclnosiln ikowc tłokowe 6268 2871 3065 

Razem 9457 4266 44 15 
w tym na eksport 2270 1162 1200 

Wartość produkcji mld dol. 1,99 2,0 

t,ódlo: GAMA 14.1.83, Av. Mag. 844 

Zmiany w zapotrzebowaniu 

na samoloty pasażerskie na świecie 

(w szt.) (bez krajów socjalistycznych) 

I Wzrost I Potrzebne I Ubytek 

I 
Za po trze -

I 
Dostawy I Niedomiar 

Rok przcwo - nowe naturalny bowanie .samolot6w N d (-;-) ( ) 
z6w , % samoloty ł llCZllC a miar + 

I 
1978 14 ,4 936 100 1036 267 1-r 1979 13,2 858 100 958 400 - 558 
1980 2,6 169 100 269 422 \+ 153 
1981 2,0 130 100 230 420 + 190 
1982 2,0 130 100 230 300 (+ 70 

I 

t,6dlo: Av,.,arl; I,,c., I ,,ieravia 2/83 

Porównanie kosztów samolotu 

i śmigłowca dostawczego 

Cena Pruca przewozow n 
Rodzaj, Liczba miejsc Ceno, 1 miejsca w ci,1gu 8 b 
ll.lZWO rasażcrskich m ln pnsnżerskicgo, 

dol. tys . dol. I pasużero -
km kilometry 

Śmigłowiec: 
- lekki 17 3 180 1600 28 ooo 
- Boeing 

Vcrtol 23'1 44 12 270 ... ... 
Sumo1ot: 
- 1'win Ottcr 20 1,5 75 2400 48 ooo 
- CASA 212 

Avioca r 26 2 90 ... ... 
---... - brak danych 

t,ódlo: foteravia 2/83 

Koszt godziny lotu 

taksówką powietrzną (w Szwajcarii) 

I 
Liczba miejsc 

Samolot pasażerskich 
I Koszt godziny I 

lotu we fr. szwnjc.-J 

King Air F90 6 -,- 7 1600 
Lcnrjet 35 6 -;- 8 2650 
Lcarjet 36 4-;-6 2650 
Lcnrjct 55 7 3900 
Fulcon 20 9-,-12 3750 
Fnlcon 50 9 6000."') 

. •) - 1 fr. szwajc. ~ 1 marka RJ'N, 
•41 samolot do lotów przez Atlantyk 

t,6dlo: Interavia 2/83 

Ceny jednosilnikowych 

tłokowych samolotów lekkich 

Cessna w 1983 r. 

Nazwa 

C210N Centurion 
T210N Turbo Centurion 
TP210 Pressurized Centurion 
U206G Stntionair 6 
Tu206 Turbo Stationair 6 
Tu207A Turbo Stationair 8 
Cl82 Skylanc RG 
Cl82 Turbo Skylane RG 
Cl82 Skylane 
Cl82 Turbo Skylnnc 

ir6dlo: Flighl 3850 

Oplata zn każde 
lł}dO\Vanie we 

fr. szwajc. 

200 
300 
300 
400 
400 
400 

Cena 
US dol. 

117 450 
129 300 
194 100 
90 600 

101 700 
113 750 

88 550 
98 500 
67 050 
80 850 
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Współczesne turbinowe silniki wałowe 
(śmigłowco e 

Mgr inż. JERZY GRZEGORZEWSKI 
lnstytnt Lotnictwa 

Rozwój śmigłowców ,v ostatnich latach jest szczególnie 
szybki. Znalazły one · wi elorr-ikie zastosowanie w wojsku 
i gospodarce. Ogromna św iatowa flota śmigłowców już 
eksploatowanych i pr zewidywanych do wprowadzenia do 
użylku w latach os i emdziesiątych wymaga coraz bar dzie j 
oszczędnych napędów pod względem zużycia paliwa i m a
ter i ałów. Wszystkie nowoclesne śmigłowce napędzane są 
5ilnikami tur binowymi, w ogromnej większości z oddzielną 
turbiną napędową. Ulepszenia silników idą w kierunku 
dalszego zmniejsze.ni3 jednostkowego zuży cia paliwa oraz 
uproszczenia ich kon.;; trukcj i i ,ob sług i. W artykule omówio
no najnowsze silniki śmigłowcowe będ9 ce w stanie proto
tyrów lub dopiero wprowadzane do eksploatacji, ze szcze
gólnym uwzględnieni em ,1iektórych rozw i ązań konstrukcyj
no-tech nc logi cznych oraz zagadnień obsługi. 

Rys. 1. Ogólny widok silnika Arriel IC oraz na śmigłowcu Gazelle. 

Turbo meca Arriel lC 

J ednym z no wszych silników śmigłowcowych jest silnik 
Arriel o mocy startowej 492 kW (660 KM) przeznaczony 
przede w szystkim do napędu śmigłowca jednosilnilwwego 
AS350 Ec ur euil oraz 2-s ilnikowych SA365C i SA365N Dau
phin 2. Pierwsze uruchomienie silnika na hamowaniu na
stąpi!o 7 sierpnia 1974 r., pierwsza próba w locie - 7 grud
nia tegoż roku. Pierwszy silnik przedprodukcyjny dostar
czono 31 s tycznia 1977 r. , a sery jny - 20 stycznia 1978 r. 
Modyfikacja silnika, maj ąca oznaczenie Arriel lC, u zy
s kał a ce~tyf1kat francuski 23 · gr udnia 1980 r. Do końca 
1980 r . wyprodukowano 3o0 silników Arriel różnych wersji. 
Bieżąca produkcja wynosi 15 silników miesięcznie. Obecnie 
trwało ść międzynaprawcza os i ąga 2000 h. Firma przewi
duj e zwiększenie mocy silnika do ok. 540 kW (735 KM) w 
dwóch etapach. Pierwszy eta p miał się rozpocząć w 1982 r. 
Firma zbudowała w 1980 r. specja lne stoisko do b ::i dań 
charakterystyk hałasowych. Silnik Arriel ma poziom hałasu 
o 5 NdB n i ższy od hałas u starszych silników tej firmy . 

Si lnik Arriel lC zostc1 l skonstru{)wany zgodnie z nowo
czesną metodą budowy napędów lotniczych polegającą na 
podziale si lnika na moduły . Skłuda się on z 5 modułów: 
sprężarka osiowa, wytwornica gazu, tur bina napędowa , 
przekładn ia oraz skrzynka napędów i wał napędowy. Każ
dy modu ł wymieniony z nazwy stanowi zespół. Np. w 
skład modułu sprężarki wchodzi wlot powietrza, 2-stopnio
wa sprężarka osiowa z ułożyskowaniem oraz wał turbiny. 
Wytwornica gazu alb o inaczej zespół wysokociśnieniowy 
składa się z odśrodkowej sprężarki tytanowej połączonej 
z wałem tui biny za pomocą sprzęgł a, pierścieni owej ko
m ory spalania z odśrodkowym wtryskiem paliwa, 2-stop 
niowe j turbiny osiowe j z ułożyskowaniem oraz kierownicy 
turbiny napędowej. Z k olei w skład modułu turbiny napę
dowej wchodzą: jednostopniowa turbina napędowa z zamo-
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cowaniem i ułożyskowaniem, wał tur biny p odparty na 
dwóc!1 łoży~kach oraz rura wylotowa . 2- stopniowa prze
kładnia cylindryczna r edukuje prędkość obrotową do 
6000 obr/min. Do tego modułu zalicza się również momen
lorr.ierz hydrauliczny or az napęd prądnicy prądu stałego. 
Moduł skrzynki napędów obejmuje napędy rozrusznika, 
p omp ole jowych, nadajnika obrotomierza i regulator a pręd
kośc i obrot owej oraz wał przekładni t ylne j. Silnik ma prak
tyczn ie dwie przekładnie . Wał turbiny napędowej przeka
zuje moment obrat owy przez 2-stopniową przekładnię cy
lindryczną na wał główny łączący silnik z przekładnią 
śmigłowca. Wał główny biegnie od tylu d o przodu silnika 
w obudowie cylindryczne j. Rozłożenie silnika na moduły 
jest stosunkow o proste i nie wymaga dużo czasu . Dwaj 
mechanicy mogą wykonać te czynn0śc i w następujących 

Fot. Turbomeca 

przedziałach czasu: odłączenie tylnej przekładni od modułu 
brbiny napędowej t rwa 3 min 45', turbiny od wytwornicy 
gazu - 4 min 30', walu napędowego i skrzynki napędów od 
tylnej przekładni - 3 min 30', n a tomia,st odłączenie sprę
żarki osiowej od wytwornicy gazu wymaga 5 min 40'. 
Zmontowanie modułów trwa niewiele dłużej . 

Turl.Jomcca TM333 

W 1979 r. firma Turbomeca rozpoczęła prace n a d silni
kami turbinowymi przeznaczonymi do napędu śmigłowców 
drugiej połowy lat osiemdziesiątych. J ednym z takich sil• 

Rys . 2. S ilnik TM333. Fot. Turbomeca 
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mków w przedziale m ocy od 625 do 7ÓO kW (od 850 efo 
!)50 KM) jest silnik maj;:icy oznaczenie TM333. 
Ogólną dewizą firmy w odniesieniu do tych silników iest 

prostota mechaniczna i dobre charakterystyki. Założenia 
realizowane w )rnnstrukcJi tego silnika zmierzają do u zy
skania małego Jednostkowego zużycia paliwa przez zasto
sowanie wysokiego sprężu w sprężarce i wysokiej tempe
:-:atury gazów przed turr,iną, niskich kosztów eksploatacji 
dzięki zredukowaniu liczby części wirujących i stosowa
niu rozwiązań sprawdzonych w dotychczasowych konstruk
cjach oraz łatwej obsługi przez zastosowanie tylko 3 mo
dułów. Silnik ma prostą budowę i składa się z 2-stopniowej 
sprężarki _ osiowej ze stalowymi wirnikami, 1-s opniowej 
lytanoweJ sprężarki odśrodkowej, pierścieniowej komory 
spalania o zwrotnym przepływie, I-stopniowej turbiny na
pędzającej sprężarkę oraz 1-stopniowej turbiny napędowej. 
Wal napędowy silnika wyprowadzony jest do przodu. 
W przedniej części silnika znajduje się 2-stopniowa prze
kładnia, dzi~ki której prędkość obrotowa turbiny napędo
wej redukowana jest do oOOO obr/min na wale napędowym. 
Jak wspomniano wyżej, silnik składa się z 3 modułów. 
Pierwszy moduł stanowi skrzynka napędów z wlotem po
wietrza do silnika, drugi - sprężarka, turbina sprężarki 
oraz obudowa, trzeci - komora spalania, tylne łożysko 
i turbina napędowa z wałem. Zbiornik oleju o pojemności 
11 i i chłodnica oleju montowane są na śmigłowcu. W ob
wód instalacji olejowej włączony jest również wymiennik 
ciepła olej-paliwo. W układzie paliwowym jest kilka 
pomp, w tym jedna odśrodkowa niskociśnieniowa i zębata 
wysokociśnieniowa. Układ regulac ji jest hydromechaniczny. 

Pierwsza próba silnika na hamowni odbyła się 19 sierp
nia 1981 r . w dwa lata po podjęciu decyzji o rozpoczęciu 
prac nad tym silnikiem. Próby silnika w locie rozpoczęto 
8 kwietnia 1982 r. Przewiduje się, że w pierwszej ko
lejności silnik TM333 będzie użyty do napędu śmigłowca 
Aerospatiale SA365 Dauphin 2 po 1985 r. Firma rozważa 
możliwość zbudowania w oparciu o wytwornicę gazu tego 
silnika przy współpracy z firmą General Electric silnika 
dwuprzepływowego z przeznaczeniem do napędu amery
kańskiego samolotu szko1no-treningowego następnej gene
racji NGT (new generation trainer). 

Turbomeca/lUTU MTM385 

Do najnowszego śmigłowca przeciwpancernego firmy Tur
bomeca i MTU {RFN) opracowują nowy silnik o mocy 
startowej 760 kW (1021 KM), któremu nadano oznaczenie 
MTM385. Wyróżnia się on zwart modułową konstrukcją, 
niedużymi wymiarami, małą masą i dużym zakresem mocy. 
Można go przeciążać do mocy awaryjn1cj 904 kW (1214 KM), 
natomiast najkorzystniejsza moc trwała wynosi 684 kW 
l919 KM). Rozwiązania silnika oparte są w dużym stopniu 
na wypróbowanych lmncepcjach Turbomeca. Podstawowe 
zespoły silnika, to 2-stopniowa sprężarka osiowa z prze
stawialnymi kierownicami obu stopni, sprężarka odśrodko
wa, pierścieniowa komora spalania o zwrotnym przepły
wie, I- stopniowa turbina z chłodzonymi łopatkami, napę
dzająca sprężarki, oraz 2-stopniowa turbina napędowa 
o stałej prędkości obrotowej. Wal napędowy wyprowadza
ny jest do przodu przez drążony wal sprężarek. Informacje 
o tym silniku są na razie bardzo ograniczone. 

Rolls~Royce/Turbomeca RTM321 

Turbomeca wspólnie z firmą Rolls-Royce opracowała no
wy ś_migłowcowy silnik turbinowy RTM321 *) o mocy star
toweJ 1865 kW (2500 KM) przeznaczony do napędu śmigłow
ców o masie_ s~artowej 7_000+ 14 OOO kg**). Silnik jest zbu
dowany z p1ęc1u modulow. Sprężarka składa się z trzech 
stopni osiowych i jednego odtrodkowego o łącznym sprężu 
o~. ~~:l. _Napędza ją 2-stop,.'1.iowa turbin.a. Komora spalania 
p1ersc1emowa o zwrotnym przepływie. Turbina napędowa 
2-sto~niowa. Na wlocie powietrza zamontowany jest filtr 
przeciwpyłowy. Wyprowadzenie walu napędowego może być 
do przodu lub do tyłu. Silnik RTM321 jako jeden z pierw
sz:ych zost~l wyposażony w urządzenie zmniejszające pro
m1e1;11owame podczerwone {cieplne), które jest montowane 
na zyczenie zamawiającego. Wyróżnia się on bardzo zwartą 
budową. Największa średnica nie przekracza 500 mm, 
a długość 1056 mm. Masa silnika, włącznie z układem pali
wowym i olejenia, ;nomentomierzem, · przewodami i agre
gatami wynosi ok. 180 kg. W awaryjnych sytuacjach silnik 
może być przeciążony d u mocy 1560 kW (2090 KM). Typowe 

*) Os tatnio oznaczenie zostało zmienione na RTM322 (przyp. 
redakcji). ••> Do włosko-brytyjskiego 3-silnlkowego śmigłowca EH-101 
(przyp. redakcji). 
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jednos~kowe zużyde paiiwa Ó,304 kg/kWh prży mocy prze
lotoweJ 780 kW (0,223 kg/KMh przy 1060 KM). 

Turbomec,i Makila 

W pierwszej połowie lat siedemdziesiątych powstała po
t rzeba -opracowania silnika do napędu cięższych śmigłow
ców klasy 7+8 ton. Opracowano kilka projektów wśród 
których w początkach 1975 r. wybrano projekt Makila fir
my Turbomeca. Firma natychmiast przystąpiła do prac 
nad 15 prot-otypam1. W połowie 1975 r. rząd francuski za
anonsował s,vój udział finansowy w pracach nad śmigłow
cem. Super Puma 1 , napędem do niego, czyli silnikiem 
Malula. Pierwszą probę hamow,nianą wytwornicy gazu 
prze~rowadzono już 18 listopada 1976 r. 18 maja 1977 r. 
zako_nczono próbę . 50-godzinną silnika z za leceniem rozpo
częcia prób w 1oc1e. Próby t e rozpoczęto 4 Clerwca 1977 r 
na śm~gl?wcu. AS330 Puma, a we wrześniu wystartowai 
drugi sm1gł•ow1ec AS331 Super Puma. W tym czasie kon
~er_n Aerospatiale podjął decyzję budowy nowej wersji 
:;1~,1glowca AS332 Super Puma, do napędu którego prze
w1_d~iano silniki Makila. Kilka tygodni później rozpoczęto 
of1cJalne próby s1ln1ka w państwowym ośrodku naukowo
-badawcz~·m w Saclay. Pr-ogram 150-godzinnej próby obej
mował 6-godzinne cykle z przeciążeniami silnika do mocy 
awaryjnej. Próby zakończono w grudniu 1978 r. Do końca 
sierpnia 1978 r. silniki Makila przepracowały 4686 h, w 
tym 2981 h na stoiskach i 1705 h w locie. Nie czekając na 
decyzje podJęcia produkcji śmigłowca S uper Puma, firma 
Turbomeca rozpoczęła w lutym produkcję silników z zało
że.niem wyprodukowania pierwszej serii 50 silników a na
stępnie 120 dalszych. W październiku 1979 r. pierw~ze sil
niki były przygotowane do odbioru. W lutym 1980 r. silnik 
otrzymał certyfikat francuski, a w kwietniu następnego 
roku certyfikat amerykański (FAA). Od chwili rozpoczęcia 
prac konstrukcyjnych do momentu wyprodukowania pierw
szego silnika upłynęło 58 miesięcy, tj. mniej niż 5 lat, 
i tylko 52 miesiące dzieliły pierwsze prace nad prototypami 
od wyprodukowania pierwszych silników. Jest to znacznie 

2 

R:ys. 4. Przek_ró j wzdłużny silnika Makila: l - odladzany wlot po
wietrza do silnika, w który wmontowany jest zbiornik oleju, 2 -
odkuwany z tytanu wirnik sprężarki osiowej, 3 - stalowe łopatki 
kierownic wykonywane metodą odlewania, 4 - kuty stalowy wir
nik spn:ża_rkl od~rodlrnwej, :; - blok rozruchowy komory spalania, 
6 - wirnik turbiny sprężarki, 7 - wal turbiny napędowej 8 -
łożysko z uszczelnieniem labiryntowym, 9 - tylne łożysk~ wy
twornicy gazu. i turbiny napędowej, 10 - połączenie wałów, 11 -
komora spalania z poprzecznym (odśrodkowym) wtryskiem paliwa 
12 - chłodnica oleju typu paliwo-olej • 
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Rys. 5. Czas demontażu i montażu modułów silnika Makila 

krótszy okres niż wymagany zazwyczaj do opracowani.:. 
nowego ~i lnika. Praktyka śwjatowa wykazuje, że opraco
wanie nowego silnilrn obejmujące prace ko.nstrukcyjne 
i badawcze zakończone próbami certyfikacyjnymi trwa od 
5 do 9 lat. Setny silnik Makila lA dostarczono w lutym 
1982 r. · 

Silnik Makila o mocy startowej 1350 kW (1811 KM) zbu
dowar.y jest wg koncepcji modułowej. Wyróżnia się małym 
jednostkowym zużyciem paliwa. Wytwornica gazu składa 
się z mieszanej 4-stopniowej sprężarki (w tym 3 stopnie 
osiowe i 1 odśrodkowy) , komory spalania z odśrodkowym 
wtryskiem pa liwa i Z-stopniowej turbiny. Obudowa wlotu 
povvietrza jes t jednocześnie zbiornikiem oleju i wyposażona 
jest w instalację przeciwoblodzeniową. Kierownice sprę
żark i wykonane są jako odlewy stalowe. Odśrodkowy sto
pień sprężarki wykona!1y jest z stali jako j ednoczęściowa 
odkuwka. Oddzielny moduł stanowi 2-stopniowa turbina 
napędowa z regulowanymi kierownic:imi i ułożyskowa
niem. 

Rys. 6. Silniki Makila za:nontowant na śmigłowcu Puma. .li"ot. 
Turbomeca 79 

Dużą uwagę zwrócono, wykorzystując dotychczasowe 
osiągnięcia firmy, na łatw.ość obsług i silników. Np. zamon
towanie dwóch silników na śmigłowcu AS332 Super Puma 
oraz ich zdemontowanie wymaga ok. 13 min. Rozmontowa
nie silnika na moduły wymaga ok. 2 h pracy dla 2 m ecna
ników, a zmontowanie - nieco poaad 2 h. Demontaż sil
nika na moduły I składanie go wymaga głównie typowych 
narzędzi. Specjalne narzędzia stanowią 10 pozycji. Kon
strukcja silnika umożliwia kontrolę stanu łopatek spręża
rek i turbin, wnętrza komory spalania oraz kanału po
wietrznego między sprężarkami za pomocą urządzeń optycz
nych podczas eksploatacji si lnika b ez potrzeby ich demon
tażu. Przewidziano również :nożliwość wizualnej kontroli 
filtrów oleju i powietrza przy użyciu specjaln.ych sond 
optycznych. Oprócz tego w instalacj i olejowej znajduje się 
wiele filt.rów oraz korków magnetycznych, przy czym każda 
z pomp odsysających obsługuje zespól łożyska z filtrem 
oleju na wyjściu i korkiem magnetycznym. 

Obsługa silnika podczas eksploa tacji powinna być trady
cyjna, tzn. zgodnie z u5taloną trwałością międzynapraw
czą. _Dla bardziej doświadczonych użytkowników firma 
przewiduje możliwość obsługi silników wg stanu technicz
nego zgodnie z zaleceniami firmy. 
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General Electric CTT 

We wrześ:.iu 1976 r. .firma General Electric zaanonsowała 
no wy silnik śmigłowcowy CT7-2 o konstrukcji oparte j na 
silniku wojskcwym T700, który stanowi ro.in. napęd śmi
głowców Bell YAH-63A, Hughes YAH-64A i Sikorsky 
UH-60 A Black Hawk. 

Silniki T7u0 wylatały ponad 150 OOO h w różnych warun
kach eksploatacji, głównie na śmigłowcach UH-60A, od 
Alaski do Egiptu. Pierw5zy silnik sery jny dostarcz.ono 
armii amerykańskiej w 1978 r. Przewiduje się, że w latach 
osiemdziesiątych firma wyprodukuje ponad 5000 silników 
T700. W 1983 r. produkcja ma wynosić 50 silników mie
sięcznie. T700 proponowany jest również do europejskiego 
śmigłowca EH-101 opracowywanego przez Wlk. Bry tanię 
i Włochy. 

Silnik CT7-2 będzie miał o 300/o mniej sze zużycie paliwa 
niż porównywalne silniki, dużą niezawodność oraz niskie 
koszty obsługi m.in. dlatego, że liczba części w tym silniku 
została zmniejszona o 350/o, a liczba wymaganych narzędzi 
jes t minimalna. Silnik CT7-2 otrzymał certyfikat FAA w 
kwietniu 1977 r. Silnik przeszedł bardzo wszechstronne, 
długotrwałe badania. W czas ie badań kwalifikacyjnych sil
niki CT7-2 przepracowały ponad 18 OOO h na stoiskach i w 
locie, a zespoły ponad 150 OOO h. W ramach prac badaw
czych zbudowano specjalne stoi3ko do badań silników na 
drgania. Próby eksploatacyjne obejmowały badania zacho
wania si11 silnika w różnych warunkach startu, ro.in. z pla
ży. W tym celu w hamowni przed silnikiem usypano pryz
mę z piasku o masie 32,5 kg. W czasie próby cały piasek 
został° zassany do silnika, nie powodując znaczniejszych 
uszkodzeń. Przeprowadzono również . próby na zderzenie 
z ptakami. Polegały one na tym, że za pomocą specjalnie 
skonst r uowanego działka do w lotu pracującego silnika 
wstrzelono najpierw dwa ptaki o masie 70 g każdy, a po
tem jeszcze jednego, tym razem o m asie 800 g z prędko
ścią ponad 220 km/h. Silnik nie przerwał pracy. Zrealizo
wano specjalny 1500-godzinny program badań w cyklach 
obejmujących 60 min, co odpowiadało 5000 h eksploatacji 
silnika, w tym 18 OOO cykli eksploatacyjnych. Zastos0wa11ie 
nowych procesów technologicznych przedłużyło trwałość 
zespołów i całego silnika, np. w starych rozwiązaniach 
komory spalania rurę żarową wykonywano z ar
kuszy blachy, co zapewniało trwałość międzynaprawczą 
800 h. Rurę żarową silnika CT7-2 wykonano z pierście
niowych elementów toczonych i łączonych zgrzewaniem, co 
ma zwiększyć jej trwałość międzynaprawczą do 5000 h. 
K-os7.ty obsług i silnika mają być niskie, np. dla obecnie 
eksploatowanego silnika CT58 koszt ten wynosi 48,13 dol/h, 
natomiast dla silnika T700 ma on obniżyć się do 11,60 dol/h. 
Obecr,i e silnik CT7-2 znajduje się w produkcji seryjne j. 

Allison model 250 

Interes ującym przykładem możliwości , które daje moder
nizacja silników może być silnik śmigłowcowy firmy Alli
son model 250. Do jego opracowania przystąpiono w 1958 r . 
Cztery lata później, tzn. w 1962 r., silnik o m ocy 184 kW 
(250 KM) przeszedł 150 h próby kwalifikacyjne i został 
przyjęty na wyposażenie pod nazwą T63-A-5. W 1970 r. dla 
lotnictwa amerykańskiego opracowano wersj ę śmigłową 
o mocy 294 kW (400 KM) . W 1974 r. opraoo,wano dalszą 
modyfikację silnika 250-C20B rozwijającą moc 309 kW 
(420 KM). Ogółem wyprodukowano p onad 14 OOO silników 
dwóch pierwszych serii. W połowie lat siedemdzies i ąt ·eh 
opracowano model silnika 250 III serii. W 1978 r. przeszły 

Rys. 7. Silnik General Electric T700. Fot. General Electric 
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próby si lniki oznaczone Jako 250-C28B i 250-C28C o mocy 
startowej 367 kW (500 KM). Różnica między silnikami pole
gała na tym, że pierwszy z nich był wyposażony dodat
kowo w filt r powietrza. Silnik IV serii 250-C30 rozwija 
znacznie większą moc startO\vą - 478 kW (650 KM). Nomi
nnbe parametr:;: s ilników 250-C28B, C28C oraz C30 przy 
jęto 3 dużym b pasem znacznie poniżej dopuszczalnych 
wartości momentu obrotowego, prędkości obrotowej oraz 
temperatury gazów. 

Max. 

Moc 
silnika 

Bieg 
jotowy 

Wyt. 
1

1--l - -----[~IJkl 60-m iri utowl/ 

Rys. 8. Wyl<res sześćdziesięciominutowej próby silnika wykonywa
ne j w czasie prób skróconych 

Ponad 2-krotny wzrnst mocy w silnikach ostatniej serii 
w porównaniu z silnikiem wyjściowym został osiągnięty 
za pomocą znacznych zmian konstrukcyjnych. Sprężarka 
si lnika I serii była typu mieszaineg,o i . składała się z 6 
stopni osiowych i jednego odśrodkowego. Sumaryczny spręż 
wynosił 7:1. Dążąc do uproszczenia konst r ukcji silnika i po
lepszenia jego wskaźników techniczno-ekonomicznych, fir
ma opracowała prnejściowy model sprężarki z dwoma stop
niami ,osiowymi i j ednym odśrndkowym. Dalsze prac,e do
prowadziły do powstania jednostopniowej sprężarki odśrod
kowej o sprężu 8,5:1 i natężeniu przepływu powietrza 
2 54 kg/s (wersja 250-C30). Ulepszono również komorę spa
l~nia, polepszając warunki jej zapłonu , w tym równi eż 
na dużych wysokościach i równomierność rozkładu tempe
ratury na wyj ściu z komory. Dzięki temu przy tempera
turze przed turbiną U00°C kierownice i łopatki turbiny nie 
są chłodzone . Temperatura ścianek komory nie przekracza 
927°c. Zmnie jszono poza tym stopień zadymienia spalin 
i ilość toksycznych składników w gazach. We w szystkich 
modyfikacjach silnika 250 turbina sprężarki i turbina n a 
pędowa mają 2-stopniową konstrukcję. 

W ten sposób prace modernizacyjne, które przeprawa-

'fABLJCA. Niektóre dane techniczne najnowszych turbinowych silników śmigłowcowych 

[:-:::::: I TM333 

I 
MTM385 

Tu.rbomeca Turbon1cca 
T - -

Moc sta rtowu, k\V (KM) _I 625 (850) 760 (1036) 
--- ·---- ---

J ednostkowe 7. 11 życ ic paliwa, kg/KMlt 
(kg/kMh) -i 0,322 (0,236) 0,306 (0,225) 
----- ·- -
Moc trwalu. kW (KM) 560 (760) 684 (932) 
----- -- -- - -

J ednostkowe zu życi o puliwa, k~/ k\'\fh 
(kg/!Uih) 0,330 (0, 2,13) 0,316 (0, 233) 

------
Pr~dkość obrotowa wyl\Voruicy guzu, 

startowa, obr/ut in 

Pr{'dkość obrotowa turl,iny napędowej, 
obr/min 6 ooo 

Prcilkość obrotowu śm.i gla, obr/ rn-in 

Spr~ż spn;żarki 

--
Należenie przepływu powietrza, kg/s 3,0 

\Vymiary si]nika, mm 
dlugo!ć 943 868 

szerokość 415 470 
--· -
wysokość 543 470 

-
Mnsn ·s ilnika suchego , kg 135 141 

8 

I 

dziła firma Allison nad silnikiem 250 umożliwiły prawie 
3--krotny wzrost m ocy s tar towej przy wzroście m asy silnika 
z 61,7 do 106,6 kg, tj . tylko o 750/o i zmniej szenie jednost
kowego zużycia paliwa o 180/o. J ednostkowe zużyc i e paliw: 
startowe wynosi 0,364 kg/kWh (0,268 kg/KMh), przeloto 
we - 0,404 kg/kWh (0;297 kg/KMh). Podane wyże j dane 
dotyczą silnika Allisón 250-C30. 

D-136 

Najnowszym radzieckim silnikiem śmigłowcowym jest 
silnik mający oznaczenie D-136. Dwa t a kie silniki stanowią 
zespół napędowy śmigłowca Mi-26, po raz pierwszy zade
monst rowanego w 1981 r. na , Salonie Lotniczo-Kosmicznym 
w Paryżu. Jest to silnik modułowej konstrukcji, w którym 
wykorzystano wytwornicę gazu silnika dw.uprzeplywowego 
D-36 napędzającego samoloty J a k-42 1 An-72. Silnik ma 
dwu21espołową sprężarkę os iową. Na wlocie do sprężarki 
niskociśn i eniowej zna jduje się r c.gulowana kierowJ1ica . 
Sprężarka !liskociśnie.niowa m a 6 stopni, wysokociś nienio
wa -- również 6 stopni. Spręż oałkowity 18,3:1, Komora 
spala nia pierścieniowa o niskim stopniu emisji szkodl i
wych składników zakończona jest kanałem z regulowaną 
kierownicą turbiny wysokociśnieniowej. Jednostopniowa 
turbina wysokiego ciśnienia m a chłodzone powietrzem ło -

Jed no stkow e 
zużycie paliwa, kg/kWh o,so.,._ --..--.--.;:77:;ry;,~- .----

02 ' "', s-o--31....oo--r.s.._0 __ 6 .... oo--7-'-s-o--9 .... 0-0--10 ..... s-o-,2-oo 
Moc, kW 

Rys, 9. Silnik T700 wyróżnia się małym jednostkowym zużyciem 
paliwa w porównaniu z innymi podobnymi s ilnikami 

Silniki gmiglowcowe 

Arriel lC 

I 
Makila I 

I 
CT7-2A 

I 
D-1 36 

Turbomcca Turbomccu GE ZSRR 

492 (660) 1240 (1 663) 1164 (1 560) 8500 (11 400) 

0,365 (0,262) 0,305 (0,225) 0,296 (0,21 8) 0,268 (0,198) 
-

437 (587) 1110 (151 5) 940 (1 260) 8280 (11 100) 

0,341 (0,251) 0,309 (0,228) 0,292 (0,2 15) 

52 600 33 600 44 720 8 300 

6 ooo 22 850 21 ooo 
--

8 : 1 10,05 : 1 17 : 1 18,3 : 1 

2,4 5,6 4,5 

1200 2103 1170 

420 570 635 
- - -

627 673 584 

115 210 195 1050 

cd. na s, 9 
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Komputer w badani9ch tunelowych 
modeli obi.ektów latających 

Dr i nż. WOJCIECH KANIA 
Instytut Lotnictwa 

Tradycyjnie k onstrukt orzy lot niczy uwazai ą tunel aero 
dynamiczny za swo je główne narzędzie w projektowaniu 
aer odynamiki samolotu. Mając zwykle wątpliwości co do 
poprawności pełnego przyjęc ia rezultat ów obli czeń w swo
ich analizach, szukaj ą potw ierdzemia w tu nelowy ch bada 
niach geomet rycznie p odobnego m odelu k onstruow anego 
samolotu .. 
Jednakże na leży po dkreś li ć, że szczególn ie w c iągu osta t

niej dekady maszyny l i czące EMC ze względu n a osi ągnię
cia w m 'Jdelach t eoretycznych oraz postępy w technice 
k omputerowe j (wzr ost pojemnośc i i szybkości oraz spadek 
kosztów obliczeń na EMC) st ały się bardzo ważnym narzę
dziem _badań aerodyn am icznych or az prac rozwojowych 
w lotnictwie. P rzewiduje się , że będą one odgrywać cor a z 
ważnie j szą rol ę w przyszłych programach badań aer ody
namicznych i w przyszłych k on strukcjach lotniczych. 
Należy przy t ym pamiętać , że w tun elu można uzyska ć 

ogromną liczbę wyników w stosunkowo krótkim czasie, 
znacznie przewyższa jących możliwo~ci obecnie i stniej ących 
metod te '.l retycznych. Np. w tunelu transonicznym ARA 
w Angl ii możliwe jest zainstalowani e w modelu t akich 
wag i wielopunktowych układów do pomiaru ciśnień, które 
pozwc1. l ają zmierzyć w czasie jednogodzinnych badań d o 
32 si ł i m omentów dz iała jących na m odel i jego elementy 
bądź p ow ierzchnie · ster owe oraz ciśnienia w siedmiuset 
punktach na m odelu dla 150 punktów p omiarowych okre
ślonych jakc, k :imbinacjc liczby Macha , kąt natarcia i śliz
gu. Przy t akim samym k oszcie można uzyskać rozkłady 
c iśnienia dla nie więcej niż 10 punktów pomiarowych w 
obliczeniach trójwymiarowego opływu skrzydła na EMC. 

J ak p odaj e literatura, obecnie istnieje większa niż o rząd 
różnica w koszcie u zyskani a w yniku dla jednego punktu 
p omiarowego w badaniach tunelowych i w_ obliczeniach 
na EMC. 

Zasadniczym problem em zar ówno w tunelu aerodyna
micznym, jak i dla m aszyny cyfrowej jest uzyskanie l?ra 
widłowej symulacji swob odnego lotu rozpatrywanego obiek
tu, W tunelu występują ograniczenia mechaniczne, kon
strukcyj ne i koszt ow e, które uniel,Tlożliwiają osiągn ięcie 
przepływu o odpowiednio małe j turbulencji i wysokich 
li czbach Reynoldsa, odpowiada j ących wartościom występu
j ącym w locie swob odnym. Na tomiast maszyny cyfrowe 
ograniczan e są przez osiąganą szybkość i pojemność pa
mięci oraz przez brak dokładnej znajomości fizyki turbu
lencji oraz odp owiednich algorytmów matematycznych. 
Należy podkreślić , że problemy występujące w ·b ada

n iach tunelowych i obliczeniach na maszynach cyfrowych 
są w zasadzie identyczn e. Dlatego też ważne jest nie pyta
nie jak i kiedy m aszyny cyfrowe zastąpią tunele aero
dynam iczne, ale jak użyć k omputerów i metod teoretycz
nych do uzysk ania lepszych wyników w aerodynamicz
nych badaniach tunelow ych. Inac zej mówiąc - jak można 
i należy używać m a szyn cyfrowych i tuneli aerodynam icz
nych we współpracy, Zamiast stos0wać do rozwiązywani a 
tych samych problemów maszynę cyfrowa i tunel os Jb no, 
należy raczej przez wza jemną integrację wykorzystywać 
podstawowe ich zalety i możliwości. W t e j integrac ji moż-

cd . ze s. 8 

pa tk i ze wzg lędu na wysoką temperaturę ga zów na wlocie 
wynoszącą 1205°C (1478 K). Za tą turbiną znajduj e s ię kie
rownica z 26 r eguJ.owanymi łopatkami , I-stopniowej tur
biny nisk iego ci śnienia . Turbina napędowa ma 2 stopnie 
i stanowi odrębny moduł. W te j chwili jest to największy 
pod względem mocy silnik przezna cwny do napędu śmi
głowców, wyróżniaj ący się wyj ątk0wo małym jednostko
wym zużyciem paliwa pa.ni ż.e j 0,272 kg/kWh (0,200 kg/KMh). 
Przed uzyskaniem certyfikatu silnik przeszedł pr óby na 
hamowni i w locie w wymiarze ok. 13 OOO h, Silnik D-136 
skonstruowany jest z uwzględnieniem wymagań przepisów 
FAR i BCAR. . 
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na właśnie upatrywać żrndł o najw i ększych osiągnięć w roz
wi ązywa1~_i u zagadn ień aerodynamicznych w lotn ictwie w 
c i ągu kilk u najbliższych dekad . 

Pierwszym stadium w rn jemne j integrac ji maszyny cyfro
we j i tunelu jest wyk orzystywanie EMC przy rejest rac ji 
i przeh var zaniu danych p omiarowych. St osow ane jest t ::i 
j u ż od kilkunastu la t i w miarę udoskon a lenia m aszyn 
cyfrowych sta je się coraz ba rdzie j p cm ocne i niezbędne 
dl a badacza, Obecne systemy k omputerowe pozwala j ą n a 
pr ezentac je wyników p omiarowych w formie odpowied
nich współczynników b ezwymiarowy ch w p Jstaci cyfrowej 
lub graficzne j w ci ągu zaledw i,::! kilk u sekund p J b ada 
ni ach, a także w czasie rzeczywi sty m w trak cie badań. 
Wpływa to na znaczne zwiększeni e możliwości ilościowych 
badań tunelowych, p ow oduje istritne zmnie jszenie ich k osz
tów oraz przyspiesza dostarczenie p J trzebnyc h in.formac ji 
k onstruktor owi. 

Komputer w sterowaniu tunelem i badanym m odelem 

Drugą fazę wzajemnej integra ,; ji m aszyny cyf row e j i tu
n elu stanowi wykorzystanie EMC w programow a nym ste
rowa niu tunelem oraz położen i em m odelu i jeg J or ga na 
mi s terującymi, a także w przeprowadza niu porównań 
uz yskiwanyc h wyników eksperymentalnych z wynikami 
obliczeń ae ródynamicznych st osowanych w e wstępnej fa zie 
k onstrukcji samolotu. Te p orównania , odgrywają ce za wsze 
ważną rolę w metodyce badań tunelowych , nabieraj ą obec
:1ie znaczenia. Możliwość dok onywania ich w cza sie r ze
czywistym, •przeprowadzanie porównań z kilkom a m et oda 
mi obliczeniowymi coraz lepiej m::i delującymi rzeczywiste 
opływy , umciżliwia b adaczom i k onstruktor om dogłębni ej
sze p oznanie fizycznych procesów opływów k on struowa
nych obiektów. 

Zas tosowanie maszyn cyfrowych w ba daniach tunelo
wych , stanowi ące wspomni aną drugą fazę w zajemnej inte
gracji, są b ard zo szerokie i różn:irodne . Zawiera j ą one jed
na k ten sam zasadniczy element: pewne wielkości mie
rzone w tunelu są używane przez maszynę cyfrową w pętli 
sprzężeni a zwrotnego, jak o dane w sterow aniu modelem 
lub tu nelem przy symulacji p ewnych stanów lotu bada 
n eg:i modelu samolotu lub innego obiektu l atającego . Moż'
na wyróżnić sześć takich specyfi cznych zast o sowań maszyn 
cy Irowych w badaniach tunelowych, które pokrótce o
mów imy. 

Badan ia tunelowe dLa s tałej wartości 
wybranej charakteryst yki aerodynamiczn ej 

W m et odzie tej specjalni e opracow any program na m a 
szynę cyfrową umożliwi a j ednoczesną rejestrację i prze
twarzanie wyników p om iarów oraz sterowa ni e zmianą po
ło żenia modelu i parametrów przepły viu t ak , aby uzyskać 
s tałą wartość określonego współczynn ika aer odynamiczne
go b adanego m odelu, Za sadę t ej met ody badań można 
przedstawić na przykładzie okreś l en i a optymalne j, prze
lot owej liczby Macha , stanowi ące j li czbę Macha wzrostu 
oporu dla współczynnika si_ły nośne j dla przeł ') t u . T rady-
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cyjną metodą jest określenie zależności Cz = f (a) dla dzie
więciu liczb Macha M w oparciu o 20 punktów pomiaro
wych dla każdej wartości .M, co wymaga dokonania pomia
rów dla 180 punktów pomiarowych. Z tych zależności moż
na wyznaczyć poszukiwaną wartość optymalnej liczby 
Macha Mopt (rys. 1). 

Natomiast w metodzie stałej charakterystyki, dzięki ste
rowanej przez EMC odpowiedniej zmianie kąta · natarcia 
modelu , dla danej liczby Macha p omiar przeprowadza się 
tylko dla jednej wartości kąta natarcia, przy którym 
współczynnik siły nośnej osiąga wartość wymaganą dla 
przelotu. Zwiększając nawet liczbę wartości liczb Macha, 
dla których dokonywane są pomiary, do dwudziestu - to 
w celu określenia liczby Macha Mopt wymagane jest uzys
kanie tylko 20 punktów pomiarowych (rys. 1). 

Cz 

. "'" 

nej, wyważenie, uniknięcie silnego buffetingu czy oderwa
nia przepływu. 

Badania syrnulacyjne manewrów model1i samolotu 
w tunelu 

W tej metodzie badań maszyna cyfrowa stanowi inte
gralną część wyposażenia pomi arowego tunelu, sterując po
łożeniem m odelu, prędkością przepływu w tunelu oraz 
wychyleniem organów sterowani a w obwodzie sprzężenia 
zwrotnego, w któr y wprowa dzane są wybrane mierzone 
składowe siły aerodynamicznej. Technika t a pozwala na 
symulację takich manewrów jak przechylenia, zakręty, 
przeciągnięcie. 

Statyczne siły i momenty działające na model samolotu 

~ v 

~~0~-<: ~ttt PllZ~UlT. 

18~ PUNl(IÓi:! POMl„R. 

Rys. 1. Określenie optymalnej przelotowej liczby 
Macha w badaniach tunelowych . dla stałej wartoś ci 
parametru aerodynamicznego 

ZO PUNKTÓW \'OM. 

MĄCHA 

Ogólnie można powiedzieć, że metoda ta pozwala unik
nąć przeprowadzania dużej liczby pomiarów, mających na 
celu uzyskanie określonej pożądanej informacji o kon
struowanym obiekcie, takiej jak np. wspomniana już opty
malna przelot owa liczba Macha, granica buffetingu, za leż
ność minimalnego współczynnika oporu od liczby Macha, 
wartości różnych kombinacji współczynnika Cz, kąta na
tarcia i liczby Macha odpowiadające określonym kryte
riom buffetingu skrzydła. 

Badania elastycznych, samooptymalizujących modeli 
profiii i skrzydeł w tunelu 

We wnętrzu elastycznego modelu skrzydła bądź profilu 
zainstalowane są odpowiednie siłowniki hydrauliczne, które 
pozwalają zmienić kształt profilu skrzydła . Maszyna cyfro
wa w systemie sprzężenia zwrotnego (rys. 2) steruje siłow
nikami 0raz przetwarza wyniki pomic1rów· z wagi aero
dynamicznej, ciśnień na modelu i tensometrów naklejo
nych na skrzydle. Umożliwia to w trakcie eksperymentu 
zmianę kształtu profilu skrzydła (obejmującą ciągłą 
wzdłuż cięciwy i rozpiętości, zmianę wypukłości, grub0ści 
i skręcenia) tak, aby maksymalizować lub minimalizować 
różne parametry aerodynamiczne, t akie jak minimalny 
opór, maksymalną doskonałość czy !naksymalny współczyn
nik obciążenia skrzydła przy spełnieniu określonych wię
zów. Więzy te może stanowić określona wartość siły noś-

.. 

Rys. 2. Zasada badania samooptymal!zującego się modelu ~krzydta 
w tunelu aerodynamicznym 

lO 

M 

fEROWANtE POrO.Z.ENIEM 
MOOEUJ I rowtERZCHN1>•1J.· :"c=======ł 
WltHYLANYH I 

~ IŁ'Y ł.taOOYNAMICl.PiE 
WMIUN(IBĄQ/\Ń 

S~J;.TE M 5TE~OWAłilA 
LOTE H 9/IMOLO'fll 

Rys. 3. Symulacja manewrów samlotu w tunelowych badaniach 
mod~lowych 

mierzone są za pomocą t ensometrycznej wagi aerodyna
micznej. Współczynniki dynamiczne, charakterystyki silni
ka i odkształcenia konstrukcji uzyskiwane są z innych 
źródeł i wraz z mierzonymi siłami i momentami stanowią 
dane wyjściowe przy rozwiązywaniu nieliniowych różnicz
kowych równań ruchu o sześciu stopniach swobody (rys. 3). 
Maszyna cyfrowa określa ruch modelu samolotu oraz reje
struje jego charakterystyki lotne. 

Tunelowe badaniu traje1ctorii odpalanych podwieszeń 
w symulowanym locie swobodnym 

Przedstawiona na rys. 4 metoda badań polega na po
miarze za pomocą wagi aerodynamicznej sił i m omentów 
działających na model rakiety, znajdujący się w polu 
przepływu wokół modelu samolotu i obliczaniu trajektorii 
ruchu modelu rakiety krok · po kroku przy kolejnym prze
mieszczaniu jej zgodnie z obliczaną trajektorią. Model ra
kiety z wagą wewnętrzną umocowany jest na specjalnym 
urządzeniu, które zapewnia jego przemieszczanie przy za
chowaniu sześciu stopni swobody. Model rakiety może być 
umieszczony w dowolnym położeniu względem modelu sa
molotu i dowolnie zorientowany . względem trzech osi. 
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Urządzenia przemieszczające model rakiety i model samo
lotu zamocowane są r azem na głównym wysięgniku tune
lu, który umożliwia zmianę kąta natarcia badanego ukła
du samolot-rakieta. 

ł.T/1.t~ OANt.. !J'\MO· 
-I.OTU I AAl.<JU'( 
WAlll,ut~ k l l OIU 

Wi?aC'Cn'i',iWll< I 
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· WAGl - 01:l'OA NAC' 

'ii" ,, 
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SAMOLOT U 

URZA,DU:NlĄ MOC.UJA,C E 
o 6 • ~tOl'N IAC SW 

lb,_..._ ---- - ..z-_:!'~IA!.,V -"~
0!.~ 1

~ -- - - SfEROWAN IE. L (){,!ClNt 
w.-.i:iTo k.l M.Ol•1NTC.~ o0rol.f 

Ryś. 4. Schema t blokowy układu do badań t rajektorii modelu ra 
kiety w tunelu 

Dynamiczne badania modeli samolotów i śmigłowców 

Maszyny cyfrowe znalazły ,zast osowanie w badaniach dy
namicznych w tunelach aerodynamicznych, zarówno d o 
badania p ochodnych obrotowych, a także w badaniach od
działywania atmosferycznych podmuchów, zagadnień aktyw
nego sterowania. Dla przykładu przyt oczono jedno z zapro
ponowanych rozwiązań do badań aktywnego st erowania 
l otką dla tłumienia fl atteru dynamicznie p odobnego mo
delu skrzydła (rys. 5). Aut omatyczne tłumienie fl atteru 

~TAlJONAANE 

+ 
~fĄOWAf'II[ ł PORRz.[UN t 

6. 

REb'llt'A STEROWAN IA -
NIE~TACJ0N/\RNE R0IKA2Y CU. LC7TKI 

t 
lol fROW Al'•,Uli: ;t.A.f'Tf.RU 

~ Ac5"q 

Rys. 5. Tunelowe badania modelowe aktywnego tłumienia flatteru 

uzyskiwane jest przez wprawianie w gwałtowny ruch k on
wencjonalne j lotki, co powoduje powstanie zmiennej siły 
działające j w przeciwnym kierunku do ruchu skrzydła . Ste
r owanie odbywa się za pomocą maszyny cyfrowej, do 

r,UCHYWKIERUNKACH l,Y 

które j jako dane wyjściowe wprowadzane są sygnały 
z przyspieszeniomierzy odp owiednio r ozmieszczonych na 
powierzchni skrzydła . 

Pomiary pola przepl·ywu wokół badanych modeli 

Bardzo szerokie zastosowanie znal azły m aszyny cyfrowe 
w sterowaniu układam i współrzędnościowymi z różnego 
rodzaju sondami do badania• przepływu wokół modeli. Na 
rys. 6b p okazano wyniki badania pola przepływu nad 
górn ą powierzchnią modelu skrzydła, przedstawiające wiel
kość i kierunek prędkośc i przepływu w płaszczyźnie pro
stopadłej do osi wzdłużne j m odelu samolotu. Sonda p omia
rowa umieszczona była w układz i e współrzędnościowym 
o sześciu stopniach swobody (rys. 6a), którego przemiesz
czenie sterowane jest odpowiednio zaprogramowaną m a 
szyną cyfrową . W t rakcie eksperymentu maszyna cyfrowa 
przetwarza oraz przedstawia na plotterze w układzie 
on -lin e zmierzoną lokalną prędkość przepływu i położeni e 
sondy (rys. 6b). 

Udoskonalenie waru nków symulacji lotu swobod negu 
w tunelu za pomocą komputera 

Ni ek orzystne oddziaływanie skończonych rozm ;H rów prze
strzeni p omiarowej tunelu (ścian tunelu bąd ź sw ob odne i 
granicy strumienia w przypadku otwartych przestrzeni P " 
mia r owyc:h) na wyniki pomia ró w stanowi odw ier zny pro
blem w tunelowych badaniach m ::ideli sam olot ów. Dot yczy 
to też zamocowania ba danych modeli , które także wpły
wa na opływ badanego m odelu. Ogólnie mówiąc, wymaga 
t o dużej ostrożności w przenoszen iu wyników uzyskanych 
w tunelu na warunki lotu swobodnego rzeczywistego obiek
tu. przy czym nie można zapominać o wpływie li czby 
Reynoldsa , której wartość w m odelowych b adaniach w 
tunelu jest zwykle znacznie mniejsza r:iż w rzeczywistości. 

Wspomniany wpływ granic tunelu może być zawsze mi
n imalizowany przez ba dania małych modeli w dużych 
tunelach , ale zmniejszanie wymiarów m odeli prowadzi do 
n iekorzystnego zmnieiszania liczby Reynoldsa i pogarsza
nia dokładności p om iarów. Natomiast badania w dużych 
tunelach znacznie podwyźszają k oszty badań. W praktyce 
tunelowe j stosuje się specjalne poprawki, uwzględniające 
wpływ granic;_ tunelu na wyniki p omiar ów. Popr awki te 
opa rte są na prostych analizach teoretycznych. Jednakże 
są bardzo istotne zagadnienia · n ow oczesnego lotnictwa , jak 
np. loty transoniczne czy· samoloty P/KSL, gdzie stosowa
nie t akich p oprawek zawodzi. 

K on struktorzy lotniczy spotykają si ę dzisiaj z alarmu
j ącymi przypadkami słabej zgodności między wynikami 
badań tunelowych i w locie w zakresie tra nsonicznym, 
przy czym w większośc i przyczyn y t ego należy szukać 
w oddziaływaniu ścian tuneli. W rnwiązywaniu tych pro
blemów główną rolę odgrywać będą maszyny cyfrowe 
sprzęgnięte z tunelem aerodynamicznym. Opracowywane są 
ob ecnie programy obliczeniowe umożliwiające obliczanie 
p oprawek na interferenc ję zamocowania m odelu. Natomiast 
uniknięcie wpływu ścian tunelu na wyniki będzie możli
we przy zastosowaniu w tunelach koncepcji samoregulują
cych s ię ścian. W koncep cji tej wykorzystuje się pomiary 
pewnych parametrów przepływu do obliczeń n a EMC w 
cel u iter acyjnego osiągnięcia b ezinterferencyjnego przepły
wu w tunelu, tj. odpowiadającego przepływowi nieograni
czonemu. 

b) 
m 

0,8 

RULH 1, KI ERUN h U X 0,5 

GRZEBIEN 

Rys. 6a 1 b . B ad ania pola prze,plywu wokół modelu skrzydła sa
molotu przy użyciu maszyny cyfrowej do stewwanda sondy po
miarowej 
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Zasada działania tunelu bezinterferencyjnego 
z samoregulującymi się ścianami · 

Opływ rozpatrywanego modelu w nieograniczonej prze
strzeni dzieli się na dwie części, przeprowadzając wokół 
modelu powierzchnię S. Jeśli w c zęści zewnętrznej znane 
są w arunki przepływu w nieskończoności i jedna wielkość 
przepływu na powierzchni S, to łatwo można określić drugą 
wielkość przepływu na tej powierzchni, odpowiadającą w 
tym przypadku przepływowi nieograniczonemu. Dokonuje 
się pomiaru dwu dowolnie wybranych wielkości przepływu 
na p owierzchni S i następnie, w oparciu o jedną z tych 
wielkości i warunki w nieskończoności, oblicza się na tej 
powierzchni wartości drugie j wielkości. Jeśli te oblicze
niowe wartości danej wielkości równe są wartościom po
miarowym , to powierzchnia S nie oddziałuje na opływ roz
patrywanego m odelu. Powyższe rozumowanie stanowi zasa
dę działania samoregulujących się ścian tunelu (rys. 7). 

Zmiana warunków przepływu na ścianie tunelu może 
dokonywać się dwoją)rn: 

- w przypadku ścian perforowanych przez zmianę stop
nia perforacji czy dodatkowego odsysania lub nadmuchu, 

-- w przypadku ścian bez otworów przez zmianę kształ
tu ściany. 

Obecnie nR świecie prowadzone są prace badawcze i roz
wojowe nad tunelami b ezinterferencyjnymi. Poniżej przed
stawione są dwa przykładowe rozwiązania takich tuneli 
i uzyskiwane w nich r ezultaty wstępnych badań ekspery
mentalnych. 

Tunel o perforow anych ścianach z nadmuchem 
i odsysaniem przepływu 

W firmie Calspan w St. Zjednoczonyc-h zbudowano tunel 
z samoregulującymi się ścianami o wielkości komory p o
miarowej 0,305 X 0,305 m. Jest to tunel o ciągłym działa
niu, o perforowanej górnej i dolnej ścianie ze stopniem 
per.foracj~ 22,50/o. Komora pojemnikowa, obejmująca perfo
rowane ściany p odzielona jest na 18 oddzielnych segmen
tów, z których każdy połączony jest zaworem regulacyj
nym ze żródłem nadciśnienia i podciśnienia. Źródło nadciś
nienia stanowi k omora stabilizacyjna tego tunelu, nato
miast podciśnienie uzyskiwane jest za pomocą sprężarki 
podłączonej na wylocie do dyfuzora tunelu. Tunel wyposa
żony jest w dwie sondy ciśnienia statycznego o 52 punktach 
pomiarowych każda oraz w 18 sond kierunku przepływu 
umieszczonych w pobliżu ścian. Pomiary dokonywane za 
pomocą tych sond pozwalają określić normalną i wzdłuż
ną składową prędkości, stanowiące dane p omiarowe po
trzebne w obwodzie sprzężenia zwrotnego regulacji ścian 
tego tunelu (rys. 7). 

ZAD-'tllE: PAAAMUaćW ~ 
. \VTUIULIIIPD~C%EtłlA l'400fl.l4 

• 
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Rys. 7. Koncepcja samoregulujących się ścian tunelu bezinterfe-
rencyjnego • · 

Vv' tunelu tym przeprow adzono badania opływu modelu 
profilu NACA 0012 o cięciwie 152,5 mm w układzie ścian 
konwenc:ionalnych oraz samoregulujących się. Wyniki dla 
liczby Macha M=0,725 przedstawiono na rys. 8, porównu
jąc z wynikami uzyskanymi w dużym tunelu o wym. 
2,44 X 2,44 m, gdzie ze wzglę_du na małe wymiary modelu 
w stosunku do komory pomiarowej można przyjąć interfe
rencję za zerową. Występuje duża nzbieżność w wyni
kach uzyskanych w tunelu 2,44 i 0,305 m o konwencjonal
nych ścianach i to dla wszystkich współczynników aerody-
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namicznych. Po kolejnych trzech iteracjach w tunelu 
0,305 m z samoregulującymi się ścianami uzyskano zupełną 
zgodność z tunelem 2,44 m dla współczynnika siły nośne j 
i oporu oraz dla -współczynnika momentu zgodność w gra
nicach 5-';-70/o. Pozwala to stwierdzić, że w badanym przy
padku wyeliminowano wpływ ścian tunelu na opływ mo
delu. 

o,• 
(, 

/ o,! 

NA(fl 001Z M,0,725 

-·- ...... 

_ _ ,._ ., lUMU ~-'"10R.E~UlUJ,'f'f · CALSPAN ~ 05 .- Q3, 
-- TUNEL kOHW'ENCJONAl>.łY 2 -H>' 2-4', 01 , ' 

■ i, f, 3 l(olfJNE 1Ma~ w,/auNKów t-1ri 5c,:: AlH E 
TUNELU CALSPAN I 

Rys. 8. Porównanie charakterystyk acrdynamicznych profilu NACA 
0012 uzyskanych w tunelu lrnnwencjonalnym oraz w tunelu o per
forowanych samoregulujących się ścianach (tunel Calspan) 

Tunel o zmiennym kształcie ścian 

Koncepcję tunelu bezinterferencyjnego opartą na zmia
nie kształtu ścian komory pomiarowej wykorzystan:i w 
dwu wybudowanych osta tnio tu nelach w ONERA (Francja) 
oraz na Technicznym Uniwersytecie Berlina Zach odniego 
(RFN). W obu tunelach zast osowano p::idobne rozwiązanie, 
dlatego więc nieco bliże j opisano jeden z tych tuneli. 

Komora pomiarowa tunelu w Berlinie Zach. o wym. 
150 X 150 mm wyposażona jest w dwie elastyczne ściany : 
górną i dolną, które wykonane zostały z włókna szklanego. 
Osiem dźwigników zamocowanych do każdej ściany umożli
wia przemieszczanie jej w granicach do ±25 mm. Pomiar 
przemieszczania ścian dokonywany jest za pomocą poten
cjometrów z dokładnością 0,07 mm. 

Zasada regulacji ściany tego tunelu oparta jest na tym, 
że po obu stronach powierzchni prądu w nieograniczonym 
przepływie ciśnienia są sobie równe. Dokonywany jest po
miar rozkładu ciśnienia wzdłuż ściany wewnątrz tunelu. 
Obliczany jest rozkład ciśnienia wzdłuż ściany w fikcyj
nym przepływie na zewnątrz te j ściany o takim samym 
kształcie jak ściana tunelu i o tych samych parametrach 
przepływu w nieskończoności jak w tunelu . Jeśli oba roz
kłady ciśnienia , obliczony i mierzony, w tunelu są sobie 
róvme, to możemy przyjąć, że kształt ściany stanowi po~ 
wierzchnię prądu, a ściana nie oddziałuje na przepływ. 
W przypadku wystąpienia różnicy w obu ciśnieniach, może 
być ona użyta w procesie r egulacji ściany. Procedura tej 
regulacji ścian sterowana jest całkowicie automatycznie 
przez maszynę cyfrową HP lOOOF. Ostateczny kształt ścia
ny osiągany jest w kolejnych iteracjach; doświadczalnie 
stwierdzono, że zbieżność tego procesu iteracji osiągana 
jest po 6+7 krokach. J eden krok iteracyjny wymaga czasu 
obliczeniowego ok. 8 s. 

W tunelu dokonywano pomiarów opływu modelu profilu 
NACA 0012 o cięciwie 100 mm. P orównanie uzyskanych 
rozkładów ciśnienia z wynikami uzyskanymi w tunelu 
ARA-Bedford, dla których interferencja może być uwa
żana za zercwą, przedstawiono na rys, 10a i 10b dla pod.: 
i nadkrytycznego przepływu odpowiednio. W obu przy
padkach stwierdzono zadowalającą zgodność porównywa
nych rozkładów. Wskazuje to na możliwości eliminacji 
interferencji ścian tunelu przez opi saną regulację kształtu 
śc ian tunelu. 
Należy wspomnieć, że na Uniwersytecie Technicznym w 

Berlinie Zach., obok wspomnianego wyżej tunelu (w za 
sadzie dwuwymiarowego) budowany jest t rójwymiarowy 
bezinterferencyjny tunel o zmiennym kształcie ścian. Ko
mora pomiarowa ma ośmiokątny przekrój poprzeczny i każ
da z ośmiu ścian komory może zmi2niać kształt w po
dobny sposób jak w opisanym wyżej J;unelu. Rozpoczęcie 
badań w tym tunelu przewidywano na 1981 r. 
Należy podkreślić, że przez wprowadzenie samoregulu 

jących się ścian w tunelu dużych prędkości zwiększa się 
znacznie cięciwa badanych modeli. Stosunek wysokości 
tunelu do cięciwy modelu profilu wync-si więc: 

TLiA 1983 nr 7 



- dla m odeli k onwencjona lnych z perforacj ą - co naj 
mniej 3,5 , 

- dla tu nelu o samor eguluj11cych ~ię ś cianach f irmy 
Ca lspan :.l , na Uniwe1sytecie Tec bn icznym w Berlinie Zach . 
- - 1,5. 

P rowadzi t o. oczywiśc i e do w zrostu liczby Reynoldsa 
o co na jmniej 2,5 raza, co (jnk wskazuj e s i ę obecnie w lite
ra tur ze) jes t bardzo wai.ne w badan iach tunelowych dla 
p oprawy symulacj i lot u sw ob odnego. 

Na zakor'iczenie należy dodać , że w zakresie małych 
prędkośc i wyże j przedstawiona koncepcja tunelu bezinter
fer en cy jnego zna jdu je także zastosowanie. W USA zbudo
wan'.l tu nel małych prędkośc i o samoregulujących się ścia
nach. Kom ora pomiarowa tego tunelu wynosi 2,44 X 0,305 m. 

• Można oczekiwać znacznej p oprawy efektywnośc i pro
ces u konst r ukcyjnego sam olotów, śmigłowców i innych 
ob iektów lata jących oraz zmniejszenia r yzyka związan ~g J 
z nową konstrukcją przez zastosowanie m aszyn cyfrowych 
w obwodzie sprzężenia zwrotneg,) z tunelem aerodynam icz
nym do st erowania przepływu w nim oraz położen iem 
m odelu i jego organów sterowania, a także do rejest r ac ji 
i przetwar zania danych p omiarowych i analiz otrzymywa
n ych wyników. Integracja ta umożliwia przeprowadzanie 
porównań . wynik ów obliczeń aerodynamicznych n owych 
k onstrukcji z wynikami badań eksperymentalnych w tu
n elu w czasie r zeczywistym, a t akże na ś l edzenie krytycz
nych param etrów badań, co· pozwala na cel :iw :i m odyfika 
cję p rogramu ba da11. Na najbliższą przyszł ość należałJby 

KONCOWKA POMIAROWA 

PRZEM I E~ZC ZEN I Ą 

uK NO 

MOO [L 

5L !ANA ELA5TYCZ NA 

SILN IK 
ELEKfRYLZNY 

1 KOMORA POMIAROWA: WY50 KO SĆł5"cm 

R ys. 9. K omo r a pomiaro
w a tune lu be zin terfe r e n 
cyj nego _ o zmiennym 
kształc i e ścian (tunel Tech
n icznego Un iwersytetu w 
B e r li n ie z ach .) 

Podsumowanie 

• Elektroniczne m aszyny cyfrow e stały się niezbędnym 
czynnikiem w ·wielu n owoczesnych t echnikach badaw czych 
stosowanych w dzisie jszych t unelach ac:rodynamicznych. 

a) 
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co na jmmeJ zapewnić dostęp ze sterowni tunelu do zdalnie 
sterowanych terminali graficznych połączonych z dużymi 
i szybk im i komputerami k onstrukt orów obliczen iowców sa
molot ów. 

• Obecn ie w tunelach aer odyn amicznych występują t r7y 

bł 

• 
O.V ZEROWA 

JNTE 'łFERU,JCJA 

TU 8f Rl.lM 
ONERA. 

.,_ • o,797 Re , l,•1 ·Io' 
M- , o,8 03 Re , 4,0, ·10' 

Rys. 10. Rozkłady ciśnie nia n a profilu NACA 0012 u zyskane w tunelu o zmiennym kształcie ścian (tunel Technicznego Uniw er
syte tu w Berlinie z ach.): aJ M = 0,5 u = o; b) M - 0,8 a = O 

o W najbliższym czas ie szybki wzr ost możliwośc i tune
lowych badań m odelow ych będzie osiągnięty przez śc i słą 
integrację możliwośc i numeryczne j symulac ji m aszyn cyfro 
wych (t j. opierające j si ę na układac h sterowanych EMC 
i na obliczeniow ej m echanice płynów) z podstawowymi 
możliwościami tu nelowyc:h urządzeń ba dawczych . 
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główne k ierun1ki rnzwo ju m etod ba dawczych zagadnień lot
niozyc h przez ś cisłą integ,rac ję tunelu i maszyny cyfrowej: 

- poprawa sym ulacji lotu swobodnego (tj. szczególnie 
rozwó j i .zas to.s01Wanie samoregulujących s ię ś cian tunelu 
i zwiększenie liczb Reynold sa badań w tunelu), 
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==============================NOWOŚCI TECHNICZNE 

Skrócona kierownica . wlotowa wentylatora 

silnika dwuprzepływowego 

W Amerykańskim- Instytucie . Aeronautyki i Astronautyki 
(AIAA) analizuje się możliwość zastosowania w dwuprze
pływowych silnikach . turbinowych o dużym stosunku· natę
żeń przepływu dodatkowych, skróconych, przestawialnych 
kierownic wlotowych wentylatora. Pomysł ten powstał w 
wyniku poszukiwania sposobu szybkiej zmiany ciągu sil
ników samolotów skróconego lub pionowego startu.· Jak 
wiadomo, cechą odrzutowych silników turbinowych jest 
stosunkowo wolne przechodzenie od jednego do innego 
ciągu. Czas potrzebny do przejścia od biegu jałowego sil
nika do ciągu startowego jest rzędu kilktlnastu sekund. 

Istotą .omawianego pomysłu jest sterowanie ciągiem sil
nika przez takie zmienianie stopnia przydławienia prze~ 
pływu powietrza przez kanał zewnętrzny, aby jak naj
mniej zakłócić warunki pracy kanału wewnętrznego. Dzięki 
zachowaniu .warunków pracy wytwornicy gazów silnik nie 
tylko nie gaśnie wskutek wspomnianego przydławienia 
przepływu, ale i utrzymuje możliwość . natychmiastowego 
wzrostu ciągu w wyniku oddławienia przepływu przez ka
nał zewnętrzny. Sterowanie takie może być efektywne 
jedynie w silnikach o dużym stosunku natężeń przepływu, 
w których ciąg kanału zewnętrznego jest znacznie większy 
niż wewnętrznego. 

W czasie tej analizy przeprowadzono próby hamowniane 
adaptowanego do tego celu silnika TF34-F5 firmy General 
Electric (ciąg 4000 daN, całkowite natężenie przepływu 
powietrza 151 kg/s, stosunek natężeń _ przepływu 6,2:1, spręż 

Rys. 1 

cd . ze s. 13 

- poprawa jakości wyników (tj. poprawa jakości para
metrów przepływu i zmniejszenie interferencji tunelu), 

- poprawienie efektywności badań (tj. wzrost liczby 
uzyskiwanych danych pomiarowych w jednostce czasu pra
cy tunelu, uzyskiwanie ich w czasie rzeczywistym, zmniej
szenie zużycia energii elektrycznej). 

• Można przewidywać, że tunele aerodynamiczne i ma
szyny cyfrowe będą stanowić w przyszłości komplementar
ne narzędzia używane w procesie konstrukcyjnym nowych 
samolotów, śmigłowców i innych obiektów latających. 

LITERATURA 

1. R. PALKO, A. LOHR: A constant aerodynamic parameter 
testing technique with automatic wind tunnel control. AIAA 
Paper nr 73-784, 1978 r. 

2. E. LEVINSKY, R. PALKO: Semispan wind tunnel test of 
a computer-controlled ~elf-optimiz!ng flexible technology wing. 
AIAA Paper nr 78-786, 1978 r. 

14 

wentylatora 1,5, spręż sprężarki 14). Adaptacja polegała 
na dostawieniu z przodu silnika, przed wentylatorem, przy
stawki przedłużające j kanał wlotowy. Prtystawka ta skła
dała się z pierścienia zewnętrznego (1 na rys. 1) stano
wiącego zewnętrzną ściankę kanału wlotowego, pierścienia 
wewnętrznego (4 - rys. 1) rozdzielającego już przed wen
tylatorem przepływ powietrza między kanały wewnętrzny -
i zewnętrzny, trzydziestu promieni owych żeber (2 - rys. 1) 
łączących oba pierścienie oraz umieszczonych za tymi że
brami obrotowych łopatek kierowniczych (3 - rys. 1). 

Rys. 2 

!500 r---:----1---+-
M •0,6 
H='/570m 

fOO bez elemenlu.5 
o· 10 20· 10° 10° 50' 

Kqt ustawienia kierownic wlotowych 
n n1fd1 

Badano również wersję silnika z przedłużonym deflekto
rem (5 - rys. 1) rozdzielającym strumień powietrza zza 
wentylatora pomiędzy oba kanały. 

Badania przeprowadzone na hamowni wysokościowej 
centrum naukowo-badawczego im. Lewisa (NASA) wyka
zały, że całkowity • ciąg silnika zmienia się liniowo ze 
zmianą kąta nastawienia skróconej kierownicy wlotowej 
(rys. 2) oraz że zastosowanie przedłużonego deflektora 
(5 - rys. 1) istotnie zmniejsza wpływ przestawiania skró
conej kierownicy na pracę kanału zewnętrznego oraz po
prawia rozkład ciśnień na wejściu do tego kanału. Mały 
wpływ przestawiania kierownicy na parametry kanału wew
nętrznego ilustruje fakt, że dla wersji silnika bez przedłu
żonego deflektora; w celu utrzymania stałej prędkości obro
towej wentylatora trzeba przy przestawieniu kierownicy 
wlotowej z położenia 0° (przepływ nie dławiony) do poło
żenia 15° zmniej szyć prędkość obrotową wirnika sprężarki 
o 50/o, do położenia 35° - o 90/o, a do położenia 50° -
o 100/o. Zastosowanie deflektora zmniejsza jeszcze bardziej 
ten wpływ. 

JMR. 

3. w. SEARS i in.: Interference-free wind tunnel flows by adap
tive-wall technology. X ICAS Proceedings 1976 r . 

4. P. POISSON-QUINTON: Same new approaches for wind tunnel 
testing through the use of computers. ONERA T.P. n r 1979-2_4. 

5. J. WHITFIELD i in.: The role of computers in aerodynam1c 
testing. Computers and Ftuids, vol. 8, nr 1, 1980 r. 

6. A. HAINES: Computers and wind tunnels: complementary aids 
to aircraft design. Aeronauticai Journal, July 1977 r. 

7. J. CARRARA, A. MASSON: Three years Of operation of the 
ONERA pressurized subsonic wind tunnel. XII ICAS Procee
dings, 1980 r. 

8. U. GANZER: Adaptable wind tunnel walls for 2D and 3D 
model testing. XII ICAS Proceedings, 1980 r. 

9. R. SMELT: The role of wind tunnels in future aircraft deve-
lopment. XI ICAS Proceedings, 1978 r. , . · . 

10. R. LEVINSKY i in.: Transonic testing of a self opt1m1zlng 
flexible alrfoil. Proceedings of AIAA 9 Aerodynamic Testing 
Conference, 1976 r. 

11. z. RAMLY: Computer controlled system for the investigation 
of the flow behind a swetbac_k wing. Proceedings of AIAA 
9 Aerodynamic Testing Conference , 1976 r. · 

12. R. PALKO: A computer controlled closed-loop vehicle trim 
system developed in the PWT at AEDC. Proceedings of AIAA 
9 Aerodynamic Testing Conference, 1976 r. 
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Lełov L-410 UVP Turboleł • Czechosłowacja c I Kl\lUOTEKA Tlili 

Samolot pasażerski lokalnego transportu 
o właściwościach STOL · 

KONSTRUKCJA, Całkowicie metalowy 
dwu_silnikowy górnopłat z chowanym pod
\Voz:ern . 

Piat. Obrys trapc2.0wy, profil NACA 
63A418 u nasady i NACA 63A412 przy koń
cówce, wznios 1°45', kąt zaklinowania +2° 
u nasady i --0,5° przy końcówce. Konstruk
cja dwudżwigarowa, dwukesonowa, całko
wicie metalowa fail safe. Pokrycie inte
gralne frezowane chemicznie wraz ze 
wzmocnieniami. Na krawędzi spływu dwu
szczelinowe czterosegmentowe klapy o kon
strt.KCJi m e talowej . Wychylenia segmentów 
rożn\cowane : segmenty między gondolami 
silnikowymi a kadłubem wych ylane na 
większy kąt. Lotki met;alowe zaopatrzone 
w klapk i wyważające . Przed zewnętrznymi 
segmentami klap znajdują się spoilery. 
Przy ko11cówkach, przed lotkami, umiesz
czono niewielkie płyty przerywaczy służą
ce do obniżenia siły nośnej po stronie sil-· 
nika pracującc,go podczas lotu z jednym 
silnikiem Wyłączonym . Wewnątrz kesonu 
rnięd2.ydźwigarowego umieszczone są zbior
niki paliwo we. Na noskach skrzydeł insta
lacja przeciwoblodzeniowa. Skrzydła moco
wane do kadłuba czterema sworzniami. 
Kadłub . Przek rój owalny z załamaniami, 

zt.Jlizony do kołowego. Konst rukcja półsko
ru puwa, całkowicie m e talowa, dzielona 
technologicznie na trzy pod stawowe części. 
Część przednia mieści wyposażenie elektro
radionawigacyjne , kabinę pilotów 1 wnękę 
podwozia przedniego. Kabina pilotów z 
mie jscami obok siebie, o szklenie złożone 
z płaskich szyb, szyby zaopatrzone w wy
cieraczki. Kabina wyposażona jest w drzwi 
dodatkowe z prawej s trony kadłuba. Srod
kowa częś ć kadłuba mieści kabinę pasażer
ską, są do nie j mocowa ne skrzydła 1 gon
dole pod wozia głównego. z prawej strony 
kabiny znajduje się 9, a z lewej 7 okien. 
\Vejście do kabiny umieszczono w je j t y l
nej części po lewej stronie. Wnętrze kabi
ny mieści 15 fot e li pasażerskich; przewi
dziano również wersję sanitarną (6 pacjen
tów na noszach; 5 siedzących + 1 osoba 
personelu m edycznego), transportową (na 
1310 kg ładunku), spadochroniarską (14 spa
dochroniarzy + 1 instru ktor) 1 przecl wpo
żarową (12 strażaków-spadochroniarzy, za
łoga: 1 p ilot i 1 obserwator) ; możliwe j est 
stworzenie we.rsji fotogrametrycznej 1 wer
sj i do kontroli naziemnych urządzeń radio
nawigacyjnych. Tylna część kadłuba stoż
ko wa. niesie u s terzenie i płytę u statecz
niającą. Wnętrze kadłuba klimatyzowane. 

Usterzenie. Usterzenie w układzie zbliżo
nyr:1 do krzyżowego. Obrysy obu usterzeń 
trapezowe, u sterzenie pionowe skośne. 
Wznios u sterzenia poziomego 7° , Stateczni
ki konstrukcji dwudżwigarowej , metalowe. 
Stery wyważone masowo i aerodynamicz
nie, Szkielety sterów metalowe, pokrycie 
z tkaniny. Na wszystkich sterach klapki 
wyważające. U sterzenie p ionowe uzupeł
nione dużą pletwą pod kadłubem . Na nos
kach stateczników instalacja przeciwoblo
dzeniowa . 

Sterowanie. Sterownice (wolanty i peda
ły) zdw ojone, zespół sterowania silnikami 
zgrupowanymi na pulpicie centralnym. ste-

DANE TECHNICZNE 

Rozpiętość 
Dl>1gość 
Wysokość 
Rozpiętość u sterzenia 
Cięciwa skrzydła u nasady 
Baza podwozia 
Rozs taw podwozia 
Srednica śmigieł 
Rozsław osi śmigieł 
Diugość wnętrza kabiny 
Szerokość wnętrza kabiny 
Wysokość wnętrza kabiny 
Powierzchnia skrzydła 
Powierzchnia lotek 
Powierzch nia prze rywaczy lotkowych 
Powierzchnia klap 
Powierzchnia spoile rów 
Powierzchnia sta tecznika pionowego 
:powierzchnia steru kierunku 
Powierzchnia statecznika poziomego 
Powierzchnia sleru wysokośc i 
Powierzchnia podłogi kabiny 
Objętość powierzchni kabinowej 
Pojemność bagażnika tylnego 
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rowanie lotkami i sterem wysokości cięg
nowe, s te rem l<ie runltu - linkowo-cięgno
we, napęd k!ap h ydrauliczny, klapki wy
ważające s teru wysokości wychylane syste
m em linkowym, klapki wyważające steru 
kierunku i lotek napędzane elektrycznie, 
przerywacze I spoilery wychylane hydrau
licznie. 

Pod wozie. Trój zespołowe, chowane h y
draulicznie do kadłuba i gondol przykadlu
bowych. Podwozie przednie jednogoleµio
we, kolo sterowane hydrauliczne z tłumi
klem shimmy na półwidelcu - chowane 
ku przodowi. Podwozie główne j ednogole
niowe, koła pojedyncze, zaopatrzone w ha 
mulce hydrauliczne. Ogumienie kół bez
dętkowe, ciśnienie w ogumieniu regulowa
ne układem el ektrycznym. Pokrywy wnęk 
podwozia zamykają się ponownie po jego 
v.,ypuszczeniu, co zapobiega dostawaniu się 
błota 1 śniegu do wnęk podwozia. 

Zespól napędowy, Dwa silniki turbośmi
głowe Walter M -601B o mocy 544 kW każ 
dy. Smigla trójłopatowe metalowe nastaw
ne (Z możliwością automatycznego u stawia
nia w chorągiewkę i odwracania ciągu) 
Avia V-508B. Silniki mają Instalacje wtry
sku wod y do sprężarki do chwilowego pod
wyższenia mocy (do 590 kW). 

Instalacje. Paliwowa - po cztery gumo
we zbiorniki umieszczone w kesonie mię
dzydżwigarowym każdego skrzydła , łączna 
pojemność 1300 l , każdy silnik zasilany jest 
ze zbiorników umieszczonych w tym sa 
m ym skrzydle, lecz w razie potrzeby każ
dy silnik może być za silany ze wszystkich 
zbiorników. Hydrau liczna - dwuobwodowa, 
ciśnienie robocze 14,'I MPa ; główny obwód 
zasila mechanizmy s t e rowania podwozia, 
hamulce kół, siłowniki klap, spoilerów i 
przerywaczy oraz wycieraczki; pomocniczy 
obwód awaryjny umożliwia wypuszczenie 
podwozia i wychylenie klap; uruchamia on 
również hamuiec postojowy. Elektryczna -
jednoprzewodowa, napięcie 28 V ; dwa prą
dorozruszniki 5,6 kW; dwa akumulatory 25 

Masa własna 
Ma sa paliwa maks. 
Ma sa ładunku maks. 
Masa startowa maJ<s . 
Masa do lądowania malts . 
Ohciązenie powie rzchni 
Obci>iżenie mocy 

Ah, t rzy przetworn.ice trój fazowe 36 V/400 Hz, 
· dwie p rzetwornice jednofazowe 115 V/400 Hz. 
Przec iwoblodzeniowa - pneumatyczna Kle 
t.J er -Colombes na noskach skrzydeł i sta 
teczników, !opaty śmigieł ogrzewane elek
trycznie, wloty do silników ogrzewane 
ciepłym powietrzem ze sprężarek . Klima
t yzacy jna - zasilana z upustów sprężarek. 
Wyposażen ie, Uzależnione od wymagań 

zama wiqjącego, nie odbiega swym sk ła 
dem od innych samolotćw lej klasy. Jako 
standard przewidziane se. dwie radiostacje 
UKF, telefon pokładowy, dwa zestawy ra
dionowlgacyjne VOR/ILS/MK, dwa radio
kompas y i system kursowy. 

ROZWOJ KONSTRUKCJI, Samolot L-410 
' opracowano w drugiej połowie lat sześć 
dziesiątych, prototyp obla tano w 1969 r. 
(silniki PT6A-27), certyfikat BCAR uzyska
no w 1971 r., w tym sa1nym roku rozpo
częto produkcję seryjną wersji popra wio
nej w wyniku prób (ozn. L-410A). Do pro
dukcji weszły także wersje L-410AS, L-4l0M 
(silniki M-601), L-410AF (fotogrametryczna). 
Najpoważniejszym odbiorcą tych samolo
tó w (oprócz linii wewnętrznych Slovair) 
j est ZSRR, gdzie przeszły one pomyślnie 
egzamin eksploatacyjny w najtrudniej szych 
warunkach (od Podkaukazia · do Kamczat
ki). Samolot L-410UVP oblatany w 1979 r. 
Jest udoskona leniem poprzednich wersji: 
zwiqkszenie rozpiętości (i powierzchni) 
skrzydła, przedłużenie kadłuba o 0,5 m (po
większenie ramienia u sterzenia), powięk
szenie pow ierzchni u sterzenia pionowego, 
dodanie przerywaczy na skrzydłach i na
danie wzniosu u s ter:,,e niu poziomemu. Mo
dyfikacja aerodynamiki pozwollla na uzy
skanie: właściwości STOL (co nie udało się 
w wersja ch poprzednich). Samolot przysto
sowany jest do eksploatacji w temp. -50 
do +4o0 c . Równolegle z opracowywaniem 
samolotu L-410 przygotowano symulator 
naziemny TL-410. Samolot charakteryzuje 
się wyjątkowo dużym przyspieszeniem pod
czas rozbiegu. 

3725 kg 
965 kg 

1310 kg 
5700 kg 
5500 kg 

162 kg/m' 

19,48 m 
14,47 m 
5,83 m 
6,74 m 
2,54 m 
3,67 m 
3,65 m 
2,50 m 
4,82 m 
0,34 m 
1,95 m 
1,66 m 

Pręrlko~ć dopu szczalna (E AS) 
5,25 kg/kW 

360 kn,/h 

35,18 m• 
2,89 m' 
0,49 m• 
5,92 m' 
0,87 m• 
4,49 m• 
2,81 m 2 

· 6 41 m' 
3:15 m• 
9,69 m• 

17,86 m• 
0,77 m' 

Prędkość przelotowa maks. (H = 3000 m) 
(EAS) 

Prędkość ekonomiczna (H = 3000 m) (TAS ) 
Prędkość minimalna bez klap 
Prędkość minimalna z klapami 
Wznoszenie maks. (H = 0) 
W znoszen ie na jednym silniku 
Pułap 
Pułap na jednym silniku 
Rozbieg 
Start na 10,5 m 
Lądowanie z 9 m 
Dobi~g 
zasi,:g m aks .. (ładunek 850 kg, 30 mln 

r ezerwa) 
Zasięg z maks. ładunkiem (505 kg ,:ali

wa, JO min rezerwa) 

313 kni/h 
360 km /h 
144 km /h 
112 km/h 

7,8 mis 
1,5 mis 

R950 m 
2650 m 

400 m 
710 m 
862 m 
328 rn 

1040 km 
460 km 

T.M. 
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Grob Club Asłir/Standard Astir • RFN • I KARTOTE~ Tlil\ A &I 

Szybowiec k l :isi' kl u bo'we j/klasy 15 m 

KONSTRUKCJA. Jednomiejscowy, całko

wicie laminatowy wolnonośny średniopłat. 

Piat. Obrys d w ulrapezowy (załamanie w 
rejonie początku lo tek), profil Eppler E603, 
wznios 2°. K onstrukcja d wudzielna, lami
natowa, skorupowa, jednodźwigarowa . Sko• 
rupy przekładkowe, wypełniacz - sztywna 
pianka poliuretanowa. Pasy dźwigara z ro
wingu węglowego. Lotki bezszczellnowe 
konstrukcji przekłaclkowej . W połowie roz
piętości J<ażdego sk rzydła umieszczone · są 
wysuwane z górnej powie rzchni hamulce 
aerodynamiczne typu Schempp-Hirth. W 
skrzydle przy kad ł ubie znajdują się zbior
niki b a lastu wod n ego (wer sja standard). 

Kadłub . Przekrój owalny, przechodzący 
w kołowy, kształt charakterystyczny dla 
szybowców ostatniego · dziesięciolecia . Kon
strukcja skorupowa szklano-epoksydowa, 
wzmocniona lokalnie w punktach wprowa
dzenia sil skupionych (od mocowania skrzy
deł, zaczepu holowniczego i podwozia). Po
zycja pilota półleżąca. Tablica przyrządów 

owalna , ocieniona . J ednoczęściowa osłona 

kabiny otwiera się na prawą stronę. za 

DAKE TECHNICZNE 

Stan dard Asttr 
Rozpiętość 15,00 
Długość 6,60 
Wysokość 1,92 
Rozpiętość usterzenia 2,80 
Powierzchnia skrzydła 12,4 
Powierzchnia usterzenia 0,75 
Wydłużenie skrzydła 18,2 

Masa własna 265 
Masa użyteczna 115 
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pilotem znajduje się rad iostacja ew. urzą 

dzenia rejestrujące oraz, w wersji s tan 
dard, instalacja łącząca i zawór opróżnia 

nia 7.biorników balastowych. Rurowa belka 
ogonowa tworzy jedną całość ze stateczni
kie m pionowym. Kadłub jes t c hroniony 
płozą pod statecznikiem. Na lokalne wzmoc
nienia kadłuba użyło włókien węglowych. 

Usterzenie. U sterzenie w u kładzie T, ob
rysy usterzeń trapezowe . Usterzenie pozio 
m e łatwo demontowalne, mocowane trze . 
in a swor znian1i na szczycie statecznika pio
nowego. Konstrukcja statecznika poziome~ 
go laminatowa, sl,orupo wa z. wypełniac'zem 
(żebra). Stery laminatowe, przekładkowe. 

Loka l ne wzmocnie nia uslerze11 z włókna 

węglowego. 

Masa startowa 
Club Aslir Masa startowa maks. 

Sterowanie, Sterown ice k lasyczne (d rążek 

i regu lowane pedały). Stcro,,vanie lon,:ami, 
hamulcami aerodynamicznymi i s terem wy

sokości popychaczowe, cs terem kierunku -
lin kowe . 

Podwozi e . Sta le w w e r s ji club , chowane 
\V ,ver::,; ji :-;tandarcl . Koło za\vi eszone na 
amortyzowanym widelcu wyposażone w ha
n1ulcc TOST. Ciśnien ie w ogumie niu 
0,25 MPa. 

\Vyposażenie. Busola, prędkośt: io1nierz, 

,vysokościornierz , 2 wa rio1n e try, cllyłomicrz 

poprzeczny, termometr (pomiar temperatu
ry konstrukcji) , kalkulator przelotów, ra
dios tacja. 

R OZWÓJ KONSTRU KCJI. Szybowce Club 
A slir Standard Aslir są rozwinięciem 

Astir CS i Aslir CS77 (opracowanych i 
wprowadzonych clo produkcji w 1974 r.). 
Różnice polegają na szer szym zastosowa
niu włókna węglowego , co pozwoliło na 
zmniejszenie masy konstrukcji w stosun
ku do modeli wyj ściowych . 

380 380 kg 

15,00 m z balastem wodnym 450 - kg 
6,60 m Doskonałość 37 35 
1,92 m przy prędkości 95 90 km/h 
2,80 m Min. opadanie 0,6 0,6 mis 

12,4 m ' przy prędkości 75 75 km/h 
0,75 m ' Prędlrnść dopuszcza lna 250 250 km/h 

18,2 Prędkość przeciągnięcia 60 60 km/h 
260 kg Prędkość holowania 170 170 km/h 

120 kg T.M. 
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TECHNICZNY SŁOWNIK LOTNl8lY 

WODNO
SAMOLOTY (111) 

1 - powierzchnia zwilżona 
2 - p. ślizgowa 
3 - kąt ślizgu, kąt natarcia 

powierzchni ś lizgowej 
t, - fala dziobowa 
5 - strumień nadążający, 

ślad torowy, k ilwater 
6 - bryzg(i) 
7 - charaktrystyka rozbryzgu 
8 - pęcherz bryzgu, wach-

larz b., kożuch lJryzgo
wy 

9 - woda jednolita (w odróż
nieniu od plany) 

10 - (piana wodna, mgła wod
na, tnieszanka wody z 
pęcherzykami powietrza, 
woda rozpylona) 

11 - liczba Froude'a 
12 - opór hydrodynamiczny, 

o. wody 
13 - tarcie powierzchniowe, 

opór tarcia 
14 - opór falowy 
15 - opór powietrza 
16 - opór całkowity 
17 - (garb krzywej oporu hy

drodynamicznego) 
18 - wypór hydrodynamiczny 
19 - wypadkowa siła hydro

dynamiczna 
20 - (odwrotność doskonało-

ści hydrodynamicznej) 
21 - nadmiar ciągu 
22 - osiąg i na wodzie 
23 - odciążenie (przez skrzy

dło) 
24 - (ze swobodą przegłębia

nia) 
25 - optymalne przegłębienie 
26 - współczynnik obciążenia 

(od wody) 
27 - w. momentu (przegłębia

jącego) 
28 - w. oporu hydrodyna

micznego 
29 - zdatność do użytkowania 

na morzu, dzielność mor
ska, właściwości morskie 

30 - własnoś ci na wodzie 
31 - dryf, znos , znoszenie 
32 - dryfowanie 
33 - d. bokiem 
34 - żeglowanie (wodnosamo

lotu) 
35 - (ustawianie się pod 

wiatr) 
36 - niekontrolowany zakręt 

na wodzie 
37 - przyssanie (dna do wo

dy) 
38 - zakręt w ślizgu , zwrot 

w ś. , z. na redanie 
39 - zwrot na wiatr, wy

ostrzanie 
40 - z. od wiatru, odpadanie 

(od wiatru) 
41 - (z. przy dużym przegłę-

bieniu) 
42 - średnica cyrkulacji 
43 - holowanie 
44 - wodowanie, lądowanie 

na wodzie 
45 - zetknięcie z wodą (przy 

wodowaniu) 
46 - zejście z redanu, przej

ście ze ślizgu do pływa
nia wypornośclowgo \ 

47 - wodowanie . na wodzie 
sfalowanej 

48 - wodowanie na gładką 
wodę 

49 - w. w otwartym morzu, 
w. na pełnym morzu 

50 - start z bocznym wia-
trem 

51 - s. na wodzie sfalowanej 
52 - s. z gładkiej wody 
53 - obciążenia od wody 
54 - reakcja wody, oddziały

wanie wody 
55 - uderzenie wody, u. o 

wodę 

56 - promień bezwładności 
na pochylenie 

57 - obciążenie dna (pływa
ka, kadłuba łodziowego) 

58 - parcie wody na dno 
59 - lokalny rozkład ciśnień 
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SEAPLANES (Ili) 

1 - wetted area, w. suriace, 
immersed area 

2 - planing surface 
3 - planing angle 
4 - bow wave 
5 - wake, dead water 
6 - spray 
7 - spray characterlstics , 

s. pattern 
8 - s. blister, s . fan 
9 - solid water 

10 - water/air bubbles 
11 - Froude number 
12 - water drag, w. resistance 
13 - skin friction 
14 - wave resistance 
15 - (air) drag 
16 - total resistance , t. drag 
17 - hump 
18 - hydrodynamic lift 
19 - h. resultant force, h. re-

sultlng f . 
20 - h. drag-(to -)lift ratio 
21 - excess thrust, surplus t. 
22 - water performance 
23 - (water load reduction 

due to lift; lift induced 
w. l. r .) 

24 - fr ee to trim 
25 - optimum trim 
26 - (gross) load coefficient 
27 - t i'imm!ng-moment coeffi-

cient 
28 - water resis tance coeffl

cient 
29 - seago!ng capa bill ty, 

seakeeping abllity, 
wea therly qualities 

30 - water handling (charac
terlstlcs) 

31 - drlft, leeway 
32 - drifting, hUlllng, making 

Ieeway 
33 - crabblng 
34 - sailing (of the seaplane) 
35 - weather-cockln, ly!ng 

nose into the wind 
36 - watei- loop 
37 - suckdown 
38 - step turn 
39 - turn lnto the wind 
40 - turn out of the wind 
41 - p!ow turn 
42 - turnlng circle diameter 
43 - towlng 
44 - (water) landlng 
45 - water · contact, c. wlth 

wa ter, water touch-down 
46 - golng from the step 

· 47 - landing In rough water, 
rough-water landlng 

48 - glassy water Ianding 
49 - landing in deep sea, 

deep sea l., high sea 1. 
RO - cross-wind takeoff 
51 - rough-water t. 
52 - glassy water t . 
53 - water loads, w. forces 
54 - w. reaction 
55 - lmpacting of water, 

w. impact 
56 - radius of gyration in 

pitch . 
57 - bottom loading 
58 - bottom (water) pressures 
59 - !ocal pressure distrlbu-

t!on 
60 - sinking veloclty 
61 . - step landing 
62 - bow landing 
63 - stern landlng 
64 - two-float landing wlth 

drlft 
65 - water landing lmpact 

load coefficlent 

60 - prędkość opadania, p. 
zniżania 

61 - wodowanie na redan 
62 - wodowanie na dziób 
63 - wodowanie na rufę 
64 - wodowanie na oba pły

waki z dryfem 
65 - współczynnik obciążenia 

od uderzenia w wodę 
K.D, 

WASSER
FLUGZEUGE (Ili) 

1 - benetzte Oberflache (f) 
2 - Gleitflliche (f) 
3 - G!eltwlnkel (m) 
4 - Bugwelle (f) 
5 - Klelwasser (n) 
6 - Sprltzwasser (n) 
7 - Spritzwasser-Eigenschaften 

(fpl), Sprltzerblldung (f) 
il - Sprtihwolke (f) von Wasse r, 

Wasserschleier (m) 

9 - homogenes Wasser (n) 
10 - (Sprilhwasser (n), Wasser-

-Luftblasen (fpl) ) 
11 - Froude'sche Zahl (f) 
12 - Wasserwlderstand (m) 
13 - Oberfllichenreibung (f). 

Hautreibung (f), Reibungs
wlderstand (m j 

14 - Wellenwiderstand (m) 
15 - Luftwiderstand (m) 
16 - Gesamtwiderstand (m) 
.17 - _Widerstandsmaxlmum (n) 
18 - hydrodynamlscher Auf-

trieb (m) 

19 - resultierende Wasserkraft (f) 
20 - Gle itzahl (f) 
21 - SchubUberschuss (m) 
22 - Seeleistungen (fpl) 
23 - Entlastung (f) 
24 - trlmmfrei 
25 - bester Trimmwinkel (m) 
26 - Belastungsbeizahl .(f) 
27 - Momentenbeizahl (f) 
28 - Wasserwiderstandsbeizahl (f) 
29 - Seefahi,gkeit (f), Seetlichtig-

keit (f), WassertUchtigkelt (f) 

30 - See-Elgenschaften (fpl), 
Verhalten (n) au·f dem 
Wasser 

31 - Abdrlft (m), Abtrlft (m), 
Leeweg (m) 

32 - Treiben (n) 
33 - (Quertreiben (n), Seltentrei

beri (n)) 
34 - Segeln (n) (des Seeflu gzeu

ges) 
35 - Liegen (n) Im Wind, Wet

terfahnenwlrkung (f) 

36 - Au,n,rechen (n) (auf dem 
Wasser) 

37 - Festsaugen (n) 
38 - Wenden (n) auf Stufe 
39 - Drehen (n ) in den Wind 
40 - D. aus dem Wind 
41 - Wenden (n) In der Pflug-

K c;,nfiguration 
42 - Wendekrelsdurchmesser (m) 
43 - Schleppen (n) 
44 - Wasserung (f), Wasserlan-

dung (f) , Anwassern (n) 

45 - Wasserberilhrung (f) 
46 - von der stufe Kommen (n) 
47 - Wasserung (f) bei starkem 

Wellengang 
48 - Glattwasser-Landung (f) 
49, - Hochseelandung (f), Hoch

seewasserung (f) 
50 - Star,t (m) mit dem Selten

wlnd 
51 - Start (m) bel starkem Wel

lengang 
52 - S. auf Glattwasser 
53 - hydrodynamlsche Belastung 

(f), Wasserkr!Hte (fpl), 
Stosskrllfte (fpl) 

54 - Wasser-Gewenw!rkung (f), 
Wasserreaiktlon (f) 

55 - Wasserstoss (m) 
56 - Lllngs-Trllgheltsradlus (n), 

T. urn die Querachse 
57 - Bodenbelastung (f) 
58 - Boden-Wasserdruck (m) 
59 - lokale Druckvertellung (f) 
60 - Slnkrate (f) 
61 - Stufenlandung (f) 
62 - Buglandung (f), Bugwasse

rung (f) 
63 - Heckwasserung (f) 

64 - Zweischwlmmerwasserung 
(f) mit. Abdrlft 

65 - (Wasser) Stossvlelfache (n) 

I 

r111APO
CAMOflETbl (111) 

I - CM0 1-JeH8'HI nonepXHOCTb 

2 - rnHCCHpyiowaR nonepxHOCTb 
3 - yron rm_lCCHPOBaRH.fl, yron aT3KR 

rrn:1ccHpy1omeH nonepxHOCTH 

4 - noconan nontta 
5 - KffJTLDaTep 
6 - (BO/V!Hhle) 6pL13rH 
7 - <t>opMa 6p&13roo6paJ0BaH11>l 
8 - 6p1,nroean nerrcua 
9 - (roMoreaaaR Bo.na , cnnowttan B.) 

10 - (paCDblJleHHaJI B0)1a) 
11 - lfHCno cbPYAa 
12 - nr,a:po.n;unaMlf'ieCKOC coapOTHDllCHHC 

C. BO)Xbl 

13 - IlOBepXROCTHOC Tpe1-nre, COllpOTl1lJJJC 
HHC Tpe111rn 

14 - B0J1nonoe conponronem,re 

15 - conpOTHBJlelHJe BOJ,nyxa, D03,0,YUJ
HOC C. 

16- TIOJll·IOC C. 

17 - TO•rKa Bl,TXO.IIa (n1.npocaMOJJCTa) na 
pc,uaH, (r..>p6 RpHBOH CODPOTBBnC
MJHI) 

18 - nr,qpo.n1f'HaM1NccKaJ1 no.zn,e:r,..ma11 CH 
na 

19 - r. pe:lyJlbTWPY10ll.l3Sl CHJ1a, r. pa.eHO
,neHcrnymw:an c. 

20 - KD3<l>clnn1nerrT rm,ccHJ)ouamrn, 06-
paTHOC nr,npO.n,ll'HaMWJCCKOC xa11e
CTDO 

21 - J:ł36bITOK TRnl 
22 - xapaKTepncnncH .n:nemen1rn: no so.ue 
23 - pa3rpy3Ka (KpbJJJOM) 

24 - (co cuo60)1HbJM USMeHeHHeM )1Hcp• 
· cpepenrn) 

25 - HailBbJr0)1Hefur.m:ił 11rrcpcpepeHT 
26 ~ xoacl>clilTll1'eHT Harpy:,Krr 
27 - K03cpclilTlllfeHT MOMeHTa 

28 - xo,cl>cl>m.meHT fH)lJ)O)IHHaMIJ'ICCKOro 
conpOTTffiJICHBH 

29 - MOpexo;mOCTb, MOPCXO,llllLTe csott
CTBa 

30 - yrrpaDJUICMOCTb Ha BOJJ:e, IlJJJIOTMK-
HLie xapaKTCPHCTifKH Ha n. 

3 J - CHOC, )1peilcp 
32 - COCTORHrre .n:peticf>a 
33 - 6DKOBOf:i )'.(, 
34 - .t(pdicli (rn11pocaM011eTa) 

35 - C3MOrIPOH3BOJThtlarr ycrarromc:a HO
COM K BCTpy 

36 - nenpon:monbtTMłł pe3xułi paJBopoT 
na no,ne 

37 - no11coc (mmwa no11ofi) 

38 - p a3DOPOT na pemI1Me TJTHCCHpona
HlfJI, p. Ha pe.n:ane 

39 - pa3BOpOT K BCTpy, JTOBOPOT na BeTep, 
(npHB0/1 K BeTpy) 

40 - lTODOPOT c ynammamreM (OT DCTjJa) 

41 - (pa,nopOT C 60JlbUITTM /1H<l>4iepeH• 
TOM) 

42 - )1HaMeTp IIDPKYJlnT.llf1' 
43 - 6yxcHpOBKa 
44 - nocawa Ha so.n:y, npHBo,nncaHc 
45 - KaCaHHe BO)XJ,T 

46 - (nepexo.n OT rJTHCCHPOBaHJUI x DJia
B8R'RlO C BO,O:H03MeIQeHHCM) 

47 - TTPHBO,n:Renrre TTPH CHJThHOM DOJTDe-
HHD 

48 - u. na rnanxym noBepxRocrJ, 
49 - noca,llKa na OTKJ)hlTOM MOPlO 
50 - B311eT ·c 60KOBLIM BCTPOM 
51 - B. upll CllJtLBOM BOJIHeHHH 
52 - B. C rnaJJ:KOft JJOBCPXHOCTH B0,l{bl 
53 - n<)lJ)0)1JfH3Młf'IeCKHe H3rpy3KH 
54 - peal<[IHR B0)11,T 
55 - Y/13P o B0/JY 
56·--pa/lłfYC HHCPIIH1' no T3HI'alKY 

57 - Harpy:,xa mmma (nonnanxa; JTO/ID'I• 
Roro cp,03emoxa) 

18 - J'.(a.Jmemre no)lLI Ha mmme 
59 - MeCTHoe pacrrpe11e11eR1fe 11aBJ1eHmt 
60 - cxopocn, CRHlKCRHll 
61 - noca11xa na pe11aR 
62 - IlPHB0)1HeRJJe Ha HOC 
63 - rrpHB0)1HCRHC Ha KOPhMY 
64 - noca,IJ;Ka na ,IU)a norrnanxa c .ru,ełl

cpoM 

65 - K03q)cpH[IHerrr Rarpy3KH OT y11apa 
0 B0/:IY 
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1 - śmigło US 1 32000 
2-silnik PZL-3S SAMOLOT ZL-1 
3 - drzwi kabiny wejściowe (prawe) 
4-drzwi awaryjne (lewe) 
5 - kabina dla mechanika 
6 - miecz i linka zabezpieczająca 
7 - lampa antykolizyjna 
8-tablica przyrządów pokładowych 
9- pulpit sterow ania silnikiem 

1 O- antena radiostacji 
11-akumulator 
1 2 - reflektor • 

1 3 -światła pozycyjne 
14- rurka Pitot'a 
1 5 - zbiornik paliwa (integralne) 

24 

1 6 - pompa napełniania zbiorników pod 

ciśnieniem 

1 7 - ·zbiornik oleju 
1 8 - chłodnica oleju 
1 9 - butla powietrza 
20-zbiornik chemikaliów 

15 

21-mechanizm zamykania pok rywy zbiornika 
22- zawór załadowczy chemikaliów 
23 - zespół filtrująco-pompujący 2 
24- rury opryskujące 
25 - nadajnik wagi hydraulicznej 
26 - palety ,do t ransportu urządzeń agro Rysunek wykonał A . Jankowski 

20 

20 8 

17 21 
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POMOC! KONSTRUKCYJNI 

Kryteria i lościowe charakteryzujące 

stateczność samolotu (1) 

Kryteria ilościowe w ocenie sterowności samolotu (I) 

Mała popularność ilościowych kryteriów oceny właściwo
ści sam•olotu przy stosunkowo dużej obecnie możliwości 
okreś lenia (obliczeniowego bądź w toku prób) charaktery
stycznych wielkości dla danego samolotu skłaniają redakcję 
do przedstawienia Czytelnikowi materiału podanego w Air
worthiness Technical Manuał (Doc. 9051-AN-896 ICAO). 
Poni że j publikujemy pierwszą część materiału podanego w 
załączniku A do rozdziału 2 tego dokumentu . 

1. Ocena pilota wg skali Coopera-Harpera 
(Cooper -H arper -Scalc) 

Termin „kompensacja" użyty w tabl. 1 oznacza takie 
działania pilota, które zapewniają sterowanie samolotem 
7. uwzglę,dnieniem „jego specyfiki", czyli po prostu wad. 

Specyfikacje właściwości samolotu podawane są w taki 
sposób, aby odpowiadały - pod względem poziomu bez
pieczeństwa - ocenie pilota nie gorszej niż 3,5. 

Interpretacja prawdopcdobieństwa defektów: 
a) , prawdcp odobny (Reasonably probable) - zakres praw

dopodobieństwa od 1 :100(.1 (1 • 10·3) do 1:100 OOO (1 • 10·5) -

prawdopodohieństwo w zakresie między prawdopodobień
stwem defektu jednego silnika na współczesnych samo
Iotarh transportowych, af do prawdopodobieństwa określo
nego w punkcie b; 

b) mało prawdopodobny (Remote) - zakres prawdopo
dobieństwa od 1 :100 OOO (1 • 10·5) do 1 :10 OOO OOO (l • 10-7) lub 
nawet do 1:1 OOO OOO OOO (1 • 10-9) - prawdopodobieństwo w 
zakresie między prawdopodobieństwem defektu dwóch silni
ków w czasie przelotu współczesnego samolotu transporto
wego, aż do prawdopodobień stwa określonego w punkcie c; 

c) skrajnie mało prawdpodobny (Extremely remote) -
prawdopodobieństwo nie mniej sze niż 1 :10 OOO OOO (1 • 10-'1) 
lub 1 • 10-9 - prawdopodobieństwo w zakresie wielkości 
odpowiadających uszkodzentu skrzydła wskutek nadzwy
cza j dużego podmuchu dla i stni ejących samolotów trans
portowych. 
Prawdopodobieństwo jest wyrażone w godzinach lotu na 

defekt. (Uwaga ~·edakcji: ś ci ś lej byłoby określić je jako 
prawdopodobieństwo defektu w ciągu 1 h lotu). Ponieważ 

. średni czas pojedynrzego lotu samolotu t ransportowego 
jest tylko n ieznacznie dłuższy . ni ż jedna godzina, można 
posługiwać się liczbą lotów zamiast liczbą godzin. 

2. Statyc:i:na stateczność podłużna 

2.1. Sredn i gradient krzywej stanowiącej wykres siły na 
drążku w st osunku do prędkości , wynoszący 1 kG siły 
(9,81 N) na 13,2 węzła (24,5 km/h = 6,81 m/s) jest uważany 
za wystarcza jący. Sr edn i gradient jest brany osobno dla 
każdej z polówek zakresu pr~dkości między 0,85 i 1,15 
prędkości wyważenia . 

2.2. Lokalne uj emne gradient y siły względem prędkDści 
nie są dopuszczalne. 

!JF 

U5V,.. 
Q85Vwyw 

Rys. 1 
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3. Dynamiczna stateczność podłużna 

3.1. Oscylacje krótkook resowe 
3.1.1. Możliwe kryterium il ośc i owe dl a tłu mienia jest 

1,6 

1e do P;Z!Jjl;Cta ' [ r -•-j 
6 8 OkresP,s !O 

lL 2:, i ,,-JR}_ 

n ys_ 2. Proponowane kryte ria dla oscyla cjl krótkookresowych 

TAllL.lCA 1 

Ocena 
Charakterystyko pilot a 

anmolo tu. \Vy m n~au ia stawiH nc pilotowi (PH - Uwagi 
-Pilot 

Hating) 

Doskonała (Excellcnt) k ompeusncja ze strony pilot n ni c l 
- b a rdzo pożądana ma wpływu n o uzyskiwane (pożą -

Dobra (Good) - p o-
d ane) os i11gi 
k omp ensacja ze et rony pilota nie 2 zadowala • 

m ija1ne br:1ki ma wpływu na uzyskiwane (pożą - jąca bez 
d ane) osiąg i zmian 

Przyz;woita (Fair) minimal na kompensacj a ze s tron y 3 zadowala. 
- p ewn e lekko uicprzy• pilota potrzebna do uzyskania jqca bez 

jcmne braki pożądanych osiąg6w zmian 

3,5 

Dro~ne, lecz irytujące pożądane osiągi wymagają mniar- 4 
braki kowanej kompensacj i ze strony 

pilota 
U miarkowane, lecz bu- zadowalaj ącc osiqgi wymagają 5 braki zaslu-

dzące zastrzeżenia b raki wyraźnej kompensacj i ze strony gujqce na 
) pilota poprawę 

Budzące poważne zast r-Le• zadowalnjqce os it:1gi wymagaj ą in - G 
ż:cnia, nie wybacza)ne t ensyw nej kompensacji ze strony 
braki p ilota 

6,5 

Poważne braki zadowalające osiągi nie są osiągał-
ne przy maksymalnej dopuszcza ł-
nej kompensacj i ze strony pilota . 
Sterowno,ć eamolotu nie budzi 

7 

sastrzeieó 
Poważne braki istotna kompensacja ze strony 8 brakiwyma-

p!Iota jest niezbędna do sterowa - gają popra-
ma wy 

Poważne braki intensywna kompensacja ze stro- 9 
ny pilota jest potrzebna dla utrzy-
mania panowania nad samolotem 

9.5 

P owa:Glle braki I podczas pewnej częśc i wymaga - , 10 I niczb~dna 
nych 1tan6w lotu pilot traci pnuo - poprawa 
wanie nad samolotem 
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przedstawione przez zmianę parametru T1, 2 z parametrem 
P, jak pokazano na rys. 2. 

Parametry zdefiniowane są poniżej : 

T 112 - czas dla zmnie jszenia amplitudy do połowy, s 
e - gęstość powietrza, 
S - powierzchnia skrzydła , 
V - prędkość lotu (TAS-True Air Speed - prędkość r ze

czywista względem powietrza) , 
m - masa samolotu , 

CL - dCL ida (na 1 radian) - pochodna współczynnika siły 
nośnej względem kąta natarcia, w naszej literaturze dC,lda 

P - okres oscylacji , s • 

211 1 
P = - -= ----

w fn v1-.;• 
~ - współczynnik tłumienia, 
fn - częstość własna, cykl/s 

f1 +-1-_ Punkt A (Rys2,___,1----+-+- 1 Rys.Ja f-81b · · -P·]Js P '-t9 · T½· Q8s 1 Dob un, , . 1--1--1-- 1--~ 

t-H-lt- H,--....._:-rf,!~ -h-114 C5A ~ Pi nki B{Rys~ -FF- .. -- -
! 

/ - · P ·65 -1--+''-+-+-+--l--l--l--!~ 
" ...._ · L Zaledwie zadowala ince 

J I I '\. I ...., · ''l--..c+- -l--J-- 1---1'r--0 ustalone 1--

0 I, ,,,.,. r-.. -.. 

1,0 . · I , I ·-c '. ---........J....--l---r:1~-;j' . '_,., 

I • '\_/"', _ _...u I 
>-- H \ '-4tt - :--::.,-· •· · '-0 ustalone l- -

)' P wA.1 i"-.._v --- -- -
1r,1-+-/-,<-;\.,__lio: :silnodrzul --'---~~ =~-~-· -·-

O '/ I I I I 

O QZ 04060B I !Z 1116 /8 2 2.2 3 1 1- s 5 
TL /l84/~J NJ 

Rys. 3. Odpow i ed ź na sygn a ł skolwwy wychylenia steru wysokośc i 

TABL.ICA 2 

(1,, = :~ - przyp. red.) 

3.1.2. Rys. 2 daje także wartość parametrów dla niektó
rych samolotów transport owych - różnej wielkości. Wy
daje się, że leżą one, nawet te, które odpowiadają stanom 
podejścia do lądowania, w zakresie zadowalających właści
wości. 

3.1.3. Stosunek odpowiedzi czasowej kąta pochylenia sa
molotu do je j warbści po ustaleniu (dla t = nieskończo
ność) jest podany w funkcji czasu dla stałej prędkości lotu. 

Punkt A , z okresem P = 3,5 s, który znajduje się w środ
ku obszaru (ograniczonego krzywą PR = 3,5) na rys. 2, sta
nowi przykład szybkiej odpowiedzi. Dla punktu B z P = 6 s 
or az punktu C (P = 9 s), który jest poza obszarem, odpo
wiedź samolotu staje się coraz bardziej powolna, zaś siły 
na drążku będą wzrastały w miarę usiłowań przyspieszenia 
odpowiedzi samolotu. 

Dla porównania podane są odpowiedzi samolotu Boeing 
747 (punkt 14) oraz C5A punkt C na rys. 2. 

3.1.4. Na rys. 3 pokazano dla typowych przypadków sto
sunek odpowiedzi w zakresie kątów pochylenia samolotu 
na sy,gnał skokowy wychylenia steru wyso)rnści. Rys. 3a, 
przedstawia granicę wartości kąta 0, do której dochodzi 
samolot po wytrąceniu go z równowagi wychyleniem steru 
wysokości w postaci sygnału skokowego. 

3.1.5. Znaczenie granicy · lewostronnej jest pokazane na 
rys. 3b. Pokazano wpływ tłumienia dla okresu wynoszą
cego 3,5 s. Wraz ze spadkiem tłumienia {punkt A z T 1, 2 = 
= 0,8 s do punktu D z T 1, 2 = 1,2 s oraz E z T 1, 2 = 1,6 s) 
następuje coraz większe wychylenie poza punkt rówńowagi 
i wynikoWY ruch samolotu ma coraz bardziej charakter 
oscylacyjny. 

3.1.6. Dla porównania podano t akie charakterystyki dla 
małego dwusilnikowego samolotu odrzutowego {punkt 14 na 
rys. 2, na linii granicznej). Ze względu na krótki okres 

,. P = 1,1 s połączony z tłumieniem T 112 = 0,58 s niebezpie
czeństwo wprowadzenia oscylacji wzbudzonych przez pilota 
jest duże, szczególnie gdy stosunek siły na drążku do prze
ciążenia .pionowego jest niski. 

3.1.7. Testy 
Konfiguracjami dla prób powinny być: 
1. Konfiguracja końcowej fazy podejścia do lądowania, 

przy zalecane j prędkości podejścia na poziomie morza, środ
ku ciężkości w położeniu tylnym oraz minimalnym ciężarze 
samolotu . 

2. Konfiguracja przelot owa, z maksymalną prędkością 
przelotową przy maksymalnej wysokości operacyjnej, skraj
nie przednim położeniu środka ciężkości i maksymalnym 
ciężarze. 

Nu1ncr 

I 
Wysokość, 

I 
1'-:tnsa, 

I 
Prędkość 

I 
Poloże.nie środka 

I Samolot punktu m kg (EAS), km/h ciężko§ci 

1 o 250 ooo . 
241 przednie 

2 o 150 ooo 241 przednie } Boeing 747 
3 o 150 ooo 241 tylne 
i o 250_000 241 tylne 

. - --- -
; 9 ooo 300 ooo M = 0,89 przednie 

} Boeing 747 
6 13 500 200 ooo M = 0.89 przednie 
7 , J 500 200 ooo M = 0, 89 tylne 
8 9 ooo 300 ooo M = 0,89 tylne 

----
9 o 270 ooo 234 - Lockheed CSA 

10 o 4100 556 przednie 1 ·····-··"' 11 6 ooo 4100 556 przednie odrzutowe 
12 6 ooo 6 ooo 556 tylne (d,vusilnikowe) 
13 o 6 ooo 556 tylne 
14 13 500 4 100 M = 0.75 przednie 
15· 13 500 6 ooo M = 0,75 tylno 
16 o 4100 260 przednie 
17 o 6 ooo 260 tylne 

Oprac . -A.K. 

Errata. Do art. doc. dr inż . J. Lampar skiego i mgr inż. M. Grabiasa pt. ,.Analiza obciążeń usterzenia WYSOkośc i 
samolotów" zamieszczonego w TLiA nr 3/83 wkradł się błąd. Na rys. 3 na osi odciętych (s. 8) podano błędnie dane 
liczbowe: Jest: 75,100,125 X sc, O/o, powinno być: 15,25,35 Xsc,0/o . Autorów i Czytelników przepraszamy. 
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Tłumiki pneumatyczne i cieczowe 
w lotniczych przyrządach pokładowych 

W przyrządach lotniczych do tłumienia drgań stosowane 
są różnego rodzaju tłumiki. Artykuł przedstawia analizę 
porównavvczą charakterystyk tłumików pneumatycznych 
i cieczowych, opisuje wpływ odchyłek wykonawczych, wa
runków eksploa tacji w postaci zmian temperatury i ciś
nienia otoczenia na j akość i poprawność ich pracy, określa 
ich modele matematyczne MM, ujmujące zespoły praw fi
zycznycł1 rzqdzących modelowanym zjawiskiem, uzupełnia 
brak literatury fachowej z tego zakresu. 

Tłumiki pneumatyczne 

Stosowane tłumiki pneumatyczne są przewazme typu tło
kowego. W tłumiku tłokowym ruch układu ruchomego 
przesuwa tłok w cylindrze, wytłaczając powietrze względ
nie zasysajiic go przez ,:zczelinę h i regulowany zaworek 
igłowy Z. Przy wyprowadzaniu modelu matematycznego MM 
tłumika tłokowego przyjęto uproszczenie w postaci rozwi
nięcia szczeliny kołowej w przepływ płaski, pozwalające na 
stosunkowo proste wyprowadzenie MM dające dobre przy
bliżenie ze względu na stosowanie małych wymiarów 
szczelin. 

Równanie Naviera-Stokesa bez uwzględnienia sił maso
wych ma postać: 

gdzie: 

dp, d2u -=µ-
dx dy 2 

(1) 

~t 
dp, 

współczynnik dynamiczny lepkości gazu, 

dx 
du 

- gradient ciśnienia gazu wzdłuż osi x, 

dy 
- gradient prędkości przepływu gazu w szczelinie. 

Przyjmując ruch tłoka z prędkością v i rozwiązując rów
nanie (1) dla warunków: 

h 
n/--= O· 

2 ' 

h 
uf+-= -V 

2 
(2) 

otrzymujemy następujący rozkład prędkości przepływu ga
zu w szczelinie: 

h2 
y•--

4 dp, v v 
u(y) = --2µ- ·dx - ,; ·y-2 

gdzie ~ h - wymiar szczeliny. 
Przy założeniu liniowego spadku ciśnienia 

dp, Pw-P Lip 
Tx= --= z 

_ f_w, Vw _ ~ 

- f-----ł---~ ~r·_ ( 
p 

----<-x 

_ /_ 

(3) 

w szczelinie: 

(4) 

Mgr inż. ,1v1ESŁAWA ZDUNCZl'K 
Mgr inż. JERZY ZDUN'CZYK 

WSK PZL-Warszawa II 

gdzie: 
p - ciśni en ie zewnętrzne (atmosferyczne), 
Pw - ciśnienie wewnętrzne. 

\,Vydatek powietrza przez s;;czelinę wynosi : 

Q, = f 2n ·r•zt(y)dy = 2nr - --- ·Lip - - -
+lr.f2 ( h" v• h) 

- 1;12 . 12µ! 2 
(5) 

gdzie: r, l - wg rys. 1. 

Wydatek przez 2.aworck igłowy Z o małym kącie rozwar
cia ,a przy występującej na nim różnicy ciśnieó. Llp wynosi: 

gdzie: 

n = n·Dlr ·(-a-)" 
12 57,4 

D., = D 0 - lu•tga 

So, Do, f, lo, a - wg rys. 3. 

(6) 

(7) 

(8) 

Całkowity wydatek gazu wypływającego z cylindra okre
śla zależność : 

(
n·r -h3 n (S0 +f) 3 

) 
Qc=Qs+Qz = - --+- ·---- ·L1p-n·r·v •h 

6µl Jt l0 -(So+f) 
(9) 

Masa gaw w cylindrze pod tłokiem wynosi: 

(10) 

Objętość Vw cylindra pod tłokiem je~t zmienna w zależ
ności od ruchu tłoka. 
Różniczkując (1 O) (oznaczając kropką różniczkowanie 

względem czasu) wydatek masowy wypływającego gazu wy-
nosi : 

(Il) 

zaś wydatek objętościowy : 

ń-I w Pu, • 
Q=-=-•V10 +V.. (12) 

Pw Pw 
Przyjmując, że w cylindrze podczas sprężania zachodzi 

przemiana adiabatyczna Pw/P°':v = const, przekształcając, róż
niczkując i uwzględniając , że zmiana objętości cylindra w 
wyniku ruchu tłoka wynosi V w = ll • r 2 • v otrzymujemy: 

(13) 

Pisząc równanie ciągłości przepływu - porównując (9) i (13) 
oraz uwzględniaJąc (4), po uporządkowaniu otrzymujemy: 

X 

/1/,; /, 
'l/99,f8t R2 

(14) 

-t> 

Rys. 1. Pneumatyczny tłumik tłokowy ze Rys. 2. Rozkład prędkości przepływu po-
1zczcllną h kołowo-symetryczną wietrza w szczelinie Rys. 3. zaworek igłowy 

24 TLiA 1983 nr 7 



gdzie: 
V 

'P1 = _u~ · /l · lr :ł 
x -p 

kl = 1 
/r 2 = Ti· r(h + r)-p-1.3 

1 
ks = 

n·r -h3 (S. + f)a 
--- + n -----

61 /0 -(S0 +!) 

(15) 

Równanie różniczkowe (14) jest modelem matematycznym 
tłumika pneumatycznego tł okowego, określa zależność ciś
nienia wewnętrznego P.v od prędkości ruchu tłoka v 
i zmian ciśnienia zewnętrznego p. Model blokowy równa
nia (14) przedstawiany na rys. -1 stosuje się przy modelo
waniu zarówno analogJwym, jak i symulacji cyfrowej 
układów z tłumikiem tłokowym na EMC. 

Stała czasowa T 1 zmian ciśnienia wewnętrznego Pw zale
ży od wymiarów geometrycznych tłumika, ciśnienia ze
wnętrznego p oraz od początkowego punktu pracy określo
nego objętością cylindra pod tłokiem V w • 

W tradycyjnym postępowaniu, stosowanym obecnie przy 
a1:1alizie wstępnej, z :równania (14) dla stanu u stalonego 
Pw = O i p = const obliczamy różnicę ciśnień działającą na 
tłok przy wymuszeniu v: 

Lłp = p,. - p = - k2. V (16) 
Wielkość siły przeciwstawiającej się ruchowi tłoka wy-
nosi: 

P =-n-r2 -Lłp = -n-r 2 -k 2 -v (17) 
Stąd okreś lamy współczynnik tłumienia dla h ~ r: 

c = - n ·r2 ·k2 = - n 2 -r 4p -k8 (18) 

który przy całkowicie zamkniętym zaworku igłowyi:n Z 
wynosi : 

(19) 

W praktyce położenie tłoka w cylindrze nie będzie współ
osiowe, powstaje mimośród e = h , wówczas w zór (19) przy
biera postać: 

k, 

p 
71/991/Bf-RI 

6 1 

Rys . 4. Model blo
kowy r ó wnania (14) 

C = - - •Ti·r8 ·-- •µ (20) 
2,5 h3 

Tłumiki liniowe stosuje się często do tłumienia ruchu 
obrotowo -waha dłowego . 

Dla rozwiązania wg rys. 5 zależność v = v ( ~ ) prę d-
. dt 

kości liniowe j tłoka tłumika od prędkości obrotowej wy
raża się wzorem: 

dla w = n/2; v = -a-w 

gd~ie: a, a1, a2, w - wg rys. 5. 
w - prędkość kątowa korby a. 

(21) 

(22) 

Wielkość momentu przeciwstawiającego się ruchowi tło
ka określa zależność: 

(23) 

stąd współczynnik tłumien ia dla powyższego rozwiązania 
wynosi: 

Cw = a 2 •c (24) 

Wyprowadzona zależność (24) na współczynnik tłumienia 
dla tłumika pneumatycznego tłokowego liniowego pracują-
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cego jako tłumik obrotowy posłuży w dalszej częs c1 arty
kułu d o podkreślenia zalet i wad tego r ozwiązania. 

Wply\v wysokości Jo t. u na wspólczynn"k tłumienia 
w tłumiku pneumatycznym niehermetyzowanym 

Przyjmując, że szczelina p od wpływem t emperatury nie 
ulega zmianie ze względu na wykonanie tłoczka i cylinder
ka z jednakowego materiału, zmiana współczynnika tłu
mien i:.i (18), (19) , (20), (24) wynika ze zmiany współczyn-

7 
R ys . 5. S chemat 
tłumika liniowego 
pra cującego jako 
tłum il< obrotowy 

y 

a, 

X 

nika l epkości dynamiczne j p owietrza określonej wzorem wg 
PN-77/N-03100: 

r o/2 
11 = Ps T + S (2 5) 

w którym : 
S i /Js - empiryczne współczynniki Surtherlanda o war

tościach wg tabl. 1, 
T -· temperatura w K. 

TABLICA 1 . Empiryczne- współczynniki Surthcrlimda 

Wicl-1 
kość Wartość 

s 1110,4 Ps 1,458- JO- • 

Jednostka miary 

K 
kg . m-1. 5- 1 . Kl/' 

Wpływ zmiany wys o kości lotu 

Zmiana c1smenia atmosferycznego i temperatury wg 
PN-77/H --03100 w funkcji wy-,ok '.lś ci określone są za leżn J 
ściami : 

( 
T ) _ ____L 

P = pn TB P,·R 

TABLICA 2. Lepkość dyaamiczna powietrza w funkcji wysokoścj I-I 

~ 

I I I:I, m µ,Pa· s 

o 1,7894· 10- • 
2 ooo 1,7260 · 10- • 
4 ooo 1,6612 · 10-• 
6 ooo 1,5949 • 10-• 
8 ooo 1,5271 · 10-• 

10 ooo 1,4577 · 10-• 
12 ooo 1,4216 · 10- • 

µHfµo 

1 
0,9646 
0,9284 
0,8913 
0,8534 
0,8146 
0,7946 

(26) 

(27) 

TABLICA 3. Pochodna ciśnienia atmosferycznego dla różnych ,Y-ysokości prędkości 
wznoezcnfo 

H, Ul I 
i, dla w = 10 m./s, 

I 
[} Ula w = IO m/s, 

\ 

p dla w = 50 
hPa hPa 1.n/s , hPa 

' 
o 0,12010 1,2010 6,0050 

2 ooo 0,09865 0,9 865 ,1,9325 
4 ooo 0,08025 0,8025 ,1,01 25 
6 ooo 0,06461 0,6461 3,23 05 
8 ooo 0,05143 0,5143 2,57 15 

10 ooo 0,04042 0,4042 2,0210 
12 ooo 0,03048 0,3048 1,52'10 
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gdzie: 
p ciśnienie na wysokości H, 
Pa - c1s111enie na wysokośc i odniesienia Ha, 
g ~ - przyspieszenie ziemskie, 
Pt - pionowy gradient t emperatury, 
R - r. t ała gazowa, 
Ta •·- t emperatura w K na wysokośc i odniesienia Ha. 
Różniczkując (26) i (27), oznaczając kropką różniczkowa-

nie względem czasu otrzymujemy : 

• g i.' 
p = - p ·--· 

P,-R T 

'i'= P, ·H = P,•w 

(28) 

(29) 
gdzie : w - prędkość pionowa lotu. 
Uwzględniaj ąc równanie stanu p = (! • R • T otrzymuje

my: 

p = - e·g·w (30) 

Tabl. 3 zawiera wartości p dla różnych wysokości i p_ręd
kości wznoszenia. 
Wpływ zaburzenia w _postaci zmiany wysokości l otu na 

pracę tłumika określamy opierając się na MM tłumika (l 4). 
P rzy rozważaniu wpływu zaburzenia na jego charaktery
s tyki przyjmuje się, że układ ruchomy przyrządu pozo
stawał w spoczynku, stąd prędkość v = O i (14) przyjmie 
postać: 

T1Pw + Pto = P (31) 

Linearyzując wokół punktu 'pracy określamy transmitan
cję operatorową (31): 

P 's) 1 
G(s) = ~ = -- (32) 

p(s) T1s + 1 

Wyznaczymy przebiegi przejściowe i błąd dynamiczny 
przy wymuszeniu: 
. - skokowym 

p(t) = l(t)·Llp 

- liniowo narastającym 
p(t)=p ·t 

(33) 

(34) 

przy którym linearyzujemy pochodną c1s111enia atmosfe
rycznego dla zadanej prędkości wznoszenia w i wysoko
ści H. 

Wymuszenie skokowe (33): 
- tran smitancja: 

- odpowiedź : 

Pw(t) = L - 1 [Pw(s)] = Llp (l -e-•/T,) (36) 
Wymuszenie liniowo narastaj ące (34): 
- t ransmitancja : 

- odpowiedź: 

Pw(t) = L - 1 [Pw(s)] = _iHt - T1 (1 - e-t/T 1 )] (38) 

Wymuszenia i odpowiedzi przedstawiono na rys. 6. 
Analizując odpowiedzi widzimy, że przy wymuszeniu 

skokowym poza okresem przejściowym różnica ciśnień Pw 
i p nie występuje. 

p 

Dla w ymuszenia liniowo narasta j ącego (lot · wznoszący 
samolotu) dla t ~ T 1 wystąpi różnica ciśnień: 

Pw(t) - p(t) = jJ · '1\ (39) 

która jest błędem dynamicznym. 
Występująca różnica ciśnień na tłoku powoduje po

wstanie siły, którą obliczamy wg (17) oraz m omentu zabu
rzającego. działającego na układ ruchomy przyrządu obli
czanego wg (23) powodującego błędną jego pracę - wska
zania. 

Przep rowadzone rozważania umożliwiaj ą określenie za
sadniczych parametrów konstrukcyjnych projektowanego 
tłumika, zapewniających uzyskanie żądanych właściwości 
układu ruchomego przyrządu. 

Tłumik cieczowy obrotowy 

W wielu konstrukcjach przyrządów lotniczych zast os:i
wano tłumiki cieczowe obrotowe, np. w miniaturowych za
krętomierzach PW/ 1100 i 1200 KT.::i firmy Smiths, w któ
rych układy t e tłumią drgania ramki żyroskopu. W innych 
rozwiązaniach, np. w zakrętomierzach firmy Aeritalia, za
stosowano je d o tłumienia wahań chyłomierza p oprzeczne
go o konstrukcji wahadła fizycznego. 
Tłumiki cieczowe obrot owe maj ą r óżne rozwiązania kon

strukcyjne. J ako przykład może posłużyć tłumik kubkowy 
pozwalający na uzyskanie mniejszych wymiarów gabary
t owych , co jest szczególnie pożądane w przyrządach lotni
czych. W tłumikach cieczowych wykorzystane jest z jawi
sko, że przy ruchu względnym bliskich warstewek cieczy 
lepkiej występuje siła styczna dP działająca na powierzch
ni dS. 
Naprężenia styczne określa zależność: 

dP dv 
'l' = -;;s ~" -µ-;;-;; (40) 

gdzie: 
ft 

d-v 
współczynnik dynamiczne j lepkośd cieczy, 

- gradient prędkości cieczy. 
dh , 

P odczas ob rotu tłumika w d owolnej, elementarne j szczeli
nie powst~je s iła oporu: 

V 
P = µ--·dS 

h 
(41) 

zależna od prędkośc i ob wodowe j tłumika v, lepkości dyna 
micznej /t, szerokości szczeliny h i powierzchni elementar
nej dS. 

M oment tłumiący wytwarzany przez tłumik wynosi: 

M = f P-r · dr (42) 
s 

W przypadku tłumika kubkowego po rozpisaniu na po
wierzchnie składowe otrzymujemy: 

I . 1 R1 1 
M = -2nR!l1·-µ•co-21tR ~- l. - µ• w-2J (2m 3)-/lWdr (43) 

h1 ha o h" 

gd~ie: R1, l 1, h1 , R2, ł 2 , _ h2 - wg rys. 7, 
w - prędkość kątowa tłoczka . 
P rzy założeniu przybliżenia: 

h1 = h2, R 1 = R 2, ł1 = l, 
otrzymujemy z (43): -

cSt 

(44) 

r-~--- ~---,-----~ 
100000 - - - · -

f 2 

1(J(JO -...:: -- - - -

100 l~Ocs1 

IO 

f!/991/81 R6 f 

Rys. 6. Wymuszenie skokowe i liniowo na
rastające oraz odpowiedzi na te wymusze
nia 

n/991;a,n 

Rys. 7. Tłumik cieczowy obrotowy 

26 

Rys. 8. Lepkość kinematyczna olejów sili
konowych w funlccji temperatury: 1 -
200 FLUID, 2 - SI 550 FLUID . ► 

·10 ·18 93 149 204°C 
fl/99t/8tR!J 
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TABLICA 4. W•pólczynniki ,l1 I ,t, w zalczno4cl od zakresu tempcratnr 

SI - 30°C 7 -t- 70°C - 60°C 7 i- 99°C 

l P 

- I 0°C .;- -t- 40°C 

SI 55 0 FLUID 1,8 1,65-j-4 · IO- • X 1,577- 1,252 X 
- -<1 X (70----4) x 10---- - (99----4) -f-

-j-4,621 • 10- • X 
x (99----4) 

200 FLUI D - l, 1,64 1,5-j- 2 X IO- • x -
x (l OO- t) 

(45) 

Stąd współczynni k tłumienia : 

(46) 

Ze względu na t o, że h 3 ~ h 1, można wyrazić zależ
nofć (46): 

(47) 

styczne nie ulegają zmianie przy zmian ie temperatury ze 
względu na właściwy dobór materiałów. J edynie współ
czynniki lepkości p ow ietrza i cieczy tłumiącej zmieni ają 
swoje wartośc i w zależności od tempera tury. Zmianę 
współczynnika lepkości powietrza okreś la zależność (25). 
J ako ciecze tłumiące stosuje się przeważnie ole je siliko
n owe. 
Współczynnik lepkości dynamicznej określony jest wzo

r em: 
µ = P •V 

gdzie: 
e - gęstość oleju silikonowego, 
i • - lepkość kinematyczna. 

(50) 

Lepkość oleju ulega dużym zmianom w funkcji t empe
ratury , szczególnie w przedziale t emperatur spotykanych 
w lotnictwie (od -60°C do -t- 70°C). Dla stosow anych ole 
jów o zakresie lepkości 507 10 OOO est u stalono n a p odst a 
wie charakterystyk (rys. 8), że zależność lepkości kinema
ty-cznej, od temperatury można przybliżyć następującymi 
zależnościami empirycznymi dla olejów silikonowych fir
my Dow Corning: 

- 200 FLUID - v = v2, .;..1 -b,t (51) 

- SI: _550 FLUID - v = v •• -J..~ - b,t (52) 

gdzie: 

Równanie (45) jest słuszne tylko dla rozwiązań kan- _b.. 
strukcyjnych spełnia jących warunek: ew 

Ri ;;,, 100 (48) 14 -
h1 

Przy większej szczelinil'! wpływ warstw cieczy znajduj ą
cych się w większej odległości od cylindra obrotowego na 
m oment tarcia znacznie maleje [5]. Konstrukcje tłumików 
w przyrządach lotniczych, ze względu na wymagany duży 
m om ent tłumienia, spełnia ją warunek (48) . 

Ocena stopnia tłumienia 

Wpływ warunków zewnętrznych na stopień tłumienia fJ 
dla przyrządów lotniczych ocenia się w stosunku do tłu- · 
mienia krytycznego /Jkr w warunkach normalnych. Zależ
ność między tymi wielkościami jest następująca: 

P,z = Pkr ·P (49) 
gdzie: 

Prz - rzeczywisty współczynnik tłumienia, 
/Jkr - krytyczny współczynnik tłumienia, przy którym 

odpowiedź elementu oscylacyjnego na wymuszenie skoko
we traci charakter oscylacyjny. 
Współczynnik tłumienia określa zależność (20) i (24) dla 

tłumików tłokowych pneumatycznych, a (46) dla cieczo
wych obrotowych. Współczynniki tłumienia zależą od wy
miarów geometrycznych, których parametry charaktery-

2 
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Rys. 9. Zależność 
względnych warto
ści stopnia tłumie
nia od temperatu
ry i wysokości: 1 -
SI 550 FLUID, 2 -
200 FLUID, 3 - po
wietrze 

.12 

10 

8 -

6 

4 

2 

Rys. 10. Wykres za 
leżności stosunku 
współczynników tłu-
n1 i enia 

;w =J(i): 
l - a = 2R, v = 
= :10 ooo; 2 - a = 
= 3R , v = 30000; 3-
a = 2R, v = 10 OOO; 
4 - a= 4R, v = 
= 30 ooo, 5 - a = 
= 3R, v = 10 OOO; 6 -
a = 2R, v = 3000, 7 -
a = 4R v = IO ooo- 8 
--- a ~ 3R, v = 3Óoo; 
9 -' a= 2R. v = 
1000; 10 - a = 4R, 

--ł---,-...2:::==-~_i::====:..c=:====:::i:_ _ _ ..L...-,,_ V = 3000; 11 - U= 
0{}02 l()04 0006 0008 Ol h = 3R, V= 1000; 12 -

ri /'J1H/M.11 10 R r' a = 4R, -v = 1000 

1•25 - lepkość kinematyczna w temp. +25°C (rys. 8), 
t - temperatura w °C. · 

0

Podstawiając (51) lub (52) w zależności od użytego oleju 
do (47) i (25) do (20) otrzymujemy rzeczywisty współczyn
nik tłumienia w funkcji temperatury. 

W celu pełniejszego przedstawienia wpływu tempera
tury i wysokości na zmianę wartości współczynnika tłu
mienia, tworzymy stosunek między rzeczywistym współ
czynnikiem tłumienia a współczynnikiem określonym w 
warunkach: temp. +25°C, wysokość H = O m npm. Ocenę 
jego zmian określają wyrażenia: 

- dla tłumika cieczowego 

- dla tłumika 

gdzie: 

b , 
- = J..:-b,t 
b2s 

pneumatyi:::znego 
Ps·T31• 

C T + S 

Ps· 298,15•1• 

298,15+ S 

T - temperatura w K. 
t - temperatura w °C. 

(5 3) 

(54) 

W zależności od granicznych temperatur pra cy tłumika, 
współczynniki -ł 1 i -ł2 należy przyjmować wg tabl. 4, zaś 
współczynniki b1 = b2 = 0,04. 
Analizując rys. 9 widzimy, że na stopień tłumienia , szcze-
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gólnie tłumików olejowych, bardzo duży wpływ ma tem
peratura otoczenia. Dobierając np. stopień tłumienia w 
temp. +25°C ({125 = 0,7) należy liczyć się z tym, że jego 
wartość . w t emp. +60°C będzie dwukrotnie niższa, a już 
w temp. --10°C dwukrotnie wyższa, na tomiast w granicz
nych t emperaturach eksploatacji - 60°C dla przyrządów 
lotniczych pracujących w niehermetyzowanych kabinach 
będzie ponad dziesięciokrotnie wyższa i wówczas przyrząd 
będzie bardzo siln ie przetłumiony . 
Projektując przyrząd z tłumikiem- olejowym należy więc 

mieć na uwadze temperaturę znamionową i zakres t empe
ratur pracy. W t emperaturach granicznych, zgodnie z wy
maganiami norm, należy sprawdzić, czy nie zostały prze
kroczone dopuszczalne czasy odpowiedzi przyrządu na . skok 
jednostkowy. 

Porównanie współczynników tłumienia 

W celu zobrazowania walorów użytkowych poszczegól
nych rodza jów tłumików stosowanych do tłumienia drgań 
w ruchu obrotowym, należy dokonać porównania wartości 
ich współczynników tłumienia dla stanu ustalonego ~ = 
= const, przy tych samych wymiarach charakt erystycz
nych. 

Do oceny okresu prze jściowego w tłumikach pneuma
tycznych należy obliczyć stałą czasową układu pneuma 
t yczneg"o tłumika wg (15). Wychodząc z (24) i (20) dla tłu
mików pne11rnatycznych i przyjmując a = 2r, a = 3r lub 
a = 4r otrzymujemy współczynnik tłumienia : · 

l 
C = -n 7r.• T 6 •µ • -

w 1 p h" 

gdzie: 
µp - współczynnik lepkości dynamicznej powietrza, 
n 1 - współczynnik zależny od a: n 1 = 9,6 dla a = 2r; 

n 1 = 21,6 dla a = 3r; n 1 = 38,4 dla a = 4r. 
Dla tłumika cieczowego (39) współczynnik tłumienia wy

nosi: ,. 
b= -4n -R2 µ -

I C /il 

gdzie: µc - współczynnik lepkości dynamicznej cieczy tłu
miącej. 
Przyjmując R1 = r, l = l1 = r, h = h1 można określić za

leżność: 

..!!__=n,-~-(~)• (55)
1 

Cw µp R1 

gdzie: n2 - współczynnik zależny od a: ni= 0,416 dla 
a = 2r; n 2 = 0,185 dla a = 3r; n2 = 0,104 dla a = 4r. 
Wartość powyższej zależności przedstawiono na rys. 10 

dla dopuszczalnego stosunku h1/ R1 określonego dla warun
ku (48) i olejów o lepkości 1000...,-30 ooo cSt. 
Anąlizując wykres widzimy, że przy odpowiednich wy

miarach szczelin h w tłumikach pneumatycznych możemy 
uzyskać większy ich współczynnik tłumienia niż dla tłumi
ków cieczowych wypełnionych olejem n awet o wysokiej 
lepkości " = 30 OOO est, co jest spełnione dla zakresu 
b • 
-· < 1. Uzyskiwane jest to dlatego, że współczynnik tłu-
ew 
mienia pneumatycznego jest odwrotnie proporcjonalny do 
trzeciej potęgi wielkości szczeliny h. Tym właśnie zrekom
pensowany zostaje wpływ niskiego współczynnika lepkości 
dynamicznej powietrza. Na wielkość współczynnika c„ ma 
również wpływ długość korby a, której wydłużenie powo-
duje jego wzrost. . 
Wadą rozwiązania konstrukcyjnego pneumatycznego tłu-

KSlijlKI LOTNIBZE 
lllll--llaC 

mika tłokowego pracującego jako tłumik obrotowy (rys. 5) 
jest ograniczenie zakresu zmian kątowych położeni a korby. 

Oszacowanie blęd6w 

Na podstawie zależności (49), (20), (47) mamy dla tłumika 
pneumatycznego: 

fJ = 6 · n· r3 
• l . µP 

2,5 -h3 ·/3.r.r 
a dl a tłumika cieczowego : 

(56) 

4·n •Ri · l1 Jlc 
/3 = ---•-- (57) 

h, /Jkr 
Przyjmując µ i Pk.- jako stale i obliczając różniczkę zu

pełną tych wyrażeń, otrzymujemy wzory na wartość 
względną błędu wynikającą z odchyłek wymiarowych czę
ści składowych i parametrów charakterystycznych tłumi
ków. 

Dla tłumika pneumatycznego: 

<~p = ; -100% = [ 3 1,1: I+ I~:· 1 +31 ~~ IJ-100% (58) 

Dla tłumika cieczowego : 

.t1/J [ I .t1R, 1 I .t1l, I I .t1h1 I] op= 7 .100% = 3I~ + til + T.I -100% (59) 

Podstawiając odchyłki wykonania części tłumików, może
my oszacować ich wpływ na stopień tłumienia. 

Dla tłumików cieczowych wpływ odchyłek wymiarowych 
na stopień tłumienia jest znacznie mniejszy i wynosi przy 
dokładnym wykonaniu do 200/o, natomiast w tłumikach 
pneumatycznych dochodzi nawet do 1000/o, co wynika z po
trzeby stosowania mniejszych szczelin i potęgowego jej 
wpłyvvu . W związku · z tym w tłumikach pneumatycznych 
stosowany jest dodatkowy zaworek tłumiący w celu skom
pensowania rozrzutu stopnia tłumienia. 

* 

Przedstawiona analiza tłumików pneumatycznych i cie
.czowych pozwala na wyciągnięcie następujących wniosków: 

• Tłumiki pneumatyczne cechuje : 
- mniejsza wrażliwość zmian stopnia tłumienia fJ od 

temperatury (rys. 9), 
- większy wpływ odchyłek wymiarowych na stopień tłu

mienia (58), 
- występowanie dość znacznych zaburzeń przy zmia-

nach c iśnienia otoczenia i przy zmianach wysokości, 
- możliwość · zamarzania w warunkach oszronienia. 
• Tłumiki cieczowe cechuje: 
- bardzo duża wrażliwość stopnia tłumienia ,{J od t em

p eratury (rys. 9), 
- znacznie mniejszy wpływ odchyłek wykonan ia szczeli

ny na stopień tłumienia (59), 
- brak występowania zaburzeń przy zmianach warun

ków otoczenia, 
- mała możliwość zamarzania przy niepełnym napełnie

niu, 
- możliwość występowania wycieków cieczy tłumiącej. 
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krzy,.vej wyrwania 1 obciążeń od podmu
chów. Nie podano również obciążeń po
wierzchni ste rowych. Zjawislca aeroelastycz
ności przedstawiono w dość skromnym wy
borze. Osobny rozdział poświęcono oblicze
niom poduszkowca . 

CHEDA W., MALSKI M.: Płatowce. T-ech
niczny poradnik lotfliczy. Wyd. 2. Wyd. 
Komunikacji i Łączności. Warszawa, 1981, 
str. 460, cena zł HU.-

ne - Wilgi 40 S. Aktualność tych rozdzia
łów pozostawia wiele do życzenia. 

JC,iążka sta nowi wprowadzenie w głów
ne problemy budowy samolotów. Może słu
żyć studentom i konstruktorom amatorom 
do zapoznania się z problemami lub przy
pomniernia niektórych zagadnień . Jednakże 
wbrew tytułowi j est to t yl ko encyklope
dyczny informator a nie poradnllt technicz
ny, z którego mógłby korzystać student, 
konstruktor czy użytkownik przy rozwiązy
waniu bieżących problemów w swej pracy. 
Może w przyszłości należałoby książkę po
dzielić na „Poradnik konstruk tora lo tnicze
go" i „Podręcznik eksploatacji samolotów" 
uzupełniając o konkretne dane użytlwwe -
albo zmienić podtytuł na „Informator ency
klopedyczny", co lepie j wskazywałoby na 
przeznaczenie książki. A.G. 

Poszerzone i uaktualnione drugie wyda
nie „Płatowców" (I wyd. - 1968 r.) na 
pierwszych 22 stronach zawiera krótkie in
formacje o historii i rozwoju lotnictwa na 
świecie i w Polsce. Niestety są one bar
dzo ogólnikowe i zawierają sporo błędów. 
Prauss nie był konstruktorem Wichra, a 
Dąbrowski - Karasia i Suma. LOT nigdy 
I1-ie używał Tu-154, a lotnictwo sanitar-
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Zasadniczą część książki stanowią : aero
dynamika, mechanika lotu, budowa pła
towców, wyposażenie samolotu oraz eks
ploatacja. Zawierają one liczne definicje , 
informacje, wzory, opis zjawisk, szczegól
nie z aerodynamiki i mechaniki lotu. Roz
dział „Budowa płatowców" jest poświęcony 
raczej wytrzymałości konstrukcji lotni
czych niż samej konstrukcji. Zamieszczony 
opis samolotu Wilga 1 trudno nazwać ma
teriałem aktualnym. W podrozdziale o ob
ciążeniach zewnętrznych samolotu brak jest 
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PRO OTYPv --·======================================== 

Md)onnell Douglas TAV-88 • USA 

Samolot treningowy pionowego st:artu 

Firma McDonnell Douglas przedstawiła projekt prze
róbki samolotów sztur mowych pionowego startu i lądowa
nia AV-8B Harrier II, używanych przez USMarine Corps, 
na dwumie j s cową wersję treningową · TAV-8B. Samolot 
TAV-8B bardziej nadawałby się do treningu pilotów mają
cych latać na samolota ch A V-8B i byłby tańszy od samo
lotu brytyj skiego TAV-8A. P rzeróbka samolotu AV-8B na 
samolot TAV-8B wym aga tylko 79 d ni zamias t 91 dni po
trzebnych w przypadku samolotu TAV-8A. Łatwiejsza jes t 
również zamiana w ersji treningowej n a bojową. 

P rzednia część kadłuba wersji ,treningowej- jest przedłu
żona o ok. 1,2 m w celu zabudowy drugiej kabiny, w 
związku z czym ko.nieczne było zwiększenie powierz.chni 
statecznika kierunku. Masa własna wersji TAV-8B jest 
większa o 600 kg od m asy samolotu A V-8B przy nie zmie
nionej maksymal nej masie star towej . Napęd samolotu nie 
ulega zm ianie - jest nim silnik P egasus 11 Mk 103 (F402) . 
Wer sja t reningowa zab iera t ,> samo uzbr-ojenie co AV-8B, 
dzięki czemu może być przekształcona na dwumiejscowy 
pełnowartościowy samolot boj owy, przy czym kabina uc„nia 
nie wy m aga większych pr zeróbek. 

W pr.zy padku zatwierdzenia proje ktu pierwsza seria 27 
samolo tów TAV-8B zos tałaby wykonana w 1985 r ., a tre
ning pilotów rozpocząłby się w 1986 r . 

Dane techniczne 

Rozpiętość 
Długość 
Wysokość 
Masa własna z wyposażeniem 
Masa startowa maks .. 

PROTO VP 

9,22 m 
15,33 ro 
4,08 ro 
6380 kg 

13 490 kg 

McDonnell Douglas DC-8 Srs 71 •USA• 

Samolot pasażerski na ilługie trasy 

W 1973 r. utw or zono w USA przedsiębiorstwo Camma
corp, którego zadaniem jes,t r ealizacja programu wyposaże
nia sam olotów DC-8 Super serii 60 w silniki General 
Electr ic/SNECMA CFM-56 o s tosunku natężeń przepływu 
6 : 1 i ciągu 10 700 daN w miej sce silników Pratt and Whit
ney JT3D o stosunku natęż,eń przepływu 1,5 : 1 i ciągu 
8000 daN. Obiektem modernizacj i są 243 samoloty DC-8 
Super Srs 61 , 62 i 63, których eksploatację r-ozpoczęto sto
sunkow o niedawno. Nowe silniki, o małym jednosrt:kowym 
zużyciu paliwa, mają poważnie obniżyć ich koszty eksploa
tacyjne. 

Firma Cammac-orp koordynowała prace projektowe i ba
dania , a obecnie jest odpowiedzialna za marketing, umowy 
z liniami btniczymi i wytwórniami oraz za serwis po 
sprzedaży samolotów , tj. za te wszystkie zadania, które 
normalnie należą do wytwórcy samolotu. Przeróbki samo
lotów dokonywan e są w zasadzie w zakładzie McDonnell 
Douglas w T ulsa, l ecz mają być również dostarczone zesta
wy do modyfikacji 12 samolotów przez li nie lotnicze De1ta 
w Atlancie. Do połowy 1982 r. wpłynęły 94 pewne zamó
wienia , 10 opcji i 29 zamówień. war unkowych na nowe 
samoloty. ' 

Do prób h omo1ogocy jnych przerobio no po jednym egze m
plarzu wers ji Srs 61, 62 · i 63. Przerobiony egzemplarz 
Srs 61, tj. Srs 71, latał po raz pierw szy 15 sierpnia 1981 r., 
a certyfikat otrzymał w kwietniu 1982 r. po 344 h prób 
w locie. Pierw sze samoloty Srs 71 zostały dostarcz.one li
niom United Airlines i Delta Airlines. 

Dane techniczne 

Rozpięto ść 
Długość 
Wysokość 

TLiA 1983 nr 7 

43,40 m 
57,12 ro 
12,88 ro 

W.K. 

ć~-~{il 
~ 

Masa startowa maks. 
Masa paliwa maks. 
Liczba pasażerów m a ks. 
Prędkość przelotowa na wys. 10 670 m 
Potrzebna długość pasa startowego 
Zasięg z kompletem pasażerów 

147 414 kg 
71 500 kg 

269 
854 km/t 

2697 ro 
7480 km 

W.K. 
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MlGlZYN TieJ[NOLOGJi 
-PRZEMYSlU LOTNICZEGO I SIL NIK OWEGO 

Graniczna wytrzymałość na pękanie 
K1scc i jej pomiar na stali 30HGSNA 

/ . 

K 1scc (thresh ould stress intensity) - wytrzymałość na 
pękanie w warunkach powodujących kruchość materiału 
(w środowisku korozyjnym lub warunkach fizycznych, ta
kich jak atmosfera wodoru, obniżona lub wysoka tempe
ratura i in.) jest graniczną intensywnością naprężeń, powy
żej której w danym materiale, w określonych warunkach 
zewnętrznych i w określonym czasie daje się zaobserwować 
propagacja pęknięć [1, 2, 3). P omiary K 1scc od początku 
znalazły zastosowanie głównie w badaniach korozji naprę
żeniowej i stąd pochodzi jej oznaczenie (critical limit of 
stress corrosion intensity factor) . 

Metody wyznaczania K 1scc 

Krytyczną intensywność naprężeń w danych warunkach 
wywołujących kruchość K 1scc wyznacza się przez obciąża
nie próbek z naciętym karbem i zmęczeniowym lub koro
zyjnym pęknięciem inicjującym. Przyjmuje się, że wyniki 
u zyskane p o inicjacji pęknięć wskutek działania k oroz ji 
musza być traktowane równoważnie z wynikami uzyskany
mi po inicjacji zmęczeni owe;. W praktyce pęknięcia koro
zy jne obserwuje się ni e tylko na dnie karbów wyciętych 
mechanicznie, lecz również na powierzchni próbek gład
kich. W przypadku wysokowytrzymałych stopów aluminium 
takie inicjujące pęknięcia pochodzące od wżerów po
wierzchniowych obserwuje się na gładkich próbkach zgi
nanych w 3 ,50/o rozt worze wodnym NaCl już przy napre
żeniu ok. 5O0/o R e. W wysokowytrzymałych stalach wiel
kość wady wystarczającej do zainicjowania pęknięcia przy 
obciążeniach rzędu R e może być mniejsza od 0,025 mm, co 
odpowiada wielkości obserwowanych w stalach wtrąceń 
i wżerów korozyjnych. 

vV literaturze opisano kilka zasadniczo różnych metod 
wyznaczania K 1scc-

Metoda Browna {2, 4] 

Metoda ta wymaga obciążenia kilku próbek do różnych, 
coraz niższych , poziomów intensywności naprężeń K, 1. 
mniejszych od K 1sc - krytycznej int~nsywności naprężeń 
w momencie pękania doraźnego w danym środowisku. Po
nieważ na ogół jest ona nieznana , za punkt wyjściowy moż
na przyjmować K 1c - krytyczną intensywność naprężeń 
w warunkach normalnych, tj. obojętnych chemicznie i fi
zycznie. 

Wyznaczona metodą Browna K 1scc stanowi wartość pro
gową intensywności naprężeń, poniże j której nie obserwuje 
się rozwoju pęknięcia w założonym okresie czasu próby -
zwykle 500 lub 1000 h . Próbki, które nie pękły w określo
nym czasie próby dołamuje się statycznie, aby zmierzyć 
długość inicjatora i obliczyć intensywność naprężeń , p odob
nie jak na próbkach pękniętych w próbie. Obliczone po
czątkowe intensywności naprężeń K 11 oraz czasy do pęk
nięcia poszczególnych próbek są podstawą do sporządzenia 
wykresu, z którego można odczytać wartość K 1scc (rys. 1). 

Metoda dociążaniu [1] 

W metodzie tej obciąża się st opn iowo coraz bardziej po
jedvncza próbkę. Każdy kolejny poziom obciążenia wytrzy

' mywany· jest przez okres czasu uznany za wystarczający 
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do stwierdzenia, czy rozpoczyna się propagacja pęknięcia. 
Obciążenie, przy którym to nastąpi jest · wraz z długością 
pęknięcia podstawą do obliczenia K 1scc-

M etoda Novaka i Rolfe'a [2, 5] 

Metoda ta polega na utrzymywaniu stałego rozwarcia 
zewnętrznych brzegów szczeliny próbki podczas całej pró
by, dlatego najczęściej wykorzystuje się w niej próbki 
obciążane śrubą (lub klinem). Próbkę napręża się, r oz
wierając szczelinę do uzyskania intensywności naprężeń 
wystarczającej dla inicjacji pęknięcia , a następnie umiesz
cza się w badanym środowisku. W miarę propagac ji pęk
nięcia przy stałym rozwarciu szczeliny v, wzrost jej dłu
gości a powoduje stały spadek siły rozwierającej P , a za
tem i intensywności naprężeń n a wierzchołku pęknięcia K. 
Powoduje to zmniejszanie szybkości propagac ji aż do zu
pełnego zatrzymania pęknięcia przy długości szczeliny 
a rarrJ i przy intensywności naprężeń równej K 1scc (rys. 2). 
Zależnie od początkowej intensywności naprężeń K 11 oraz 
długości próbki, zatrzymanie pęknięcia i wyznaczenie K 1scc 
może być uzyskane na jednej próbce. Jeżeli próbka okaże 
się zbyt krótka, nastąpi całkowite je j rozłamanie przed 
zatrzymaniem pęknięcia i należy ponowić próbę, r ozp o
czynając od mniejszej początkowej intensywności naprę
żeń K 11. 

Metoda Speidela [2, 6] 

Metoda ta pozwala na określenie K 1scc z p omiaru pręd
kości propagacji pęknięcia w funkcji intensywności na
prężeń zgodnie z definicją K 1scc jako intensywności naprę
żeń, poniżej której szybkość propagacji wywołanej działa
niem środowiska zewnętrznego !.'t a je się pomijalnie mała. 
Przyjmuje się różne wartości minimalne prędkości propa
gacji jako kryterium w t e j metodzie. I tak np.: Speidel [6] 
podaje 10-12 m/s, a Ford 10-10 mis [7]. Tak zdefiniowana 
wartość K 1scc zaznacza się wyraźnie na wykresie we 
współrzędnych logarytm szybkości propagacji (da/dt) -
intensywność naprężeń K 11 (rys. 3). 

Srodowiska badań K 1scc [lJ 

P omiary K 1scc przeprowadza się najczęściej w środo
wiskach korozyjnych , choć mogą być to również każde 
inne warunki zewnętrzne powodujące kruchość materiału 
i sprzyjające propagac ji pęknięć, np.: temperatura, atmo
sfer a wodoru i in. 

W b adaniach mogą być stosowane środowiska: 
- naturalne, np. woda morska. 
- odtworzone laboratoryjnie środowiska naturalne, np. 

sztuczna w oda m or ska, 
- sztuczne, np. wodne roztwory soli o różnych stęże 

niach, 
- eksploatacyjne środowiska przemysłowe, jak np. roz

twory N20 4, MgC12, H 2SO4, Na2Cr20 1, freony, alkohole i in. 
Do najczęściej stosowanych w badaniach na potrzeby 

lotnictwa należy r oztwór NaCl o stężeniu 3,50/o wag. (o nor
malności 0,6 n). Jest t o średnie stężenie wody morskiej 
oceanicznej (Pacyfik, Ocean Indyjski, znaczna część Atlan
tyku - dla porównania średnie zasolenie Bałtyku wynosi 
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0,780/o). Stężenie t o jest łatwe do uzyskania i od dawna 
bardzo częs to stosowane w próbach korozji naprężenio
wej. Do często st osowanych ś rodowisk naturalnych należy 
zaliczyć również powietrze o wilgotności względnej 1000/o 
oraz badania w warunkach punktu rosy odtwar zanych 
przez działanie w ody destylowanej. 

I 
Podkr!Jl!JCLr1J 

rozwo; szczelin 
w / 1 

1-

Brak rozwo;u szcze/m 
(a ·con:i) 

500h t 
( 1000 h ) "i"i''" 

Rys. 1. Przeb ieg intensywności naprężeń podczas próby I wyzna
czenie K 1scc metodą Browna 

Badania w ośrodkach naturalnych prowadzi się w tem
pera turze otoczenia. W przypadku badań w wodzie desty
lowanej c~ęsto stosowana jest również temp. 70°C. 

Metody ekspozycji [lJ 

Próbki z pęknięciem m1cJuJącym poddawane są działa
niu czynnika k orozyjnego: 

- albo przez cały czas próby, 
- albo w cyklach zwilżania i osuszania powietrzem, np. 

typowy cykl: 10 mln zwilżania -,- 50 min osuszania. 

I . 

Zatrzymanie 
pr:Jni(;cia 
--~ --.. ~ . --J 

R ys. 2. Zmiany obciążenia I In
tensywności naprężeń do mo
m entu zatrzymania pęknięcia 
pr zy wyznaczaniu K 1scc metodą 
Novaka-Rolfe'a 

- albo czynnik k orozyjny doprowadzany jest okresowo 
wprost do szczeliny (wkraplanie, zasilanie knotem). Ten 
sposób stosowany jest głównie w badaniach stopów alu
minium, gdyż całkowite zan urzenie próbki w czynniku 
korozyjnym mogłoby spowodować silną korozję całej jej 
powierzchni. 

W badaniach próbek obciążanych zewnętrznie czynnik 
kor ozyjny umieszcza się często w małych pojemnikach 
umocowanych wprost na próbce, podczas gdy próbki na
prężane srubą lub klinem ł atwo mogą być cał,kowicie 
zanurzone w kąpieli danego ośrodka . 

da/dt,ms' 

10·) 

10·• 
• •• 10·' 

. 
to·V 

to" 

IO 
20 30 40 50 60 Kj1Pam fł 

rr/.r,.r::,.,'3 

Rys. 3. Za leżność prędkości pękania dafdt od intensywnści na
prężeń K1 w badaniach metodą S peidela 
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Próbki d~ badań K 1scc Il] 

Próbki do pomiarów K 1scc mają nacięty karb i inicju
j ące pęknięc i e zmęczeniowe . Można je podzielić na dwie 
grupy: 

- obciążane zewnętrznie przez ukła d dźwigniowy z ob
ciążnikami lub maszyną wytrzymałościową, 

- wewnętrznie naprężane śrubą lub klinem. 
P odczas gdy pierwsze wymagają dużych stoisk labora

t or y jnych lub maszyn wytrzymałoś ciowych, drugie zajmują 
niewiele mie jsca. 
Najczęściej stosuje się typowe próbki, które wraz z sym

bolami st osowanymi w literaturze anglosaskie j wymieniono 
niże j . 

Pr6bki zewnętrznie obciążane 

O Najczęściej stosowana próbka CANT do zginania 3-
lub 4-punktowego (rys. 4). 

• Próbka SENT z pojedynczym karbem bocznym do 
prób rozciągania (rys. 5). 

• Próbka CNT rozciągana z karbem środkowym (rys. 6). 
e Próbka PTSCT rozciągana z karbem powierzchnio

wym (rys. 7). 

T 

t- ~I 
c::] 1 i 

'-----+-------\ -- - J_ 

2b ·5mm I - + 
Rys. 4. Próbka zginana - CANT 

_'o · Jm1n 

Próbki naprężane zewnętrznie lub wewnętrznie 
(zależnie od wykonania) 

• Próbka DCB - śrucowo naprężana lub obciążana ze
wnętrznie, próbka typu rozłamywanej belki. Jest ona czę
sto stosowana do badań blach grubych ze stopów alumi
nium. Pęknięcie orientuje się zwykle równolegle do po
wierzchni badanej płyty (orientacje S-L lub S-T [9]). Duża 
długość próbki, zwykle 127 mm, na ogól wystarcza do 
zatrzymania pęknięcia zanim nastąpi całkowite jej roz
łamanie, a więc i na wyznaczenie K 1scc w jednej próbie 
(rys. 8, 9). 

• Pr.óbka rozciągana zwarta o kształcie próbki CT do 
- badań K 1c. W przypadku obciążania zewnętrznego ozna

czana symbolem WOL, zaś w przypadku naprężania śrubo
wego BL-WOL (rys. 10). Ze względu na mnie j szą długość 
niż próbki DCB może nastąpić całkowite rozłamanie próbki 
przed zat rzymaniem pęknięcia, a więc przed os iągnięciem 

K1scc-
• Rozłamywana próbka zbieżna (profilowa) T-DCB obcią

żana przez śrubę lub układ zewnętrzny. Stosowana jest 

4b 

Rys. 5. Próbka rozciągana z pojedynczym kąrbem bocznym 
SENT 

w badaniach blach cienkich i grubych w ten sam sposób 
co DCB. Profil zbieżności określony jest tak, aby współ
rzędna brzegu pról:Jki h (rys. 11) była określona przez 
stałą m w funkcji x - odległości od płaszczyzny obcią~ 
żenia: 

m 
hs 

Dlatego pochodna podatności próbki względem długości 
pęknięcia intensywność naprężeń też są stałe : 

2Pm1/2 
K= ' 

g 

gdzie: m 1 - doświadczalnie określona wartość stałej m. 
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Warunki ważności próby [1] 

Warunki wymiarowe ASTM, tj.: g > 2,5K~c/R~. 2 oraz 
a > 2,5K~c/Rt,2 mogą unieważnić wyznaczone wartości K1scc, 
p odobnie jak i K ic- Jeżeli warunki t e nie są spełnione, 
a zaobserwowano znaczne zmnie jszenie intensywności na
prężeń w czasie propagac ji pęknięcia, to uzyskane wyniki, 
chociaż nie są zalecane do obliczeń k onstrukcyjnych, okre
ślają jednak zjawisko w sposób jakościowy. 

Praktyczny pomiar granicznej wytrzymałości 
na pękanie I{iscc 

Przedstawiony poniżej opis p raktycznej oceny graniczne j 
wytrzymałości na pękanie K1scc dotyczy stali konstrukcyj
nej wysokiej wytrzymałości 30HGSNA. 

Badania odkuwki stali 30HGSN A 

Badano st al 30HGSNA wg PN--72/H-84035 z pękniętej od
kuwki belki głównej skrzydła samolotu, w stanie obrobio
nym cieplnie zgodnie z typową technologią zapewniającą 
twardość 47-51 HRC: 

- podgrzanie do 650°±10°C/20 min, . 
- dogrzanie w atmosferze ochronnej do 900°±10°C/ 

/20 min, 
- chłodzenie w oleju o temp. 210°±10°C/60 min, 
- odpuszczanie 250°±10°C/ l20 min. 
Wycięte do badań mechaniki pęka!1ia próbki miały orien

ta cję L-T [9] zgodną z pęknięciem eksploatacyjnym za
obserwowanym w belce (rys. 12). 

\,Vyznaczenie Kic 

Na 'dwóch próbkach rozciąganych zwartych typu CT 
o wymiarach 13 X 31,2 X 32,3 wyznaczono odporność na 
pękanie K1c zgodnie z normą ASTM E 399 [9], uzyskując 
średnią wartość K1c = 57,4 MPa•m 1/ 2• 

Wyznaczenie K 1 s:::c 

W celu wyznaczenia K 1scc w 3,50/o roztworze wodnym 
NaCl w temp. otoczenia zastosowano metodę Browna, którą 
przebadano sę_rię próbek rozciąganych zwartych typu CT 

4b 

Rys . 6. Próbka rozciągana z karbem środkowym - CNT 

./ 

G)- . ~p -0 '0 -9-
-$- : I -◊ -c:, 

-c:, .... 1, --, 

ę- -Q I◊ ę 

I 
i b 1~ J 

4b 
ri /1;/s;R'i 

Rys . 7. Próbka rozciągana z karbem powierzchniowym - PTSCT 

a 
I 

-ED ?i 

©-
-c:: 

· "'< 

I b·5g 
rt /17/81ll4 

Rys . 8. Obciążana zewnętrLnie próbka typu rozłamywanej belki -
DCB 
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Rys. 9. Obciążana śrubowo próbl<a typu rozłamywane j be l\(i 
DCB (lub BL - DCB) 

-~ -y 1---------'0"-'7:::..b _ ....i 

lr2,55g 

.Wb 

R ys . JO, Próbki rozciągan e zwarte : obciąża na zewnę trzni e WOL 
i obciążana ś rubowo BL - WOL 

h 

Rys. 11. Próbki profilowe zbieżne T-DCB: śrubowa i obciążana 
zewnętrznie 

o wymiarach jak w przypadku Kic 
ASTM. 

Stanowi sko pomiarowe 

zgodnych z normą 

Wykorzystano skonstru owane w ITWL w Warszawie sta
nowisko dźwigniowe, w którym zamocowaną sworzniami 
próbkę można obciążać siłą 1000--,-20 OOO N (rys, 13), 

Czynnik korozyjny był dostarczany do szczeliny próbki 
w sposób ciągły z zasobnika przez knot. 
Rozwartość szczeliny mierzono w sposób ciągły t enso 

melrycznym czujnikiem przemi eszczeń CG mocowanym 
między ostrzami naklejonymi na powierzchni próbek kle
jem BWF-41. Rejestrator sprzężony przez mostek z czuj
nikiem tensometrycznym pozwalał na uzyskanie ciągłego 
zapisu przyrostu rozwartości szczeliny Llv = f (t), całość 
układu pomiarowego zasilana była z zasilacza stabilizo
wanego. 

Przebieg pomiarów Ki s cc 

Zmęczeniowe pęknięcia inicjujące wytwarzano na pulsa
torze przy obciążeniu tętniącym 981 +9810 N o częstotliwo
ści 30 Hz w ciągu 30 000-+40 OOO cykli. Zgodnie z zasadą 
metody Browna obciążenie każde j następnej próbki dobie
rano w ten sposób, aby uzyskiwać coraz mnie jsze począt
kowe intensywnoś c i naprężeń Kii w etapie k orozyjnym pró
by .wg zależności: 
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• gbl/2 
P, = J-.,, - 

y 

W tym celu n:1 leżało dokładnie ocen i ć długośc i pęknięć 
przed dob orem obciążenia . Posłużono się metodą oceny 
podatności próbki [8]. Zgodnie z charakterystyką czujnika 
CG . 

v = 3,49-10- 4 L1Lcc 

gdzie: ' LI L ec - zmiana sygnału czujnika CG wywołana przy
ros tem siły LIP. 
Każdą próbkę obciążono silami 2000 N i 6000 N (LIP = 

= ,1000 N) odczytuj ąc wartośc i LI Lec i obliczono bezwym ia 
rową długość pęknięcia alb z zależnoścl: 
alb = 0,1621 + 0,00796 2 - 0,0000342 22 

gdzie : 
v-E-g 

),=--
LJ P 

Znając bezwymiarową dług()ŚĆ pęknięcia alb, można obli
czyć lub odczytać z tablic wartość fun k cji Y = Y (a l b) 
oraz obliczyć długość inicjatora pęknięc i a a. 

Po zerwani u porównano długość inicjatora pęknięcia 
obliczoną metodą podatnośc i ze zmierzoną przy użyc i u 
mikroskopu warsztatowego. Uzyskano zadowala j ące rezul
ta ty, np. dla próbki nr 5: 

-- obl iczone metodą pc.datności a = 12,566 mm, 
- zmierzone metodą optyczną a = 12,56 mm. 
Po obciążeniu próbki i zapisaniu na re jestratorze wy

kresu Lfv = f (t ) odczytywano czas do zerwania próbki tn. 
Na podstawie wyników sporządz')no wykres we współrzęd
nych intensywność naprężeń - czas zerwania (tabl. 1). 
Aproksymując wyniki p omiarów wykreślono krzywą 
K 11 = f(tn) i odczytano wartość progową K 1 = K1scc, p oni
żej której próbki nie ujawniają rozwoj u pęknięć w przy
jętym za kryterium czasie 50() h (rys. 14). 

Opracowanie matematyczne wyników przeprowadzono za 
pomocą minikomputera z rwykor zystaniem programu apro
ksymac ji wyników p omiarów krzywą Ga u ssa w p ostaci: 

(x - m)• 

Y =A + K- e-2T 

gdzie : 
Y, x - dane eksperymentalne· Y - zbiór wartośc i K11; 

x - zbiór wartości log tn, 

')r,c•1/11l;a [ { 

Rys. 12. Orientacja próbek wyciętych z kutej ze stall 30HGSNA 
belki skrzydła 

K , A, r.i, :r - parametry funkcji wyznaczone metodą po
równania momentów rzędu 0,1,2 pola pod krzywą te 1re
tyczną i eksperymentalną, 

m - współrzędna początku krzywej Gaussa, 
a - współczynnik kształtu krzywe j Gaussa, 
A - K1scc, 
K = K1c - A =· Kic - K1scc. 
Podstawia j ąc powyższe oznaczenia, uzyskujemy funkc ję 

Gau~$a w p ostaci: 
(log tn -m)2 

- ~ 
K,, = K,scc + (Kic - K,scc) · e 

Wyznaczona wartość K1scc = 17,2 MPa • m 'I'. 

l 

Rys. 13. Schemat 
obciążania próbek 
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Próbka C-r 

~ 
11/ł-,fd}RIJ 

zastosowanego w metodzie Browna s posobu 

,a 

::rn 

NYZNACZRN IE KI 5CC l>LA STAL I 30HGSNA 

Kl [ ►iPRVHI 

F-------.a:~------KIC - -------~ 

POOKRYTYCZNY 

ROZWÓJ 

SZCZELIN 

* 

-------KI SCC --------==•=-•----+ o-
OZN . ' • - PRÓ6K I ZERWANE o-

O- - PRÓBK I N I EZERWANE 

17 . 2 

L06C T > 
1-------1-----~f-----~----~---'-- ~ 

2 ] 5: 

1-lys. 14. Wyznaczenie Ki sec metodą Browna 
putcra 

wydruk m in ikom-

TABLICA l. \Vyniki prób korozyjnych prow,:ub.onych 
melmlą Browna [3) 

N r 
prl1 bki 

3 • 
4 

, 5 
6 
7 
8 
9 

10 

]•ucz!j tkuw u 
i ntcnsywnuśf 

n <ł pr·ficl, , 

J\IP.1m 1/'J 

5 1,77 
41, 19 
28.4~ 
24,65 
19,U:I 
19,5~ 
16,50 
15,6:l 

Ba dan i a stru½; tu ry 

Cza s dn 
pękni ~cin. min 

16 
5,i 
70 

2:lO 
2165 
5595 

l nit• Ptk ly Uo 
500 h 

J po ooo ,n;n) 

Obserwac je metalograf iczne zgładów tra wionych 30/o ni 
ta lem przy powiększeniu lOOO X potwierdziły obecność jed
n orodnegJ drobnoiglastego martenzytu z niewielk cl i l ośc ią 
austenitu szczątkowego (rys. 15) . 

Wykonane met9dą Vickersa pomiary twardośc i przy 
obciążeniu ? = 10 kg pozwoliły określić średnią twardość 
próbek na 555 HV (~53 HRC). 

Obserw acje fraktograficzn e 

Przeprowadzono wiele obserwacji fraktograficznych: 
. - nieuzbro jonym ok iem, 

- przy niewielkich powiększeniach przez mikroskop ste
reoskopowy, 

- · na mikroskopie skaningowym przy powiększeniach do 
850 X . 

TABLICA 2. Właściwości meebaniczne stal i 30HGSNA z kęoa profilu 150 x 80 mm po 
pełnej obróbce cieplnej U,: 900°C /O1.+O.: 250°C/ /2 b/ pow. (10] 

Or ientacj a pr6bck I 
Rm, 

I 
Ro,~ 

I 
E, 

I ~· I 
z, 

MPu :MPn GPa % 

L - wzJluina 166 0 135 0 205,7 8,9 36 
T - poprzeczna (ki erunek sz erokośc i) 166 0 1360 204,3 9,4 54 
S - poprzeczna (kierunek grubośc i) 1655 1350 200 ,5 9,0 35,5 

\V la ściwośc i m echa niczne wg 
PN-72/ il-84035 

---- --------
16 18 137:! - 9 45 

TABLICA 3. Odporność na p~kanie K ,C ,tali S0HGSNA 
z kęsa profilu 150 X 80 mru po pełnej obróbce cieplnej 
na próbkach CT grubości 12 mm [10] 

OricnLncj n p róbek 

I 
Odporność nn p t kanie, 

MPam'/' 

L-S 91,6 
L-'l' 89,7 

T -L 84,7 
S-L 82, 2 

T-S 9~.2 
S-T 86,8 



Już nieuzbro1onym okiem dają się wyróżnić po próbach 
K 1scc trzy kolejne strefy złomu: zmęczeniowa, k orozyjna 
i statyczna (dołomu) (rys. 16). Strefa zmęczeniowa w róż-

Rys. 15. Mikrostruktura stali 30HGSNA z odkuwki _belki skr_zydła. 
Widoczny jednorodny drobnoiglasty martenzyt z mew1elką 1losc1ą 
austenitu szczątkowego. Trawiono nitalem, pow. 750X 

niala się gładką powierzchnią, a obserwacje skaningowe 
wykazały jej transkrystaliczny charakter. Najbardziej chro
powata i zanieczyszczona produktami korozji była strefa 
korozyjna o charakterze międzykrystalicznym (rys. 17), ty
powym w warunkach korozji naprężeniowej . Strefa doło
mu miała mieszany charakter plastyczno-kruchy. 

Rys. 16. Makrofraktografie złomów : 
z lewej (nr 2) po wyznaczaniu Kic• 
z prawej (nr 4) po korozyjnej pró
bie wyznaczenia K 1scc metodą Brow
na: a) strefa zmęczeniowa, b) strefa 
korozyjna, c ) strefa dołomu statycz
nego 

1'ABL1CA 4. Odporność na pękanie K 1c i K1 SCC kilku stali wysokiej wytrzymałości 
(dla orientacji L-T) [I, 3, 10] 

I 
4140 I 4340 I 4330V 

I 
30HGSNA 

Znak stali 
wg AISI-SAE (prod. USA) wg PN 

K,c, .MPa , m'/' 54,5 56,0 113 57,4•) 
89,7U) 

K,SCC, MPa• m1
/

2 16,5 16,5 27,5 17,5~) 
w środowisku wody dcsty• wodnego roztworu 

lowanej 3,5% Na Cl 
20°C przy temperaturze 24°C 24°C 

I 
24°C 

K,scc/K,c 0.3 0,29 0,24 0,2•) 

• ) Wyniki badań próbek z belki skrzydła , 
.,.,) Wartość uzyskana na próbkach z kęsa 150 X 80 mm 

Badania porównawcze kęsa stali 301-IGSN A 1[10, 11] 

Próbki pobrane z kęsa 150 X 80 mm stali 30HGSNA 
o składzie chemicznym zgodnym z PN-72/H-84035 obrobio
no cieplnie zgodnie z normą, tzn. H.: 900°C + 10°C/25 min/ 
ol., O.: 250°C/2 h /pow., uzyskując twRrdość 49 HRC oraz 
wskaźniki mechaniczne zgodne z normą i WT (tabl. 2). 

W badaniach odporności na pękanie na próbkach typu 
compact o wymiarach 12 X 60 X 62,5 mm dla orientacji 
L-T uzyskano Kic = 89,7 MPa·m'/' (tabl. 3). P odobny wy
pik - Kic= 83,7 MPa·m1

/
2 (po odpuszczeniu 200°C/3 h 

przy Rm = 1756 MPa oraz R0,2 = 1275 MPa) podaje również 
literatura [12]. 
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Wnioski 

• Uzyskana dla orientacji L-T odporność na pękanie 
K 1c kęsa stali 30HGSNA jest zdecydowanie większa od 
zmierzonej na odkuwce belki skrzydła wykonanej z tej 
samej sta li. 

• PrzekraCŹająca wymagania normy twardość odkuwki 
belki wskazuje na to, że została ona obrobiona cieplnie do 
wyższej wytrzymałości doraźnej Rm, co spowodowało jedno
cześnie niebezpieczne w skutkach obniżenie odporności na 
pękanie Kic-

• Przeprowadzone badania wskazują, że stal 30HGSNA 
może, uwzględniając zngadnienie wielkości obrabian-ego 
cieplnie detalu, wykazywać znacznie wyższą odporność na 
pękanie przy zachowaniu zgodnej z PN wytrzymałości do
raźnej. Nie można przewidzieć jednak, czy wskaźnik K1scc 
wzrósłby jednocześnie w tym samym stopniu co K 1c, gdyż 
stosunek Kiscc/Kic nie musi być wartością stałą dla danej 
stali (tabl. 4). 

R ys . I'/ . Mikrofraktografia strefy J<0rozyjnej po próbie Browna, 
złom o charakte r ze kruchym międzykrystalicznym, elektronowy 
mikroskop skaningowy, pow. ok. 188X 

LITERATURA 

1. J. E. CAMPBELL. W. E. BERRY, C. E. FEDDERSEN: Damage 
Tolera nt Design Handbook, MCIC, Battelle, 1972 r. 

2. J. GUBAŁA, E. ZIĘBA : zas tosowanie mechaniki pękania w ba
,ctanliach korozji na,prężeniowej. I Konferencja „Met-ody badań 
odporności materiałów na pękanie", Katowice, październik 
1979 r. 

3 D. KLIMKOWSKI: Praca dyplomowa , MEiL - PW, Warszawa 
1981 r. 

4. B. F. BROWN: Mat. R t?s. and Stand. , nr 6, 1966 r. 
5. s . R. NOVAK, s. T. ROLFE: Jour. Mat. nr 4, 1969 r. 
6. M. O . SPEIDEL: Corrosion, nr 33, 1977 r. 
7. F. P. FORD, M. SILVERMAN: Corrosion, nr 36, 1980 r. 
8, L. BUKOWSKI, w. JANOWSKI, J. SZMIT: Badania zmęcze

nio,we wybranych matedałó•w i elementów pła towca i silnika 
w aspekcie mechaniki pękania, Etap II - 1980 r. 

9. J . CHODOROWSKI, A. BALUL: Współczynnik intensywności 
naprężeń jako miara podatnoś ci na kruche pękanie. T LiA, 
nr 9, 1979 r. 

10. J. CHODOROWSKI, A . BALUL: Określenie oddziaływania 
struktury na właściwości stali. Podtemat III. Sprawozdanie 
IIM - PW, Warszawa , listopad 1980 r. 

Jl. A. BALUL: Ocena współczynników intensywności naprężeń 
Kic w stalach wysokiej wytrzymałości produkcji krajowe j. 
Komunikat na naradzie nt. .,Ocena odporności materiałów n~ 
pękanie", Rydzyna ~+4.10.1980 r. 

12. J. M . POTAK, N. M. WOZNIESENSKAJA, N. G . pOKROWSKA
JA: Kritierli ocenki konstruktiwnoj procznosti i nadieżnosti 
wysokoprocznych stałej. MITOM, 8, 11, 1976 r. 

TLiA 1983 nr 7 



Zastosowanie metod aproksymacji krzywych 
.w programowaniu obrabiarek 

sterowanych numerycznie 

Mgr inż. MAREK PYŁA 
WSK PZL-Swidnik 

Programowanie obróbki k onturów części o skomplikowa
nej geometrii, zawieraj ącej krzywizny nie wymiarowane 
bezpośrednio na rysunkach konstr ukcyjnych , jest poważ
nym problemem dla technologa programisty obrabiarek ste
rowanych numerycznie (OSN). Zagadnienie t o występuj e 
bardzo często przy produkcji części lotniczych, w prze
myśle okrętowym, przy cięciu blach, przy wykonywaniu 
różnego typu krzywek, wykrojników itp. Zwykle matema
tyczny opis funkcyjny kształtu jest zupełnie nieprzydatny 
do zaprogramowania dragi narzędzia , przy czym dostępny 
jest ·najczęściej dyskretny (punktowy) opis krzywizny w 
postaci numerycznej . P otrzebne są m etody umożliwiające 
transformację numerycznego zapisu kształtu na postać 
przydatną do ułożenia programu obróbki części. 

W przemyśle lotniczym stosowane s::i systemy kompute
rowe umożliwiające numeryczny zapis geometrii samolotu 
(np. system NMG w WSK PZL-Mielec) i pozwalające na 
uzyskanie na jej podstawie dowolneg0 przekroju, którego 
krzywizna wpisuj e się w k ontur obrabiane j części. Otrzy
many w t aki sposób numeryczny zapis kształtu zapewnia 
wierność odwzorowania geometrii wykonanej części z geo
metrią źródłową. 

Przejście od zapis u numerycznego do programu sterują
cego OSN jest możliwe tylko pr zy wykorzystaniu kompu
t erowych systemów automatycznego pr ogramowania OSN. 
Większo~c syst emów a utomatycznego programowania OSN 
(SAPi umożliwia definiowanie krzywej ciągłe j gładkiej po
krywającej w zadanym p olu tolerancji ciąg punktów opi
suj ących krzywą. Zagadnienie to jest rozwiązywane metodą 
interpolacji funkcjami t rzeciego stopnia, przy zach owaniu 
pewnych okreś l onych warunków ograniczających. Efektem 
takiego działania jest wygenerowanie w programie OSN 
sekwenc ji odcinków l inii prostej takich, że otrzymana 
trajektoria narzędzia mieśc i się w zadanym polu t ole
ranc ji. 

Taka metoda korzystania z numerycznego opisu krzy
wej oprócz niewątpliwych zalet, obarczona jest pewnymi 
wadami. Podstawową zaletą jes t dostępność definicji krzy
wej prowadzone j przez punkty (tzw. definicja stablicowa
nego walca, np. TABCYL w j ęzyku APT) w programie 
SAP, co da je bezpośrednie przej śc ie od zapisu numerycz
nego do programu obróbki części. Zasadniczą wadą jest 
konieczność dużego nakładu m ocy obliczeniowych do reali
zacji w pełnych możliwościach (iteracyjnie) definic ji 
TABCYL. W SAP (np. GTL/3 n a m inikomputerze Oli
vetti P 60601 definicja TABCYL nie jest powiązana z żadną 
inną definicj ą elementów geometrycznych. Uniemożliwia 
t o tworzenie konstrukcji geom etrycznych z wykorzysta
niem TABCYL-a . .. 

I r:ną poważną niedogodnością st osowania definicji stabli
cowanego walca jest zależność liczby odcinków interpolacji 
liniowej w programie OSN od promienia krzywizny oraz 
:id zadanego p ola t olerancji. Prowadzi t o do istotnego 
zwiększenia długości taśmy perforowanej sterującej OSN 
przy zadanych wąskich polach tolerancji. Jest to szczegól
nie istotne w obrabiarkach, k tóre nie mają pamięciowych 
układów sterowania typu CNC (Computer Numerical Con
trol) lub DNC (Direct Numerical Control). 

W obrabiarkach o sterowaniu NC (Numerical Control) je
dynym nośnikiem pamięciowym programu sterującego je_st 
papierowa taśma perforowana, której trwałość i odporność 
na zrywanie jest stosunkowo niewielka. Przy długich taś
mach częstość jej uszkodzeń, a także niebezpieczeństwo 
przekłamań przy odczycie taśmy w istotny sposób rzutują 
na niezawodność i prawidłowość pracy OSN. Wynika stąd · 
konieczność stosowania metod aproksymacji krzywych. 
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Metody a1noksymacji 

Większość sp otykanych obra biarek sterowanych nume
rycznie m a interpolatory liniowo-kobwe, co oznacza, że 
tr ajektorie narzędzia wyznaczone przez układ sterowania 
obrabiarki mogą składać się jedynie z odcinków linii pro
stych i odcinków łuku okr~gów. Proces aproksymacji po
wińien więc prowadzić do ćl tn:ymania pokrycia krzywej 
ciągiem takich właśnie elementów. Odstępstwo elementów 
pokrycia od krzywej nie powinno w żadnym punkcie prze
kraczać wymaganych warunków t olerancji. Dla każdej 
krzywej ciągłej, gładkiej można znaleźć ciąg okręgów wza
jemnie stycznych spełnia jących wymagane wyżej warunki 
pokrycia. Jeżeli w danym przedziale promień krzywizny 
jest bardzo duży, można zastąpić odcinek łuku okręgu od
cinkiem linii prostej, uwzględniając warunki zac howania 
tolerancji. 
Opierając się na powyższych założeniach dla dyskr etne

go opisu krzywej, tzn. dysponując punktowym opisem prze
biegu krzywizny, można przeprowadzić proces aproksyma
cji krzywej ciągiem okręgów w za jemnie stycznych, zbudo
wanych w oparciu o punkty opisujące krzywą . 

Wybór metod aproksymacji jest bardzo różny, przy czym 
najczęście j, ze względu na charakter opisu krzywej, są t o 
metody interpolacji. Jednakże dla każdego algorytmu apro
ksymacji p odstawowym zagadnieniem jest wybór spośród 
punktów opisujących krzywą pewnych punktów bazowych, 
na których konstruowane są elementy aproksymujące. Wy
bór ten może być dokonywany autom atycznie, np. metodą 
przeglądu zupełnego, metodą podziału i ograniczeń lub też 
w sposób arbitralny przez narzucenie punktów bazowych 
jako sprecyzowanych warunków zadania aproksymac ji. 

Algory.tmy różnicuj e się ze względu na przyjętą metodę 
wyboru punktów bazowych, sposób prowadzenia obliczeń 
oraz rodzaj przyjętych elementów aproksymujących. Jakość 

· algorytmu kwalifikowana jest ze względu na czas obli
czeń, zbieżność algorytmu prowadzącą do otrzymania roz
wiązania i przede wszystkim ze względu na przyjęte kry
terium kwalifikowania rozwiązania dopuszczalnego jako roz
wiązania dobrego. Trudno mówić tutaj o rozwiązaniu opty
malnym, gdyż optymalność rozwiązania jest zwykle wprost 
funkcją sposobu dyskretnego opisu krzywej, a więc np. 
kroku dyskretyzacji, zależności k roku dyskretyzacji od 
promienia krzywizny itp. Istnieje natomiast pojęcie sub
optymalności rozwiązania w takim sensie, że przy danym 
opisie krzywe j można znaleźć rozwiązanie optymalne loka l
nie, tj na pewnym odcinku krzywej oraz w sensie global
nym, formułując kryterium, że rozwiązanie jest tym lepsze, 
im mniej zawiera elementów aproksymujących. 
Jeżeli przyjmiemy definicję r cizwi ązania dopuszczalnego 

jako spełniającego p odstawowy i k onieczny warunek za
chowania tolerancji, to dla niektórych a lgorytmów pojęcie 
optymalności rozwiązania nie istnieje. Np . j eżeli a lgor ytm 
rozwiązuje zagadni.enie aproksymar:: ji w taki sposób , że 
między każdymi dwoma punktami bazowymi prowadzi dwa 
okręgi wzajemnie styczne, to każde rozwiązanie dopusz
czalne jest j ednocześnie optymalne w sensie takiego algo
rytmu. 

Jak widać z prowadzonych rozważań, przyjęc ie właściwe
go algorytmu aproksymacji nie jest łatwe. Z reguły kon
strukcje algorytmów ukierunkowane są na pewne klasy 
krzywych zdeterminowanych charakterystycznymi cechami 
kształtu , np. typowe profile opływowe konturów lotni
czych. 
Jednakże można stwierdzić, że zawsze jakość aproksy

macji jest uwarunkowana jakością opisu numerycznego 
krzywej. Pojęcie jakości opisu numerycznego jest rzadko 
dyskutowane i ma charakter bardziej intuicyjny niż for-
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malny. Kwalifikacja j akościowa za wsze jest prowa dzon a 
pod kątem określonych uwarunkowań. Punkty bazowe 
przy J ęte do aprok symacj i krzywych metodą TABCYL, n p. 
pr zez k c;n strukc ję krzywych trzec iego st opnia (tzw. 
SPLlNE), nie zawsze muszą spełniać w arunki wystan.:za 
j ące do zbudowania takiej aproksymacji. Wyznaczenie wa
runków wystarczających jest trudne i uwarunkowane cha
rakterystyką krzywizny. 
Trudności te występują szczególnie wyraźnie w przy

padku, gdy dokumentac ja k onstrukcyjna nie operuje punk
tami bazowymi, lecz np. t akim opisem funkcyjnym, że opis 
p owierzchn i w j0,zyku APT wymaga przybliżenia za p o
mocą dostępnych definic ji elementów geometrycznych -
najczęściej jest t o T ABC Y. L · bądź. p owierzchnia prostokreśl
na zbudowana w oparciu o TABCYL. 

Zagadnienie ap roksymac ji k rzywej na p odstawie jej opi
su numerycznego można zawsze przyjąć jak o zagadnienie 
konstrukcji krzywej na zadanym zbierze punktów. Wtedy 
bardziej intuicyjne jest p c,stawienie problemu w sp osób 
następ uj ąc:y: czy taku k un strukeja jest możliwa, czy nie
możliwa do wykonania, przy założeniu, że efektem k on 
s trukc ji ma być krzywa ciągła, gładka (tzn. zakłada się 
istnienie i ciągłość drugie j p ochodne j)'? 
Powyższe ruzwc1żania mają na cel u uświadomienie, jak 

trudnym problemem jest jakośc i uwa analiza a lgorytmów 
apr uksyrr,ac:j i. Cperuwanie tym. narzędziem wymaga pew
n egJ doświadczema prowadzącego dJ nabycia umiejętnnśc i 
takieg0 formułowama zadań aprok symacji w sen sie m ani
pul,>w~nia zada nymi w arunkami t oleranc ji i manewrowa
nia punktami opisu krzywej, żeby zadanie było wykonalne. 
Poniżej przeastawion u pewną met odę rozwiązania zagad

nienia aproksymac ji z prup ozyc j ą k onstrukcji i a lgorytmu. 

Opis metody i konstrukc·ja algorytmu 

P usta wione zadanie aproksymacji ni e jest uwarunkowane 
typem krzywe j z założeniem, że num•2ryczny opis _dotyczy 
krzywej · c iągłej , gładkiej oraz że opis ten p ozwala na 
zna lezienie rozwiązania dopuszczalnego zadama w sensie 

. przedysk utowanego wyżej problemu jakoś ci opisu. 
Procedura aproksymac ji prowadzona jest iteracyjnie w 

oparciu o zasadę generowania okręgu stycznego do danego 
okręgu i przechodzącego przez dwa punkty nie l eżące na 
tym okręgu . Wybrana m et oda jest metodą interpJlac ji , 
przy czym funkcj ami interpoluj ącymi są okręgi styczne. 
Zagadnienie wyboru punktów jest w tym przypadku zagad
nieniem. wyboru węzłów interpol.:tcji. 

Wprowadza s ię następujące pojęci a. Przez długość okręgu 
aproksymującego rozumie się długość łuku okręgu ograni
czonego dwom a punk tami, którego promień z zadaną t ole
rancją wpisuje się w krzywiznę krzywej. Loka lny odcinek 
aproksymacji jest to odcinek krzywej ograniczonej dwo
ma punktami należącymi do zbioru punktów opisujących 
krzywą, przy czym wyróżnia się p unkt początkowy i koń
cowy tego odcinka. 

Wprowadza się następujące uporządkowanie punktów 
opisu krzywej. 

Niech P = (P1, P 2, ... , Prd będz ie ci ągiem N punktów opi
sujących krzywą, uporządkowanych wg num erów, tzn. 
(def.): 

( -V- 1 ':!:a i ':!:a N)~ ( -V- P, < Pi <c:> i < i) 
P1EP P1,PJ 

i if' J 

Niech Ck (P1, Pj, Pk) oznacza okrąg przechodzący przez 
trzy punkty P1, Pj, Pk E P, przy czym i< j < k. 

Niech Ck+i (Ck, Pm, Pn) będzie okręgiem stycznym do 
okręgu Ck i przechodzącym przez punkty Pm, Pn E P, przy 
czym m < n. 

Niech t 0 ER oznacza wartość t olera ncji, tzn. to jest 
maksymalną zadaną odległością okręgu interpolującego od 
krzywe j w lokalnym zakresie aproksymacji. 

Niech df ER oznacza odległość punktu P1 EP od środka 
okręgu Cr, t zn. : 

to 

jeśli x~, y~ - współrzędne środka okręgu Ci, 
x1, Y1 - współrzędne punktu P t, 

df = Y (x~ - x,)2 + (y~ - y,)2 
Niech P!, P! oznaczają końce lokalnego odcinka aproksy

m ac ji, w yznaczonego przez okrąg C1c, przy czym p < q. 
Niech L oznacza liczbę okręgów aproksymujących krzy

wą. Założenia zadania aprok symacji formułowane są przez 
następujące warunki : 

Kryterium jakości aproksymacji można zdefiniować na
stępująco: 
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-- Jeś l i punkt P1 E P leży w zakresie lokalnego dla okrę- • 
gu Ci odcinka aproksymacji, tzn.: 

T'J, ~ I\ ~ }ł,~ 
t o wartość bezwzględna różnicy odległości punktu Pi od 
środka okręgu Ci i p romienia R1 okręgu Ci musi być n ie 
większa niż wartość zadane j t olerancj i, t zn.: 

Jd/ /-Rzl ':!:a t0 

- Jeśli Pfjest punktem stycznośc i okręgów Ci (P1, P1, Pk) 
i Ci+1 (Ci, Pm, Pn) i punkty Pb = P, oraz P~ = Pk w yzna
czają lokalny dla okręgu Ci odcinek ap roksymac ji, t o punkt 
styczności mu si leżeć w zakresie okręgu Ci, tzn.: 

Pb +, ,;:; P; ,;:; P~+, 
Przyjęc ie w powyższym w arunku p unktu Pb+ 1 jako po

czątku l ukalnego odcinka aproksymacji zabezpiecza przed 
znikaniem okręgu Ci lub tworzeniem się pętli w sytuacji, 
gdy Pt - Pb = l. Przyj ęci e punktu l1;

1 
+ 1 wynik a z faktu, 

że między punktem 1';1 a Pt + , nie ma żadnego punktu 
sprawdzającego wa rt ,:i ś ć odchyłki, t zn. nie istnieje punkt 
1-11 EP t aki, że Pl < P, < P~+ i· 

Kon struktywne k·ryter,ium jakości aprok symac ji można 
zdefini ::;wać ja lo w arunki nas tępujące j k oniunkcj i : 

µ + 1 --::: .\' -.;;::; ą + t l O V- [\·p1- , ,c::_ pl - 1 ,c::_pl- 1)&( -V- ·Jd!- R, l,;:; t)] 
l < I < L pb .,; p/ .,; p~ 

Dl a ka żdej pary wy b i,~ranych węzłów interpolacji powyż
sza koni l,llkcja m u si być spełniona . Pierwszy człon ko
niu11kcji okreś la war unk i styczności elementów, dr ugi człon 
gwarantu je uzyskanie za łożonej dokładności aproksymac ji. 

Pr c ced.urę iteracyjną , tl gor ytm u aproksymacji można za
pisać w następu j ący spjsob : 

Krok I. 

Niech okrąg C k (P1, Pi, I'i) 1 ¾ k < L będzie akt ualnie 
osta tn im okręg iem aproksymującym w zakresie od punktu 
P1 do punktu Pi krzywą w zadanym p olu t olerancji . 

Uwaga. Okrąg C1 (bazo wy) można zbu dować na dowoln ie 
wybr anych t rzech węz ł ac h in terp olacj i, t ak aby dla tego 
okręg Li ~ pełn iony był c zł i n drugi kon iunkcj i kryteri um 
apro ksym ac ji . 

Krok JL 

Jeśli okrąg Ck +1, (C ," I'm, P ,,) spełnia kryterium aprok sy
mac ji oraz istni e je ok.rągC'k+ 1 (C k, P w, Pv) spełniający 
kryteri um taki, że 

t o 

Krok lll. 

Wykon a j p odstawienie : 

Krck JV. 

P owtórz Krok I. 

/c ,- k + l 

P;<-Pt 

pi <- P„ 

P1 <- P. 

Ck(P ,,Pj,P1) <- Ck+ 1 

P roce-dum taka da je suboptymal ną liczbę okręgów pokry
wających krzywą w zadanym p olu tolerancji. Dla każdego 
1 ¾ ł ¾ L okrąg Ci jes t naj lepszym okręg iem w sensie za
łożonego kry terium aprok symacji i w sensie długości lokal
nego odcinka a prok symac ji. 

Zastosow anie algorytmu 

W WSK PZL-świdn ik _w oparciu o opisany a lgorytm zbu
dowa no program. na maszynę cyfrową Olivett i P6060 w j ę
zyku BASIC rozwiązujący zadanie aproksymacji k rzywej 
okręgami. Progra m sprLężony jest z procesorem system u 
autom a tycznego program owania OSN - GTL3, co umożliwia 
bezpośredni e przejś cie od w sadu punktowego op isu krzy
w e j do uzyskani a got owego programu obróbki części i taś 
my s teru j ące j na obrabiarkę. Program aproksymac ji 
może pracować także nieza leżnie od SAP GTL3. Metoda 
jest wdrożona i eksploatowana w Zakładzie . Efektywność 
metody i niskie k oszty eksploatacji podnoszą jej walory 
użytkowe . 
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Przykła.dem niech będzie aproksymacja k onturu przekro
ju p oprzecznego kadłuba sam olotu An-28. Krzywa wynika
jąca ~z takiego przekroju op isana jest ciągiem punktów 
z krokiem dysfaetyzacj i wynikającym z przyjęcia stałe j 
długości cięciwy odcinków krzywej. Dla długośc i cięciwy 
ok. 5 mrn i liczbie punktów ok. 700, przy założone j tole
rancji ±0,02 mrn w wyniku aproksymacji uzyskuj e się ciąg 
ok. 25 okręgów stycznych spełniających zadane , warunki 
aproksymacji . Czas przetwarzania na minikomputerze P6060 
dla takich warunków zadania wynosi ok. 1,5 h. 

Otrzymany w taki sposób program na OSN jest zgodny 
z geometri ą źródłową sam olot u i zapewnia wierne, w za
danych wa.runk ach t echnologicznych, odwzorowanie kształ
tu w obrabianych częściach . Geometria takiego programu 
umożliwia j ednocześnie wykonanie na obrabiarce numerycz
nej wzorników kształtu (szablonów), co w niektórych przy
padkach może prowadzić do eliminacji posługiwania się 

szablonem w procesie technologicznym . 

G Centrum Nuwrnwo-Prod u kcy jn e S amo
l otów Lekkich PZL- W arszawa zgłosi ło w 
Urzędzie Patentowym PRL d o ochrony wy
nalazek pn. Lotmicze iirq dzcn'ie d·o rozsie
w ania środków sypl<ich (autorzy: F. Boro
dzik, M . Szczawiński i M. Skrodzki). Wy
nalazek rozwiqzuje zagad nienie urządzeni a 

o prostej konstrukcji i duże j niezawodno
ści do aerodynami cznego rozsiewani a środ

ków sypkich, szczególnie z samol otów lub 
śmigłowców, zapewniaj ącego otrzymanie 
wymaganej charakte rystyki rozk ł ad u po
przecznego smugi. 

Urządzenie, z a wierające stale kanały. 

2 

3 

t- - - - - -·-·- .-+ 

-· -·- ·-·-·-·-·-·-·-·.I. 

charakteryzuJ<i! ,ię tym, że ma sprężyste 

kierownice 1 p rzytwierdzone• j ednym koi1-
cem do konstrukcji urządzenM\, n a tomiast 
w ol ne końce są u s t a wione w żądane po
łożenie u sta lane prze tyczkami 2, które 
znajdują się w otworach 3. 

Skrót opisu patentowego, chronionego 
jednym zastrzeżeni <em, zamieszczony j est 
w BUP nr 23/1980 r ., w klasie B 64D, pod 
nr P .214600. 

Centr um Naukowo-Prod ukcyjne &!mo
lo tów L ekkich zgł osiło do o chrony wzór 
u żytkowy pn . Opyla cz tunelowy (twórca A. 
Kossowski). O pyl acz służy d o rozsiewania 
środków sypkich z samol otów śmigłowych. 

Opylacz tunelow_y ma w tylne j części 4, 

p oza płaszczyzną symetrii, co najmniej j ed-
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r,ą kierownicę aerodynami czną 1, którei 
krawędź natarcia 2 położona j est w od --

l eglości większej od pła szc.zyzny sy,metrii 
tunelu 4, na krawędzi spływu 3. 

Skrót opis u wzoru użytkowego, chronio
n ego jed·nym z astrzeżeniem, wydrukowany 
jest w BUP n,r 22/1980 r. , w klasie B05B, 
p od nr W.63166. 

O WSK PZL-Miele c zgłosiła do ochrony 
patentowej wzór użytkowy pn. Regu lator 
ci śnieni a (a utorzy: M . Pog oda i J. Kaź

mie rczak) . Przedmiotem wzoru użytkowego 

jest r e gula tor ciśnienia paliwa tło czonego 

d o zbiornika samolotu przez pompę napę
dzaną silnikiem spalinowym . 

Regulator wg w zoru użytkowego stanowi 
siłown i k przeponowy, składający się z cy
lindrycznego korpusu 1, p okrywy 2, ela
stycznej p r zepony 3, śrubowej sprężyny 4 
i s u wliwego trzpienia 5, połączony z prze 
wodem tłoczącym pompy. Zmiana ciśnie

n ia tłoczenia powoduj e ruch m embrany, 
który j est p r ze noszony prze z trzpień 5 i 
umocowaną na nim dźwignię 7, na linkę 

6 s terującą prędkoś cią obrotową sil n ika. 
Zmiana napięcia w st c;pnego sprężyny tule
j ą 8 powoduj e <lmi a nę m aksyma l nego ciś

nienia pompowania. 

Skrót opisu wzoru użytkowego, chronio
nego dwoma za s trzeżeniami, zamiesz.czono 
w BUF nr 21/ 1980 r., w klasie Q05D, pod 
nr· W.63318. 

e WSK PZL-Miele c zgłosiła do opatento
wania wynalazek pt. Zawór podciśnieniowy 
(wynalazca K. Bielaga) . Wyna lazek rozwią-

zuj e zagadnienie prawid łowe j pracy in sta
lac ji paliwowej statku powietrznego przy 
zatkaniu linii odpow i e trzenia , jak również 

ochrony zbiorr!lków przed d e fo r macjami. 

Zawór podciśnieniowy insta lacji paliwo
wej statku p owietrznego j es t zawo-r e m 
m embranowym z połączonym układem 

dźwigniowym . Ma membranę 3 z wkładką 

usztywniaj ącą 4, zamocowaną w k orpusie 
1, pokrywę górną 2, która z membraną 3 
jest połączona d źwignią dwuramienną 5 z 
grzybkie m 6 zaworu pomocniczego ze sprę
żyną spiraln ą 7 utrzymuj ącego j edn akowe 
c1sn1e.nie w za w,orze podciśnieniowym 

przes trzen i robocze j instala cji. 

Skr ó t opisu wynalazku, chronionego jed
nym zastrzeżeniem, opublikowano w BUP 
nr 20/1980 r. , w klasie Fl6K, pod nr 
P.2l9590T. 
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Projekt samolotu myśliwskiego PZL-P2 

Od września 1929 r . pro'.'rnd z,0:10 w PZL, a następnie w 
1BTL ba dania i próby ,v locie prototypu samolotu myśliw
sk iego PZL P -1. Wiosną 1930' r . biuro konstrukcyjne PZL 
dysponowało kompletem dokumentów z uwagami i wnio
skami wysuniętymi przez fabrycznych i woj skowych pilotów 
doświadczalnych. Wyniki doświadczeń pozwoliły na opra
cowanie i zbudowanie drugiego poprawionego egzemplarza 
PZL P-1/II, który po .) t rzymaniu znaków rejestracy jnych 
SP-ADO stał się samolot em p okazowym przeznaczonym do 
prezentacji potencjalnym nabywcom. Największy rozgłos 
przyniósł m u udział w konkursie zorgani2,owanym w Buka
r eszcie na standardowy samolot myśliwski dla lotnictwa 
r umw'J.skiego. 

Na przełomie 1929/1930 r. skrystalizowały s ię również 
kierunki r ozwoju samolotów myśliwskich PZL tworzących 
później słynną rodzinę całkowicie metalowych górnopłatów 
oznaczonych symb olem P. Grupa p od kierunkiem inż. Zyg
munta Puławskiego opracowała wówczas studium P-2 oraz 
projek ty P-6 i P-7. Historia dwóch ostatnich jest ogólnie 
znana . W cieniu pozostała natomiast nie zrealizowana, 
a zawierająca interesujące rozwiązania koncepcja PZL P-2. 
Myśl opracowania aerodynamicznie udoskonalonej , szybsze j 
w ers.ii seryjnej samolotu P-1 powstała wcześniej - jeszcze 
w 1929 r. Model kadłuba został przedmuchany w tunelu 
IA W na przełomie 1929/1930 r . W połowie 1930 r. opraco
wano projekt wstępny. Uwzględniając wyniki i wnioski 
z prób w locie PZL P-1 , zastosowano tutaj rozwiązania , 
które zdecydowanie różniły projekt P-2 od innych samo
lotów myśliwskich inż. Z. Puławskiego . 

P odczas badań i prób w locie P-1 zwrócono uwagę na 
ujemnP. oddziaływanie sz tywnych i szerokich zastrzałów, 
zwłaszcza w locie odwróconym oraz przy WYkonywaniu 
niektórych ewolucji p"owietrznych. W celu zmniejszen ia 
op oru aerodynamicznego i zredukowania ujemnego działa
nia zastrzałów k onst ruktor p0stanowił zastąpić je układem 
elastycznych cięgien przebiegających w trzech płaszczyz
nach: u góry nad wygięciem skrzydła i p o obu stronach 
kadłuba . System zapewniał sztywność układu przez odpo
wiednie połączenie dźwigarów przednich i tylnych , skrzydła 
prawego i lewego ci ęgnami a przebiegającymi w płaszczyź
nie poziomej ; punkty od spodu dźwigara połączono n at o
m iast" C'ięgnami b z kadłubem w miej scach , gdzie poprzed
nio znajdowały się okucia zastrzałów. 
Cięgna a miały na celu przeciwstawienie się siłom .aero

dynamicznym w locie odwróconym i podczas wykonywania 
niektórych ewolucji w powietrzu. Cięgna b pracowały przy 
działaniu sił aerodynamicznych w locie normalnym. Cechą 
charakterystyczną pomysłu inż. Z. Puławskiego był brak 
wieżyczki odciągowe i , czyli t zw. pylonu *) na grzbiecie 
kadłuba, stanowiącego wspornik i węzeł dla cięgien znaj
dujących się n a wierzchu skrzydła. Oprócz projektu. roz
wiązanie zostało zgłoszone przez PZL do Urzędu P atentn
wego w dniu 30.XII.1931 r. Patent p od nazwą: , . Skrzydło 
płatowca o układzie górnopłatowym b ezpylonowym" i nu
merze 17697 w klasie 62b5 udzielony został 19.XII.1932 r. 
Wynalazek p ntraktowano jako patent uzupełniający do 
pat entu nr 13826 na charakterystyczn~ ,,polskie skrzydło" 
zapewniające nie zakłóc onv widok do przodu dla samolotu 
zbudowanego w układzie górnopłata. 

Zarówno kształt konstrukcyjny, zespół napędowv jak 
i czas opracowania projektu pozwalają określić PZL P-2 
jako ogniwo pośrednie , łaczące PZL P-1 z następnym_i 
myśliwcami klasy P napędzanymi silnikami rzędowymi, tJ . 
P-8, P-9 i P -10. · Zwarta, starannie opracowana aerodyna
micznie svlwetka samolotu czvniła z P-2 bodajże n ajzgrab
niejsza ~aszynę spośród licŻnef r odziny myśliwców inż. 
z. Puławskiego . Pomimo interesującej i orygin alnej kon
cepc ji PZL P-2 nie został zrealizowany i pozostał w p ostaci 
projektu wstępnego i patentu , k t óry wygasł w 1946 r. 

•) Rozwiąza nie to było znane w Polsce ze stosowanych w na
szym lotnictwie samolotów Morane Saulnler AR-35EP2. 
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Konstrukcja 

J ednosilnikowy, jednomiejscowy górnopłat , zewnętrznie 
usztywniony. Samolot myśliwski całkowicie metalowy. 
Współczynnik wytrzymałości n= l6. Skrzydła dwudźwiga
rowe charakterystyczne dla myśliwców klasy P pokryte 
blachą drobożłobkowaną Wiba ult. Zewnętrzne u sztywnienie 
rozwiązano bezpylonowym systemem cięgien stanowiącym 
patent PZL. P rofil Ba rtel-37IIa . . 
Kadłub kratownicowy p okryty gładką blachą duralową . 

Kra t ownica nitowana z kształtowników. Usterzenie klasycz-

Rys. Projekt PZL P-2 wykonany na podstawie oryginalne j świa
tłokopii z czerwca 1930 r. 
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nane techniczne 
J 

ne pokryte blachą Wibault. Statecznik poziomy podparty 
zastrzałem był przestawiany w locie. P odwozie nożycowe -
wg patentu PZL - Z. Puławskiego . K cla osłonięte dużymi 
owiewkami. 

Wymiary: rozpiętość 10,50 m, długość 7,25 m, wysokość 
3,23 m , powierzchnia nośna 18,00 m2. 

Silnik Hispano Suiza 12-cylin drowy, chłodzony wodą , rzę
dowy w układzie V, o mocy 440 kW (600 KM) . śmigło me
talowe dwułopatowe s ta łe . Zbiornik paliwa w kadłubie, 
wyrzucany awaryjnie w locie. 

Masy: własna 950 kg, użyteczna 450 kg, całk owita 1400 kg, 
obc iążen ie powierzchni nośnej 77,8 kg/m2, obciążenie mocy 
3,18 kg/kW. 

Uzbroj enie : 2 k.m. stale, zsynchron izowane , zabudowane 
po bokach kadłuba . 

Os i ągi: prędkość maksymalna (h = O) 326 km/h, prędkość 
przelot owa 280 km/h, prędkość lądowania 101 km/h , pułap 
9100 m , zasięg (przy Vprzel na wysokości 2500 m) 460 km. 

CONTENTS 

GRZEGORZEWSKI J .: Present-day turbo
-shaft engrnes (for helicopters). TLiA, 
XXXVIII, 1983, No. 7, p. 5 

The or igin and construction, t oge ther 
with basie t echnica l data, of some of the 
most recen t turbo-shaft h e licopte r engi n es 
have b een d esc ri b ed in this a rticle. Thesc 
engines include : French-made Turbomeca 
Arriel lC, TM 333 a nd Makila; G erman 
a nd French MTU/TUrb01neca MTM 385 ; 
British a nd French Rolls -Royce/Tur bome
~a RTM 321; American Electric CT7 and 
Allison 250-C28- -C30; and so viet D-136. 

KANIA W.: Computer in tunuel testing 
of models of 'flying objects. TLiA, vol. 
XXXVIII, 1983, No. 7, p. 9 

The application of a compute r to con
trol a model or w ind tunne l operat ion is 
discu ssed in this article . The use of a 
computer makes it poss ible to reduce the 
scope of rnodel testrng only to such con
figura tions of the model and the corres
ponding ai r flow parameters which suit 
t he pre-s~l conditions . Controlling the 
shape of the tunnel walls, the operator 
is able to practically e liminate the wall 
effect from test results . 

ZDUŃCZYK w., ZDUŃCZYK J.: Air and 
liquid vibration dampers in aircraft board 
instruments. Tl.AA, vol. XXXVIII, 1983 , 
No. 7, p . 24 

Air a n d liquid motion damp ers used in 
aircraft board instruments have been 
discussecl in this article . The present ecl 
theoreti ca l analysis leacls t o mathematical 
models which are u seful at d es ign work. 

B ALUL A., CHODOROWSKI J., KLIM
KOWSKI D.: Ultimate fracture toughness 
K 1scc and its mcasurcment in 30HGSNA 
steel. TLiA, vol. XXXVIII, 1983, No. 7, 
p. 30 

Severa! materiał parameters based on 
fracture mechanics, recommended for 
making up characleristics of aircraft ma
te rials , have oeen specified in this ar
ticle. One of t hem is the fracturc tough
ness factor for corrosive environment, 
K 1scc and its brief theory and p r act ical 
m easureme nt for 30HGSNA s tee l, taken a s 
an example, is p resented. 

PYŁA M.: Appllcation of curve approxi
mation mcthods in programming of nume
rically controlled machine tools. TLIA, 
vol. XXXVIII, 1983, No. 7, p. 35 

Information on a method of passing 
from geome trical data and dimensional 
tolerances to programs for numerically 
contro Ued machirre tools is gi ven in this 
article. 

MORGAŁA A.: Design of the PZL P-2 
fighter. TL!A, vol. XXXVIII, 1983, No. 7, 
p. 38 

Design of the PZL P-2 aircraft, worked 
out by z. Puławski , Eng., intermediate 
between the P-1 and P-8 airplanes, dis
tinguishing itseJJ: with cable aerofoil 
h racing introduced instead of the angle 
strut type in accordance with the third 
Puławski's patent, has been presented. 
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GRZEGORZEWSKI J.: Gegenwartige Tur
blnenmotorc mit Welle (J:iir Hubschrau
bc r) . TLiA, XXXVIII Jhrg., l ~d3, H . 7, 
s . 5 

In dem Beitrag werd en die Ents,tehung 
und die Konstru1<t ion mit d eu wichtigslen 
H a u pldate n einiger mode rns ter Hubschrau
ber-Turbinen moto re der franzosisc h en Mo
~ore Turbomeca A,rriel l C, TM 333 sowi e 
Makila , des deulsch-!ran zoslschen MTJ/ 
/Turbomeca MTM 385, d es britisch-fran
zosischen Rolls-Hoyce/'rurbomeca RTM 321 , 
der ame1,ikanischen Genera l Electric CT7 
und Allison 250-C28, C30 sowie des sowj e
lJischen D-136 angef lilut. 

KANIA W.: Der Computcr bei Mudellun
tersuchungen von Flugobiekten im Wind 
kanal. '1'L1A, XXXVlll Jhrg ., 1983, H. 7, 
s. ~ 

Der Compu ter wird zur S Leuerung de r 
l\llodelle bzw. der Arbeitspararneler des 
Wintlkan als e ingesetzt. Die Anwendung 
d es Computers ermoglichL die Beschran
kung des Bereicłles von Modeiluntersu
chungen nur zur solche n Aus l.nldungen 
des Modells und ą_er ihnen entsp rechen
d c n umnussparame ter, die den vorausg e 
se tzten Bedingungen entsprechen. Vie 
Steuerung der Form der Wmdka nalwonde 
ermóglicht elne praktische Ausschaltung 
des Einilusses der wande auf die Unter
suchungserge bnisse. 

ZDUŃCZYK W ., ZDUŃCZYK J.: Pneuma
tische und fliissige Dampfuni;eu in Flug
zeug-Jlordgeraten. TLiA, XXXVlil Jhrg., 
1, 83, H. 7, S. ~-l 

In dem Aufsatz werden Lu(l- u nd Flus
sigk eitsdamptungen, die i n Flugzeug-Bodr
geraten bei der Bewegungsdampfung An
wend~ng !inden, behandelt. Die vorge
s t ellte theoretische Analyse Hihrt zu ma
thematischen Modellen, die sich beim Ent
werfen ais nlilzlich erweisen. 

BALUL A., CHODOROWSKI J ., KLIM
KOWSKI D.: Festigkeits-Brucbgrenze von 
H.1scc· und ihre Messung am Stahl 
30HGSNA. TLiA, XXXVIII Jhrg., 1983, H. 7, 
s. 30 

In dem Beitrag werden einige auf d en 
Methoden d er Brucl1meci1an1k gesllitzte 
Werkstofflte nndate n angeflihrt, die flir die 
Erganzung der Kenndaten von luftfahrt
teclmischen Werkstoffen empfehlenswert 
sind. U .a. - wird die Bruchfes tigikeits -K enn-
1;rosse in k01 rosiver Umgcbung K 1scc so
wie eine kurze Ti1eorie und die praktische 
Messung am Stahl 30HGSNA angegeben. 

PYŁA M.: Anwendung der Approximation 
von Kurveu beim Programmieren der di
gital gesteuertcn werkzeugmaschineu. 
TLiA, XXXVlll Jhrg., 1983, H . 7, S. 35 

Im dem Beitrag wird der Ubergang von 
geometrischen und Toleranz-Daten zu Pro
grammen fur digital gesteuerte Werltzeug
maschinen ertlrtert. 

MORGAŁA A.: Der Entwurf des Jagdflug
zeuges PZL P-2. TL!A, XXXVIII Jhrg., 
1983, H . 7, S. 38 

Es wird der Entwurf des Flugzeuges 
PZL P-2 von Ing. Z. Puławski, eine Kon
s truktion zwischen den Flugzeugen P-1 
und P-8, dargestellt, die durch eine ver
s teifung der Tragflachen mit Seilen an
statt mit Streben, gemass d er dritten Pa
tentanmeldung von puławski, gekennzeich
net !st. 
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TCJ1L111>1x annapaTon n a3po,A1t11a!'.mącctmx Tpy6ax . T JhtA 
T. 38, 1983 r., Ns 7, c. 9. 

CTaTbH OCTHChIDleT n pKMCHełmC KOM.Il.lOTepa ,[lJIJl 

ynpaenCH.HR MO,(l,CJl.hlO n:n u peJ!UłMOM p a60TW a.Jpo
,l..lHBaMH"iCCKOH Tpy61>1. l1cnOJlb30 Dal:lliC KOMllłOTepa 
,L,,aCT B03M0)KH0CTb orpanwrnTb ,Ulfana30H U CCJlC,D,OBa

llHii a o6nacrtt KOHcl> inypa~Uli MOACJI.11 H P C3.(llMa pa-
60Tbl Tpy6hl, ayreM npooe,ueHMfi WJMepemii-i TOJJbKO 

AJUl TO'łHO onpc~eJ1e1UJblX yCJIOB11i.i. Ynpannem1e ~)Op
MOii CTCBOK T py6bl ,a,aeT B03MO)Kl·IOC'rb yCTpauliTb 
nmu unre CTCHOK rpy6bl c ,11,ocraro ~rnoft .n.m-1 npa.KTRKu 

TO'łl:I OCTbl-0. 

3.11:YHh'IHK B. , 3,ll,YHbl:[ll[K E. Ilueo,iarn•1ecKu
u rulU)!lBmt'łeCKUe ACMn4>CPhl a aouau.1t0HlłLIX 6opTnpu-
6opax. TJIHA, T. 38, 1983 r. , N2 7, c. 24. 

B CTaTbC ODHCaRb( nneBMaTil¼CCKll C H r i1,apaunw1eCKUe 

)l.CMITcl>CpbI nepeMelll,ein.tH, npllMeB.RCMblC B ae11:acnrou
H.b[X 6opTOB!>lX np1,1 6opax. OnucaH TCOpCTli'iCCKHH. aHa
JlHJ, ll03BOJJSIJOJ.UHfl uaHTH M8TCMaTHl:lCCKHC MO,IJ.Cnff, 
DpHro.n.nwe )];JUi npoeKTHpODUIIM.R ,DCMnc~epoB. 

EAfilOJlh A., XOPOPOBCKM E., KJIBMKOBCKM 
,D.. IlPCACJlbHOe 3ua'ł.en11e npolłl-t0CT11 KlCJ.l,U H ee uJ
Mcpem,c .!IJUI c-raJlll 3O:xrCHA. TJIHA, T. 38, 1983 r., 
N2 7, c. 30. 

B CTaTbe D0){3ll0 neCKOJil,KO DOKa3aTcnett. cnoHCTB 

MaTepnana, onepThl.X Ha MCTO,IJ.l,I MCXa.HWCB p a CTpCCKll• 
BaHH..R, pCKOMCB~OBaRll.blX DPll COCTaeneB.BH xapaxre

PHCTHK aBH3.IJ;HOBHblX MaTepeanon. M . AP· YXa.JbmaeTCJI 
DOKa.3aTeJib DPO'illOCTH DPOTHB paCTpecxnnaHIDO B KOP• 
poJIDiHoli cpeAe, .n.aeTCJł ero xpaTKaJI TeopRR u npru<:• 
TnqecKoe nJMepeeee aa npHMepe cTa11n 30XrCHA. 

IlhlJIA M . Ilpn:Mencmte MCTOAOB aunpOKCHMannu 1,pn
DbIX B rrporpaMMHpollamm CTUllKOD ynpanJUICMbIX uy
MCPll~CCKU. TJhlA, T . 38, 1983 r., Ne 7, c. 35. 

CTaThn co.a;ep)ł(l:IT omJcaErne MCTon.oe n cpexo.a;a OT 
fCOMCTpH'ICCKHX )laUHblX ,D,CT~Jlll li ee )l0DYCKOB K npo

rpaMMaM .IVJJl CTaJlKOB. 

MOPrAJIA A. Ilpoe,n 11CTpe61rrCJ1R 113JI 11-2. TJIHA, 
T. 38, 1983 r., N• 7, c. 38. 

Onucau npoeKT caM011ern II3JI II-2 mDK. 3. Ilymw
cxoro, KOTOpblli. JlBJUI.CTCH nepe xo,nOM OT II-1 K II-8, 
OT.11JiłJaJOl.lUlllCJł -i:poCOBhIM DO,a;KpenneHHeM HCCYIQBX 
DJJOCKOCTCH (BMCCTO DOJOCOCOB), cornacno TpCTbCMY 
,naTeBTY IlymmCJCoro. 
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STRES ZCZENIA 

GRZEGORZEWSKI J.: Współczesne turbi
nowe silnik i wałowe (śmigłowcowe). TLiA, 
t. XXXV III, 1983, nr 7, s . 5 

W artykule przedsta wiono powstanie i 
konstrukcję z pods tawowymi d a n y mi kil
ku spośród n a j n o wsz ych turbinowych sil
nik.o w śmigłowcowych: franc u skic h silni
kó w Turbomeca Arrie l JC, T l\1333 i Makila, 
nie mie clco-franc u skiego MTU/Turbomeca 
MTM385, bry, yj sko-f rancuskiego Rolls -R oy-
1.:e/T..;rb om eca RTM321 , amerykańskich G e 
n e r al E lec tric CT 7 i Alli son 250-C28, -C30 
o raz radzieck iego D-1 36. 

KAN IA W.: Komputer w badaniach tune
lowych modeli obiektów lataj ących. TLiA, 
t. XXXVIII, 1983, nr 7, s . 9 

Artykuł omawia zastoso wanie kom pute ra 
do st e row ania modele m lu b parame t rami 
p rac y tunelu a e rod yna micznego. Użycie 
kompute ra umożliwia og raniczenie zakresu 
bad ał', mod~lowy c h do tal<ic h t y lko konfi
gurac ji modelu i odpowiadaj ących im pa
rame tró w przepl:,·wu, któr e odpov.'ia daj ą 
zad an y m wa runkom . Ste rowan ie kształtem 
ścian tune lu v ozwala n a praktyczną e limi
nację wpływu ścian n a wynik i badań . 

ZDUŃCZYK W ., ZDUI\fCZYK J .: Tłumiki 
pneu:rn atyczne cie czo we w lotniczych 
przyrządach pokładowych. TLiA, t . 
XXXVIII, IU83, nr 7, s. 24 

' W a rtykule omów ion o powiet rzne i cie -
c zo w e tłumiki ruchu , stoso wa ne w lotni
czych przyrząda ch pokładowych. Za prezen
to wana a naliza t eoretyczna prow adzi do 
mode li matc1na t ycznych, u żyt ecznych przy 
p ro jcl,towaniu . 

BALUL A ., CHODOROWSKI J., KLIM
KOWSKI D. : Graniczna wytrzymałoś ć na 
pękanie K 1scc ;,e j pomiar na s t a li 
30HGSNA. TLiA, t. XXXVIII, 1983, nr 7, 
LW . 

W a rtykule wymie nion o l<ilka wskaźni
k ó w ma ter iałowych opa rty ch na m e todac h 
m echanikL pęka nia , za lecanyc h p rzy k om
ple tow aniu c h a r ak te rys t yk mate riałów lot 
n ic z yc h . M .in. poda n o wskaźnil, w ytrzyma 
łośc i n a pękani e w środowisku k orozyjny m 
K 1scc, l, tórego kró tl,ą teo r i ę i p r aktyczny 
pomia r na przykładzie s ta li 30HG SNA 
p r zedstawia n i n ie j szy a rtykuł. 

PYŁA M .: Zastosowanie m e tod aproksyma
cji krzywych w programowa niu obra bia
rek sterowanych numerycznie. TLiA , t . 
XXXVIII , 1983, nr 7, s . 35 

W a rt ykule podano in fo rmac je o sposo
bie przejś-:,ia od d a n yc h geom e t rycznych i 
tolerancji d o programów na obrabia rki 
sterowane n u1ne r ycznie . 

MORGAŁA A .: Projekt sa molotu myśliw
skiego PZL P -2. TLiA, t. X XXVII, 1983, 
nr 7, s. 38 

Prze d stawio n o projekt samolo tu PZL P -2 
in ż . z . Puławskiego, pośredn i między sa 
molo ta mi P -1 i P -8, wyróżn iający się lin 
kowy m u sztywnieniem p ia tów zamiast za 
strzałowego , zgodn ie z trzecim pat entem 
Puławski ego. 

c d. na s. 3: 

TLiA 1983 nr 7 



Z DZIAŁALNOŚCI SEKCJI LOTNICZVCH SIMP SITK 

Hyd raulilca ma znów swój o rgan 

Prezydium ZG SIMP popa rło i nicjatywę 

zarząd u Wojewódzkiego S IMP we wrocłR

w iu, co doprowadził o do wznowie nia wy
dawania cza sopismR Sterowanie i Napęd 

H ydrauL!czny . Uzyskano również do tacje; z 
czt erech zainteresowanych tą problematy
ką zakładów przemysłowych, która pozwoli 
na likwidację do tychczasowego def icytu 
czasopisma. Unormowanie tej sprawy cie
szy członków Sekcji Lotniczej SIM P we 
Wrocławiu, którzy znów będą m ogli korzy
stać z wiadomości specja l istycznego cza 
sopisma i zasila ć jego szpally facho w ymi 
artykułam i. 

Na marg inesie lej wiadomośc i informu
jemy, że na 1983 r. utrzyma na zosta ł a 

ulgowa p renumerata czasopisma M echani k , 
Prz eg ląd !\ll ecllaniczny i Wiadomości W ar
sztatowe. Wyda w ca NOT SIGM A prowa
dzą własny lrn l portaż. 

Zebran ia odczytowe 
Oddziału Warszawskiego S IMP 

Staraniem Sekcji Lotniczej i Kola Tere 
nowego OW S IMP, w dniu 19 s t ycznia 
br. doc . dr inż. Ka zimierz Szumański wy 
głosił pre l e kcj ę nt . Symu la cja komputero
wa s t erowania ukła dam i w sytuac ja ch g ra 
nicznych. 

10 lutego br. Ko lo S IMP przy Wydziale 
Mechanicznym WAT zo rganizowało w y 
kład prof. d r a hab. in ż . Stefana Szczecil'l 
skiego pt. Napędy samolotów pionowego 
star tu i lądowania. 

Obydwa odczyty od były si ę w gm achu 
NOT w Warszawi e. T y lko ni edosta tecznej 
propa gandzie w kola ch SIMP-owskich za
kład ów i instytucji lotniczych należy za
wdz ię czać, że te ciekawe i pouczające od
czyty nie ściągnęł y cło Domu Techni ka 
dużej l icz by s ł uchaczy. Dowi e dziel ib y się 

bowiem, jak przechodzi się z chałupn i

czego do nowoczesnego proje ktowa nia sa
molotów, 1.JZyskaliby informację , jak kon
struuje się si ln iki odrzutowe o mnie jszym 
zużyciu paliwa z no w ym i materiala1ni i co 
jest szkodliwe dla s ilników. Zrozum iel iby 
jak ważne są ha s ł a: trwałość i niezawod
ność sprzętu latającego . I nabra li by sza 
cunku dla silników tłokowych, d a jących-· 

znacznie w i ększy niż od rzutowe - c i ąg z 
1 km , a mniejsze zużyci e paliwa. 

A tak s ię już przyjęło , że w lo tniczych 
zebraniach odczy t ow yc h Oclrl z ia lu War szaw
s kiego SIMP u czestn iczy k ilku nastoosobo
wa gr upa h obbystów , l,tó r a wszczynając 

szeroką dyskusję p ragnie z prelekcji wy
ciągnąć jak na jwięcej ko rzyś ci i praktycz
ną wiedzę . 

A swoją drogą akcj ę odczy tową n ależy 

bardziej spopu laryzowa ć. 

Plau pracy S ekcji Główn ej Lotniczej 
SITK 

17 lutego br. w sa li prezydialne j Domu 
Technika odbyło s ię posied zenie S ekcj i 
Główne j Lotnicze j SITK poświęcone omó
wieniu ramowego planu pracy Sekcji na 
1983 r . Ważną pozycją planu była organi
zacja konfer encji poświęconej b ezp ieczeń 

stwu latan ia. Wyniki tej konfe re ncji, przy 
gotowane j w spólnie przez PLL LOT oraz 
Zarząd Ruchu Lotniczego i Lotnisk K omu
nikacyjny ch, ~tanowić będą podsta wę spo
rządzenia raportu dla władz o s tanie trans 
portu lotniczego w Polsce. 

Sekcja Główna Lotnicza SITK za piano-

wa la współpracę z Za rządem Sekc ji Lot
niczej SIMP w zorganizowan iu k ilku im 
prez S I MP-owsl<ich zatwierdzonych do r ea
li zacj i: 

- organ izac ji k onfe rencji pn . ,.Aktualne 
problemy o pisk iego lotnic t wa" w nowym 
ujęciu , 

- przygotowaniu 
,,okrągłego stołu ", 

koleże,1skicl1 spotka1'1 

- zorganizowaniu 3+5-d n iowych semina 
r iów za pośrednictwem Społecznej Wszech
nicy SI MP w Rydzynie, 

- zainicj0waniu k on kursó w lotniczych. 
Stalą clzialalnością Sekc ji G łównej objęte 

będą : forma lnośc i p r zy przyznawaniu stop 
ni specja liza cj i inżynierskich , szkolenie 
lotnicze, publicystyka lotnicza oraz r edago
wanie wkładki branżowej cł o kalenda r za 
t e rminowego NOT. 

Zebranie Zespołu cis, Eksploatacji 

Prawidłowa eksploatacja s przętu lotnicze
go st anow i waż ne zagadnienie d la gospo 
da rki na rodowej . za rząd Sekcji Lotniczej 
SI MP, pragnąc przyczynić się cło uporząd

kowania te j dziedziny o ra z korzystnie 
wpłynąć na j e j ekonomiczność, powołał 

Zespół d s . Eksploatac ji Lotnicze j. 17 marca 
br., p oci przewodnic t we m kol. doc . dra 
M. Mich a l skiego, odbyło s i ę zeb ranie orga 
nizacy jne Zespołu, !la które zostali zapro
sze ni przed sta w iciele i nstytucji zaintereso
wanyc h prawidłową i oszczędną eksploa t a 
cją sprzętu lo tniczego . N iestety, wśród 

dziesięciu osób przybyłych na inaugura 
cyjne zebranie tak potrzebnej g rupy r obo
cze j, nie za uważyliśmy przed stawiciela PLL 
LOT oraz p r zed siębiors tw I NSTAL i P UL. 

W słowie wstępnym kol. M. Mich alski 
przed stawił podział działalności eksploata
cyjnej n a podsystem y sugerując, ab y z e
spól Zarządu Sekcj i zają ł się dziedzinami 
najważniejszymi. 

Uczestnicy zebrania p r zeprowadzi li oży 

wioną dyskusję , podnoszą c c elowość i waż
ność inicjatywy Sekcji Lotnicze j . Omów io
no na stępujące zagadnienia: wpływ ek ~· 
ploatacji na bezpieczeń stwo lotów, brak 
polityki r emontowe j sprzę tu, brak zainte 
r esowania przemysłu gospodarką lo tnic zą, 

przedwczesna kasacja osprzętu , brak d ia g 
nosty ki w ek sp loatacJ i , zła organizac ja pa 
liwowo-smarowa , nieekonomiczne wyposa 
żen ie i in. Postulowano, aby z zespołem 

współpracowali d elegaci wszystkich in st y 
tucji, zak ładów i organizacji za in te r eso w a 
nych prawid łową eksploatacją sprzętu lot 
niczego , a m.in. Zrzeszen ia \Vytwórców 
Przemysłu Lotniczego i Silnikowego, Uni 
moru, S e l,cji Lotniczej SITK oraz odd zia 
łów sek cji lo tniczych. Posta wio no w nio
sek, ab y w Ministers t w ie Kom u nikacji po 
wołać Wydzia ł Remontu Sp rzętu Lotn i
czego. 

U stalono, że tema t ykę prioryte tową w 
lotnictw ie cywilnym stanowią: gos podarka 
paliWO\.VO-smarown icza, zagad nien ia obsł u

gi t echnicznej i napra w oraz problemy 
u żytkowania sprzętu , szczególnie w tych 
r odza jach lotnictwa, w l,tórych pilo t m u si 
d ecydowa ć o doborze właśc iwego proce su 
t echnologicznego , jak ag rolot n ictwo, lo t nic 
t w o sanitarne czy dźwigowe . 

vV d yskusji wzięli udział przedstawic ie l e 
Ae rol<lubu PRL, Ce ntraln ego Zarząd u Lot 
n ic t w a Cywiln ego , Inspektora t u Nadzoru , 
In s t y tutu Lotnictwa, I n stytutu Tech n iczne 
go Woj sk Lotniczych , Centralnego Zespołu 

Lot n ic t w a Sanitarnego , W SK PZL-świdnik 

i Zakładu Usług Agrolotn iczyc h z warsza 
wy. Postanowiono. przesiać do za intereso-

wanych odpowiedni komunikat, prosić o 
wyznaczen i e sta ł ych członków zespołu oraz 
za dwa miesiqce zwoła ć robocze posied ze 
n ie w celu u sta len ia programu dalszego 
dz iałania . 

Odczyt o lo tn ia r stwie 

S tnran iem Sekcj i Lotnicze j i I,ola Tere
nowego Oddziału Warszawsk iego SIMP w 
dniu 24 ma rca b r. w Dom u Tech n il<a NOT 
w Warszawie od był s i ę odczyt pracow nl. 
ka na u kowego Instytu t u L oln ictwa doc. 
dra inż. J. Wolfa pt . ,,Rozwój tec h niki 
lotn io we j" . Swój ciekawy wykład oparł 

pr elegen t na omówieniu tr zec h fi lmów lo t.
n iarskich : amer ykańsl,iego z 1974 r. cz 
udz ia łem p . Rog:i llo , wynalazcy sk rzyd ł a 

jego imienia ), z lotów ek sperymentalnyc h 
poci Al pami sprzed 5 lat oraz z lotó w do
świadczalnych wykonanyc h w kraju przed 
kilkoma miesiącam i. I nte rpretując t yp y lot 
n i oraz fa zy poszczególnyc h lotów , dr J. 
W oH wykazywał postęp w dziedzinie lo t
n ia r stwa . Przedsta w i! też rozwój m e tod 
zwic; lcszan ia ste rownośc i lotn i. 

Wyśw ie tl one i omówione były równ i eż 

przezrocza z lotó w lo tniowyc h w Polsce, 
przy czym seria ta obejmowała także zd j ę 

c ia w ykresów charalcterystyk lotn i. Prekk
cj ę zakończyła dysk u sja . 

O zaintereso \van iu tym no v,:y 1n ruch em 
w lotnictwie świadczy liczba 25 osó b p r zy
byłych na odczyt. 

I nformacja o O d dzia e SL w S,vid ni k u 

Wojewódzl<i Oddział Sekcji Lotnicze j 
SIMP w Lublinie z siedzibą w Świdniku 

liczy 325 czło n ków (w świdn il<U 188 człon
ków , w LZR w Dęblinie - 50 i w ZST w 
świcl niku - R7). Członkowie Oddziału Sek 
cji pełn i ą fu n l,c je w Za rządz i e Oddziału 

Woj ewódz kiego SIMP w Lublin ie , w z a
rządzie G łównym SL w Wa r szawie, w Ra 
dzie Tech nicz,1 c j ORPOT, w Zespole Sm i
głowcowym i w Komisj i Wiropłatowej Ae
roklub u P RL . współpracują również z Klu
bem A mato r ó w K o n 5truktorów oraz z Ae -
roklubem Robotniczym w świcl niku . / 

Członkow i e Oddziału Se kcj i Lotnicze j 
SIMP w Lublinie o t r zymali kilka d yplo-
mów h onorow ych za udział w 
waniu w 1982 r. świa towych 

śmig łowcowych w Piotrkowie 
skim. 

zorganizo
Mistrzost w 
Try buna\-

Sekcja Lotn icza opiekuje się grob em inż . 
Zygmu nta Puławskiego , patrona WS K P ZL
-S w idnik . 

K olo Lotnicze SIMP 
w W S K PZL-Warszawa Il 

Członkowie Koła Sekcji Lotniczej S IMP 
w zakładach przy ul. Pod skarbiń skiej i 
Groch owskiej w 1982 r. brali żywy udział 

w pracach związanych z w prowadzaniem 
r eformy gospoclarczeJ. Dzia łali o n i w ra
dach lconsu ltacyj nych przed siębiorstwa oraz 
w działac h: kon strukcyjnym technolo
g icznym. Zakres tych działań był bardzo 
szerok i : od spraw fina nso wych (dotyczą 

cych płac), p rzez d ebatę nad planem pro
dukcji, opiniowanie umów, analizę i opi
n iowanie per spektywicznyc h planów pracy 
głównych wydziałów przedsiębiorstwa do 
analiz wymogów i t ermina rz y lic encyjnych. 
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