


HOBOCTH M3 no.nbWH ◄ 

• BeurcpcKall Hapo.n11al! Pccuy6nnKa noKYlll!Jla B OKTR6pe npownoro ro11a 
15 ceJJLCKOX03llHCTBCHHLIX caMOJJCTOD Il3JI M-18 ,!l,poMa.ncp HB JaBOAC Il3JI-Mcneu. 

• B 3anaAHOrCpMaJICKIIX nnauepHLIX COCTH33HHllX IlaAc6opH 80 B Knacce CT<IH)lap r 
3-11e n 4-oe MecTa 3aHJ1JJH nonLCKHC nHJJOTLI li>. KeJ\mKa b C. BHnK ua IIJiaHcpax 
..IIHTap CTaHA3PT 2, a B OTKPLlTOM Knacce 5-oc MCCTO - ll01ILCKl!e D1!1IOTLI c. KmoK 
u r. MywHlli>cKuii Ha nnauepe ..llurnp 2li. 

• lliccToii Ce1tmHapHit no CcJ11>xoJanuau1m coc1 oRncR n ccHTR6pc np. r . e CcJihCKO ... 
xoJRitCTBeHH0•Texnn'łecxoii AKa,11cMun Br. O111,w1L1n. UcJthIO ce~rneapnR 6bin 06Mc1I 
MHCHHRMH H ODlJ.TOM Me)K,lly npaKTRKa ?-.Uf ll yeopcntKaMM no TCXHHKe H TCXJIOJIOfHH 
3Bil3QHOHHbIX cem,CKOX03RHCTDCHHbL'<. pa6oT. B ceMuHapne npmrnnu Y'ł3CTHe JCPOMC 
nonhCKRX cne1.u:rnnecToe, cneuuanucThI B.3 Bhlc11Jero HH)KCHCpHoro Y 1u:1nHma n bcp
nm1e (r)].P). 

• «ronoc CulłAHHKa» D OKTJ16pe np.r. ony6mn<osan A3HHLle o npoHJBOACTBe 
H npo.n;a>Ke. lłJ IJJI3HOBbIX 33,lla'ł aerycra MCCJIIl,3 He 6btnH BhmymeHhl 3 aepTOJlCTa, 
613 WTYK cu;enneneii, a TaKlKe HC 6LJJIH BhlDYIUCHbl DJIAHOBbte KOJIH'leC'fBB BTYJIOK, 
ynpaBJIRIOIUHX AHCKOB, XBOCTOBblX Banoe, rnanHhlX eanoe, XBOCTOBblX BHHTOB, nonacTeK 
IICCYUlCrO BHHTa R MHOTłlX ,npymx H3,nCJ1llA. 3aTO 6hln BhlllOJlHCJI nnaa npOH3BO,llCTDa 
l:t npo,na)l(U n npo,lla)KHbIX UCHaXj CITO 06ecne11nno CłJ.H')KCHHe 3anacoe rOTOBblX H3)l.CJ1JIH . 

• 1 OKnt6p.R np.r. GhlJI 3apc1 nc-rp11ponaH Cy,llOM B Bapwanc uc1auuc11Mb1H, caMO• 
:yopae11awm.11H ce6n 11poct,cccuo~~aJ11.oHL1H c0101 ne-raiomero 11 6opToeoro ncpcouaJ1a TTHP 
npn nonbCKHX ADH3JIIIIUIJ1X JlET B Bapwaoc. 

• 2 0Kr.6pJ1 ap.r. cocH>m1ach Ilcµaan Koll(l>epcHUlłR )lcJ1craros HcJaoHcu.iorn 
llpo,j1co103a «ConHAapuoC"rL» trn11au11011BL1x 3auonos Iii YąpelKACm1ii e KOTopoii 
yqac1 eonanH 10 ,llCJ1crauHii 3aeonoe 113 r. Mcn cu, )Kewy n, Baprnaea, KanHW, Kpa1we, 
Kpoc1w, IloJHaHb, IlonbcK11x AnHannHUH nET H eyyntx 3ano.nos cnHJaRH.Llx c aena• 
1111eii . K Tipoq,COI03y «ConuuapllOCTh» npHH3)11IClKBT 70--90'.!,~ TPYAHIUIIXCll OT.neru.
IH,IX JaBO,llOB. Ha KOHci>epcm.J,Hlł TIPHHJITO ueo6xon lfMOCTb opraHH30B3Tb OTpacneeyto 
ceK11>110 as>1a11n11 B Tipoq,coio3e «Conu.napnocTL». UenLio .neikrsHli «ConH.napuocTH» 
11.DJIRCTCH - KaK cne,llyeT ll3 npnJł.RTbIX pewe1nm - DOBblWCHHC panra aeHaQ,HH B IloJlb• 
Ull', ce DOJ1113R HHTerpaum1, a T3KlKC BCPHOC DPCACTaBJICHHO HIITCpecoe TPY,ll,HlllHXCR. 
o~epc.nuoe 3aceAall11e «Conn.napnocTH» uocB>11UeHHoe opra11u1aum1 oTpacneBLix 
CCKUIIB, 6L11IO ua3Haącno na 28 OKTJ16pll, 

• 25 CeHTR6pll np. ro11a D Bapwasc COCTU>l1IOCL 33Cejl.al!UC TIJICllyMa rnasnoro 
Ynpaenc11AA A3pOKny6a OHP. O6cyJK/laJIHCL npo6ncMLI amrn1111I! Ha q,oue nonHTR• 
ąecKOll H XOJHHCTBenuoll OOCT3HOBKH CTpnHLI, liLinO npHHHTO pcweHHe uanpaDHTL 
B rocyjJ.apcTBeHHLie n napTuilBLre ynpauncu11R npe.nnolKenu• o yKpennCHRH H coxpa
llCHHH 06111cCTBCHHOrO xapaKTepa 06111ecTBa (A3pOKJJy6a), yscnuącnue caMOCTOHTC1IL
lłOCTH paiiOHHblX B)POKJ1y6oe, .ncueHTJ)aJIH331J,HH opraHHJaJl,HOIIH0·3KOHOMH'łecKoii: CH• 
CTCMbl, pa3BHTHJI IIPOH3D0,llCTB3 DOJlbCKOii aeHanpOMbJWnCHlłOCTH )l.JIR IICOT JIO)l(HblX 
ll)'lKjl. A3pOKJJy6a H MO.[IHq>HKaQHH CHCTCMLI 803.llYWHOr0 )IBHlKCHHll, liLIJIO opHHBTO 
TaKlK8 pewc11He o TCM, '!TO ynpaBJICHHJI A3pOKJJy6a BCCX YP0BHeil )IOJl)l(IILI np0BCCTH 
KPHTH'łeCKYIO ff caMOKPHTH'łecKyJo ou.emcy ceocff pa60TLI, a TaJOKe DPHlHITL COOTBCT
CTBYIODIHC pemeHHR, CnenycT 3K0HOMHTL d>HH3HCOBLIC cpcjJ.CTBa H TCXJIHJ<Y, rpalKjl.OU• 
CKOH o6RJ3HHOCTLIO K3lK,Uoro ,nona:Ha HBJIJITbCH TaK)Ke BOCOHTaTeJlbHO-)"le6uaa pa6oTa 
C a,maunOHHOH MOJIO,neacblO, OOCTORIDUUI 3a6oTa o 6eJooacuocTH DOJlCTOB H DOBCeJlHCB· 
uaR pa6oTa B o6naCTH naTpHOTH'łCCKOro, MOP3JlbHOI'O ff rpa,K)\aRCKOro BOCDHT3HHH 
'f.lJCIIOO A3po1cJ1y6a, a T3K)KC DbffiOJIReHHC 33)l.3l1Hii: DO o6eCOC'łCUHIO o6opoHOCDOCo6HOCTH 
C'TJ)aHbl, 'łecTHOCTh, XOJJI.Hc1·eCHHblii uo.nxo.r., ~06pocoeecntOCTb H OTBCTCTBetDIOCTb 3a
CJIODa H aocrynKH. 

• )ł(ypHan <<CKwe,nnsna Ilo11LcKa» 11a11an UUKJI uy6;ufl(a1~m1 <<Mucmrn, eo:.npcnRH, 
JIJ)Cl lJlO:lKeHHH.», B KOTOPOM npurnawacT mo,ncii a&H3UHH BblCK3JblBaTbCB O MO)l.CJlO 
rpaac,naHCKOH H cnopTHBHOii aenauuH. B HHTepnbIO C E. JlHTBHHbCKHM, pa60T310lJ.I.HM 
D nnuauue )')KC 50 neT t 6bIJ1H BhlCK3J3libI npe,nnO)KCHH.R: 

- o6pa30BaHl!e o6iuecrneHHoił opraHH33111-!H .nnll nonynllpH3311HH asua11111-1 
- C03)13HBC COOTBeTcTBeHHoll 6a3Ll jl.1Ill o6yąeHHll MOnO.[IL!X 1ICT'IHKOB, T.e. cua6-

)ł(CHHH a3p01my6oe COOTBeTCTBCHHblM 'łl1CJ10M caMOJleTOB 
- nonHoH HHTerpau,eeA aeuau,uH DKrno'ła.R o6pa3oeaHHe Mmr cTepcna Annau.nn, 

n COCTaBe 80+100 cneu.HanHCTOO pa3HbIX OTpacneH asuauun. MHI-IIIClcpCTUO JIOn>KIIO 
DblIIOJlHSITL pom, KOOp,llHH3TOpa pa60T anHaUHH, 331J.lH1UaTh IUITepccM anu.uunt a TaK
iK...: Ja6oTUTbC.R O ,nanbneł1weM npaennbH0!\1 pa '3DHTHU .lBH~ll.11111, llPJIHOC.Rll\U/\1 3113' 1l!
TC111,HLIC q>l!H3llCOBLle CpC).(CTDa rocy11apcrny. . 

► NEWS FROM POLANO 

• 15 agricultural airplanes PZL M-18 Dromader were purehascd 
by Hungary in the PZL-Mielec works in October last year. 

• Polish p!lots F. Kępka and S. Witek on Jantar St2 gliders were 
plaeed third and fourth in the standard class at the Padeborn ·ao 
glider competition in West Germany and other Polish pilots, ::;, I-i:luk 
and H. Muszyński, on Jantar 2B glider were placcd fifth in tlw 
open class at the same competition • 

• The Sixth Seminar for Agricultural Avlatlon was held In ł he 
Agricultural and Technical Academy in Olsztyn in September last 
year. The seminar was aimed at exchange of experiences a n rl 
scientific opinions between practicians and theoretlcians in the area 
of technique and technology of operations performed by agricult11-
ral aviation. Beside Polish specialists, also representatives of En
gineering College of Berlin, GDR, have participated in this seminar. 

• Data concerning production and sale of aircraft and aviation 
equipment were published by „Głos Swidnika" in its issue from 
October last year. Namely, from among the tasks planned to be 
realized in August, 3 helicopters, 613 clutches, a number of huhs, 
control discs, rear and main shafts, taił rotors, main rotor blades 
and many other items were not manufactured. On the other hand, 
the plan for production and sale in terms of sale prlces was 
fulfllled, thus the reserves of flnished products decreased. 

• Independent Autonomous Trade Union of Flight and Roard 
Personnel In the Pollsh People's Republic, with is headquarters in 
Polish Airlines LOT in Warsaw, was reglstered by the Provincial 
Court in Warsaw October 1, last year. 

• The First National Conference of Delegates of NSZZ ,.Solidar
ność" (Independent Autonomous Trade Union „So!idarity") from 
Aeronautlcal Works and Establishment, attended by 10 delegations 
from Transport Equipment Manufacturing Centres in Mielec, Rze
szów, Warszawa, Kalisz, Kraków, Krosno, Poznań, from Polish Air
lines LOT as well as from other works and establishments con
nectcd with aviatlon, was held October 2, last year. This Trad e 
Union unites from 70 to 90°/, of personnel of particular establish
ments. A necessity to organize an aviat!on sectlon of NSZZ „Soli 
darność" was stated at the conference. As results from the appeal 
carried, the „Solidarność" activlty is aimed at, among othcr pro
blems, raising the dlgnity of aviatlon in Poland, full integration 
of the aviatlon and adequate representing the personnel interes!. 
The next meeting of „Solidarność" was planned on Octol1er 28, 1980, 
when representatlves of „Solidarność", having full powcrs from 
staffs of thelr lnstitutlons, were to establlsh sectlons belonging to 
individual trades. 

• A 11lenary assemhly of lleadquarters or the Polbh Acro!'lu h 
was held ln Warsaw Scptemhcr 25, last year. The debale con cern cd 
problems of the environment against a background of the currc nl 
politic and economic sltuation in the country. A resolution w as 
passed, in which the following fragments may be found: ., ... Head
quarters of the Polish Aeroclub, taking into consideration signals 
proceeding from the ranks of the memhers demanding lntroduction 
of necessary changes In the sltuation of the association, has passed 
a number of postulates and submitted them to the Party and State 
authorities. The postulates concern: respect for the association's 
autonomy, strengthening of its social character, development or 
independence of regional aeroclubs, decentralization of the organiza• 
tion and economic system, development of production of aircraft 
and aviation equipment by the domestic lndustry to satlsfy 11rgent 
needs of the Pollsh Aerocl11b as wen as modification of the avlation 
traffic system ... The Pollsh Aeroclub authoritles of all levels should 
evaluate our activity critlcally and self-crltically and then tliey 
should draw conclusion from this evaluatlon, learn a lesson from 
it and make particular persons responsible for their activity ... Let 
our sense of responsibility be also evident from the continuous 
concern of authorities and persons actlvely engaged In the work 
for economical utillzation of money and equlpment ... Dependable 
schooling and ed11cational work with young people In avlation, per
manent care for flights and parachuting safety, t.e. for safety for 
human life and health, are obllgations resulting from good citizen
ship of each member and employee of the aeroclub as well as of 
each persons actively engaged in the aeroclub activity. These 
obligations embrace as well as the everyday work at patriotic and 
morał education of the association members in public splrit, full 
realization of tasks for the benefit of the country's defence, thrifti
ness, honestry, dependability, deliberation and responsibility for 
words and actions ... ". 

• The „Skrzydlata Polska" air weekly has initiated a cycle or 
publicatlons provlded with a headpiece „vlews, opinlons, suggcs
tions", In whlch lt lnvltes persons engaged in aviation to publish 
their oplnions on the shape of the sport and civil aviatlon. The 
following proposals have been made in issue No. 43/80 in the inter
view w!th Mr. B. J. Litwiński, who has been actlng in aviation 
for over 50 years: 

- establishment of the Air League as a popularizer of aviation. 
- establishment of proper training background for tralnlng young 

pilots, which is connected with improvement In supply the aero
clubs with sufficient number of airplanes, 

- full lntegration or the aviation environment, whlch may be 
achieved by establishment of the Ministry of Aviation, gathering 
80+100 outstanding specia!ists from various branches of aviation. 
T asks of the Ministry could in chtdC': coorrlina tion of works In tlll' 
fi e ld of aviation , protcction in interes! of Polish avialion as \\' C it 
as furth c> r proper rlevelopment of the avi;ilion, hriuging hi!(h incom,· 
for the coffers of the State. 
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MIESIĘCZNIK SEKCJI LOTNICZEJ 
STOWARZYSZENIA 
INŻYNIERÓW I TECHNIKÓW 
MECHANIKÓW POLSKICH 

lotnicza 
XXXVI STYCZEŃ 1981 i ASTRONAUTYCZNA 

TRYBUNA LOTNIKÓW 

Rola rady robotniczej w przedsiębiorstwach lotniczych 
APOLINARY KULESZA 

Wraz z rzeczywistym roz~;zerzeniem uprawnień przedsię
biorstw, co przynieść ma oczekiwana reforma systemu za
rządzania gospodark,1 narodową, reaktywowane powinny 
być również instytucje samorządności robotniczej. Załoga 
nie może być biernym uczestnikiem procesu wytwarzania, 
musi w nim uczestniczyć na prawach partnera w podejmo
waniu decyzji, od których zależeć będzie jej byt material
ny. Dlatego też uważam za jedną z najpilniejszych potrzeb 
opracowanie i uchwalenie przez Sejm PRL ustawy o samo
rządzie robotniczym, w której zagwarantowane będą te 
wszystkie uprawnienia, które samorząd robotniczy uzyskał 
w roku 1956 i 1958, z uwzględnieniem obecnych warunków 
,połeczno-ekonomicznego rozwoju kraju. W następnej ko
iejności należy utworzyć drogą wolnych, nieskrępowanych 
wyborów, z udziałem wgzystkich pracowników przedsię
biorstw, rady robotnicze, które powinny stać się znowu 
trzonem działającego po nowemu samorządu robotniczego. 
Uważam, że w obecnych warunkach w skład KSR w 

CNPSL wchodzić powinny i rada robotnicza, obie rady 
związkowe, organizacja młodzieżowa ZSMP i przedstawi
ciele organizacji naukowo-technicznych (SIMP, SEP itd.). 
Z uwagi na różną strukturę organizacyjną, powinno być 
ustalone z góry jaka liczba członków władz zakładowych 
każdej organizacji zasiadać będzie w KSR. 

Rady robotnicze, będące symbolem przemian polityczno
-społecznych roku 1956 stały się w 1958 r. trzonem utworzo
nego wówczas samorządu robotniczego. Po dwudziestu la
tach zeszły, niestety, z areny społecznej pokonane przez wo
luntaryzm i technokrację. Utworzone w ich miejsca prezy
dia KSR są znamiennym przykładem zarówno pogwałcenia 
ustawy o samorządzie robotniczym, jak i pogwałcenia sa
mych zasad demokracji. Utworzono mianowicie instytucję 
sprawującą władzę w imieniu robotników, w miejsce spra
wowania władzy przez samych robotników. Była to zresztą 
instytucja znacznie wygodniejsza dla administracji niż 
uciążliwa w ramach swych uprawnień rada robotnicza. 

Ustawa z 1956 r. o radach robotniczych wyposażyła ten 
organ w niemałe uprawnienia. Rada miała uchwalać plany 
produkcji z uwzględnieniem obowiązujących wskaźników, 
ustalać strukturę przedsiębiorstwa i kierunki jego rozwoju, 
zatwierdzać umowy (w tym również umowy kooperacyjne, 
licencyjne itp.), rozstrzygać o podziale funduszu zakładowe
go oraz wpływać częściowo na niektóre sprawy płac i wa
nmków pracy. Rada miała też mieć wpływ na wybór dy
rektora. 

Przyjrzyjmy się więc, jak rada z tych uprawnień korzy
sta w naszym przedsiębiorstwie. Działalność rady robotni
czej w CNPSL można podzielić na cztery okresy. Początko
we lata działalności rady zbiegły się z okresem silnego oży
wienia politycznego w kraju (1957+1959), które inspirująco 
oddziaływało na pracę tego organu. Był to jednak okres 
nauki samorządności, w którym obok wielu cennych inicja
tyw i bardzo dużej aktywności rady, popełniono wiele błę
dów. Prezydium rady, którego większość stanowili kierow
nicy podstawowych komórek organizacyjnych (z udziałem 
dyrektora, sekretarza i przewodniczącego Rady Zakładowej) 
przy aktywnym uczestnictwie wchodzących w skład prezy
dium robotników, stało się kolegialnym organem zarządza
nia przedsiębiorstwem. Posiedzenia prezydium odbywały się 
niejednokrotnie dwa razy w tygodniu, obejmując swym po-
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rządkiem sprawy bieżącego kierowania produkcją, technicz
nego przygotowania produkcji, gospodarki finansowej, poli
tyki kadrowej itp . Zatwierdzono m.in. powoływanie na 
wszystkie stanowiska kierownicze do mistrza włącznie oraz 
odwoływanie z tych stanowisk, podział wszystkich nagród, 
udzielanie kar itp. Wszystkie decyzje prezydium rady były 
dla dyrektora wiążące. 

Ta forma działalności robotniczej, odbierająca całkowicie 
inicjatywG dyrektorowi i pozbawiająca go jakiejkolwiek 
swobody działania doprowadziła do konfliktu rady robotni
czej z dyrekcją . Niestety, konfliktu nie potrafiono roz
strzygnąć w sposób rozsądny. Odwołanie przewodniczącego 
rady oraz pozbawienie mandatu kilku członków prezydium 
przez ich rady oddziałowe doprowadziło do rozwiązania 
rady i przeprowadzenia nowych wyborów. 
Następny okres działalności rady - do 1963 r. to próby 

wyjścia z zaistniałego impasu. Spadła aktywność rady po 
doznanej porażce, a załoga straciła częściowo zaufanie do 
nowej formy samorządu. Nie wierzono w jego możliwości, 
dopatrując się niepowodzenia rady w braku dostatecznych 
uprawnień. Inni przypisywali to układom personalnym. 

Późniejszy okres działalności rady robotniczej i całego 
samorządu przyniósł odpowiedź na te w,1tpliwości i pogodził 
jednych i drugich. Lata bowiem 1963+1972 były okresem 
największej aktywności rady robotniczej w naszym przed
sic;biorstwie. Tym razem przyczyny były z jednej strony 
personalne, dobrał się mianowicie bardzo prężny aktyw 
pracowniczy w radzie robotniczej wszystkich kadencji tego 
okresu, a kolejni przewodniczący nie tylko byli bardzo za
angażowani, lecz również potrafili umiejętnie radą kiero
wać, wykorzystując do maksimum jej uprawnienia. Z dru
giej strony był to okres narastających trudności ekonomicz-
1:.ych w kraju i w przedsiębiorstwie (łącznie z wydarzenia
mi grudniowymi), który zmuszał do działania, mimo piętrzą
cych się trudności. 

W tym czasie rada robotnicza znac;:yła naprawdę wiele 
i nic bez jej wiedzy w przedsiębiorstwie się nie działo, po
cząwszy od uchwalania planów produkcji (tak uchwala
nia!), a na opiniowaniu zamierzeń inwestycyjnych i progra
mów rozwoju skończywszy. Warto również i o tym powie
dzieć, że utemperowano jednego bardzo autokratycznego 
zastępcę dyrektora, który grzmiał w swoim gabinecie, lecz 
na posiedzeniach rady był uprzedzaj4co grzeczny, jak rów
nież nie dopuszczono do powołania na stanowisko dyrekto
ra przedsiębiorstwa jednego z kandydatów, który zdaniem 
rady nie posiadał ku temu odpowiednich predyspozycji. 

W końcu lat sześćdziesiątych, w wyniku narastających 
trudności gospodarczych zaczęto uzdrawiać ekor.-::>mikę kra
ju przez centralizację decyzji i ograniczenia uprawnień 
przedsic;biorstwa oraz organów samorządu robotniczego. 
Przedsiębiorstwa zaczęły otrzymywać zadania planowe bez 
pokrycia w środkach, bez możliwości realizacji. KSR za
częły takie plany odrzucać - w tym również w naszym 
przedsiębiorstwie. 

Aby uwolnić się od krępujących uprawnień KSR, władze 
centralne wydały wytyczne, w myśl których samorząd ro
botniczy mógł tylko plany opiniować. W ten sposób rozpo
czął się proces odbierania uprawnień samorządowi robot
niczemu z jawnym pogwałceniem ustawy z 1956 i 1958 r. 

cel. na s. 24 
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1§1 POLSKA 

• Węgry zakupiły w październiku " ub. ro
ku 15 samolotów rolniczych PZL M-18 Dro
mader w wytwórni PZL-Mielec. 

• VI Seminarium Agrolotnicze odbyło się 
we wrześniu ub. roku w Akademii Rolniczo• 
-Technicznej w Olsztynie. Celem semina• 
rium była wymiana doświadczeń i poglądów 
naukowych praktyków i teoretyków w za
kresie techniki i technologii zabiegów agro
lotniczych. W seminarium uczesthiczyli, po
za krajowymi, także przedstawlciele Wyż
szej Śzkoły Inżynierskiej z Berlina z NRD. 

• ,,Głos Swidnika" w nrze z października 
ub. roku opublikował dane dotyczące pro
dukcji i sprzedaży. I tak z zadań plano
wych m-ca sierpnia nie wykonano 3 szt. 
śmigłowców, 613 szt. sprzęgieł, planowanej 
liczby piast, tarcz sterujących, walów tyl
nych i głównych, śmigieł ogonowych, łopat 
wirnika nośnego oraz wielu innych pozycji. 
Wykonano ·natomiast plan produkcji i sprze
daży w cenach zbytu, zmniejszając tym sa
mym zapasy wyropów gotowych. 

• 1 października ub. roku został zareje
strowany przez Sąd Wojewódzki w Warsza
wie Niezależny, Samorządny związek zawo
dowy Personelu Latającego i Pokładowego 

PRL z siedzibą w PLL LOT w Warszawie. 

• 2 października ub. roku odbyła się 

Pierwsza Krajowa Konferencja Delegatów 
NSZZ „Solidarność" zakładów i Instytucji 
Lotniczych z udziałem 10 delegacji z Wy
twórni Sprzętu Komunikacyjnego w: Miel
cu, Rzeszowie, Warszawie, Kaliszu, Krako
wie, Krośnie, Poznaniu, z PLL LOT oraz in
nych zakładów i instytucji związanych z 
lotnictwem. NSZZ „Solidarność" zrzesza 
70+90°/, załóg poszczególnych zakładów. Na 
konferencji stwierdzono konieczność zorga
nizowania branżowej sekcji lotniczej NSZZ 
,,Solidarność". Celem działania „Solidarno
ści", Jak wynika z uchwalonego apelu, jest 
m.in.: podniesienie rangi lotnictwa w Pol
sce, jego pełna integracja oraz właściwe re
prezentowanie interesów załóg. Kolejne po
siedzenie „Solidarności" przewidziano na 
dzień 28 października 1980 r., na którym, wy
posa:l:eni w pełnomocnictwa swoich zakła

dów, przedstawiciele „Solidarności" utworzą 
sekcje bran:l:owe. 

• 25 września ub. roku w warszawie obra
dowało plenum Zarządu Głównego Aero-· 
klubu PRL. Omówiono problemy środowiska 
na tle aktualnej sytuacji politycznej i go
spodarczej kraju. Podjęto uchwalę, w któ
rej m.in. czytamy: ... ,,zarząd Główny Aero
klubu PRL, uwzględniając oddolne głosy 

domagające się wprowadzenia koniecznych 
zmian w sytuacji stowarzyszenia, uchwalll 
i skierował do władz partyjnych i państwo
wych postulaty dotyczące: poszanowarlia sa
morządności i umocnienia społecznego cha
rakteru stowarzyszenia, rozwinięcia samo
dzie_lności aeroklubów regionalnych, decen
trahzacji syste1pu organizacyjno-ekonomicz
nego, rozwinięcia produkcji przez krajowy 
przemysł sprzętu lotniczego zabezpieczają

cego pilne potrzeby Aeroklubu PRL oraz 
modyfikacji systemu ruchu lotniczego ..• 
Władze Aeroklubu PRL wszystkich szczebli 
powinny dokonać krytycznej i samokrytycz
nej oceny naszej działalności oraz wyciągnąć 
z tej oceny określone wnioski i konsekwen
cje... Miarą naszego poczucia odpowiedzial
ności niech będzie także ciągła troska władz 
i działaczy o oszczędną gospodarką środka-
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PZTJ M-20 Mewa na wystawie Farnborough'80. Fot. A. Glass 

mi finansowymi i sprzętem •.. Jest sprawą 

obywatelskiej powinności każdego członka, 

działacza i pracowJlika aeroklubu rzetelna 
praca szkoleniowo-wychowawcza z młodzie

żą lotniczą, stała troska o bezpieczeństwo 
lotów i skoków spadochronowych, o bezpie
czeństwo ludzkiego życia i zdrowia, co
dzienna praca nad patriotycznym, moralnym 
I obywatelskim wychowaniem członków sto
warzyszenfa, pełna realizacja zadań na rzecz 
obronności kraju, gospodarność, uczciwość, 
rzetelność, rozwaga oraz odpowiedzialność 

za słowa i czyny ••. " 

• ,,Skrzydlata Polska" zapoczątkowała 
cykl publikacji opatrzony winietą „poglądy 
opinie, sugestle", w których zaprasza ludzi 
lotnictwa do wypowiedzi na temat modelu 
lotnictwa sportowego i cywilnego. W nrze 
43/80 w wywiadzie z B. J. Litwińskim, dzia
łającym w lotnictwie ponad 50 lat, padły 

następujące propozycje: 
- powołanie do życia Ligi Lotniczej - ja

ko popularyzatora lotnictwa, 
- stworzenie właściwej bazy szkoleniowej 

w zakresie szkolenia młodej kadry pilotów, 
co wiąże się z poprawą zaopatrzenia aero
klubów w dostateczną liczbę samolotów, 

- pełną integrację środowiska lotniczego, 
którą można uzyskać, powołując do życia 

ministerstwo lotnictwa, skupiające 80+100 
wybitnych specjalistów z różnych dziedzin 
lotnictwa. Zadaniem ministerstwa m.in. by
łoby: koordynowanie prac lotnictwa, ochro
na interesów lotnictwa polskiego, jak rów
nież jego dalszy prawidłowy rozwój, przy
noszący skarbowi państwa duże środki fi
nansowe. 

• W Balonowych Mistrzostwach Swiata 
1980 r. rozegranych w Belgii polska załoga 
S. Makne i I. Cieślak na balonie SP-HZM 
Polonez zajęła IO miejsce. 

• W Mistrzostwach Europy Balonów na 
ogrzane powietrze rozegranych we Francji 
Jesienią_ 1980 r. polska załoga s. Makne i 
I. Cieślak zajęła 6 miejsce. 

• W sierpniu ub. roku w zachodnionie
mieckich zawodach szybowcowych w Pade
born wzięli udział piloci zagraniczni, trak
tując zawody jako trening do Szybowco
wych Mistrzostw $wiata, które w br. odbę
dą się w RFN. W klasie otwartej 5 miejsce 
zajęli piloci S. Kluk i H. Muszyński na szy
bowcu Jantar 2B; pierwsze cztery miejsca 
zajęli piloci francuscy, zachodnioniemieccy · 
i czechosłowaccy na szybowcach Nimbus 
2C i Nimbus 2B. W klasie standard 3 i 4 
miejsce zajęli F. Kępka i S. Witek na szy
bowcach Jantar Std 2. Pierwsze miejsce w 
tej klasie zajął pilot zachodnioniemiecki na 
szybowcu LS4, drugie - francuski na szy
bowcu Std Cirrus 75. 

• W III Mistrzostwach Samolotowych 
Swiata w Nawigacji w Aschaffenburgen w 

RFN 1 miejsce zajęli polscy piloci Swiadek 
i Korzeniowski na samolocie PZL-104 Wilga 
35. 4 miejsce zajęli Lenartowicz i Wajda 
zaś 12 Popiołek i Bylok, też na Wligach'. 
Drużyna polska w klasyflkllcji zespołowej 
zajęła I miejsce. 

• ,,Aerokurier". z października ub. roku 
pisze: Polacy stali się giównymi faworyta
mi wszystkich zawodów samolotowych roku 
w RFN. Oprócz zdobycia Mistrzostw Swiata 
odnieśli zwycięstwa w zawodach w Baden
-Baden i w 6 zawodach w Kempten (Ali
gauer Kllserally). Wszędzie latali na samo
lotach Wilga. 

• W dniu 16.10.1980 r. zmarł Henryk Faj
ge, wieloletni pracownik Inspektoratu KCSP 
Ministerstwa Komunikacji. 

• W dniu 12.10.1980 r. zmarł inż. Aleksan
der Kapaon, zasłużony długoletni pracownik 
muzealnictwa polskiego. W okresie między
wojennym pracował w Muzeum Techniki 
i Przemysłu w Warszawie, był organizato
rem i kierownikiem Muzeum Morskiego w 
Szczecinie. Od 1957 r. pracował w Muzeum 
Techniki na stanowisku kierownika działu 

komunikacji, w skład którego wchodzą zbio
ry lotnicze. Był członkiem Klubu Seniorów 
Lotnictwa. za osiągnięcia w pracy zawodo
wej zostnł odznaczony Złotym Krzyżem Za
sługi. 

• W dniu 11.10.1980 r. w wieku 64 lat 
zmarł Adam ł.odzia Iwiński, oficer kampanii 
1939 r. W czasie okupacji oficer sztabu 
,,TAP", Atmll Krajowej „wachlarz", ,.Ke
dyw". Był st. wykładowcą i instruktorem 
Oficerskiej Szkoły Lotniczej w Zamościu i 
Dęblinie, długoletnim działaczem i pracow
nikiem lotnictwa sportowego, odznaczony za 
wieloletnią pracę w ZG Aeroklubu PRL 
Krzyżem Kawalerskim Orderu Odrodzenia 
P-olski, Srebrnym i Brązowym Medalem „za 
zasługi dla obronności kraju", Srebrnym 
Krzyżem zasługi i innymi odznaczeniami. 
Był autorem oraz tłumaczem podręczników 
instrukcji lotniczych, wieloletnim członkiem 
OKBWL, rzeczoznawcą Głównej Komisji 
Badań Wypadków Lotniczych. 

AUSTRALIA 

• Wytwórnia Hawker de Havllland 
Australia przystąpiła do kooperacji przy 
produkcji aerobusu A-310. Kontrakt ·na 
3 mln f. obejmuje wykonanie elementów do 
skrzydeł. 
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BELGIA 

• Linie lotnicze SABENA zamówiły 
5 brazylljskich samolotów dwusilnikowych 
Xingu do szkolenia pilotów. 

* BRAZYLIA 

• Brazylijskie lotnictwo wojskowe zamó
wiło 168 turbośmigłowych samolotów szkol
no-treningowych EMB-312 (T-27). Prototyp 
samolotu wykonał pierwszy lot 19.08.1980 r. 
Dostawy mają się rozpocząć pod koniec 
1982 r. (AM 786). 

• Prototyp samolotu słu:tbowego EMB-121 
Xingu II ma o 76 cm przedłużony kadłub 

silniki PT6-41. 

CZECHOSŁOWACJA 

• -Linie lotnicze CSA będą pierwszym za
granicznym nabywcą radzieckich samol~tów 
pasażerskich Jak-42. 

..... . CHINY 

• Pratt Whitney of Canada dostarczył do 
Chin pierwsze cztery silniki turbośmigłowe 
PT6 przeznaczone do chińskiego samolotu 
lokalnej komunikacji Y-11 T. 

• W końcu br. ma być wznowiona po 
30 latach komunikacja lotnicza między Chi
nami i USA. Samoloty Boeing 747 i 707 mają 
połączyć Nowy Jork, San ł"ranclsco i Los 
Angeles z Pekinem i Szanghajem. (Flight 
3725). 

• Amerykańska wytwórnia Lockheed 
otrzymała zezwolenie na sprzedaż do Chin 
samolotów transportowych C-130 Hercules, 
zaś wytwórnia Doeing Vertol na sprzedaż 

śmigłowców CH-47 Chinook. .Jest to woj
skowy sprzęt transportowy (Flight 3725). 

• Chiny wznowiły swe zainteresowanie 
uruchomieniem licencyjnej produkcji bry
tyjskich samolotów lokalnego transportu 
BN-2 Islander (Fllght 3725). 

0 EGIPT 

• Rząd egipski zamówi! we włoskiej wy
twórni Agusta za ok. 110 mln dol. serię 

śmigłowców Boelng-Vertol CH-47C Chinook, 
produkowanych we Włoszech z licencji. (AM 
787). 

0 FRA~A 

• Laminatowe łopaty wirników nośnych 
francuskich śmigłowców przepracowały 
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łącznie na wszystkich śmigłowcach 3,5 mln b. 
żywotność ich została uznana za nleogra
·niczoną (GIFAS-1284). 

• Wytwórnia Robin zbuduje w br. 18 me
talowych · czteromiejscowych samolotów 
sportowych R-1180 Aiglon, których produk
cję · rotpoczęto w styczniu (GIP'AS-1286) . 

. • Wytwórńia
0 

•• Reims Aviation przejęła 
produkcję samolotu Cessna 337 Skymaster. 
W USA zaprzestano produkcji tego typu sa-
molotu. (GIFAS 1286). . . 

• 24 lipca ub.r. wykonały pierwszy lot 
prototypy samolotu akrobacyjnego CAP-21 
i samolotu treningowego Mlcrojet 200. 12 llp
ca został oblatany drugi prototyp samolotu 
treningowego TB-30 Epsilon. (GIFAS 1284, 
1286). 

• 23 lipca wykonał pierwszy lot pierwszy 
egzemplarz śmigłowca SA-366 G Dauphin II 
przeznaczony dla us Coast Guard. Smigło
wiec będzie nosić oznaczenie amerykańskie 
HH 65A. Ochrona wybrzety USA zamówiła 
90 śmigłowców tego typu. (GIFAS 1287). 

• W związku ze wznowieniem produkcji 
samolotów transportowych C-160 Transall 
wytwórnia SNECMA wznawia produkcję sil
ników turbośmigłowych RR Tyne. (GIFAS 
1257). 

• W budżecie na 1981 r. przewidziane jest 
605 mln fr. na prace nad prototypem aero
busu A-310 i rożwojem A300 oraz 452 mln fr. 
na prace rozwojowe przy silnik.u turbowen.
tylatorowym CFM-56. (AM 787). 

• Dotacje państwowe na pokrycie deficy
tu spowodowanego użytkowaniem przez Air 
France samolotu Concorde wyniosły w 
1980 r. 335 mln fr. ; zaś w 1981 r. na ten cel 
przewidziano sumę 278 mln fr. (AM 787). 

e · Przedłużenie w 19Ul r. drogi startowej 
na lotnisku w Nicei ma kosztować 87 mln fr. 

• Prototyp przedłużonej odmiany sm1-
glowca Super Puma, oznaczonej SA-333L 
wykonał pierwszy lot 10 października 1980 r. 
(AM 787). 

• Lotnictwo wojskowe zamówiło 41 bra
zylijskich samolotów EMB-121 Xingu do 
szkolenia wojskowych pilotów transporto
wych. (AM 789). 

• 1 sierpnia wykonał pierwszy lot zbudo
wany przez Centrair we Francji llcencyjny 
szybowiec ASW-20 FLP z końcówkami 

Whitecomba o wysol,oścl 80 cm. (AM 786). 

FINlJM11A . 

9 We wrześniu 1980 r. fińskie lotnictwo 
wojskowe otrzymało pierwszy z czterech sa
molotów treningowych Hawk T51 zakupio
nych w Wlk. Brytanii. W Finlandii wytwór
nia Valmet zbuduje z licencji 46 samolotów 
Hawk. Pierwszy ma być gotowy na począt
ku 1981 r. 

• W lipcu 1980 r. F'inlendia otrzymała 
pierwsze egzemplarze samolotów MiG-21 bis. 

►ZE ŚWIATA 

JAPONIA 

• W roku budżetowym 1079/1981 jap01\ski 
przemysł lotniczy wyprodukował 143 samo
loty .. i 108 silników lotniczych . ,2 samoloty 
zakupiło wojsko, zaś 64 eksportowano. 

• Na 1981 -r. planowany jest zakup 58 woj
skowych samolotów i śmigłowców, w tym 
11 śmigłowców SH-3D, 8 • Hughes OH-6D, 
6 Bell UH-lH, 2 Vertol V-107-2, 6 samolotów 
C-13JH Hercules, 9 Mit.subishi T-2. 

KANADA 

• 18.08.1980 r. odrzutowy samolot służbowy 
Canadair Challenger otrzymał certyfikat. 
Cena samolotu wynosi 7 mln dol. we wrze
śniu dostarczono nabywcom pierwsze dwa 
sam9loty, zaś do końca roku ma być do
starczone dalsze 15 sztuk. (AM 185, Flight 
3725). 

C} SZWAJCARIA 

• Spośród 160 zamówionych · turbośmigło
wych samolotów szkolno-treningowych Plla
tus PC-7 Turbo Trainer dostarczono poło

wę. Produkcja wynosi jeden samolot ty
godniowo, czyli 52 rocznie. 

~ USA 

• Wytwórnia śmigłowców Sikorsky zakoń
czyła produkcję śmigłowców S-61 po wy
produkowani u od 1959 r. ponad 1100 śmigłow
ców cywilnych i wojskowych tego typu. 
(UTW-807). 

• Wytwórnia Pratt and Whitney wypro
dukowała 10-tyslęczny · egzemplarz silnika 
JT8D do samolotów pasażerskich. Silnik jest 
w produkcji od 16 lat. W 1981 r . produkcja 
silników tego typu ma przekraczać 1000 
sztuk. (UTW-806). 

• 8 września 1980 r. został wykonany 
pierwszy przelot lekkiego śmigłowca przez 
Atlantyk. Smigłowlec Bell 206 Long Ranger 
II miał zamontowane dodatkowe zbiorniki 
o łącznej pojemności 650 I, co pozwoliło na 
zwiększenie zasięgu do 800 km. Lot został 

wykonany z międzylądowaniami w Grenlan
dii I Islandii. Trasa nad Atlantykiem miała 
długość 3900 km . 

@ W. BRYTANA 

• British Aerospace przewiduje, że istnie
je potencjalny rynek na 1000 samolotów 
DAe 748 w ciągu najbliższych 10 lat. W ciągu 
minionych 20 lat sprzedano 450 samolotów 
tego typu. ·cena samolotu wynosi J mln f.. 
Produkcja roczna ma być zwiększona do 
18 samolotów. (SBAC-171). 

• Wytwórnia Short kosztem 15 mln f. 
uruchamia budowę 36-mlejscowego samolo
tu lokalnej komunikacji Short 360, będącego 
rozwinięciem samolotu Short 330. Cena sa
molotu ma wynosić 3,25 mln f. , Pierwsze 
zamówienia na ten samolot wpłynęło z USA. 
(SBAC 17Z, 174). 
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STATYSTYKA LOTN 1ez1\ 

Samoloty wojskowe wyprodukowane 
. . 

w uzyc1u 
----- ---------

Wyproctu- W użyciu 
kowane 

----------- . ---·---------
AERITALIA 

G.91 724 
G.222 ponad 70• 

AERMACCJ!J 

MB.326 
MB.339 

BEECH 

T-31C Turbo-Mentor 

BOEING 

707/C-135 

780 
ponad 100 

262 

BRITISH AEROSPACE 

ponad 200 
ponad 316 

1387 

Ruccaneer 
Rulldog 
Canberra 
Harrier, Sea 
Hawk 
Hunter 
HS.748 
Strikemaster 

Harrier 304• 

CANADAIR 

CL-41 Tutor 
CL-215 

CASA 

C.212 Aviocar 

CESSNA 

A-37 Dragonfly 
T-37 

263• 
1972 

350 
222 

65 

ponad 186 

511 
1300 

DASSA liLT-BREGUET 

Atlantic 91 
161 

1385 
614• 
486• 

Etendard, Super Etendard 
Mirage III/5/50 
Mirage F .1 
Alpha Jet 

328 
72 

708 
100 

262 

1059 

76 
312 
320 
304• 
263• 
557 
147· 
222 

172 
27 

179 

344 
913 

82 
92 

1094 
588 
486• 

Wyprodu- w utyciu 
kowane 

DE HAVILLAND CANADA 

DHC-4 Caribou 307 
103 DHC-S Buffalo 

DORNIER 

Do 28 Skyservant 

F.MBRAER 

ponad 250 

EMB-110 Randeirante, 
EMB-111 300• 

FOKKER 

F.27 Frlendship/Troopship 715 

GAF 

Nomact ponad 100 

GENERAL DYNAMICS 

F-111 564 
F'-16 Fighting Falcon 1881• 

GRUMMAN 

S-2 T r acker 
F-14A Tomcat 
E-2 Hawkeye 

!AI 

Dagger, Kfir 
Arava 

LOCI<IIEED 

C-130 Hercules 
P-2 Neptune 
P-3 Orion 
ł' 104 Starfighter 

1281 
59; 

ponad 100 

17R 
60 

ponad 1600 
1195 

597 
2487 

Me DONNELL DOUGLAS 

A-4 Skyhawk 
F-4 Phantom 
F-15 Eagle 
F - 18 Hornet 

2960 
5177 

941 
1239„ 

137 
94 

200 

140 

117 

46 

556 
492 

236 
597 
100 

176 
48 

1600 
138 
507 

1454 

2505 
3976 

929 
1239•* 

Wyproctu- W użyciu 
kowane 

NORTH AMERICAN 

F-100 Super Sabrc 
F-86 Sabre 

NORTHROP 

F-5 Freedom Fighter, 

2294 
9502 

ł--5E Tiger ponad 2040 

PANAVIA 

Tornado 

PILA TUS 

809•• 

PC-6 Turbo-Porter ponad 420 
PC-7 Turbo-Tralner 160• 

ROCKWELL 

OV-10 Bronco 
T-2 Buckeyc 

SĄAB 

35 Draken 
MFI-15/17 Safarl /Supporter 

SEPECAT 

Jaguar 

SHORTS 

Skyvan JM 

SIAI-MARCHETTI 

Sł'.260 

VOUGHT 

A-7 Corsair Il 
F-8 Crusader 

390 
496 

606 
250 

588 

!JO 

543 

1534 
1261 

156 
2J8 

1921 

142 
137 

380 
264 

321 
119 

587 

51 

361 

1328 
70 

Objaśnienia: • - wraz 
•• - planowane. 

z zamówionymi, 

Źrridlo : r'ltght, 6.09 .1980 r . 
M.M. 

Produkcja samolotów w w. Brytanii latach 1970+1979; (sprzedaż . dostawy) w I 
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PROBLEMY ROZWOJU LOTNICTW A 

Samoloty cywilne na Farnb'?r~ugh'80 
Mgr .ini. ANDRZEJ GLASS 

.·, 
'samoioty pasażerskie 
·• 
• . Farnborough nie jest miejscem pre
ze_ntacji dużych samolotów pasażer
skich. Spośród aerobusów pokazane by
ły A-300B i Lockheed L-1011 TriStar 
500, zaś średniej wielkości - BAC 
111-200 i Fokker F-28, czyli tylko czte
ry samoloty odrzutowe. Przyczyna tego 
jest prosta. Samoloty, które znajdują 
się w produkcji są dobrze już znane, 
zaś te które wzbudzają największe za
interesowanie znajdują się w stadium 
projektowania. Stąd nowościami były 
przede wszystkim informacje o postę
pach prac nad nowymi konstrukcjami 
lub nowymi odmianami oraz nowe 
sz~zegóły dotyczące ty~h samolotów. 
- Wytwórnia Airbus, która zebrała już 
421.zamówień na swe aerobusy przewi
duje, że do . .1993 r. zbuduje ich 1000 do 
1200 szt. Sprzedanie 870 samolotów po
kryje koszty rozwoju A300 i A310. 
Obecnie oprócz A310 opracowuje się 
trzy wersje A300: 330-miejscową TA9, 
130+177-miejscową SAi i czterosilniko
wą dalekiego zasięgu T All, choć nie 
ma na nie jeszcze nabywców. Przewi
duje się jednak zapotrzebowanie na 
220 Tfi.11. 

Wytwórnia Boeing rozwija sprzedaż 
samolotów B757 i B767, mimo że ich -
prototypy jeszcze nie są gotowe. Szcze
gólnie B767 ma powodzenie. Pierwszy 
B767 ma być ·dostarczony nabywcy w 
sierpniu 1982 r., pierwszy B757 w stycz- · 
niu 1983 r. B757 ma być dostosowany 
do dwuosobowej załogi. W budowie jest 
B737-300 o kadłubie przedłużonym o 
2,1 m w stosunku do poprzednich wer
sji. 

Wytwórnia Douglas projektuje 180+ 
+244~miejscowy samolot DC-11 (DC
-XX), będący konkurentem dla B757. 
British Aerospace buduje prototyp 
czterosilnikowego 704109-miejscowego 
odrzutowego samolotu skróconego star
tu BAe U6 w wersjach 100 i 200 róż
niących się pojemnością i rodzajem lot
nisk, z kt6fych mogą być użytkowane. 
Przewidywana jest transportowa od
miana wojskowa BAe 146M. Wytwór
nia Fokker podjęła decyzję realizacji 
138-miejscowego samolotu Fokker F29, 
który będzie realizowany wspólnie z 
Japonią. Projekt tego samolotu będzie . 
połączony z japońskim projektem sa
molotu YX-6. Wytwórnia Lockheed 
szykuje się do zbudowania powiększo
nej wersji samolotu TriSt;1r 500, tzn. z 
kadłubem od wersji 200, powiększonym 
płatem i z aktywnym sterowaniem. 

Samoloty lokalnego transportu 

·Farnborough'80 było jeszcze jednym 
dowodell). ódrodzenia i rozwoju 30+40-
-miejscowych samolotów turbośmigło
wych; Wystawiono samoloty BAe 748-
-2B, DHC-7 Dash 7, EMB-110 Ban4ei
rante, CASA 212 Aviocar, Short 330 i 
Short Skyvan, Metro 2 i Merlin III, 
Twin· Ott_er, BN-2T Tu_rbine lslander, 
l.}o-128-2, Do-128-6 i Do-TNT. Nowo
ściami · były cztery ostatnie _ samoloty, 
będące odmianami znanych konstrukcji. 

W tej grupie dużo zainteresowania 

Rys, 1. Samolot k;onumlkacjt:"l~kalnej' DHC-7 Dash· 7 

Rys. 2. Amerykański swearlngen Metro . ·• 

Rys. 3, Dośwladc;z:alny no-T!"lT ze · skr~ydłe·m TNT .. 

wzbudzały przedstawione projekty. Wy- Rys. 4. Brazylijski patrolowy· EMB-111 
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twórnia De Havilland Caniida uzyska
ła już 90 zamówień na dwusilnikowy 
skróconego startu Dash 8. Na jego po
przednika, Dash 7, uzyskała już 107 za
mówień. Rozważany jest pl'ojekt 75-
-miejscowej wersji Dash 7L z silnikiem 
PT7. Short przedstawił projekt. po
większonej odmiany rozwojowej samo
lotu SD330 oznaczony SD360 na 36-pa
sażerów. Embl'aer reklamował swój 
projekt EMB-120 Brasilia, na który to 
samolot ma 78 wstępnych zamówień. 
Saab-Fairchild 340 to projekt szwedz-

. ko-amerykański. Samolot ten, z silni
kami CT7, ma mieć o 200/o mniejsze 
zużycie paliwa niż Brasilia czy Dash 8 
napędzane silnikami PT7. British Aero
space przedstawił projekt przedłużone
go samolotu BAe 748. Dol'niel' prezen
tował projekty 15+19-miejscowej od
miany Sky~rvanta, Do-228, 30-miejsco
wego samolotu Do-328 (LTA) oraz 
wznawiany już po raz któryś z rzędu 
projekt wodnosamolotu Do-24Tr, tym 
razem ze skrzydłem Dorniera typu 
TNT. 
Interesujące były informacje o bu

dowie wersji turbinowej włoskiego sa
molotu SF600 nazwanej Turbo SF600, 
która ma być oblatana w 1981 r. oraz 
o powiększonej odmianie czechosłowa
ckiego samolotu L-410, oznaczonej 
L-610. 

Odmianami patrolowymi samolotów 
tej grupy były EMB-111 Fokker 
F27M. 

Samoloty służbowe 

Wśród odrzutowych samolotów służ
bowych największą uwagę zwracał naj
młodszy samolot w tej kategorii, kana
dyjski Challenger. Uzyskano już nań 
128 zamówień, a ponadto 40 na jego 
przedłużoną odmianę Challenger E. Po
nadto były pokazane BAe 125-700B, 
Falcon 50 i Learjet 35A. Japoński MU-

-: . ·.= .? ' • 

Rys. 5. Amerykański patrolowy Learjet 

Rys. 6. Amerykański sportowy Ht!N·h 77 Skipper 

t.:,. 
------- "h:' .. I;,: __ .·.· 

, 
'. 

-300 Diamond nie był jeszcze poza Ja- Rys. 7. Brytyjska patrolowa Optlca 
ponią prezentowany. . 
. Nowością był turbośmigłowy Jet

stream 31, • będący ulepszoną odmianą 
samolotu znanego od lat. Ponadto wy
stawiono samoloty turbośmigłowe: bra
zylijski EMB-121 Xingu, japoński MU-~ 
włoski Piaggio 166DL3, Plper Cheyenne, 
King Air 90 i Super King Air 200. Spo
śród. tłokowych samolotów dyspozycyj
nych wystawiono Beech Duchess, Ba
ron 58P oraz PZL-20 Mewa. Projekto
wany w USA służbowy LearFan z 
pchającym śmigłem ma być realizowa-
ny w Wlk. Brytanii. . 

Samoloty służbowe były jedną z licz
niej reprezentowanych grup na wysta
wie. W tej grupie pokazany był patro
lowy Laerjet. 

Samoloty lekkie 

W grupie samolotów sportowych i 
szkolnych znalazły się konstrukcje już 
znane: francuskie Rallye oraz TB-9 
Tampico i TB-10 Tobago, brytyjski 
Bulldog i Firecracker, polska Wilga 35, 
amerykański Beech Skipper, włoski 
SF-260, fiński Valmet L-70, szwajcar
ski AS-202 Bravo. Nowością był bry
tyjski dwumiejscowy Nash Petrel, roz
winięcie samolotu Kittywake, przezna
czony do holowania szybowców. Jego 
wznoszenie wynosi 6 m/s, zaś cena 
17 250 !. Został on oblatany dopiero po 
wystawie. Drugą nowością był samolot 
patrolowy Edgley Optica, o doskonałej 
widoczności z kabiny. Jego cena wyno
si 79 200 f, podczas gdy śmigłowca Jet 
Ranger 100 OOO i:. 

6 

Ry~. 8. Brytyjski szkolno-treningowy NDN-1 

Ponadto wystawiono przeróbkę samo
lotu Chipmunk z chłodzonym wodą sil
nikiem Super Sapphire o mocy 146 kW 
oraz dwie konstrukcje amatorskie wy
konane wg amerykańskiej dokumenta
cji Evans VP2 i Cassutt. 
Należy podkreślić, że akrobacja na 

szwajcarskim samolocie Bravo była 
najlepszą prezentacją samolotu w po
wietrzu na tej wystawie. 

Samoloty rolnicze i szybowce 

W zasadzie w Farnborough nie było 
szybowców i samolotów rolniczych. 
Fińska Eiri wystawiła laminatowy jed-

nom1eJscowy motoszybowiec PIK-20E, 
którego sprzedano 12 szt. (cena 14 500 .C). 
D. Norman wystawił fragment kadłuba 
znajdującego się w budowie samolotu 
rolniczego NDN-6 Fieldmaster, którego 
realizacja będzie kosztować 5 mln .C. 
Samolot w swym zbiorniku z tytanu 
ma zabierać 2642 1 środków chemicz
nych. Pierwszy lot samolotu jest spo
dziewany w połowie 1981 r. 

Przyp. red. O części wymienionych 
wyżej nowych projektów i prototypów 
zamieszczaliśmy już informacje w 
ostatnich numerach TLiA w dziale „Ze 
świata" oraz „Projekty i prototypy". 
Artykuł ilustrowany zdjęciami autora. 
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Techniczne aspekty lądowania 
statku kosmicznego Sojuz 

Ppłk dypl. pilot MIROSŁAW HERMASZEWSKI 
Lotnik kosmonauta PRL 

Lądowanie statku kosmicznego jest technicznie i organi
zacyjnie najtrudniejszą operacją całej misji kosmicznej. Po
myślne jej przeprowadzenie wymaga idealnej sprawności 
aparatury statku i urządzeń naziemnych, a także doskona
łego zgrania wielu zespołów ludzi, często oddalonych od sie
bie o wiele tys. km, lecz ściśle współpracujących ze sobą.; 
Z uwagi na swoją dynamikę i charakter operacja ta, oprócz 
problemów technicznych, dostarcza także wielu przeżyć 
i emocji zarówno załodze statku, jak i służbom zabezpiecza
jącym lot. 

Manewr lądowania statku kosmicznego obejmuje wiele 
przedsięwzięć przygotowawczych. Wstępne czynności zwią
zane z lądowaniem załoga wykonuje w przeddzień plano
wanego terminu lądowania, będąc jeszcze w zestawie Sojuz
-Salut. Dokonuje się wówczas kompleksowego sprawdzenia 
pokładowych zespołów żyroskopowych statku Sojuz będą
t·ych głównymi elementami systemów orientacji, stabilizacji 
i tłumienia prędkości kątowych. Ocenia się prawidłowość 
pracy ośmiu silników orientacji (małych - o ciągu 0,7+ 
<--1,5 daN) oraz czternastu silników manewrowych (więk
szych - o ciągu 9+13 daN) podczas ręcznego sterowania 
mmi. Dokonuje się taicie krótkotrwałego (na 5 s) włączenia 
głównego silnika. 

Istotnym elementem przygotowawczym, mającym wpływ 
na dokładność lądowania i bezpieczeóstwo podczas zniżania, 
jest precyzyjne rozmieszczenie w aparacie lądującym apa
ratury i materiałów zabieranych przez załogę na Ziemię. 
Bezpośrednie czynności związane z lądowaniem załoga 

wykonuje podczas tzw. 12 dobowego okrążenia (w ciągu 
doby jest ich 16); są to głównie czynności związane z raz
konserwowaniem własnego statku transportowego. Podczas 
13 okrążenia załoga przechodzi na pokład własnego statku 
transportowego i przeprowadza operację zamknięcia wła
zów przejściowych oraz dokonuje sprawdzenia ich szczelno
ści. Zakładanie skafandrów kosmicznych Sokół oraz czujni
ków kontrolujących pracę organizmu następuje podczas 
14 okrążenia. Po zajęciu miejsc w aparacie lądującym, zało
ga sprawdza jego szczelność. 

Podczas 15 okrążenia, w strefie łączności z Ziemią, nastę
puje zorientowanie kompleksu orbitalnego w przestrzeni 
osią -y w kierunku środka Ziemi i osią +x (silnikiem) w 
kierunku wektora prędkości; jest to tzw. orientacja orbi
talna. Następnie załoga realizuje operację odłączania statku 
Sojuz od kompleksu orbitalnego Salut-Sojuz. Podczas tego 
samego okrążenia załoga, po spożyciu obiadu, przygotowuje 
skafandry do użycia, dokonując jednocześnie sprawdzenia 
ich szczelności. Po tej czynności załodze wolno odsłonić prze
zroczystą osłonę hełmu, natomiast nie przewiduje się zdję
cia rękawic. 

W trakcie 10, ostatniego okrą1.enia w strefie łączności 
z Ziemią załoga wykonuje zasadnicze czynności związane 
z lądowaniem: wprowadza dane lądowania do układów lo
gicznych, uruchamia program lądowania (tzw. program 5aJ 
i utrzymuje orbitalną orientację statku w przestrzeni, po
czątkowo pionową z wykorzystaniem automatycznego syste
mu pracującego na zasadzie wykorzystania naturalnego pro
mieniowania podczerwonego Ziemi oraz ręcznie orientacji 
kursowej (silnikiem w kierunku zgodnym z wektorem pręd
kości). Kiedy statek znajduje się w cieniu Ziemi, wówczas 
jego orientację wg kursu utrzymuje się na podstawie wska
zaó systemu orientacji jonowej (pochylenie i kurs), która 
zapewnia także automatyczną stabilizację statku. Prawidło
wość przeprowadzenia orientacji statku kontroluje się do
datkowo na podstawie aktualnego położenia Słońca lub 
gwiazd. Możliwe jest także wykorzystanie w nocy specjal
nego przyrządu noktowizyjnego (PGN). Po wejściu statku na 
oświetloną część orbity, orientację kontroluje się wizualnie 
za pomocą specjalnego wizjera optycznego WSK, który za
pewnia określenie położenia z dokładnością 3° w stosunku 
do horyzontu Ziemi i 5° wg kierunku lotu. 

Położenie statku stabilizowane jest częściowo automatycz
nie (pochylenia i przechylenia), natomiast kurs statku utrzy-
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mywany jest ręcznie. Specjalne żyroskopowe czujniki okre
ślają prędkości kątowe wg trzech osi statku z dokładnością 
0,01 °/s. 
Dokładność zorientowania statku w przestrzeni w momen

cie włączenia silnika głównego na hamowanie ma WJ>ływ 
na dokładność lądowania, np. odchylenie od kursu o 5 po
woduje powstanie błędu do 50 km. 

Na 1 min przed włączeniem silnika głównego, tj. w 69 min 
programu 5a, załoga włącza do pracy główny zespól żyro
skopowy, który wypracowuje dane do podtrzymania orien
tacji bezwładnościowej (statek utrzymuje nie zmienioną 
pozycję w przestrzeni w stosunku do gwiazd) z dokładnością 
do 0,25°. Załoga kontroluje przemieszczanie się horyzontu 
Ziemi w wizjerze optycznym WSK, obserwując jakby pozor
ne pochylanie się statku do przodu z prędkością równą 
prędkości orbitalnej (4°/min). 

Po upływie 1 min, czyli w 70 min programu lqdowania, 
załoga włącza silnik główny (marszowy) ręcznie oraz kon
troluje jego pracę i pracę pozostałych urządzeó. Czynność 
tę przeprowadza się poza strefą łączności radiowej w od
ległości 10+12 tys. km od planowanego miejsca lądowania. 
Czas pracy silnika zostaje obliczony przez specjalistów 
i przeliczony na tzw. impulsy, a następnie wprowadzony 
przez inżyniera pokładowego do bloku cyfrowego. Podczas 
mojego lotu czas ten wynosił 208 s, co spowodowało zmniej
szenie prędkości statku o 120 mis. Wyłączenie silnika zabez
piecza układ automatyczny - integrator; wyłączenie auto
matyczne jest jednym z warunków lądowania sterowanego. 
Wcześniejsze wyłączenie się lub przedłużenie pracy silnika 
o 1 s powoduje odchylenie od planowanego miejsca lądo
wania o 60 km. 

W czasie pracy silnika,' aż do. momentu rozdzielenia siQ 
poszczególnych części statku, utrzymywana jest orientacja 
bezwładnościowa na podstawie danych głównych wypraco
wanych w zespole żyroskopowym. Statek stopniowo zmniej
sza wysokość lotu, zniżanie przebiega pod kątem ok. 2+3° 
w stosunku do horyzontu. Rozdzielenie następuje automa
tycznie na wysokości ok. 145 km w 72 min programu lądo-
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Rys. 1. Rozmieszczenie zespołu napędowego oraz silników orientacji 
i manewrowych statku kosmicznego Sojuz 
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wania, tj. 12 min od momentu włączenia silnik.i, w rejonie 
Pustyni Libijskiej. Odstrzelony zostaje przedział orbitalny 
i silnikowy, którC' później spłon:) w atmosferze. Aparat lą
dujący pozostaje w przestrzeni, stabilizowany w nie zmie
nionym położeniu w stosunku do gwiazd, a względem hory
zontu Ziemi pochylony do przodu o 48° (wynika to z ruchu 
po orbicie). W przypadku nierozdzielenia się przedziałów 
powtórny sygnał rozdzielenia wypracowują czujniki ter
miczne. Następuje to na wysokości ok. 115-+--116 km od po
wierzchni Ziemi, kiedy wskutek tarcia cząsteczek atmosfe
ry temperatura konstrukcji wzrasta ponad 125°C. 

H=145 km 

·o?b-~· 
H=360km 

Sih~ nośną wytwarza strumień opływający nparat począt
kowo z prędkością odpowiadającą Ma = ~7-+--30, która sukce · 
sywnie maleje aż du wartośl'i Ma ~ U,ti w kuilcowc,j fa1.ie. 
Kierunek działania siły nośnej ustalany jest przez odpo
wiednie przechylenie całej kapsuły wzdłuż osi podłużnej, 
co wpływa na zasięg lotu. 

Aparat lądujący ma dostateczny zapas stateczności. Aby 
zapobiec nadmiernej wędrówce środka parcia, zamontowano 
w tylnej części kapsuły dwie powierzchnie stabilizacyjne 
(spełniają one jednocześnie funkcje pokryw komór spado
cilronowych). Dzięki takiemu rozwiązaniu kąt wyważenia 

I \ 
H:0,9-1,4 --=------.-

o' 6' 12' 28' 36' 38' 481 

Po rozdzieleniu statku na poszczególne elementy włączony 
zostaje system orientacji kapsuły lądującej. W wyniku jego 
działania następuje obrót kapsuły z prędkością 0,33°/s wzglę
dem osi poprzecznej o kąt 105°, w celu ustawienia jej dnem 
(częścią żaroodporną) w kierunku wektora prędkości (rys. 2). 
Czynności te realizuje system sterowania lądowaniem (SUS). 

Statki Sojuz mogą wykonywać lądowanie trzema sposo~ 
bami. Sposobem zasadniczym jest lądowanie sterowane, 
dublującym - lądowanie balistyczne, zaś awaryjnym - lą
dowanie z maksymalną doskonałością. Dwa pierwsze spo
soby służą do sprowadzenia statku z orbity, a trzeci stosuje 
si(~ do awaryjnego sprowadzenia kapsuły na Ziemię w przy
padku zaistnienia awarii w okresie czasu od 155 sekundy 
od startu aż do momentu podania ko11cowej komendy od
dzielenia statku od rakiety nośnej minus 4 s. 
Lądowanie sterowane jest lądowaniem programowym, w 

którym wykorzystuje się właściwości aerodynamiczne kapsu
ły (doskonałość 0,3). Sposób ten zapewnia lądowanie z do
kładnością od obliczonego punktu ±40 km wg odległości 
i ±16 km wg kierunku oraz z przeciążeniami w zasadzie 
nic przekraczającymi 4. W moim przypadku lądowanie na
stąpiło w odległości 12 km od obliczonego punktu. Podczas 
takiego lądowania przeciążenia są rzędu 3+4,5. 

W każdym momencie lądowania sterowanego po wystąpie
niu niesprawności (awarii zespołów żyroskopowych systemu 
c,ricntacji czy stabilizacji, niewyłączenie się silnika, nie
sµrawność silników orientacji lub rozłączenie części statku 
od termoczujników) następuje automatyczne przejście na 
lądowanie sposobem balistycznym. Ponadto wszystkie lądo
wania wymuszone przeprowadzane w nieprzewidzianym re
jenie bez względu na przyczyny, które były ich powodem, 
wykonuje się tak;i;c sposobem balistycznym. 

Podczas lądowania balistycznego przeciążenia są znaczne 
i osiągają vvartość do 9, zaś dokładność lądowania zawiera 
sii; w granicach elipsy o wymiarach 60 >; 20 km. Na całej 
trajektorii lądowania kapsuła stabilizowana jest ruchem 
obrotowym wokół osi podłużnej z prędkością 12,5°/s, czyli 
tym samym nie wykorzystuje się siły nośnej, co powoduje, 
iż oddalenie punktów przyziemienia podczas lądowania ste
rowanego i balistycznego wynosi 650 km. 
Lądowanie awaryjne z maksymalną doskonałością charak

teryzuje duża dynamika przebiegu i duże przeciążenie -
cl ,> 22. Miejsce lądowania aparatu lądującego określa się w 
przybliżeniu na p_odstawie rejestracji zaistnienia awarii. 
Załoga orientuje się gdzie może nastąpić awaryjne lądowa
nil', np. jeśli awaria zaistnieje w czasie do 282 s od startu, 
t,1 lądowanie odbędzie się na terenie płaskim; jeśli w czasie 
282-+--512 s - lądowanie w górach; jeśli powyżej 512 s -
lądowanie na morzu lub na oceanie; jeśli 0+494 i 510+512 s 
- lądowanie na terytorium ZSRR; a 494~-510 s - lądowa
nie na terytorium Chin. 
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650km 

t,min 
Rys. 2. Przebieg trajektorii l4do
wania statku Sojuz 

kapsuły utrzymywany jest samoczynnie w granicach 23+30°, 
i1 kąt natarcia w granicach 16-+--25°. 

Przed wejściem w gęste warstwy atmosfery przechylenie 
kapsuły może być realizowane w granicach 34-+--58,5°. Po 
zakończeniu zwrotu o kąt 105° względem osi poprzecznej 
kapsuła wykonuje zwrot na graniczny kąt . przechylenia 34° 
i w tej' pozycji pozostaje stabilizowana aż do momentu, w 
którym powinna (obliczeniowo) pojawić się atmosfera minus 
20 s. Umowną granicę określa pojawienie się przeciążenia 
o wartości 0,04; Następuje to na wysokości ok. 100 ±5 km. 
Nakazany czas osiągnięcia granicy atmosfery jest uprzednio 
wprowadzony do układów logicznych. Po porównaniu czasu 
obliczonego z faktycznym czasem wejścia w atmosferę na
stępuje obrót kapsuły na odpowiedni kąt wg zasady, które 
określa nomogram (rys. 4b). 

Tym sposobem realizowane jest sterowanie zasięgiem 
lotu, jednocześnie zapewnia się wejście kapsuły na obliczoną 
trajektorię lądowania. Kąt ten (przechylenie kapsuły) moż
na także określić wg zależności: 

( 
tj - toi,) 

}';j -c-, )', - o,r. ·- ··su -- L1y 

gdzie: 
t, - faktyczny czas wejścia w atmosferi:, 
tobt - obliczony czas wejścia w atmosferę, 
i't 58,5°, . 
,'I)' ~0 24,5° (zakres zmian kątów). 

V 

P,, 

r~;;s· ~P, 

~/P.J 

Rys.• 3. Rozkład sil aerodynamicznych na powierzchni aparatu lądu
jącego 
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Jeśli weJsc1e w atmosferę nastąpi dokładnie w oznaczonym ) 
czasie, kapsuła przyjmuje wówczas kąt pochylenia równy C . 
44°, jeśli później (z przelotem), wówczas kabina przyjmie 
położenie odpowiadające kątowi większemu niż 44°. · W tym 
pn:ypadku nastąpi pozorny spadek siły nośnej, bowiem 
składowa pionowa Pz1 .będzie miała mniejszą wartość niż 
siła i:iosn~ P~ .:i ·trajektoria lotu będzie bardziej stroma. 

.. 
20-30 V,Ma 

b} 
38' 40• 34• 35• 421 44' 46" 48· 

:to· ··' I I I I I I 
-18 · -12 -8 -4 o 4 8 

Rys. 4. a) przebieg zmiany 
kąta · wyważenia aparatu 
lądującego w zale:!:ności od 
prędkości, b) nomogram 

SO' 52' 54' 56' 58,5' ro 
I I r · I I I .. 

12 16 · 20 24 28 .6t;s 

Dalsze sterowanie kapsułą realizowane jest przez porów
nanie przeciążenia zaprogramowanego z faktycznym. Kąt 
przechylenia kapsuły _ zmienia się wg zależności: 

i'= r0 +a(n1-no1,1) 
gdzie: 
i'o - początkowa wartość kąta przechylenia kapsuły, 
a .~ współczynnik przekazujący, · ·-~ · · n, - przeciążenie faktyczne, .. ·:' :·. 
nobt - przeciążenie. t>bliczone. . ... 

a ) 

8000 
3 3000 

5000 

Z 2000 

4000 

1 1000 
2000 

o () 

8000 
6 5000 

6000 

4 3000 

4000 

2 1000 
2000 

o o 

TUA.1!}81.'or. ·.1 

200 . 300 400 łąw, s 

Rys. 5. a) lądowanie stero
rowane: n:r - przeciążenie, 
~c - prędkość, H - wyso
kość lotu, L - odległość, 
t - czas; b) lądowanie ba
listyczne, c) lądowanie awa
ryjne 

W czasie lotu w atmosferze, w celu zachowania obliczonej 
trajektorii, kapsuła może wykonywać przechylenie zajmu
jąc dowolne położenia w zakresie kątów 4+80° względem 
osi podłużnej. 

Rys. 6. Rozkład temperatur na ·powierzchni aparatu lądującego pod
czas .pfzech9dzenia przez gęste warstwy atmos~ery (wewnątrz ka
biny . +25°C) · 

. ~ . ~ . . 

- W momencie.-~-ejścii w aimosferę kapsuła ~a dużą, stop
niowó malejącą prędkość, natomiast przeciążenie stopniowo 
wzri3sta. Zmianę parametrów lotu. aparp.tu lądującego .pod
czas·. wej~cja w gęste warstwy atmosfery poqcias lądowania 
sterowanego i balistycznego ·oraz awarii rakiety nośnej w 
czasie startu przedstawiono na rys. 5a, 5b i 5c. 

W czasie lądowania załoga kontroluje prawidłowość pracy 
układów automatycznych, może również w razie potrzeby 
wydawać komendy dublujące oraz sterujące pracą niektó
rych układów logioznych i mechanizmów. Ponadto utrzymu
j~ łączność. głównie w pll,smie UKF. Łączność ta w momen-

. cie włączenia silnika marszowego (w rejonie płd. ,Atlanty
. ku) jest jednostronna. P'o minięciu równika załoga utrzymu
je ooustronną łączność z Centrum Kierowania Lotami, wy
korzystując tetranslatory umieszczone na statkach zakotwi
czonych w rejonie Zatoki Gwinejs1dej i na Morzu Sród
ziemnym. Słyszalność jest doskonała, towarzyszy jej tylko 
wielokrotne zanikające echo. 

W rejonie Kaukazu statek wchodzi w gęste warstwy atmo
sfery, w Huminatorze widać rozpaloną plazmę, która stop
niowo nabiera koloru płomieni. Kabina lądująca stopniowo 
rozgrzewa się. Iluminator, początkowo przezroczysty, zmie
nia barwę od jasnożółtej poprzez brąz aż do całkowitej 
czerni. Na tym etapie występują trudności w prowadzeniu 
łączności, pojawiają się maksymalne przeciążenia. Silniki 
systemu orientacji pracują coraz częściej. Odczuwa się po
czątkowo silne kołysania, później drgania całej konstrukcji 
z częstotliwością 10+15 Hz. Występują trudności w .mówie-
niu. " 
: Na wysokości ok. 20+30 km przeciążenia i prędkość wy
raźnie maleją. odzyskuje się łączność. Po 24 min lotu od 
chwili rozdzielenia statku . prędkość aparatu lądującego 
zmniejsza się do ok. Ma = 0,6. Na wysokości 9,6 km nastę
puje odstrzelenie pokrywy pojemnika zasadniczego spado
chronu, wraz z-llią zostaje ściągnięta osłona pierwszego spa
dochronu wyciągającego o powierzchni 9, 7 m2. Po jego roz
winięciu powstaje przeciążenie o wartości 6, ))rzy czym po 
wzroście obciążenia do wartości ok. 1500 daN spadochron 
ten urywa się. W ślad za nim do pracy wchodzi drugi spa
dochron wyciągający o powierzchni 1,5 ·m2, który wypro
wadza zasadniczy spadochron hamujący o powierzchni 14 m2• 

W ciągu 16,5 s od chwili odstrzelenia ' pokrywy następuje 
wyhamowanie. prędkości do ok. 100 mis, po cżym spadochron 
hamujący zostaje odrzucony. · 

Spadochron główny o pow. 1000 m2 wyciągany jest przez 
niewielki (1,5 mt) pilocik. W czasie 8+12 s następuje całko
wite wypełnienie spadochronu głównego, po czym prędkość 
opadania ustala się do. wartości 8,8 m/s. Kapsuła opada na 
spadochronie początkowo podwieszona niesymetrycżnie. Po 
osiągnięciu wysokości. 5,5 km w czasie następnych 50 s na
stępuje kontrolny pomiar prędkości opadania·; jeśli jej war-. 
tość przekracza 18,3' mis (np . . ze względu na uszkodzenie 
czaszy); .następuje odstrżelenie Spadochronu głównego i wpro
wadżenie dó ·pracy sp·ad·ochronu. zapasówego (pow, 574 mt), 
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Czynności te przebiegają bez udziału załogi. Po 75 s opa
dania z wysokości 5,5 km zostaje odrzucona spodnia osłona 
termiczna, podwieszenie kapsuły zmienia się na symetrycz
ne, zostają otwarte zawory upustu paliwa z układu stero
wania lądo:waniem, ciśnienie sprężonych gazów różnych 
instalacji zostaje obniżone do ciśnienia atmogferycznego, na
stępuje rozhermetyzowanie kabiny i włączenie wentylacji. 
Załoga prowadzi łączność na trzech częstotliwościach w za
kresie KF i UKF, ponadto nadawane są sygnały dla pelen
gatorów oraz świetlne sygnały błyskowe. 

Rys. 7. Końcowy etap lądowanJa statku Sojuz 

W celu złagodzenia uderzenia kapsuły o ziemię fotele za
łogi zostają pirotechnicznie odchylone o 21 ° od góry i oparte 
na amortyzatorach. Dla zapewnienia niezatapialności kapsu
ły, w kontenerze spadochronowym zostaje napełniona spe
cjalna gumowa poduszka. 

Czas zetknięcia się z ziemią załoga określa w przybliżeniu 
na podstawie wskaza11 ręcznego wysokościomierza, zaś do-

kładne dane o m1e3scu przyziemienia podają piloci patro
lujących śmigłowców, którzy utrzymują łączność radiową 
i kontakt wzrokowy z opadającym na spadochronie apara
tem lądującym. 

Rys. 8. Podstawowe dane 
I wymiary aparatu lądują
cego 

2160 

O na orbicie: 2820 kg 
O po wyładowaniu: 2100 kg 

Na sygnał izotopowego wysokościomierza na wysokości 
1,4+0,9 m od powierzchni gruntu zostają uruchomione czte
ry prochowe silniki rakietowe (tzw. silniki miękkiego lądo
wania o ciągu po 1550 daN), które zmniejszają pionową 
prędkość zetknięcia się kapsuły z ziemią do 5,4 rn/s. Przy
ziemienie kabiny jest wyraźnie odczuwalne przez załogę. 
Natychmiast po przyziemieniu dowódca odstrzeliwuje ręcz
nie jedną szelkę spadochronową, aby zapobiec ciągnięciu 
kabiny przez wiatr, a następnie załoga wykonuje pozostałe 
czynności związane z koniecznością nawiązania łączności 
i ułatwienia pracy grupom poszukiwawczo-ratowniczym, 
a także czynności mające na celu zapewnienie bezpiecze11-
stwa ludziom znajdującym się na zewnątrz i nic obezna
nym z techniką kosmiczną. 

Po ok. 6+7 min od przyziemienia załoga może opuścić 
aparat lądujący. 

Próba 'pptymalizacji masy i wytrzymałości 
tarcz nośnych wirników silników turbinowych 

We współczesnych silnikach turbinowych stosuje się roz
norodne rozwiązania konstrukcyjne, które powinny, oprócz 
dostatecznej wytrzymałości, zapewnić wymaganą sztyw
ność i minimalną masę konstrukcji. Z praktyki oblicze
niowej wynika, że nic jest to zadanie łatwe ze względu 
na znaczne obciążenia powodowane działaniem przyspie
szeń dośrodkowych oraz obciążeniami cieplnymi. Tarcza 
nośna zespołu wimikowcgo jest zasadniczym elementem 
nośnym, stąd też wynika konieczność dokładnej znajo
mości działających sil oraz szczegółowych obliczeń wytrzy
małościowych. Na rys. 1 pokazano konstrukcję wirnika 
jednostopniowego wentylatora silnika dwuprzepływowego 
M45H. Stopień wentylatorowy stanowi wspólny zespół ze 
sprężarką niskiego ciśnienia. Ze względu na dużą masę 
łopat wentylatora i wiążące się z tym duże siły odśrod
kowe tarcza nośna tego stopnia jest stosunkowo gruba 
(10fl+120 mm), lecz mając duży otwór centralny przyj
muje postać pierścienia. Zastosowanie lżejszych materia
łów konstrukcyjnych, w tym także tworzyw sztucznych, 
umożliwia zmniejszenie masy całego zespołu, również 
przez zastosowanie konstrukcji bębnowej. Rys. 2 przedsta
wia zespół turbinowy silnika odrzutowego J57, w którym 
również zasto3owano względnie cienkie tarcze nośne 
z otworami centralnymi. Tarcza turbiny wysokiego ciś
nienia ma zdecydowanie większą grubość, co jest wyni
kiem zarówno większej prędkości obrotowej, jak również 
większego promienia otworu centralnego. 

Celem przedstawionych przykładów form konstrukcyj
nych jest wykazanie potrzeby dokonania pewnych analiz 
umożliwiających zrealizowanie konstrukcji optymalnej pod 
wzglGdem wytrzymałości, sztywności i lekkości konstrukcji. 
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W analizie optymalnego wykorzystania materiału w tar
czach zespołów wirnikowych wygodnie posługiwać sil; 
wielkością określoną jako stosunek iloczynu średnich na
prężeń zastępczych i powierzchni tarczy, a więc całko
witego obciążenia tarczy, do masy tarczy. Wielkość ta 
nazywana jest stopniem wykorzystania materiału i wyra
ża się zależnością: 

gdzie: 
Vc,z - całkowite obciążenie tarczy, 
111.i - masa tarczy. 

(I) 

Zależność (1) można wyrazić wzorami całkowymi, wów
czas otrzymuje się: 

gdzie: 
r1: (r) 
r 
R 
(!. 
b (r) 

R 

2rr J "'• (r) rdr 
k =--o ___ _ 

w R (2) 

21tg J b(r)rdr 
o 

naprężenia zastępcze' na promieniu r, 
- promie11 · bieżący, 
- promień zewnętrzny tarcz;y, 
-- gęstość materiału, . 
- grubość tarcz.y na promieniu r. 
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W niniejszej analizie przyjęto jako model obliczeniowy 
tarczę o stałej grubości, więc zależność (2) przyjmuje prost
szą postać: 

R 

2n J a,(r)rdr 
o k . - ------ -------- -

.. - nQb (R 2 - R~) (3) 

gdzie: 

R,. - prom1en otworu centralnego. 
Występującą we wzorze (3) całkę można dla celów obli

czeniowych zastąpić sko11czcnym sumowaniem: 

k = IV 

n 

2n J: a,; r;.dri 
i::::t 

(4) 

W celu ułatwienia oblicze11 wygodnie jest sprowadzić pro
ces obliczeniowy do wielkości względnych. Masę tarczy 
odniesiono do masy tarczy bez otworu otrzymując: 

-- m, 1tf.!b (R2 
- R~) R~ - -

m --- - - ......... ·· - - -- - ----- -- 1- - -- 1 - R 2 (5) 
I m,o nebR2 R 2 n 

. Licznik zależności (4) można odnieść do całkowitego 
obciążenia dopmzczalnego wyrażonego jako: 

Va0 = nadop R 2 (6) 

przy czym napn;żenia dopuszczalne można przedstawić w 
postaci iloczynu: 

gdzie: 

k --· stały współczynnik liczbowy zależny od rodzaju 
obciążenia tarczy, 

ao -- wartość charakterystyczna dla danego rodzaju 
obciążenia . 
Wielkość Oo c,kreślana je~t w następujący sposób: 

eu2 - dla obciąże11 masowych, 
aw - dla obciąże11 wieócowych, 

I 
Ea.dRR · . 
---- dla obdąże11 cieplnych przy liniowym roz-

3 . 
kładzie temperatury, 

ao = 

l EaJ Tu dl . . , . b . --
4
--- a obe1ązen cieplnych przy para ohcz-

l nym rozkładzie temperatury. 

Uwzględniając zależność (6), (7) (4) otrzymuje się: 

n 

2n '5' r;a.,J,-, . ,, 
. . - Va, · ~1 • l \., -- . . .. 
V = _ __ = _,_ =• __ ,7 ria,,Jr; (8) 

a, Va
0 

nkR2a0 k {;;'; 

Otrzymane zależności (5) i (8) wprowadzono do (1) otrzy
mując zależność, którą posłużono się do wyznaczenia prze
biegu stopnia wykorzystania materiału w funkcji promie
nia otworu centralnego w tarczy. 

Tarcza obciążona silami masowymi 

Rys. 1. wentyla
torowy stopień 
spri:żarki silnika 
dwuprzepływo-
wego Bristol 

Sidde!ey SNEC
MA M45H 

Obliczenia przeprowadzono p:-zyjmując, że napn;-żenia 
dopuszczalne materiału tarczy są równe maksymalnym 
naprężeniom zastępczym w tarczy o stałej grubośri h el 
"tworu <Tnop ~~ a, max• Oznacza to, że w przypadku wyko
nania otworu centralnego należy tak ograniczyć czynnik 
powodujący obciążenie, w tym przypadku prędkość obro-
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tową (kątową), aby maksymalne naprężenia zastępcze w 
tarczy nie przekroczyły naprężc11 dopuszczalnych. Zacho
wanie tego warunku będzie przyczyną zmian dopuszczal
nej prc:dkości obrotowej. Przebieg względnego stopnia wy
korzystania materiału w zależności od promienia otworu 
centralnego przedstawia wykres na rys. 3. 

Rys. 2. Zespól turbinowy silnika odrzutowego Pratt Whitney J57 

Tarcza bez: otworu ma względny stopień wykorzystania 
materiału k,. ~ 0,68. Wprowadzenie niewielkiego otworu 
centralnego powoduje spadek względnego stopnia wyko
rzystania mate1 ialu do wartości kw Di1 0,33. Powiększenie 
promienia otworu prowadzi do wzrostu stopnia wykorzy
stania materiału, który osiąga wartość odpowiadającą tar-

1,0 

R• 
0.8 

0,6 

o:: 

0,4 

rr.o 0,2 

o 
o 0,2 0,4 0,6 0,8 wdop 1,Q 

Rys. 3. Zależnoś~ stopnia wykorzystania materiału od pn;dkoścl 
l(ątowej tarczy obciążonej silami masowymi 

~Y bez otworu przy względnym promieniu otworu 
Ro~ 0,6. Powyżej tej wartości stopie11 wykorzystania 
materiału osiąga większe wartości, przy czym najwyższy 
stopiei1 wykorzystania materiału ma wirujący bęben . Na 
rys. 3 zaznaczono również przebieg dopuszczalnej prędko
ści kątowej w zakżnej od promienia otworu centralnego. 

Na wykresie wyraźnie zaznacza się ogn.miczenie pn;d
kości dopuszczalnej, spowodowane wprowadzeniem 11ic
wielkiego otworu. Spadek ten sięga blisko 300/o. Wzros t 
promienia otworu centralnego powoduje spadek dopusz
czalnej prędkości obrotowej tarczy, przy czym powyżej 

względnego promienia otworu :n0 ~ 0,4 spadek ten jes t 
intensywniejszy i dla wirującego bębna osiąga 36"/o w od
niesieniu do tarczy bez otworu. Powyższe zależności moż
na ująć w postaci jednego wykresu (rys. 4), na którym 
pokazano bezpośrednią zależność stopnia wykorzystania 
materiału od prędkości kątowej tarczy w dla różnych 
promieni otworu centralnego, Linie o kształcie parabolicz
nym wyznaczają przebieg stopnia wykorzystania mate
l'iału dla zadanego promienia otworu centralnego. Oczy
wisty jest fakt, że stopień wykorzystania materiału maleje 
do zera wraz ze zmniejszaniem się prędkości obrotowej . 
Natomiast wzrost tej prędkości jest ograniczony dopusz
czalną jej wartością wynikającą z warunku a, max = a <!op, 
co pokazano na wykresie. Wpływ prędkości obrotowt)j 
na stopień wykorzystania materiału jest bardzo duży przy 
prędkościach zbliżonych do dopuszczalnych. Np. dla tarczy 
z otworem R0 = 0,8 spadek prędkości o 50/o poniżej wa r
tości dopuszczalnej powoduje spadek stopnia wykorzysta
nia materiału o 300/o. Spadek ten jest intensywniejszy 
dla tarcz o względnie dużych promieniach ot.woru cen
tralnego. 
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Z przedstawionych wykresów wynika, że najkorzystniej
szą formą konstrukcyjną wirującego elementu obciążonego 
jedynie silami masowymi jest cienkościenny bęben, gdyż 
spełnia on wymaganie możliwie malej masy przy względ
nie wysokim stopniu wykorzystania materiału. Jedyną 
niedogodnością jest występujące w przypadku wirującego 
bębna ograniczenie dopuszczalnej prędkości obrotowej. 
Tarcze o względnie małych otworach lub bez otworów, 
choć mają większe prędkości dopuszczalne, mają jednak 
zdecydowanie większą masę. · · 

Tarcza z obciążeniem wieńcowym 

Podobnie jak w. popnednim przypadku, obliczenia prze
prowadzono przy założeniu, że naprężenia dopuszczalne 
równe są maksymalnym naprężeniom zastępczym w tarczy 
bez· -0tworu,- a te równe są ·obciążeniu wie11cowemu, co 

G,.,. 
-

1,0 

Ro 

0,8 

0,6 

0,4 

o 
et: 0,2 -- --

o 
o 0,2 0,4 0,6 

Rys. 5. Zależność stopnia wykorzystania materiału 
nego obciążenia wieńcowego tarczy 

0,8 6w dop 1,0 

dopuszczał-

wyrażone jest równaniem: a ctop = Oz max = Ow. Przyjęto 
również, że naprężenia zastępcze w tarczy z otworem 
nie będą przekraczały napręże11 dopuszczalnych, co będzie 
można uzyskać przez zmianę obciążenia wiet'1cowego. 

Przebieg stopnia wykorzystania materiału w zależności 
od promienia otworu centralnego przedstawiono na rys. 5 
Na wykresie wyraź1iie zaznacza ~ię wpływ wprowadzenia 
niewielkiego otworu, gdyż stopie11 wykorzystania mate--
rialu maleje od wartości k,0 = 1 do w_artości kw·· N 0,5. 
Powiększeni2 promienia otworu centralnego powoduje 
wzrost stopnia wykorzystania materiału, który osiąga war
tość maksymalną dla cienkościennego bębna. Natomiast 
dopuszczalne obciążenie wie11cowe Ow ctop podlega następu
jącym zmianom: największą wartość obciążenia wieńco
wego przenosi tarcza bez otworu, wprowadzenie niewiel
kiego otworu powoduje konieczność zmniejszenia obciąże
nia wieńcowego o 500/o, powiększenie otworu centralnego 
prowadzi do dalszego spadku dopuszczalnego obciążenia 
wieócowego, które dla cienkościennego bębna jest naj
mniejsze. Rys. 6 przedstawia zależność stopnia wykorzy
stania materiału od obciążenia wieńcowego dla różnych 
promieni otworu centralnego. Zależność ta jest liniowa 
dla kw = const, przy czym nachylenie· prostych zależy od 
wielkości promienia otworu centralnegq. Im. -więk_szy jest· 
promień otworu, tym bardziej stromy jest przebieg stop-

nia wykorzystania materiału. Wzrost obciążenia w1enco
wego jest możliwy tylko do jego wartości dopuszczalnej, 
którą pokazano na rysunku. 

Wybór formy konstrukcyjnej jest alternatywny, a wa
runkuje go wielkość obciążenia wie1'1cowego. Jeśli obcią
żenie jest względnie małe, można stosować tarcze o względ
nie dużych otworach, jeśli natomiast obciążenie wie1°Jcowc 
jest względnie duże, zaleca się stosować tarcze bez otworu. 

Ta.rcza obciążona nierównomiernym nagrzaniem 

:e1:zyjęto _granicę napręże11 dopuszcz.alnych równą maksy
malnym naprężepiom zastępczym w tarczy bez otworu, 
wprowadzono również względny gradient tempcratlil'y 
L1TR, odniesiony do maksymalnego gradientu temperatury 
w tarczy bez otworu. Pojęcie maksymalnego gradientu 
temperatury oznacza taki gradient w tarczy bez otworu, 
przy którym maksymalne naprężenia zastępcze osiągną 
wartość naprężeń dopuszczalnych. Przyjęto warunek, że 

Rys. 6. Zależ
ność stopnia wy
korzystania ma
teriału od obcią
żenia wieńcowe
go ' dla różnych 
promieni otworu 
centralnego 
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kw 
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0,6 
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o.z 0,4 Q,6 o,8 Sw 1,0 

dopuszczalny gradient temperatury w tarczy z otworem 
nie może przekraczać maksymalnego gradientu tempera
tury w tarczy bez otworu. Przebieg stopnia wy_korzystania 
materiału w tarczy obciążonej nierównomiernym nagrza
niem w zależności od promienia otworu centralnego przed
stawia wykres na rys. 7. 

Przy liniowo zmiennej temperaturze (linia 1) najwyż
szy względny stopie11 wykorzystania ma terialu wynoszący 
k,. ~ 0,69 ma 1arcza bez otworu. Wprowadzenie niewiel
kiego otworu powoduje 500/o spadek stopnia wykorzysta
nia materiału, zaś powiększanie promienia otworu cen
tralnego powoduje początkowy wzrost stopnia wykorzy
stania materiału, który osiąga lokalne maksimum wyno-
szące kw ~ 0,43 dla promienia otworu Ila ~ 0,3. Dalsze po
większanie promienia otworu powoduje spadek stopnia 
wykorzystania materiału i dla cienkościennego bębna osią
ga on wartość bliską zeru. Zupełnie odmi_enny przebieg 
ma stopień wykorzystania materiału tarczy o rozkładzie 
temperatury paraboli wg drugiego stopnia (linia 2). Tar.cza 
bez otworu ma względny !-'topiei'1 wykorzystąnia materiału 
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Rys. 7. Zależność stopnia wykorzystania materiału i dopuszczal
nego gradientu temperatury do promienia otworu centralnego 
w tarczy obciążonej nierównomiernym nagrzaniem: 1 - liniowo 
zmiennie, 2 - wg paraboli drugiego stopnia 

równy k.. (",;) 0,53, natomiast wykonanie niewielkiego otwch 
ru powoduje wzrost stopnia wykorzystania materiału, któ
ry osiąga w tym przypadku wartość maksymaln,l równ,1 
'ir-;. N 0,7-8. Dalsz~ po'.'.•iększe.nic promienia. otworu .centrnl:-
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nego powoduje spadek stopnia wykorzystania materiału. 
Na rys. 7 nanif.•siono również przebieg dopuszczalnego 
gradientu tPmperatury Ll'I'Ji dop, Jeśli rozkład temperatury 
jest paraboliczny (linia :?), nic wystc;puj:\ żadne ograni
czenia, natomi:lst w przypadku liniowego rozkładu tem
peratury (linia 1) występuje dość poważne ograniczenie. 
Wykonanie niewielkiego otworu powoduje zmmeiszenie 
dopuszczalnego gradientu o 500/o w odniesieniu do tarczy 
bez otworu. Powic;kszanie promienia otworu centralnego 
prowadzi do wzrostu dopuszczalnego gradientu tempera-
tury i dla promienia otworu R0 N 0,43 osiąga on wartość 
równą dopuszczalnemu gradientowi temperatury w tarczy 
bez otworu. Powyżej tego promienia gradient pozostaje 
stały. Przebieg stopnia wykorzystania materiału i do
puszczalnego gradientu temperatury, jeśli rozkład tempe
ratury jest liniowo-zmienny, można przedstawić w postaci 
bezpośredniej zależności (wykres na rys. 8). Przedstawiono 
na nim wpływ wzglc;dnego gradientu temperatury na 
stopień wykorzystania materiału dla zadanych promieni 
otworu centralnego. Wzrost stopnia wykorzystania mate
riału jest ograniczony dopuszczalnym gradientem tem-
pera tury L1'I'Ji<1op, W przypadku parabolicznego rozkładu 
temperatury nie wystc;puje takie ograniczenie, a charakter 
zmian stopnia wykorzystania materiału jest analogicz'ły, 
co ilustruje ry~. 9a. 

Reasumuj:1c, należy podkreślić, że konstrukcyjne kształ
towanie tarczy o stale j grubości obciążonej nierównym 
jej nagrzaniem powinno dawać tarcze o wzglc;dnie dui.ych 
otworach, mim,J ii. w takim przypadku uzyskuje sic; nie
wic>lki stopil'Ó wykorzystania materiału. Jednak w przy-
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padku lotniczych maszyn wirnikowych wskazane jest za
pewnienie możliwie malej masy tarczy. 

Tarcza obciążona silami masowymi, obciążeniem 
wieńcowym i nierównomiernym nagrzaniem 

Do analizy przyjęto med~! tarczy o stałej grubości 
obciążonej silami masowymi, obciążeniem wieńcowym 
i nierównomiernym rozkładem temperatury wzdłuż pro
mienia według paraboli drugiego stopnia. Wielkość obcią
żenia wieńcowego i obciążeó cieplnych wyrażono jako: 

EaL1TR 
O'w = a,v·e112; --- = O'T'Qll2 

4 

Q/ bi 
1,0 1,0 

kw R. 
0,8 0,8, 

0,6 0,6 

0,4 0,4 

0,2 0,2 

0,2 0,4 0,6 ·o.a 6'l'R 1,0 
o 

0,4 o,s kw to 
Rys. 9. Zależność stopnia wykorzystania materiału od: a - gra
dientu temperatury dla różnych promieni otworu w tarczy na
grzanej wg paraboli drugiego stopnia, b - promienia otworu 
centralnego w tarczy obciążonej silami masowymi, obciążeniem 
wieńcowym i nierównomiernym nagrzaniem wg paraboli drugiego 
stopnia 
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gdzie: 

a'" wzg!c;dne obciążenie wie11cowe, 

aT wzglc;dne obciążenie cieplne. 
Oprócz tego przyjęto, że obciążenie wieiicowe zmienia 
swoją wartość w zależności od kwadratu prędkości obro-

1,0 
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towej, a wic;c o~r:,1nicz_enie prędkości obrotowej bc;dzie 
powodowało zmmeiszeme sil masowych samej tarczy 
i obciążeń wie11cowych. Założono także, że wzglc;dne obcią
żenie termiczne pozostaje stale i wynosi ur = 1. I3c;dzie 
natomiast rozpatrywany stopieil wykorzystania materiału 
w tarczy o różnych obciążeniach wil'I°Jcowych. 

Wykres na rys. 9b przedstawia zależność stopnia wyko
rzystania materiału od promienia otworu centralnego. Jeśli 
wzglc;dne obciąż<:_nie stanowi 1000/o maksymalnych obci<1-
że11 wieócowych aw = 1), to przebieg stopnia wykorzystania 
materiału je::ot nastc;pujący: dla tarczy bez otworu wzglc;d
ny stopieó wykorzystania materiału wynosi kw N 0,74, 
wprowadzenie otworu powoduje spadek względnego stop
nia wykorzystania materiału do wartości kw N 0,58. Po
większanie promienia otworu prowadzi do wzrostu stop
nia wykorzystania materiału, dla promienia otworu 
Ro~ 0,25 osiąga on wartość równą jak dla tarczy bez otwo
ru. Najwyższy stopie11 wykorzystania materiału ma cien
kościenny bęben. Zmniejszenie obciążenia wieńcowego 

o 500/o(u.v =0,5) prowadzi do spadku stopnia wykorzystania 
materiału w tarczy bez otworu(kw = 0,69). Wprowadzenie 
niewielkiego otworu centralnego prowadzi do spadku stop
nia wykorzystania materiału, lecz jest on wyższy niż w 
tarczy o identycznych wymiarach przy względnym obciq-
żeniu wieócowym aw = 1. Dalszy przebieg stopnia wyko
rzystania materiału jest analogiczny jak w poprzednim 
przypadku, jednak wartości te są wic;ksze przeciętnie 
o 80/o. Przy wzrosc1e obciążenia wieńcowego o 500/o 
(aw = 1,5) uzyskuje sic; wzrost stopnia wykorzystania mate
riału dla tarczy bez otworu. Wprowadzenie otworu cen
tralnego i jego powiększanie prowadzi_ do zmian jakościo
wo podobnych jak w przypadku, gdy a"' = 1,0, lecz nastę
puje ogólny spadek wartości stopnia wykorzystania mate
riału średnio o 60/o. 

Istotną informację daje przebieg dopuszczalnej prędkości 
kątowej w zależności od promienia otworu centralnego 
(rys. 10). Widać bowiem, że zmiana obciążenia wieócowego 
powoduje zdecydowanie większe zmiany prędkości kąto
wej niż stopnia wykorzystan!a materiału. Jeśli wzglc;dne 
obciążenie wieńcowe wynosi a,v = 1,0, wprowadzenie nie
wielkiego otworu centralnego prowadzi do ograniczenia 
prędkości dopuszczalnej o ok. 200/o. Powiększenie pro
mienia otworu centralnego prowadzi do początkowego 
wzrostu prędkości dopuszczalnej, która osiąga lokalne 
maksimum dla promienia otworu lt ~ 0,4 stanowiące 890/o 
wartości prc;dkcści dopuszczalnej dla tarczy bez otworu. 
Zmniejszenie obciążenia wieócowego o 500/o (~-.,, = 0,5) po
woduje ogólny wzrost dopuszczalnej prędkości kątowej 

o ok. 90/o dla promieni otworu mniejszych od Ro N 0,25 
i ok. 180/o dla promieni większych. Pod względem jakościo
wym przebieg ten jest analogiczny jak w przypadku 
O-w= 1,0. Jeśli zwiększy się obciążenie wieńcowe o 500/o 

(aw = 1,5) przy promieniu z początkową wartością, ponownie 
otrzymuje sic; jakościowo podobny przebieg, przy czym 
następuje ogólny (~150/o) spadek prc;dkości dopuszczalnej. 

Z przedstawionych przebiegów wynikają pewne wska
zówki konstrukcyjne. Największą dopuszczalną prędkość 
obrotową i względnie wysoki stopień wykorzystania mate
riału ma tarcza bez otworu. Takie tarcze mogą być stoso
wane w zespołach wirnikowych, w których nie obowią-
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zuje warunek minimalizacji masy. Ponieważ jest to jeden 
z podstawowych wa'runków w konstrukcjach lotniczych, 
możliwe są rozwinzania kompromisowe. Wskazane jest 
stosowanie tarcz o względnych promieniach otworów 
zawierających się w przedziale Ro I'.',;! 0,3+0,7, gdyż wówczas 
przy stosunkowo wysokim stopniu wykorzystania mate
riału i względnie dużej dopuszczalnej prędkości obrotowej 
osiąga się możliwie niską masę tarczy. 

Przykłady 

Można przedstawić praktyczne wykorzystanie ww. wy
kre~ów do optymalizacji masy i wytrzymałości tarczy 
o stałej grubości. W tym celu rozwiązano kilka przypad
ków wyboru wymiarów tarczy dla zadanych warunków 
pracy. 

• Tarcza o promieniu R = 20 cm wiruje z prędkością 
kątową w = 850 1/s. Stale materiałowe: e = 0,8·10·2 kg/cm3, 

a ctop = 2000 daN/cm2; 
- dopuszczalną prc;dkość kątową określa się z równa

nia: 

• (J dop = <lzmax = 0„1,1 ew Jop. R2 

Wu ~ - · -·- ~ ------ = } 23~ -V- <l,lop - v--i.-J08 
c 1 

op 0,1-l·(?·R~ 0,41·8•103 ·0,22 s 

- względna prc;dkość wirowania 

- (I) 850 
(1) -~ - - = -- = o 69 

<·>uop 1235 ' 

- z wykresu na rys. 3 odczytano dla ctJ = 0,69 

R0 --· O,!i; k,. = 0,61 

promict'l otworu 

R0 =R ·R0 ;;;; 20 · 0,5 = 10cm 

Z wykresu na rys. 4 wynika, że wyznaczone wymiary 
tarczy są optymalne ze względu na wykorzystanie mate
riału. Większy promie11 otworu spowodowałby przekrocze
nie naprężeń dopuszczalnych, natomiast mniejszy promień 
obniżyłby stopic11 wykorzystania materiału i zdecydowanie 
powic;kszylby masę tarczy. 

• Tarcza o promieniu zewnętrznym R = 20 cm jest 
obciążona obciążeniem w1encowym o wartości aw = 
= 1500 daN/cm2. Materiał tarczy charakteryzują napręże
nia dopuszczalne a don = 5000 daN/cm2: 

- wzglc;dne naprc;żenic wieńcowe 

- <J,0 1500 
<l,v - -·- - - --- - 0,3 

<lJop S000 

- z wykresu na rys. 5 dla Ow =0 0,3 odczytano 

Ro= o,63; k'" = 0,12 

- promie11 otworu w tarczy 

R0 = R•R0 = 20-0,63=12,6 cm 

Z wykresu na rys. 6 wynika, że znaleziony promie11 
otworu jest wartością optymalną, gdyż powyżej tej war
tości zostaną przekroczone naprężenia dopuszczalne, nato
miast mniejszy promie11 otworu zwi<;kszylby mas<; tarczy 

PRENUMERATA 

obniżając jednocześnie stopieó wykorzystania materiału. 
Należy zwrócić uwagę, że w przypadku, gdy aw stanowić 
będzie większą wartość nii. 0,5 o dop, jedynym rozwiąza
niem jest tarcza bez otworu. 

• Tarcza o promieniu R i stałych materiałowych: 
E = 2 • 106 daN/cm2, a= 14 • 10-0 1/deg, a dop = 4500 daN/cm2 

jest obciążona liniowo zmiennym rozkładem temperatury 
o gradiencie L1TR = 300 dcg: 

-- maksymalny gradient temperatury w tarczy bez 
otworu 

EaATRmax 
<lzmax = --

3 
- - - = O'Jop 

3adop 3-4500 
ATR e-cc - - - = ----- = ,182 K 

max E-a 2·108 ·14·10-• 

- wzglc;dny gradient temperatury 

ATR 300 
ATR = ---=-- = 062 

A1'Rmax 482 ' 

Z wykresu na rys. 7 wynika, że dla L1Tn = 0,62 niemoż
liwe jest zastosowanie tarczy z otworem mniejszym niż 
Ro"' 0,15, gdyż zostaną w tym przypadku przekroczone 
naprc;żenia dopuszczalne. Natomiast z rys. 8 wynika, że 
powiększanie promienia otworu powoduje spadek stopnia 
wykorzystania materiału. Decydujące znaczenie ma jednak 
warunek możliwie najmniejszej masy, stąd najkorzystniej
szym rozwiązaniem będzie tarcza z otworem o względnie 
dużym promieniu otv„oru. 

Przyjc;c.:ie do analizy modl'lu tarczy o stałej grubości 
miało na celu ułatwienie wyci,ignięcia wniosków ogólnych 
na stosunkowo prostym i wyczuwanym fizycznie modelu. 
Zresztą model ten nie jest zbyt odległy od rzeczywistości, 
co potwierdzają już wykon3ne konstrukcje. Przedstawio
ne rozważania nie wyczerpują problemów związanych 
z konstrukcją zespołów nośnych wirników silników tur
binowych. Konstrukcja tarczy nośnej optymalnej z punktu 
widzenia wytrzymałości i warunku malej masy może oka
zać sic; całkowicie nieprzydatna ze względu np. na jej 
czc;stość drgań własnych wystc;pujących w zakresie pręd
kości obrotowych wirnika. Jednakże nawet w takim 
przypadku nieznaczne zmiany konstrukcyjne mogą wypro
wadzić czc;stość rezonansową z zakresu roboczego, pozo
stawiając w tym samym zakresie stopień wykorzystania 
materiału, co niewątpliwie jest ważnym celem na drodze 
optymalizacji konstrukcji zespołów wirnikowych. Należy 
dodać, że wysoki stopie11 wykorzystania materiału pociąga 
z:1 sobą, jako skutek dużych naprc;że11 w całym materiale 
tarczy, zwiększenie prze-mieszczenia promieniowego wierz
chołków łopatek wirnikowych. Wynika z tego konieczność 
przyjc;cia zwiększonego montażowego luzu wierzchołko
wego. 
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Kąt natarcia - jego pomiar i wykorzystanie (11) 

Mgr inż. JANINA DĄBROWSKA 
Instytut Lotnictwa 

Nadajniki kąta natarcia 
(przegląd rozwiąia6) 

Nadajniki ciśnieniowe 

Przykładem takiego rozwiązania !110-
że być nadajnik z systemem pomiaru 
kąta natarcia S3 armii amerykańskiej. 
Jest to układ serwo, który odpowied
nio podłączony do elektrycznej insta
lacji pokładowej spełnia dwie funk
cje: dostarcza informacji o aktua_l
nym kącie natarcia samolotu, a takze 
uruchamia odpowiednio dobrane do 
określonych wartości kątów natarcia 
lampki sygnalizacyjne. Wskaźnik ty
pu S3 składa się z: nadajnika kąta 
natarcia, części przekaźnikowej, czę
ści wskazującej . Nadajnik kąta natar
cia dostarcza danych dotyczących kie
runku strugi napływającego powie
trza, a ·część przekaźnikowa, pracują-
1;a jak wzmacniacz w układzie serwo, 
nadaje odpowiednią pozycję znaczni
kowi na tarczy wskaźnika zamonto
wanego w panelu przyrządowym. 
Część przekaźnikowa stanowi ponad
to złącze do kabli łączących. 

Nadajnik kąta natarcia przedstawio
ny na rys. 7 ,mocowany jest w kadłu
bie samolotu. Jest to wystawiona na 
zewnątrz kadłuba cylindryczna rur
ka - sonda 1, zaślepiona na obu , 
końcach, w której wyfrezowane są 
dwie równoległe szczeliny 2. Szczeli
ny te są wewnątrz rurki oddzielone 
od siebie ścianką - przegrodą 3, 
dzielącą w ten sposób sondę na dwa 
równoległe, niezależne kanały 4. Przy 
podstawie sondy w kanałach prze
wiercone są dwa otwory 5, łączące je 
z odpowiednimi komorami w korpu
sie nadajnika. W ·cylindrycznym, od
lewanym korpusie 6 zamontowana 
jest na wałku łopatka 7, która może 
obracać się na łożyskach kulkowych. 
Na zewnątrz korpusu, do wału łopat
ki, zamocowane jest na stałe ramię, 
połączone również z sondą, na któ
,rym zamocowane są także dwie 
szczotki, współpracujące z dwoma 
elektrycznie odizolowanymi od siebie, 
toroidalnymi uzwojeniami potencjo
metrów 8. Potencjometry te wyt'wa-

TL•522179•R.1 

Rys. 7. Przykład ciśnieniowego nadajnika 
korpus, 7 - łopatka, 8 - potencjometry 
kąta natarcia: 1 - sonda. 2 - szczeliny, 
3 - przegroda, 4 - kanały powietrzne, 
5 - otwory łączące kanały z komorą, 6....,. 
korpus, 7 - łopatka, 8 - potencjometry 
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rzają sygnały elektryczne, których 
wartość zależy od położenia sondy. 

Przez szczeliny wpada do wnętrza 
rurki powietrze, oddziałując na łopat
kę proporcjonalnie do wiel~ości ciś
nienia. Z jednej szczeliny powietrze 
działa przez kanał i komorę na jedno 
skrzydełko łopatki, z drugiej, prz~z 
drugi kanał i komorę - na drugie. 
Łopatka obróci się przy różnicy ciś
nie11 dynamicznych działających na 
jej skrzydełka. Jednocześnie obróci się 
ramię związane z łopatką, co spowo
duje także obrót sondy ze szczelina
mi w kierunku wyrównania się ciś
nieó. Szczotki natomiast, zamontowa
ne na ,ramieniu, wytwarzają odpo
wiedni sygnał elektryczny, będący sy
gnałem wejściowym do wskaźnika 
kątów natarcia. Do pomiaru kąta na
tarcia wykorzystywany jest sygnał z 
jednego tylko potencjometru, drugi 
natomiast jest dostarczycielem infor
macji o kącie natarcia do innych przy
rządów pokładowych, np. może być 
dostosowany do różnego rodzaju sy
gnalizacji. Nadajnik kąta natarcia S3 
zaopatrzony jest w grzejnik przeciw
oblodzeniowy związany ze ścianką 
rozdzielającą kanały w rurce, a son
da chroniona jest dodatkowo ochroną 
przeciwkurzową. 

a) 

na rys. 9. Składa się on z dwóch 
puszek membranowych 1 i 2, które 
oddziałują na belkę 3 zaopatrzoną w 
zębatkę związaną ze wskazówką 4. 
Do puszki membranowej 1 doprowa
dzane jest ciśnienie z końcówki rurki 
Pitota, ciśnienie dynamiczne q = 
= 1/2 v2 e. Do puszki membranowej 2 
doprowadzone jest ciśnienie z otwo
rów na skrzydle p, a do wnętrza 
nadajnika (między puszki membrano
we) - ciśnienie statyczne z rurki Pi
tota - Pst, Praca przyrządu jest uza
leŻiniona od zmiany ciśnienia p w 
ctworach na skrzydle wraz ze zmianą 
kąta natarcia. W wyniku zmiany kąta 
natarcia puszka membranowa 2 wy
twarza siłę, która jest proporcjonalna 
do ciśnienia p. Jest ona przeciwsta
wiona sile wytworzonej przez puszkę 
membranową 1, która jest proporcjo
nalna do ciśnienia dynamicznego. Sto
sunek (p - Pst)/ (q - Pst) może być 
więc wyrażony jako utrata prędko
ści Vs, współczynnik siły nośnej lub 
kąt nata,rcia. 

Przedstawione wyżej rozwiązanie 
należy już do przeszłości. Nie wytrzy
m.ało ono konkurencji z szeroko roz
wijającymi się wskaźnikami typu 
serwo. 

bł 

Rys. 8. Nadajniki ciśnieniowe kąta natarcia: a) firmy Ferranti, b) firmy Sundstrand: 
1 - przepływ powietrza, 2 ....,. otwory, 3 - kanały powietrzne, 4 - łopatka, 5 - komora 
łopatki, 6 - potencjometr, 7 - sonda, 8 ...:.. grzejnik 

Na rys. 8 przedstawiono przykłady 
innych nadajników ciśnieniowych ką
ta natarcia, firmy I<'erranti i Sund
strand. Nadajnik firmy Ferranti ma 
identyczną zasadę działania jak opi
sany wyżej, ma tylko nieco prostszą 
konstrukcję. Nadajnik firmy Sund
strand pracuje na zasadzie ujemnego 
sprzężenia zwrotnego, obracając rur
kę-sondę w takim kierunku, aby ciś
nienia z obu rzędów otworków były 
równe. W rozwiązaniu tym do obrotu 
rurki wykorzystano serwomechanizm 
uruchamiany wzmocnionym sygnałem 
z różnicowego przetwornika pneuma
tyczno-elektrycznego. Różnicę ciśnień 
w przetworniku wytwarzają ciśnienia 
z obu rzędów otworków rurki. Rurka 
połączona jest sztywno ze szczotką 
potencjometru. Wskazania wskaźnika 
kąta natarcia są ciągłe, proporcjonal
ne do chwi1owych wartości oporu 
uzyskanych z potencjometru. 

Na innej nieco zasadzie działa na
dajnik kąta natarcia przedstawiony 

Nadajniki łopatkowe 

Przykładem takiego rozwiązania 
może być łopatkowy nadajnik kąta 
natarcia pokazany na rys. 10. Zasadni
czym elementem nadajnika jest ło
patka 1, która zamocowana jest na 
ramieniu 2 połączonym na stałe z 
wałem 3. Wał obraca się na łożyskach 
kulkowych umieszczonych w obudo
wie 4, której kształt dobrany jest 
według zasad aerodynamiki. Na wale, 
naprzeciw ramienia z łopatką, zamo
cowany jest przeciwciężar 5, który 
porusza się w obudowie. Obudowa 

. połączona jest przez podporę 6 z pły
tą mocującą 7. Płytkę tę montuje się 
przez przykręcenie lub nitowanie do 
skrzydła samolotu. Nadajnik umiesz
czany jest . na skrzydle w takim 
miejscu, aby wał, który wyznacza oś 
obrotu łopatki, znajdował się przed 
i nieco poniżej krawędzi natarcia 
skrzydła w punkcie spiętrzenia. Po
łożenie nadajnika na samolocie po-
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winno być takie, aby wal 3 poprze
dzał ramię z łopatką, które może swo~ 
bodnie poruszać się w.zgJędem obudo~ 
wy. Zaleca się, aby waJ znajdował 
się w odległości 60/o średniej długości 
cięciw profili płata przed krawędzią 
natarcia i 20/o poniżej przedłużenia 
cięciwy profilu. 

TL-522n9-R.9 

Rys. 9. Ciśnieniowy membranowy nadajnik 
kąta natarcia: l, 2 - puszki membranowe, 
3 - belka, 4 - wskazówki 

Sygnał uzyskiwany z łopatkowego 
nadajnika kąta natarcia może być za
równo mechaniczny, jak i elektryczny. 
Sygnał· elektryczny jest jednak znacz
nie korzystniej1;zy ze względu na 
łatwość przekazywania go i dalszą je
go ·obróbkę. Sygnał elektryczny uzy
skiwany jest dzięki zastosowaniu po
tencjometru 8 wbudowanego w osło
nę 4 i szczotki 9 połączonej z wa
łem 3. Przewody elektryczne 10 wpro
wadzone są przez podporę i otwór 
w płytce montującej do wskaźnika 
kąta natarcia, który umieszczony jest 
na tablicy przyrządowej pilota. 

Sporo rozwiązań nadajników łopat
kowych kąta natarcia można znaleźć 
wśród wyrobów firmy amerykańskiej 
Safe Flight (rys. 11). Warto· jednak 
zaznaczyć, że łopatkowe nadajniki 
kąta natarcia znacznie częściej są wy
korzystywane do · sygnalizacji np. ja
ko sygnalizatory przeciągnięcia niż do 
ciągłego wskazywania wartości aktual
nego kąta natarcia. Jest to zrozumiałe 
ze względu na prostotę konstrukcji 
takiegQ sygnalizatora. 

Wskaźniki kąta natarcia 

" Wskazania kąta natarcia mogą być 
analogowe lub dyskretne. W pierw
szym przypadku tarcze takich wskaź
ników są wywzorcowane zwykle w 
stopniach lub przy wykorzystaniu 
różnego rodzaju symboli i specjal
nych jednostek. W drugim wypadku 
są to wskazania typu: za duży, za 
mały i mówimy wtedy raczej o sygna
lizacji niż o wskazaniu. 

f :-:J 

I 
t_ __ _ 

jest maksymalna, zależność ta jest w 
przybliżeniu liniowa, Przedstawiono 
to na rys. 12. 

Tak oznaczony kąt natarcia może 
być interpretowany jako stosunek 
aktualnej siły nośnej działającej na · 
samolot do maksymalnej wartości siły 
nośnej, która może występować w ·da
nych warunkach lotu i konfiguracji. 
Przykładowo, wskazanie 0,5 oznacza, 
że aktualna siła nośna działająca na 
samolot wynosi 500/o maksymalneł siły 

7 

Rys. 10. Schemat budowy łopatkowego nadajnika kąta natarcia: l - łopatka, 2 - ramię, 
3 - wał, 4 - obudowa, 5 - przeciwciężar, 6 - podpora, 7 - płyta mocująca, 8 - poten
cjometr, 9 - szczotki potencjometru, 10 - przewody elektryczne 

Ostatnio w Stanach Zjednoczonych 
został zaproponowany nowy sposób 
prezentacji kąta · natarcia, określony 
jako znormalizowany. W metodzie tej 
wykorzystano zależności między ką
tem natarcia a siłą nośną. W zakre
sie od wartości kąta natarcia, dla któ
rej siła nośna jest równa zero, do 
wartości kąta, . dla której siła nośna 

Rys. 11, Łopatkowe nadajniki kąta natar
cia Urmy Safe Fllght 

0""'-------- ----~-
cx. dla kot natarcia ex. ex. dla 
C,=0 C,mo• 
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Rys. 12. Wykres znormalizowanego kąta na
tarcia 

PRENUMERATA ROCZNA 

NAJPEWNIEJSZĄ FORMĄ NABYCIA 

NASZEGO CZASOPISMA 

Rys. 13. Przykłady wskaźników kąta na·· 
tarcia: l - wskaźnik o tarczy wywzoro·· 
waneJ w stopniach, okrągłej, 2 - wskaź
nik o podziałce w układzie pionowym fir
my Jager, 3 - sygnalizator kąta natarcia 
firmy Safe Flight 

nośnej możliwej do osiągnięcia przy 
istniejącym w danym momencie wy
chyleniu klap i prędkości. Tak znor
malizowane wskazanie kąta natarcia 
będzie miało praktycznie takie samo 
znaczenie dla każdego typu samolotu, 
niezale~.nie od jego konstrukcji. Na 
rys. 13 podano przykłady różnego ro
dzaju wskaźników kąta natarcia. 
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l>OMOCE KONSTRUKCYJNE 

Goleń sprężysta - proj:ekł obliczeniowy (1) 

Podwozie oparte na ,asadzic goleni sprGżystcj jest stoso
wane w wiciu samolotach na świecie ze wzglGdu na liczne 
znlcty. Poniżej podano przykład wyznaczenia głównego pa
rametru goleni sprężystej, jakim jest moment bezwładności 
jej przekroju, w oparci u o ameryka11skie przepisy FAR (dla 
samolotów lekkich - FAR 23). 

Wymagania dla podwozia san~olotu :r.awurte w przepisach 
FAR obejmują: 

- wytrzymałość odpowiadającq lądowaniu na koła głów
ne ze współczynnikiem przeciąż.enia nie mniejszym niż 2 
(uwzględniając tylko siły od podwozia - FAR 23.473(g)}; 

- pochłonięcie energii samolotu podczas lądowania 
z prędkością opadania Vo, przy czym siła nośna na skrzyd
łach nie może być większa od 2/3 ciężaru (FAR 23.473(d) i (e}). 

Racjonalny dobór podwozia sprężystego polega na tym, 
aby dla wymaganej prędkości opadania współczynnik prze
ciążenia był możliwie bliski 2 z tym, że istnieje (czysto kon
strukcyjne) ograniczenie wielkości ugięcia. 

Energia, jaką musi pochłonąć podwozie podczas opadania 
samolotu, składa się z energii kinetycznej opadania samo
lotu i energii potencjalnej związanej z przemieszczeniem 
pionowym środka ciężkości podczas uginania się podwozia. 

Energia kinetyczna E,, wynosi: 

gdzie: M - masa samolotu, kg, Va - prędkość opada
nia, m/s, 
przy czym wg FAR 23.473(cl) 

l' c= •t ,t (~)l/l 
o ' s 

Wzór ten odnosi siG do jednostek anglosaskich, a więc 
Va otrzymuje siG w ft/s, gdy W - ciGżar samolotu w lb, 
S - powierzchnia nośna w sqft. 

Energia potencjalna Ep wynosi: 

Ł1, c~ 1/3 Wd 

gdzie: W - ciGżm sarnolotu, N, d - · ugic;cie całkowite pod
wozia, m 
po uwzglc;dnieniu siły nośnej skn:ydel równej 2/3 W. 

Dobierając podwozie sprc;żyste można przyjąć, że zarówno 
go!eó, jak i opona majq charakterystyk<; liniową. Wtedy 
energia pochłoniGta przez podwozie wyniesie: 

.E ~- ] /'2 d ]'max 

gdzie: l'm;ix ·· ·- maksy1n ,1lna siła na obu golcni,teh podwozia 
głównego r,tzcm, N. 
Wyrażając !'max przez i loezyn 11-L W, gdzie 111, jest współczyn
nikiem obch1żenia pionowego przy lądowaniu, otrzymuje się: 

E = l/2dn1, W 

Ponieważ z warunku pochłonięcia energii l,jdowania przez 
podwozie jest 

Ł' ~~ E1c ·I-Ep 

l W 1, 2 1 
-- d111, IV~ - - - -1- - Wd 
2 g 2 3 

gdzie: g - przyspieszenie ziemskie 

sk,\d 

v·' 
cl=---'-'-
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Dla przykładowego samolotu, w którym: 

S = 11,6 m 2 = 157 sqft 

W= 9786,l N = 2200 lb 

v = 4 ,t. ( 
2200 

)
1

/
4 = 8 5 lft/s ~ 2 59 m/s 0 

' 157 ' ' 

W zależności od przyjętego nL otrzymuje się różne wartości 
nL d,m 
2,0 0,513 
2,2 0,446 
2,4 0,395 
2,6 0,354 
2,8 0,321 
3,0 0,293 
3,2 0,270 

W tym m1eJscu widoczny jest wpływ niskiego współczynni
ka wypełnienia charakterystyki podwozia sprężystego (0,5) 
na wielkość jego ugięcia. 

' --

l_ 
' ~f 

T -\-t 

Względy konstrukcyjne ograniczają ugięcia, toteż narzuca 
•~ię konieczność przyjęcia większego (niż minimalny, wyma
gany) współczynnika nL. Po dokonaniu wyboru nL określa 
się odpowiadające mu ugięcie podwozia d oraz obciążenie 
opony: 

a z charakterystyki ogumienia odczytuje si<; ugięcie opony 
rlov• Ugięcie goleni wynosi wówczas: 

LI= d-dop 

Zakładając np. geometrię pódwozia samolotu jak na ry
sunku oraz kształt goleni jako belkę o zmiennej liniowo 
szerokości mamy: 

p l3 1 Ll=-P __ _ 
2EJ sina 

gdzie: E - moduł sprężystości, MPa, J - moment bezwład
ności przekroju, m4, 

skąd moment bezwładności przekroju goleni będzie: 

pp 1 J=-P __ _ 
2ELI sina · 

Ponieważ ze wzgl<;dów produkcyjnych golenie. sprężyste 
wykonywane są z płaskowników (zaokrąglenie krawędzi 
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można w tym rachunku pominąć), wymiary przekroju (gru
bość h. i szerokość b) mogą być obliczone ze wzorów: 

gdzie: <10 - przyjęte naprężenia z uwzględnieniem wytrzy
małości statycznej i zmęczeniowej, MPa, 

bh3 

J=-
12 

b 
-=A 
h 

bh9 

W= -
6

- - wskaźnik wytrzymałości przekroju, m3 

. gdzie: A - założona proporcja wymiarów b i h. 

Powyższa procedura pozwala oszacować potrzebny moment 
bezwładności przekroju goleni dla przyjętego współczynnika 
obciążenia nz.. Zwykle pierwszy cykl obliczeń nie daje za
dowalających rezultatów. Należy wówczas przyjąć nową 
wartość współczynnika nr, lub zmienić kształt belki goleni. 
Uwaga: wymagania odpowiednich {ale nie wszystkich) punk
tów przepisów FAR dotyczących obciążeń podwozia podano 
w wersji potrzebnej dla przykładu. 

Końcowym .etapem obliczeń będzie sprawdzenie wytrzy
małości goleni. W naszym przykładzie jest (pomijając wpływ 
składowej siły Pp działającej wzdłuż osi goleni) 

Ppl 
CJo~--

W 
Opracowatt: A.K. t A.M. 

EO/49/K/80 

POLSKIE PATENTY LOTNICZE======================== 

• Aveo Corporation, Greenwich w St. 
Zjednoczonych AP zgłosiło do opatentowa
nia w Urzędzie Patentowym PRL układ fil• 
trujący powietrze wlotowe silnika turbino• 
wego, zwłaszcza do samolotu rolniczego, 
Wynalazek stanowi układ łatwy do zmonto
wania i obsługi, zapewniający wysoką 

sprawność filtrowania powietrza, zwłaszcza 

przy pracach agrolotniczych nad powierz
chnią ziemi. 
Układ charakteryzuje się tym, że zawie

ra obudowę 1 osłaniającą i podtrzymującą 

silnik turbinowy 2, kanał usytuowany w 
obudowie 1 z oknem wylotowym 3 dopusz
czającym powietrze do kanału, okno 3 o 
małym oporze aerodynamicznym dla powie
trza przepływającego wokół obudowy, cy
lindryczny zaporowy zespól filtrujący 4 
zamontowany w kanale z osią wzdłużną 

usytuowaną poprzecznie do kierunku powie• 

trza przepływającego przez filtr w kierun• 
ku promieniowym, kana! przechodzący przez 
filtr osiowo, który zbiera napływające pro
mieniowo powietrze i kieruje je do silnika 
turbinowego, przewód łączący połączony z 
kanałem filtra i bezpośrednio z wyjściem 5 
silnika, kołnierz uszczelniający zamontowa
ny na filtrze, który wraz z przewodem łą

czącym tworzy szczelny kanał przepływowy 
do silnika, przegrodę 8 zamontowaną w o• 
budowle 1, izolującą zespól filtra 4 od silni
ka turbinowego oraz 'kanał bocznikowy 9 
podłączony do wejścia 5 silnika i skon
struowany tak, że otwiera przepływ powie
trza do silnika w przypadku zatkania fil
tra. 

Wynalazek W. M. O'Connora, chroniony 
dwoma zastrzeżeniami, jest opublikowany w 
BUP nr 19/1979, w klasie F02M, pod nr 
P. 211407. 

• Wynalazku 
drgań dokonał 

G. Szeląg, Z. 

pt. Hydrauliczny tłumik 

zespól ILot. w składzie: 

zawadzki, T. zwanicki i 
A. Derkaczew. Celem wynalazku jest opra
cowanie konstrukcji pracującej w dowol• 
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nym położeniu w przestrzeni oraz sku
tecznie zabezpieczonej przed kawitacją 

zapowietrzeniem komór roboczych. 

Tlitmik składający się z cylindra 1 i 
umieszczonego w nim tłoka 2 z zawora
mi 3 i tłoczyskiem 4, według wynalazku 
charakteryzuje się tym, że ma w cylin
drze 1 przegrodę 5, zaś między tą prze-

grodą a dnem cylindra 2 ma tłok dodat
kowy 7 podparty sprężyną 8. Przez prze
grodę 5 jest przeprowadzone tłoczysko do
datkowe 6 związane z tłokiem 2: W tło
czysku dodatkowym 6 jest wykonany ka• 
nał A łączący zawory 3 w tłoku 2 z prze
strzenią utworzoną między tłokiem dodat
kowym 7 a przegrodą 5. Przestrzeń między 

tłokiem dodatkowym 7 a przegrodą 5 stano
wi zasobnik cieczy roboczej,· która poprzez 
kana! A , i zawory 3 uzupełnia eweptualne 
ubytki cieczy w komorach roboczych. Za
stosowanie tłoka dodatkowego 7 podpar
tego sprężyną 8 czyni z tego zasobnika za
sobnik nadciśnieniowy. 

Tłumik według wynalazku może znaleźć 

zastosowanie w podwoziach samolqtów 
zespołach narażonych na drgania. 

Opis wynalazku zredagowano z trzema 
zastrzeżeniami; zgłoszenie opublikowano w 
BUP nr 7/1979 r., w klasie F 16 F, pod nr 
P.198901. 

Instytut Lotnictwa w Warszawie zglo
sll w Urzędzie Patentowym PRL następują
ce wynalazki: 

• Wynalazek G. Szeląga, z. zawadzkiego, 
J. Bogdańskiego i A. Derkac:ziewa pt. Układ 
hamulcowy rozwiązuje zagadnienie wykry
wania i sygnalizacji uszkodzeń instalacji, 
zwłaszcza nieszczelności lub zapowietrzenia 
części hydraulicznej m.in. w samolotach. 

Układ składa się z przetwornika pneu• 
mohydraulicznego 1 umieszczonego między 

pneumatycznym zaworem sterującym 2 a 
hydraulicznym hamulcem 3. W korpusie 4 
przetwornika 1 umieszczone są przesuwnic 
połączone ze sobą mechanicznie tłoki 5 i 6 

o różnych średnicach roboczych co spra• 
wia, że przetwornik 1 rozgraniczając ko
rzystnie pneumatyczną i hydrauliczną część 
instalacji pełni jednocześnie rolę multipli
katora ciśnienia, zapewmaJącego wyższe 

ciśnienie w hydraulicznym hamulcu 3. W 
tłoku 5 umieszczony jest popychacz 7 od
działujący w przypadku uszkodzenia insta
lacji i pełnego wysunięcia na wyłącznik 8, 
powodujący z kolei zadziałanie elementu 
sygnalizacyjnego 9 umieszczonego w kabi
nie pilota. 

Zgłoszenie wynalazku - z dwoma za-
strzeżeniami opublikowano w BUP nr 
4/1979, w klasie F 04 D, pod nr P.199408. 

• Przedmiotem wynalazku T. Szczcpa
ninka, W. Solarza i J. Fórmaniaka z !Lot. 
pt. Rdzeń do czujników indukcyjnych so· 
lenoidowych jest rdzeń, składający się z 
co najmniej dwu odcinków 1 i 2 przegra-

dzonych przekładką 3 z materiału izolacyj
nego. Dzięki takiemu rozwiązaniu można 

zmieniać wielkość przerwy między poszcze
gólnymi odcinkami 1 i 2, co pozwala usta
wić jednakowy sygnał nominalny w po
szczególnych czujnikach. Wykonanie kilku 
odcinków rdzenia 1 i 2 jest łatwiejsze niż 

jednego długiego pręta, co wiąże się z 
obróbką materiałów trudno obrabialnych, 
z których są wykonywane rdzenie ferro
magnetyczne. 

Zgłoszenie wynalazku wydrukowano w 
DUP nr 8/1070 r., w klasie H Ol F, pod nr 
P.201197, 
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· Bellanca Viking • USA • 

Samolot dyspozycyjna-turystyczny 

KONSTRUKCJA. Jednosilnikowy, 4-miej
scowy dolnopłat o konstrukcji mieszanej z 
chowanym podwoziem. 

Płat. Obrys trapezowy, profil Bellanca B, 
wznios 4°30', skręcenie geometryczne (zakli
nowanie o0 u nasady i -3° na końcu). Kon
strukcja dwudzielna, dwudźwigarowa, drew
niana. Dźwigary laminatowo-sklejkowe, po
krycie noska sklejkowe, żebra kratownicowe 
- sklejkowe, część spływowa pokryta tka
niną dakronową. Struktura lotek i klap 
drewniana, pokrycie dakronowe. W pobliżu 
kadłuba, pod skrzydłem, znajdują się gon
dole podwozia głównego, Wewnątrz skrzydeł 
umocowane są zbiorniki paliwowe. Końców
ki skrzydła mają obrys trapezowy. 

Kadłub. Przekrój prostokątny, owalny u 
góry. Struktura kratownicowa spawana z 
rur ze stali chromowo-molibdenowej 4130. 
Pokrycie z tkaniny dakronowej, rozpiętej 
na lekkim szkielecie z użyciem elementów 
usztywniających z laminatu (ramy oszkle
nia, drzwi) w części kabinowej. Kabina z 
czterema indywidualnymi. w pełni regulo
wanymi fotelami, instalacją ogrzewczą, wen
tylacyjną i oświetleniem przy każdym z 
nich. oszklenie kabiny: wypukły jetlnoczę
ściowy wiatrochron i cztery szyby boczne. 
Drzwi do kabiny umieszczone są z prawej 
strony kadłuba. za kabiną umieszczony jest 
bardzo pojemny bagażnik, dostępny przez 
duży luk z prawej strony kadłuba. Baga:1:
nik uzupełniony jest rurową długą komorą 
w tylnej części kadłuba, przeznaczoną do 
przewozu długich przedmiotów (np. nart) -
nie jest to spotykane w innych samolotach 
tej klasy. Między kabiną a bagażnikiem 
może być umieszczony dodatkowy zbiornik 
paliwa, jego wlew znajduje się z prawej 
strony. 

Usterzenie. Usterzenie w układzie klasycz
nym. Obrysy usterzeń trapezowe, usterze
nie pionowe skośne. Stateczniki poziome 
podparte od dołu zastrzałami. Na prawym 
sterze wysokości sterowana klapka wywa
:1:ająca. Konstrukcja usterzenia spawana z 
rur ze stali 4130, pokrycie - tkanina dakro
nowa. Ster kierunku zaopatrzony w klapkę 

· wywa:l:ającą ustawianą na ziemi. wyważony 
masowo i odciążony aerodynamicznie. __ _ 

Sterowanie. Sterownice zdwojone (wolan
ty i pedały), sterowanie hamulcami kół tvl
ko z prawei strony. Sterowanie sterami i 
lotkami - linkowe, napęd klap - elek
tryczny. 

Podwozie. Trójkołowe, chowane elektrohy
draulicznle do kadłuba (przednie) i gondol 
podskrzydłowych (główne) zastosowano 
system Auto Axion. Awaryjne wypuszczanie 
- ręczne. Podwozie przednie ma goleń tele
skopową z prostowodem, koło sterowane za
wieszone na widelcu. Golenie kół głównych 
teleskopowe. kola na oółwidelcach, wymia
ry ogumienia 8.00-8 ply. Amortyzatory te
leskopowe sprę:1:yno:wo-olejowo-powletrzne. 

DANE TECHNICZNE 17-30A 

Rozp~tość, m 10,41 
Dług ć, m 8,02 
Wysokość, m 2,24 
Rozpiętość usterzenia poziomego, m 3,71 
Baza podwozia, m 2,24 
Rozstaw podwozia, m 2,74 
Długość wnętrza kabiny, m 3,10 
Szerokość wnętrza kabiny, m 1,09 
Wysokość wnętrza kabiny, m 1,19 
Szerokość drzwi kabiny, m 0,88 
Wysokość drzwi kabiny, m 0,95 
Wydłużenie skrzydła 7,22 
Powierzchnia skrzydła, m• 15,0 
Powierzchnia lotek, m' 1,09 
Powierzchnia klap, m• 1,50 
Masa własna, kg 1005 
~asa startowa maks., kg 1608 
Masa baga:tu, kg . •··· •· •. .. ·84 
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Kola podwozia głównego wyposażone w ha
mulce hydrauliczne tarczowe Goodyear 
2-747. Podwozie przednie zawieszone na ru
rowej strukturze stanowiącej równocześnie 
łoże silnika. Podwozie otwiera się automa
tycznie przy prędkości mniejszej niż 153 
km/h. 

tor Prestolite 60 A/12 V, akumulator 33 Ah/ 
/12 V, regulator napięcia (instalacja zasila 
wyposażenie i oświetlenie samolotu). Olejo
wa - pojemność zbiornika 11,5 1, chłodnica 
przy silniku. Ogrzewcza wymienniki 
ciepła na kolektorach spalin. 

„ Wyposażenie. W wykonaniu standardowym 
zespół napędowy. Zale:l:nie od typu samo- - sztuczny horyzont, girokompas, koordy-

lotu stosowane są następujące jednostki na- · nator zakrętu, wariometr, wskaźnik podci-
pędowe: . .. ' -śnienia, chronometr - poza przyrządami 

- Model ·17-30A Super Viking 300A: plaski, podstawowymi. Może być instalowane do-
sześciocyllndrowy, · chłodzony powietrzem , wolne wyposa:l:enie radionawigacyjne (King, 
silnik continental IO-520K o mocy 224 kW Collins, Narco lub Bendix, w tym pilot auto-
(= 300 KM); śmigło metalowe· McCauley matyczny). Istnieje możliwość zabudowy in-
dwu- lub trójłopatowe o- stałej prędkości stalacji tlenowej. ' 
obrotowej; · 

Model 17-31A Super Viking 300A: silnik ROZWÓJ KONSTRUKCJI. Bellanca Air-
Lycoming IO-540-KlE5 o mocy 224 kW craft Corporation powstała w 1970 r. z połą-
(= 300 KM); śmigło metalowe Hartzell, trój-· czenia kilku mniejszych firm i nie ma nic 
łopatowe o stałych obrotach; wspólnego ze znaną w okresie międzywojen-

- Model 17-31ATC Turbo Viking 300A: sil- nym firmą o tej samej nazwie. Nowo po-
nik Lycoming IO-540-KlE5 z doładowaniem wstała firma w całości przejęła produkcję 
(2 turbodoładowarki Rajay) i wtryskiem pa- firmy Champion Aircraft. Poprzednikiem 
liwa; śmigło metalowe Hartzell, trójłopato- samolotu Viking był samolot Bellanca 260 C 
we o stałych obrotach. Model 14-19-3C skonstruowany przez inż. 

Silnik zawieszony na łożu spawanym z Giuseppe Bellanca w połowie lat sześćdzie-
rur. Osłony zespoiu napędowego laminalo- siątych, a różniący. się od obecnie produ-
we, dwuczęściowe. kowanych zespołem napędowym i typem 

tkanin pokryciowych. Konstrukcji samolotu 
nie można ju:1: zaliczyć do nowoczesnych, 
jednak jego możliwości przewozowe spra
wiają, że dla niektórych odbiorców jest on 
najlepszy z oferowanych. 

Instalacje. Paliwowa - zbiorniki skrzyd
łowe (+ dodatkowy kadłubowy), łączna po
jemność 227 l (standard) lub 283 1 (na życze
nie). Elektryczna - napięcie 12 V, alterna-

ł 

17·31A 17•31ATC Masa maks. bagażu w tylnej części 
bagażnika, kg 

10,41 10,41 Obciąźenie powierzchni nośnej, kg/m1 

8,02 8,02 Obcią:1:enie mocy, kg/W .. (= kg/KM) - . 
2,24 2,24 

(VNE), . km/h 3,71 3,71 Prędkość d,opuszczalna 
2,24 2,24 Prędkość maksymalna (751/o mocy), km/h 
2,74 . 2,74 Prędkość przelotowa (650/o mocy), km/h 
3,10 3,10 Prędkość otwarcia podwozia, km/h 

20 
100,53 

8,73 
(5,03) 

363 
302 
291 
153 

1,09 1,09 Prędkość przeciągnięcia (podwozie i klapy 
1,19 1,10·- wypuszczone), km/h 113 

• 0,88 0,88 Wznoszenie (H = O), m/s 5,52 
0,95 0,95 Pułap, m 5180 
7,22 7,22 
15,0 15,0 Zasięg maks., km 1175 
1,09 1,09 zasięg maks. ze zbiornikami dodatkowymi 
1,50 1,50 km 1472 
1014 1078 Start na 15 m, m 433 
1508 1508 Lądowanie z 15 m, m 409 

84 ... 84 ... ·•· ., ...... 

• 

20 20 
100,53 100,63 

6,73 _. 6,73 
(5,03) (5,03) 

363 363 
305 357 
298 325 
153 153 

113 133 
5,93 5,93 
5550 7315 

(certyf.) 
1215 1327 

1512 1657 
433 433 
409 409 

T.M. 
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Cessna Ciłałion 11 • U SA • I Kl\lłTOTEKA Tlił\ Al Samolot dyspozycyjno-slużbowy 

KONSTRUKCJA. Dwusilnikowy, całkowicie 
metalowy dolnopłat o napędzie odrzutowym. 
Płat. Obrys trapezowy, prom NACA 23014 

(modyfikowany), kąt zaklinowania 2°30', 
wznios 4°. Konstrukcja trójdzielna, dwu~ 
dźwigarowa, pólskorupowa, całkowicie me-. 
talowa. Srodkowa część pia.ta mocowana 
pod _kadłubem w trzech punktach. Kesony 
noskowe zewnętrznych części piata stanowią 
integralne zbiorniki paliwowe. u nasady ze
wnętrznych części piata wnęki podwozia 
głównego. Systemy sterowania prowadzone 
między dźwigarami. Na zewnętrznych czę

ściach sk1·zydel klapy, lotki i hamulce aero
dynamiczne. Klapy typu Fowler mają kla
syczną konstrukcję metalową, podobnie jak 
i lotki. Klapy i lotki zawieszone w trzech 
punktach. Lewa lotka wyposażona w klap
kę wyważającą. Maks. wychylenie klap -
40°. Hamulce aerodynamiczne w postaci wy
chylanych płyt perforowanych umieszczone 
przed klapami na obu powierzchniach 
skrzydła. Skrzydło wyposażone w instalację 

przeciwoblodzeniową na całej rozpiętości 

krawędzi natarcia. 
Kadłub. Przekrój kołowy. Konstrukcja pól

skorupowa całkowicie metalowa. Część ka- · 
binowa szczelna, ciśnieniowa. Przód kadłu
ba ma przekrój nieco spłaszczony, mieści 

antenę radaru pokładowego, wnękę podwo
zia przedniego i przedział wyposażenia elek
tronawigacyjnego oraz obszerny bagażnik 

dostępny przez dwa luki z obu stron ka
dłuba. Kabina pilotów z czterema wypukły
mi szybami, szyby przednie wyposażone w 
instalację przeciwoblodzeniową, na lewej 
szybie bocznej „okiehko zlej pogody". za 
kabiną pllotów znajduje się kabina pasa
żerska, zakończona tylną wręgą szczelną 

usytuowaną przy wejściu krawędzi spływu 
skrzydeł w kadłub. Wyposażenie wnętrza 

kabiny może być dostosowane do potrzeb 
odbiorcy. Llczba foteli może wynosić 6+11. 
Kabina może być wyposażona w toaletę. 

Kabina jest w pełni klimatyzowana. Wejście 
do kabiny umożliwiają drzwi umieszczone z 
lewej strony kadłuba, są one wyposażone w 
składane schodki. Naprzeciw drzwi, po pra
wej stronie kadłuba, wyjście awaryjne. 
Oświetlenie dzienne wnętrza zapewnia osiem 
par okien (pierwsza para umieszczona jest 
w drzwiach i wyjściu awaryjnym). W tyl
nej części kadłuba, za kabiną, zespoły in
stalacji platowcowych i silnikowych. Przez 
tę część kadłuba przechodzą dwie poprzecz
ne belki, do których mocowane są zespoły 
napędowe. W strukturę tylnej części kadłu
ba wprowadzone są dźwigary statecznika 
pionowego. 

Usterzenie. Usterzenie w układzie krzyżo

wym, obrysy usterzeń • trapezowe. Wznios 
statecznika poziomego 8°. Usterzenie piono
we skośne, uzupełnione długą płetwą na 
grzbiecie kadłuba. Statecznik pionowy dwu
dźwigarowy, metalowy. Ster kierunku wy
ważony masowo i odciążony aerodynamicz-

DANE TECHNICZNE 

Rozpiętość 
Długość 
Wysokość 

Rozpiętość usterzenia poziomego 
Baza podwozia 
Hozstaw podwozia 
Długość wnętrza kabiny 
Szerokość wnętrza kabiny 

' Wysokość wnętrza kabiny 
Wydłużenie skrzydła 

Powierzchnia skrzydła 
Pojemność bagażnika ·-·· i-rasa ,11iasi1a ·- - . . . ....... . .. - •.•.•...... 

Maks. masa cto kolow~nia 
Maks. -ltlasa st-arlowa 

nie, wyposażony w klapkę wywaźającą. Sta
tecznik poziomy wielodźwigarowy. Ster wy
sokości · wyważony masowo składa się z 
dwóch jednakowych segmentów; na prawym 
segmencie klapka wyważająca. Na noskach 
usterzeń instalacja przeciwoblodzeniowa. 

Sterowanie •. Układy sterowania lotkami, 
sterem wysokości i sterem kierunkt.i · - lin
kowe. Klapy napędzane elektrycznie. Ha- · 
mulce aerodynamiczne · otwierane hydrau
licznie. Klapki wyważające napędzane elek
trycznie za pomocą układów · linkowych. 

Podwozie. Trójzespołowe, chowane hydra
ulicznie. Podwozie przednie chowane ku 
przodowi do wnęki kadłubowej, podwozie 
główne - do wnęk skrzydłowych ku kadłu
bowi. Podwozie przednie jednogoleniowe z 
amortyzatorem w goleni; pojedyncze koło 
sterowane hydraulicznie (po 15° wychylenia 
w każdą stronę) zawieszone na widelcu,. 
Podwozie główne jednogoleniowe, koła po
jedyncze wyposażone w hydrauliczne ha
mulce tarczowe, zawieszone na półwidel

cach z prostowodami, amortyzatory. w go
leniach. Amortyzacja olejowo-gazowa. Wy
puszczanie awaryjne - pneumatyczne. Sred
nica kola głównego 0,56 m, ciśnienie w ogu
mieniu 690 kPA, średnica koła przedniego 
0,46 m, ciśnienie w ogumieniu 827 kPa. Ha
mowanie awaryjne - pneumatyczne. 

Zespół napędowy. Dwa silniki dwuprze
pływowe Pratt-Whittney of Canada JT15D-4 
o ciągu 1120 daN (1140 kG) kaŻ'dy, umieszczo
ne z obu stron kadłuba za skrzydłem. Osło
ny silników metalowe. Wloty powietrza sil
ników ogrzewane. Rozruch silników elek
tryczny. Silniki mogą być wyposażone w 
odwracacze ciągu. 

Instalacje. Paliwowa - skrzydłowe zbior
niki integralne, łączna pojemność 2703 1, na
pełnianie grawitacyjne. Elektryczna - dwa 
prądorozruszniki 400 A/28 V, dwa przekład
niki napięcia 600 VA, akumulator niklowo
-kadmowy 24 V/39 Ah. Hydrauliczna - ci
śnienie robocze 10,35 MPa (\106 kG/cml), dwie 

pompy napędzane od silników, zbiornik wy
równawczy; instalacja napędza podwozie i 
hamulce aerodynamiczne. Klimatyzacyjna -
zapewnia odpowiednie parametry powietrza 
w kabinie, umożliwia uzyskanie nadciśnienia 
59 kPa (0,6 kG/cm') (co odpowiada np. ci
śnieniu panującemu na wysokości 2400 m 
przy locie na wysokości 13 500 m). Tlenowa 
- indywidualne maski pilotów oraz maski 
dla pasażerów, łączna pojemność butli 620 1. 
Przeciwoblodzeniowa - szyby przednie wys 
posażone w instalację spirytusową; noski 
skrzydeł przy kadłubie ogrzewane elektrycz
nie (zabezpiecza to przed dostaniem się od
łamków lodu do silnika), na pozostałej czę
ści nosków skrzydeł instalacja pneumatycz
na, podobnie jak na noskach usterzeń. 
Wyposaźenie. Radar meteorologiczny, peł• 

ne . (zdwojone) wyposażenie do lotów w 
trudnych warunkach (radiobusola, VOR, 
DME), pilot automatyczny, radiostacja VHF, 
radiowysokościomierze, zespolone wskaźniki 
nawigacyjne, kalkulator danych lotu. 

ROZWOJ KONSTRUKCJI. Citation II jest 
powiększoną wersją produkowanego od koń
ca lat sześćdziesiątych znanego samolotu 
Cessna Citation I (TLiA ra 3/1974 - Kar
toteka) . . Zmiany w stosunku do Citation I 
są następujące: wydłużenie kadłuba o 1,29 m 
(powiększenie kabiny pasaże~skiej), zastoso
wanie środkowej częsc1 skrzydła (wzrost 
rozpiętości o 1,24 m) oraz zastosowanie ze
społu napędowego o większym ciągu (wzrost 
o 4 kN) i powiększenie pojemności zbiorni
ltów paliwa (o 234 1). Jest to coraz częściej 
obecnie spotykany sposób modyfikacji, znaj
dujący zastosowanie w coraz mniejszych sa
molotach. Prace projektowe rozpoczęto w 
1976 r. Prototyp samolotu Citation II oblata
no 31.01.1977 r., certyfikat uzyskano w marcu 
1978 r., produkcja seryjna rozpoczęła się na 
przełomie 1977/1978 r. W przygotowaniu 
znajduje się obecnie prototyp następcy, Ci
tation III (ze skośnym skrzydłem i silnika
mi Garrett-AiResearch TFE-731-3-l00S). 

Maks. masa do lądowania 5761 kg 
4309 kg 
4989 kg 15,75 m 

14,38 m 
4,50 m 
5,74 m 
5,54 m 

Maks. masa do lądowania (bez paliwa) 
- z wyposażeniem· dodatkowym 

Maks. obciąźenie powierzchni 
Maks. obciążenie ciągu 

Osiągi (dla· masy startowej maks.): 

201,1 kg/m' 
271,27 kg/kN 

5,36 m 
6,38 m 
1,50 m 

Prędkość przelotowa (H = 7620 m) 
Prędkość min. (maks. masa do lądowania) 
Wznoszenie 

6~5 km/h 
154 km/h 
16,51 mis 

1,45 m Wznoszenie (na jednym silniku) 
8,3 Pułap (maks. certyfikowany) 

30 rri' Pułap na jedny~ silniku 
_ .. ..2,li8_m• .. ---·-Hozbieg :_ ....... - .. ... · ·· ..... ~ •------- --- .......... · ---·-

3161 _kg Dobieg (maks. masa do lądowania) 
6123 kg zasięg (8 osób, 45 min rez.) 
6033 kg 

4,61 m/s 
13 105 m 

7010_,m 
· • •·· oos-m 

730 m 
3167 km 

T.M. 
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INSTALACJA 
HYDRAULICZNA; 
INSTALACJA 
PNEUMATYCZNA (11) 
1 - zawór czopowy, z. kurko

wy, kurek 
2 - z. pneumatyczny, kurek 

p., kran (odcinający) in
stalacji pneumatycznej 

3 - z. elektromagnetyczny 
dwudrogowy, trójdrogo
wy, czterodrogowy 

4 - rozdzielacz, sterownik 
5 - r. różnicowy 
6 - r. suwakowy, r. tłokowy, 

r. tłoczkowy 
7 - r. s. ze sprzężeniem 

zwrotnym 
8 - r. elektrohydrauliczny 
9 - r. elektropneumatyczny 

10 - r. klap. 
11 - r. podwozia 
12 - r. powietrza (dla 'rozru

chu) 
13 - regulator ciśnienia, auto-

mat ciśnieniowy 
14 - przekamik ciśnieniowy 
15 - wyłącznik krańcowy 

16 - zamek hydrauliczny 
17 - z. kulowy, zastrzask k. 
18 - mechanizm wykonawczy, 

m. uruchamiający 
19 - chowanie podwozia 
20 - wypuszczanie p. 
21 - wychyianie klap 
22 - sterowanie przednią go-

lenią, s. kołem przednim 
23 - hamowanie kół 
24 - rozrusznik powietrzny 

25 - wzmacniacz (sterowan!a), 
serwowzmacniacz 

26 - tłumik wahań kierunko
wych, t. odchylania 

27 - dźwignik, wciągnik, si
łownik, cylinder roboczy 

28 - dźwignik śrubowy (z na-
krętką kulkową) 

29 - cylinder 

30 - tłok 

31 - t. pływający 
32 - tłoczysko 

33 - głowica cyllndra, g. dźwig
nika 

34 - cylinder zamka, dźwignik 
z. 

35 - uszczelka, uszczelnienie, 
pierścień uszczelniający 

36 - uszczelka kształtowa 

37 - u. okrągła, pierścień 
uszczelniający, orlng 

38 - zgarniacz przeciwpyłowy 

39 - silnik hydrauliczny 
40 - s. (h.) tłokowy osiowy 

41 - s. (h.) t. promieniowy 

42 - s. pneumatycmy 
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HYDRAULIC 
SYSTEM; 
PNEUMATIC 
SYSTEM (li) 
1 - plug valve, cock 

2 - pneumatic valve, p. (sys
tem) cock, air cock 

3 - two-way solenoid valve, 
three-way s.v., four-way 
s.v. 

4 - manipulator, shuttle valve 

5 - differentia! v. 

6 - shuttle v., sleeve v., spool 
V. 

7 - shuttle v. wlth feedback 
8 - hydraulic solenoid v. 

9 - pneumatic s. v. 
10 - flap selector 
11 - gear (position), s., (land

ing) gear selector valve 

12 - air dlstrlbutor (for air 
startlng) 

13 - pressure regulator, p. (re-
gulating) governor 

14 - pressure relay 

15 - limit switch, stop s. 

16 - hydraulic lock 

17 - ball latch 

18 - actuator 
19 - (landlng) gear retracting 

20 - (I.) g. extendlng, (I.) g. 
lowerlng 

21 - flap dlsplacement, f. opc
ratlon 

22 - nose-wheol control, n.-w. 
steerlng 

23 - wheel braking 

24 - pneumatlc starter, air 
starter 

25 - (hydraulic) booster 

26 - yaw damper 

27 - jack, actuator 

28 - (ball) screwjack 
29 - cylinder 

30 - piston 

31 - free piston 

32 - piston rod 

33 - cylinder head 

34 - lock actuator, lock jack 

35 - gasket. seal, packing, p. 
ring, ring packing 

36 - pre-formed p. 

37 - p. ring, o-ring 

38 - dust scal 

39 - hydraulic motor, h. engine 

40 - axlal-piston h.m. 
41 - radlal-plston h.m. 
42 - pneumatic m., compress

ed-alr engine 

TEeHNleZNY SłOWNIK LOTNICZV 

DIE 
DRUCKOLANLAGE; 
DIE DRUCKLUFT
ANLAGE (li) 
1 - der Hahn, der Ventllhahn 
2 - der Presslufthahn 
3 - (das) elektromagnetisches 

Zweiwegeventil, Dreiwe
geventil, Vierwegeventil 

4 - der Steuerschalter 
5 - der Dlfferentlal-Steuer-

schalter 
6 - der Schieber-Steuer-

schalter 
7 - der Kolben-Steuerschal

ter mit RlickfUhrung 
8 - (der) elektromagnetlscher 

Druckolsteuerschalter 
9 - (der) e. Pressluftsteuer

schalter 
10 - der Landelklappen(beta

tigungs)hebel, der Lande
klappen-Steuerschalter 

11 - der Fahrwerk(betatl-
gungs) hebel, Der Fahr
werksteuerschalter 

12 - der Luftverteller (fUr 
Anlassen) 

13 - der Druckregler 
14 - der Druckmittler 
15 - der Endschalter 
16 - (das) hydraulisches 

Schloss, (der) hydrauli
scher Verschluss, das 
Hydraulikschloss, der Hy
draullkverschluss 

17 - das Kugelschloss 
18 - das Stellgetrlebe, der 

Stellantrieb 
19 - das Fahrwerk-Einziehen, 

das F.-Einfahren 
20 - das F.-Ausfahren 
21 - das Landeklappen-Aus-

fahren 
22 - die Bugradsteuerung, die 

Bugradlenkung 
23 - das Laufradbremsen 
24 - der Pressluftanlasser 
25 - der Servoverstllrker, der 

Hilfsverstarker, der Kraft
verstllrker 

26 - der Glerdampfer, der 
Glerregler 

27 - der Arbeitszylinder, der 
Hubzylinder, der Heber 

28 - der Schraubenheber (mit 
Kugelumlaufmutter) 

29 - der Zylinder 
30 - der Kolben 
31 - der Freikolben, (der) 

freier Kolben 
32 - die Kolbenstange 
33 - der Zylinderkopf, der Zy

linderdeckel 
34 - der Rastzylinder 
35 - die Packung, die Dich

tung, die Abdlchtung, der 
Packungsring 

36 - die Proflldlchtung, die 
Manchette 

37 - der Packungsring, der 
O-Ring 

38 - der Filzring 
39 - der Fllissigkeitsmotor, der 

t:}lmotor 
40 - (der) hydraulischer Axlal

motor · 
41 - (der) h. Radlalmotor 
42 - der Druckluftmotor 

rvtAPOCvtCTEMA; 
nHEBMOCvtCTEMA (li) 

t - npo6KOBblli KpaR 
2 - DHeBMOKpaH, B03.Il:YlllHbiił xpaR, K. ClKa

Toro BOJJl:YXa 
3 - /IBYXXO)IOBOH 3neKTpO(MarRHTHblii) Kna

naR, rpexxo.11oaoil 3.K., '<en1pexxo,1:1oaoii 
3.K. 

4 - Kpau yupaaneHIDI, pacnpe,1:1em1rem,HL1ii K. 

5 - ,[11J,pq,epea11HanLHLiii Knanaa 

6 - 30JIOTH.rucOBblii K., 3. xpaH 

7 - 3. K. C o6paraoii CBllJIO 

8 - nt,1:1paam1'<eCKnii (pac11pe,1:1cnurcm.Hblii) 
3neKrpoKpau 

9 - I1HeBMaTll'lCCK11ii (p.) 3 .• 3. CJKaroro B03-
.nyxa 

IO~ p1,rrnr ynpaanewrn 3aKp1,1;IKa~m; Kpau 
y. 3. 

li - p. y. wacca, K. y. w., Knanau y6opKB a Bbl-
nyCKa W. 

12 - pacnpe,nenarem, BOJJ1Yxa (.nm1 JanycKa) 
13 - perynllTop .11aanemrn, aBTOMar /I, 
14-pene ,1:1. 

15 - KOHlleBoii BblKnlO'ła Tenb 

16 - ra,1:1poJaMOK 
17 - mapoaolł JaMOK 

18 - ( canoaoil) npaao.n, ucnomnrrem,Hbllt Me
xaBBJM, pyneaa.R Mawma, p. Mam:emca, 
cepBOMOTOp 

19 - y6opKa wacce 

20 - BblllYCK W. 

21 - OTKJIOHCHUC 3UKpbIJIKOB, DLIDYCK J. 

22 - ynp.tBJICHHe uoconoii CTOilKOii, y. HOCO„ 
DblM KOJI("COM 

23 - TOPMOJKCIIHC KOJICC (wacrn) 

24 - ouenMOCTapTCp, IllłCDMOJanycK 

25 - (ccpoo)ycnnn-reJ1u, nrnpoycunu·reru., Gy-
crep 

26 - )ICMU<!>cp Pb!CKallltJł 

27 - CifJTOnoit IUIJmn,n;p, 00.l]LC'!\IIIIIK 

28 - DP.HTOBOii D0)11,CMIIRK \C wapm<0eoil rail-
KOli) 

29-u,mna.np 

30-nopweHL 

31 - nnasaroll]Illt n. 

32 - IIITOK nopWHJł 

33 - ronoaKa llllJIIIR.Ilpa 

34 - (cm10noil) npHBO.t13aMKa, 11Hmmn:p 3. 

35 - (ynnorHBTem,aall) npoKna.[IKa, ynnoreu
TeJibaoe KOJil:,IJ:O, YilJTOTWIIOIItHii Ila.KCT 

36 - y. MaIVKera, (npe,[lllaparem,ao ,t,opMBpo-
aaaaaJJ npoKna.nKa) 

3 7 - ytmOTRHTCJII,ROC KOnul]O 

38- cam.mnc 

39 - rll,[IJ)aBJIH'leCKBli .11nnrarcm,, rH.tlPOMOTOP 

40 - aKcaarr,;uo-nopweeeoii r. 

41 - pa,1:1eanLHO•nopwneaolt r. 

42 - naeBM0,[IBOT3TC/lb, DRCDMOMOTOP 

K.D. 
EO/49/KIB0 
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XVII Kongres OSTIV Paderborn RFN, 24 maJa 7 czerwca 1981 r. 
XVII Kongres OSTIV - Międzynarodowej Naukowej i Technicz

nej Organizacji Szybowcowej odbędzie się równocześnie z Szy
lJowcowymi Mistrzostwami Swiata w Paderborn (RFN) w dniach 
od 24 maja do 7 czerwca 1981 r. włącznie . W późniejszym terminie 
zostaną rozplanowane sesje Sekcji Technicznej i Naukowej oraz 
ses je łączne obydwóch ww. Sekcji. 

Posiedzenia Komisji Rozwoju Szybowców pod kierownictwem 
przewodniczącego tej Komisji, prof. Picro Morelli, odbędą się w 
dniach 25 + 27 maja . 

,\pel o zgłaszanie referatów 

T e matyka Sekcji Technicznej obejmuje, ogólnie biorąc, projekto
wanie i konstrukcję szyboweów i przyrządów szybowcowych oraz 
problemy związane z ich użytkowaniem . Szczegółowe t ematy mogą 
dotyczyć następujących zagadnień (nie ograniczając się wyłącznie 
do nich); 

- nowe strukturalne koncepcje, materiały lub technologie w pro
jektowaniu szybowców, 

- udoskonalenia aerodynamiczne, 
- wyniki prób w locie dot. osiągów, drgań samowzbudnych , sta-

tec·zności, sterowności itp ., 
- kryteria wymagań zda tności do lotu, 
- zagadnienia zmęczeniowe w konstrukcjach szybowcowych, ze 

szczególnym uwzględnieniem tworzyw sztucznych wmacnianych 
włóknami szklanymi i innymi, 

- nowe koncepcje motoszybowcowe, 
- loty szybowcowe w kontrolowanej przestrzeni powietrznej , 
- postęp w dziedzinie szkolenia pilotów. 
Tematyka Sekcji Naukowej dotyczy przede wszystkim zagadnień 

meteorologii szybowcowej. W związku z zamierzonym na lata 198H
+1982 projektem ALPEX w ramach Programu Swiatowych Badań 
Atmosfery (Global Atmospheric Research Programrne - GARP) 
pożądane jest poświęcenie szczególnej uwagi opływowi mas powie
trza nad i dokoła różnej wielkości gór. Szczegółowe tematy refera
tów mogą dotyczyć następujących zagadnień (nie ograniczając się 
jednak wyłącznie do nich): · . 

- trójwymiarowy opływ gór, 
- zjawiska falowe (Born and lee wavc~). 
- studia dotyczące wiatru dolinowego (Derg- und Talwind) . 

. -,- charakterystyki warstwy granicznej (w terenach górzystych) , 
~ konwekcyjna warstwa graniczna, . 
- konwekcja uporządkowana (Organlzed convectlon), 
~ wypos·ażenie przyrządowe szybowców oraz oprzyrządowanie do 

rejestracji wyników pomiarów w locie. 
- badanie fizyki chmur za pomocą szybowców i motoszybowców, 
- prognozowanie pogody dla celów szybowcowych. 
Oprócz odrębnych sesji Sekcji Technicznej i Naukowe j przewi

duje się łączne sesje dla omówienia specjalnych tematów, mogą
cych być przedmiotem zainteresowania obydwóch ww. Sekcji, jak 
również szerokiego kręgu techników, naukowców i ·µilotów szy
bowcowych. Tematyka tych referatów może dotyczyć następują
cych zagadnień (nie ograniczając się jed·nak wyłącznie do nich): 

- dynamiczny lot szybowcowy, 
- ogólne zasady tworzenia klas zawodniczych, 
- ultralekkie szybowce, 
- mięśnioloty. 
Czas wygłoszenia referatu - łącznie z dyskusją nie powinien 

w zasadzie przekraczać 30 minut. Referaty powinny być przedsta
wiane przez autorów w formie pisemnej, zezwalającej na bezpo
średnie ich przestudiowanie. Pożądane są kopie referatów, w celu 
rozprowadzenia ich wśród uczestników kongresu. 

Wydawca wydawnictw OSTIV wymaga, aby maszynopisy refe
ratów miały format A4 i były pisane z podwójnym odstępem; 
wszelkie tabele powinny mieć możliwie jak najprostszy i przej
rzysty układ; wykresy i fotografie powinny się nadawać do re
produkcji bez żadne.i dodatkowej obróbki graficznej. 

Autorzy powinni zgłosi(: możliwie jak najszybciej. nic później 
niż do 31 stycznia 1981 r. swoją przynależność organizacyjną, tytuł 
referatu oraz jego zwięzły skrót pod adresem: Sekcja Techniczna : 
Floyd J. Sweet, Chairman OSTIV Technical Section, 1910, Massa
chusetts Avenue , Me Iean, Virginia 22 101, USA. 

Sekcja Naukowa: Dr Joachim P. Kuettner, Chairman OSTIV 
Scicntific Section, National Centre for Atmospheric Research, 
Houlder, Colorado, 80 307, USA . 

W pomieszczeniach Kongresu OSTIV w Paderborn dostępny bę
rtzic sprzęt projekcyjny; 

- projektor do przeźroczy o wym. ramki 50 X 50 mm i wym . 
przeźrocza 24 X 36 mm, 

- epidiaskop wykładowy nadgłowny, 

cel . ze s. 1 
Początek lat siedemdziesiqtych przyniósł w tym wzglG

dzie pewną poprawę, lecz już w latach następnych podjęto 
dalsze działania ograniczające wpływ samorządu robotni
czego na działalność przedsiębiorstwa. Doszło nawet do 
tego, że zjednoczenia nakazywały odbycie KSR na taki lub 
inny przez siebie wymyślony temat, w którym szukano 
wspólnika do odpowiedzialności. 

Na ten okres przypadają dwie ostatnie kadencje rady ro
botniczej, do chwili jej całkowitego rozwiązania . Okres ten 
był jak gdyby odwrotnością okresu 1957-,-1959 i to w każ
dym nień1al względzie. Skład rady był, o dziwo, pierwszy 
raz w historii jej działania zgodny z postanowieniami usta
wy o radach robotniczych. Aktywność jednak była coraz. 
mniejsza i coraz mniejszy autorytet. 

- projektor filmowy dla filmu 8 mm, 
- projektor filmowy rtla filmu 16 mm. 

Apel o zgłaszanie kandyrtatów do plal<iety OSTIV 
i nagrody im. Klemperera 

Podczas każdego konkresu OSTlV przyznawana jest osobie, która 
w sposób wyróżniający się przyczyniła się do technicznego i nau
kowego postępu w dziedzinie szybownictwa, plakieta OSTIV, połą
czona - od Leszna 1968 r . począwszy - z nagrodą im. Klemperera, 
z którą związana jest stosownej wysokości nagroda pieniężna. Po
wyższa łączna nagr oda za 1981 r. zostanie wręczona, zgodnie z do- · 
tychczasową tradycją, podczas otwarcia XVll Kongresu OSTIV w 
Paderborn w dniu 27 maja 1981 r. 
Zarząd OSTlV wybierze laureata nagrody spośród kandydatów 

zgłoszonych do sekretariatu OST!V przed dniem 31 stycznia 1981 r . 
Kandydatury do nagrody mogą być proponowane przez wszystkich 
członków OSTIV, zarówno czynnych jak i indywidualnych. Przy 
typowaniu kandyd.;tów należy poświęcić szczególną uwagę najnow
szym ich osiągnięciom w dziedzinie szybownictwa, jakkolwiek po
przednie ich prace mogą być 1·ównież brane pod uwagę. Zgłasza
jący kandydatury powinni szczegółowo opisać osiągnięcia swoich 
kandydatów oraz załączyć ich krótkie życiorysy, jak również podać 
dokładnie nazwisko, imię i adres kandydata. 

Wszystkie wnioski, dot. kandydatur do plakiety OSTIV i nagrody 
im. Klemperera należy nadsyłać pod adresem; Prezes OSTIV 
dr Manfred Reinhardt, OSTIV efo Dl-"VLR, D-8031 Wessling, West 
Germany BRD. 

Informacja dot. członkostwa OSTlV 
oraz sposobu zamawiania wydawnictw OSTIV 

Członkiem indywidualnym OSTIV może zostać każdy, kto prześle 
kwotę 36 marek 'RFN na konto bankowe OSTIV: OSTIV Account 
No 118 800, Raiffeisen!Jank, D-8031 wessling, D-8031 Wessling, West 
Germany. 

w opiacie członkowskiej zawarta jest roczna prenumerata mie
sięcznika szwajcarskiego Aero-Revuc, w którym opublikowane są 
komunikaty OSTIV oraz sukcesywnie referaty wygłaszane na ko
lejnych kongresach OSTIV. 

W sekretariacie OSTIV - OSTlV Sekretariat, Dr"VLR, D-8031 
\\'essling West Germany. · można zamówić niżej wymienione wy
dawnictwa OSTIV, przesyłając równocześnie na wyż, podane konto 
hankowe odpowiednią kwotę; 

- OSTIV PulJlication IX (South Cerncy 1965) 
- OSTIV Publication X (Leszno 1970) 
- OSTIV Publication XI (Alpine 1968) 
- OSTIV Publication XII (Vrsac 1972) 
- OSTIV Publication XIII (Waikerie 1974) 
- OSTIV Publication XIV (Rayskala 1976) 
- OSTIV Airwortbiness Requirements for Sail-

planes (wymagania wytrzymałościowe OSTIV 
dla szybowców) wyd. 1976 (uzupełnione) 

-- Sailplanes weight estimation (ocena ciężaru 
szybowca) - autor Walter Stender 

-- Static stability and control of sailplanes 
(statyczna stateczność i sterowność szylJOwca) 
autor; prof. inż . Pieno Morelli 

- FlugeigenschaftsprUfung von 7 doppclsitzigen 
Segclflugzeugen im OSTIV-Kurs, Varese 1903 
(osiągi 7 szybowców dwumiejscowych, wy
znaczone podczas kursu OSTIV w \11/arcse 
w 1963 r.) autorzy; Rade, Weishaupt, Zachcr 

Czlonk. Niestow. 
DM DM 
10,50 13,50 
11,25 14,25 
15,00 18,00 
24,00 30,00 
24,00 30,00 
30,00 39,00 

15,00 21,00 

7,50 10,50 

30,00 45,00 

8,00 10,00 

Oprócz ww. publikacji można rów nicz zamaw1ac podręcznik 
llandbook of meteorological forecasting for soaring flight (pod
ręcznik meteorologicznego prognozowania dla szybownictwa), opra
cowany przez Komisję Meteorologiczną OSTIV pod kierunkiem 
dr J. P . Kuettnera. W celu zakupienia tej publikacji należy wysiać 
stosowne zamówienia oraz przekazem bankowym kwotę 18 sfr pod 
adresem: Case Postaic 5, Geneva 20, Switzerland lub równowartość 
w dolarach USA pod adresem: Publication Centre, UNIPUD, Inc. 
P .O.llox 433, New York , N.Y. 10016, USA . 

\li/ sprawie ewentualnych dodatkowych informacji można ?.wra
eać się pisemnie lub telefonicznie: mgr inż. Jan .T. Czerwiński, 
Dietla 111 /S, 31-031 Kral<ów, tel. 120-79, lub bezpośrednio do sekre
tariatu OSTIV w Wessling adres jw. J.Cz. 

Przyczyny były dwie. Z jednej strony odebrano radzie 
możliwość swobodnego działania, ograniczając bezpodstaw
nie jej uprawnienia. Z drugiej strony, przewodniczący, któ
ry był aktywnym członkiem prezydium poprzedniej kaden
cji, okazał się nie przygotowany do pełnienia tak poważnej 
funkcji samodzielnie. Trudną jego sytuacjG pogarszał fakt, 
że w prezydium rady prawie że nie było doświadczonych 
inżynierów lub ekonomistów, mających zdolności organi
zacyjne i autorytet wśród załogi. Dość liczne przypadki 
nieprzemyślanych decyzji, z których trzeba się było czasa
mi wycofywać oraz brak widocznych efektów w pracy były 
przyczyną tego, że rada w ostatnim okresie swego istnienia 
wypełniała raczej biernie swe ograniczone powinności sta
tutowe. 

(W!J „SKr:ydct'') 

TLiA -1981 itr i 



PROTOTYPY 

Dornier Do 228 • RFN • 

Samolot pasażerski na linie lokalne 

Na początku 1981 r. mają rozpocząć próby w locie dwa · 
prototypy samolotu Do 228, których koncepcja· jest oparta 
na konstrukcji samolotu Do 28 Skyservant. Samolot jest za
ópatrzony w płat typu TNT (Tragfluegel Neuer Technologie). 
Płat TNT o specjalnym profilu nadkrytycznym i obrysie 
zapewnia wzrost osiągów samolotu b · ok: 250/o, szczególni!? 
w czasie startu t wznoszenia. Ę,amolot jest zaprojektowany 
według przepisów FAR 23 i SFAR 41, Jego konstrukcja jest 
obliczona na 30 odo h l<;>tów. Podwozie główne jest chowane 
do osłon po bokach kadłuba. Napęd stanowią dwa ·silniki 
Garrett TPE331-5 o rąocy 535 kW (725 KM) i czteropłatowe 
śmigło Hartzell o średnicy 2,73 m, przestawialne w chorą-

. giewkę i na odwrotny ciąg. Pojemność dwóch integralnych 
zbiorników paliwa w płacie wynosi 2250 I. 

, , 

. ~· j .· ·. 

~~ 
~~-·~. '." ... .-.· 

Shorłs 360 • · W. Brytania • 

Samolot pasażerski na iinie lokalne 

W czwartym kwartale 1981 r. mają się rozpocząć próby 
w locie samolotu Shorts 360, będącego powiększoną odmia
ną samolotu Shorts 330 o wyższych osiągach. Nowy samolot 
ma silniki o większej mocy, przedłużoną o 0,91 m przednią 
część kadłuba i zmienione usterzenie. Dodanie dwóch rzędów 
foteli zwiększyło liczbę miejsc pasażerskich do 36. Fotele 
pasażerskie są w układzie 2 + 1. Załoga składa się z dwóch 
pilotów. Zastąpienie podwójnego usterzenia kierunku poje
dynczym skośnym usterzeniem spowodowało zmniejszenie 
współczynnika oporu samolotu. Do napędu zastosowano dwa 
silniki Pratt Whitney of Canada PT6A-65R o mocy 970 kW 
(1320 KM) i pięciopłatowe śmigła Hartzell o średnicy 2,82 m. 
Zbiorniki paliwa o pojemności 2180 I znajdują się w środ
kowej części płata. 

Nowy samolot budowany jest w celu uzupełnienia, a nie 
zastąpienia, samolotów Shorts 330. Przewiduje się sprzedaż 
do 1990 r. 275+350 samolotów, przy czym ich cenę szacuje 
się na 3,25 mln dol. 

Dane techniczne 

Rozpiętość 
Długość 
Wysokość 
Pow. nośna 
Masa własna 
Masa użyteczna 
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22,75 m 
21,49 m 
6,68 m 

42,06 m 2 

7480 kg 
4177 kg 

Masa całk. 
Prędk. maks. 
Długość startu 
Długość lądow. 
Zasięg norm. 
Zasięg maks. 

11 657 kg 
390 km/h 

1320 m 
1198 m 
426 km 
1054 m 

W.K. 

o o n 

Budowane są dwa prototypy: Do 228-100 o 15 miejscach 
pasażerskich i Do 228-200 o 19 miejscach i przedłużonym 
kadłubie. Z.ałoga jest dwuosobowa. Poza wersją pasażerską 
przewiduje się wersję towarową, pasażersko-towarową oraz 
wojskową do celów patrolowych, treningowych, sanitarnych, 
ratowniczych i desantowych. 

Dane techniczne Do 228-100 

Rozpiętość 16,97 m 
Dług-0ść 15,0 m 
Wysokość 4,86 m 
Pow. nośna 32,0 m2 

Masa własna . 3193 kg 
Masa handl. 2207 kg 
Masa całk.' 5700 kg 
Do 228-200 ma długość 16,55 
sięg 1150 km. ,, · 

::"Gr 

Prędkość przelot. 432 km/h 
PrQdkość ekonom. 332 km/h 
Wznoszenie 10,4 m/s 
Pułap 4265 m 
Długość startu , 525 m 
Zasięg norm. 1970 km 

m, masę własną 3343 kg i za-

-W.K. 
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Port lotniczy Amsterdamu - Schiphof> (I) 

/ 

Rys. 1. Schiphol - port i lotnisko 

Holendrzy zawsze przywiązywali duże znaczenie do trans
portu. Już na przełomie XLV i XV w. zrozumieli, że poło
żenie geograficzne predysponuje· Holandię do roli europej
skiego okna na świat i już wtedy zwrócono uwagę na po
trzebę przystosowania portu morskiego w Rotterdamie do 
szerszego pełnienia funkcji usługowo-transportowej. 

Hólendrzy są ponadto doskonałymi handlowcami, co zresz
tą należy do ich tradycji narodowych. Umieją szukać klien~ 
ta, wiedzą co mu jest potrzebne, rozwinęli więc doskonale 
marketing, Późniejszy rozwój lotnictwa sprawił, że Holen
drzy rychło zdali sobie sprawę z tego, jaką rolę może ono 
odegrać w transporcie i jako jedni z pierwszych w Europie 
postawili na transport lotniczy. Od początku starali się nie 
tylk_o_ c;>_ nowąc;zesny sprzęt, .konkurencyjny w stosunku do 
posiadanego przez sąsiadów, ale także o sprawność obsługi. 

Holandia jest krajem małym, ma tylko jedno lotnisko 
uczestniczące w międzynarodowym ruchu lotniczym -
A~sterdam Schiphol. Chociaż nie jest ono lotniskiem naj
większym, - jest jednak jednym z najnowocześniejszych w 
świecie. Oto w jaki sposób do tego doszło. 

Historia lotniska 

. Obecna nazwa portu lotniczego, Schiphol, wywodzi się 
Jeszcze z dawnych czasów. Ponad 100 lat temu teren obec
nego lotniska zajmowała rozległa zatoka morska Haarlem
mermeer. Kiedy wiał silny ,wiatr z zachodu, wiele statków 
rozbijało się w zatoce, osiadało na mieliźnie i zamieniało we 
wraki. Miejsce · to stało się zbiorowym grobowcem okrętów 
- ,,Schipshol", co po holendersku znaczy „piekło statków". 
Od momentu, kiedy teren ten postanowiono przeznaczyć pod 
uprawę (a było to w 1852 r.), zatoka Haarlem straciła wodę 
a schipshol literę s. Zatokę wkrótce · zamieniono w żyzny 
polder, a Schiphol w lotnisko o światowym znaczeniu. 

Historia Schipholu jako lotniska zaczyna się mniej więcej 
po zakończeniu I wojny światowej. W 1917 r. na terenie 
polderu utworzono aerodrom dla korpusu wojskowego. 
7.10.1919 r. powołano do życia towarzystwo lotnicze KLM. 

') Opracowani~ jest oparte na pra~ d'ypiomowej · w Pa6.stwowym. 
;,itudiu~ Stenotypii i Języków Obcyeb,- . specjalność Ekonomika 
1 Organizacja Transportu Lotniczego. · · 
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Na bazę KLM wybrano 76-hektarowe lotnisko · wojskowe 
Schiphol. Od tego czasu KLM i Schiphol są ze sobą niero-
zerwalnie złączone. . 
Początki nie były łatwe. Schiphol był wówczas kwadrato

wym, błotnisko-trawiastym polem o wymiarach: 1 X 1 km. 
Maksymalny rozbieg wynosił 1100 m. Całe zaplecze stano
wiło sześć drewnianych baraków. 17.05.1920 r. KLM zaczęły 
obsługiwać swe pierwsze regularne połączenie z Londynem 
(trzy razy w tygodniu). We wrześniu tegoż roku doszło po
łączenie z Hamburgiem i Kopenhagą. 

W 1926 r. władze miejskie Amsterdamu przejęły zarząd 
nad Schipholem. Od tego momentu zaczyna się prawdziwy 
rozkwit portu. Podniesiono na wyższy poziom wyposażenie 
techniczne lotniska, wybudowano jedne z pierwszych w 
Europie (jeżeli nie pierwsze) betonowe drogi startowe oraz 
takie same płyty przeddworcowe. Zbudowano nowoczesny 
jak na owe czasy terminal, wielkie hangary i warsztaty. 

Zarówno KLM jak i Schiphol rozrastały się i coraz lepiej 
prosperowały. W 1930 r. otwarto połączenie z Jakartą (co 
dwa tygodnie). W 1937 r. połączenie to odbywało się już trzy 
razy w tygodniu i była to wówczas najdłuższa trasa na 
świecie. Liczba przewożonych pasażerów wzrastała do ty
sięcy, a nawet do 10 tys. rocznie. Transport towarów i pocz
ty ~ównież wzrastał nieprawdopodobnie szybko i osiągnął 
poziom 2 tys. t rocznie. Również powierzchnia Schipholu 
wzrosła do 210 ha, a powierzchnia hangarów do 21 OOO m2• 

Liczba planowych lotów wynosiła już 40 lądowań i 40 star
tów dziennie. W ciągu niespełna 20 lat Schiphol urósł do 
rangi jednego z najnowocześniejszych i najbardziej ruchli
wych portów lotniczych Europy. W 1939 r. na Schipholu 
pracowało ogółem 1600 osób w 25 firmach. 

W czasie II wojny światowej Schiphol poniósł ciężkie stra
ty. 10.05.1940 r. zaczęły się bombowe ataki hitlerowskiej 
Luftwaffe, po czym Niemcy zajęli Schiphol. W pierwszym 
okresie okupacji wydłużyli oni nawet drogi startowe. W 
związku z tym, że Schiphol stał się dość ważną bazą dla 
Luftwaffe, alianci zaczęli przeprowadzać ataki bombowe 
na to lotnisko. W końcu 1944 r. wojska niemieckie dopełniły 
dzieła zniszczenia. 

Po zakończeniu działań wojennych przystąpiono do ener
gicznej odbudowy. Już 28.07.1945 r. na Schipholu ponownie 
zaczęły lądować samoloty, a w listopadzie tegoż roku wszy
stkie drogi startowe były już zdatne do użytku. 

Podczas okupacji specjalna, działająca tajnie, komisja 
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opracowała szczegółowy plan rozbudowy Schipholu. Obej
mował on centralny teren portu (obsługa samolotów, pasa
żerów, bagażu i przewozu towarów), wokół niego miały być 
rozmieszczone drogi startowe w formie stycznych, tak aby 
dwie drogi mogły być używane jednocześnie (jedna do star
tu, druga do lądowania). Dla pasażerów i przewozu towa
rów postanowiono wybudować autostradę z Amsterdamu do 
Hagi, przebiegającą przez teren lotniska, planowano również 
połączenie kolejowe. Ten odważny i efektowny plan został 
w zasadzie zaakceptowany przez zarząd m. Amsterdamu już 
w 1949 r. Upłynęło jednak jeszcze wiele czasu zanim plan 
ten zrealizowano. 

Tymczasem w listopadzie 1945 r. KLM wznowiły połącze
nie z Indonezją, a w lutym 1946 r. pierwszy raz w historii 
portu otwarto regularne połączenie z N. Jorkiem. Aby za
spokoić podstawowe potrzeby administracji i personelu 
obsługującego port lotniczy, zbudowano całą kolonię drew
nianych budynków, do których należała również prowizo
ryczna, drewniana wieża kontrolna. Wzniesiono także 
12 hangarów. W 1949 r. oddano do użytku nowy terminal 
o dług. 237 m i szer. 52 m, a jego wnętrze urządzono zgodnie 
z wymogami wzrastającego ruchu. W tym samym roku 
przekazano nowoczesną wieżę kontrolną z najnowszą apa
raturą radarową i radiową. W ciągu pierwszych trzech po
wojennych lat na Schipholu obsłużono 1 mln pasażerów, 
czyli tyle, ile przez całe 20 lat przedwojennej działalności. 

W 1958 r. zmieniono zarząd Schipholu (do tej pory pod
legał on całkowicie władzom Amsterdamu). Powołano spółkę 
o ograniczonej odpowiedzialności (NV Luchthaven Schiphol), 
której akcjonariuszami są: państwo (760/o akcji), władze 
Amsterdamu (220/o) i władze Rotterdamu (20/o). Od tego mo
mentu rozpoczęto gruntowną modernizację Schipholu. Za
częto budować w kolejności: nowy budynek terminalu, bu
dynek _do obsługi przewozu towarów, wieżę kontrolną, bu
dynek cateringu, stację straży pożarnej i policji. Na sąsied
nim terenie technicznym rozpoczęto realizację zaplecza tech
nicznego KLM, hangarów, warsztatów, magazynów firm za
opatrujących w paliwo. 

Stale wzrastający ruch zmusił władze do 3-krotnej prze
budowy terminalu, a także przebudowy dworca towarowego 
wybudowanego w 1953 r. Coraz większy" ruch i coraz większe 
samoloty były powodem ciągłego powiększania płyty przed
dworcowej. Niemożliwe stało się dowożenie pasażerów do 
samolotów autobusami. Wspomniana wyżej modernizacja 
Schipholu nabrała szczególnego rozmachu od 1963 r. Już w 
1967 r. oficjalnie oddano do użytku centralny teren nowego 
dworca otoczony czterema drogami startowymi. Otwarcia 
dokonała 28.04.1967 r. Jej Wysokość Królowa Holandii. 

Port lotniczy Schiphol dzisiaj 

Położenie lotniska 

Schiphol położony jest na dnie dawnej zatoki morskiej 
Haarlem, która jest dziś płaskim polderem. Port lotniczy 
został idealnie wkomponowany w zespół polderowy. Lotni
sko otoczone jest zielenią, poprzecinane drogami publiczny
mi i linią kolejową, nie robi wiąc wrażenia wyizolowanego 
zamkniętego obszaru (rys. 1). Cały teren ma kształt kwa~ 
dratu o wym. 4 X 4 km, zajmuje powierzchnię ok. 1700 ha 
i jest otoczony czterema równoległymi do siebie drogami 
startowymi, po 3300 m każda (rys. 2). Schiphol położony jest 
w odległości 10 km od serca Amsterdamu 70 km od Rotter
damu - najruchliwszego portu morski;go świata, 50 km 
od Hagi - siedziby dworu królewskiego, rządu, parlamentu 
Hol'.1ndii i wielu organizacji międzynarodowych. Tak więc 
Sch~phol obsługuje wszystkie te miasta, a w jego zasięgu 
znaJduje się również wiele innych, dużych miast (Utrecht, 
IJaa_rlem, Al~maar i in.). W strefie godzinnego dojazdu do 
Sch1pholu mieszka ok. 350/o ludności Holandii. W celu 
usprawnienia dojazdu zbudowano wspaniały, rozległy i ciąg
le! rozbudowywany system dróg. Ponadto buduje się linię 
s?.:ybkiej kolei Amsterdam-Schiphol-Haga-Rotterdam 
(czę_ść Amsterdam-Schiphol już funkcjonuje, a prace na 
odcmku Hagi już są w koi'!cowym stadium). 

Teren centralny Schipholu 

:reren centralny Schipholu zajmuje 274 ha, czyli nieco 
więcej niż teren dworca J. F. Kennedy'ego w N. Jorku. Jest 
on otoczony czterema drogami startowymi. Wewnątrz znaj
dują się dwa systemy dróg do kołowania: jeden dla samo
lotów kołujących do stanowisk, drugi dla samolotów kołują
cych do startu. Granicę terenu centralnego stanowi cały ze
spół budynków: kompleks budynków terminalu (terminal, 
budynek władz portu, centrum dla załóg, wieża kontrolna 
budynki towarzystw • charterowych Martinair Holland 
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Rys. 2. Lotnisko Schiphol: a) - baza techniczna KLM oraz zakłady 
Fokker, kierunki rozbudowy: b - nowy budynek terminalu, c -
nowe magazyny towarowe, d - nowy teren do obsługi transportu 
towarów, e - przedłużenie pomostu C, f - nowe biuro do obsługi 
trani;portu towarów 

i Transavia Holland, budynek departamentu Lotnictwa Cy
wilnego i budynek cateringu KLM) i kompleks budynków 
do przewozu ładunków. Za potężną ścianą, jaką tworzą te 
budynki, znajduje się ogromny parking dla ok. 6000 samo
chodów (jest on podzielony na parkingi dla pasażerów, wi
tających, odprowadzających i zwiedzających oraz dla pra
cowników lotniska). Obok parkingu znajdują się: stacja ko
lejowa, dworzec autobusowy, wypożyczalnie samochodów 
Shipside i Avis-Hertz, stacja obsługi samochodów, siedziba 
straży pożarnej i policji, muzeum aeronautyczne Aviodome, 
budynek administracji i służb technicznych portu, podstacja 
energetyczna i centrum ogrzewcze, hotel Hilton oraz hala 
sportowa (rys. 3). Przez cały teren centralny Schipholu prze
biega autostrada Amsterdam-Haga, której odgałęzienie pro
wadzi do budynku terminalu. Autostrada ta przebiega pod 
jedną z dróg startowych (09-27) tunelem o dług. 500 m 
i szer. 50 m. Wschodni teren Schipholu zamyka inny, wielki 

Rys. 3. Zabudowa na lotnisku Schiphol: pomosty A, B, C i D -
stoiska obsługi samolotów; a - w budowie, b - rozbudowa plano
wana, c - planowany drugi budynek terminalu, d - teren rezerwo
wany na budowę drugiego budynku terminalu, e - kolei w budo
wie, f - budynek strefy obsługowej, g - obsługa towarowa 
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ciąg budynków: hangary, warsztaty i magazyny KLM, za
kłady remontowe, tzn. całe zaplecze techniczne. Znajduje s_ię 
tu również główny zakład sławnej fabryki samolotów Fokker 
(Schiphol jest lotniskiem doświadczalnym dla tej fabryki). 

Buclynelc Lerminalu 

Budynek terminalu jest najwazn1cJszą częsc1ą portu lot
niczego. Oddany do użytku w 1967 r. terminal na Schiphol u 
składał się z części głównej (na ok. 6 mln pasażerów) · oraz 
z trzech pomostów wyposażonych w ruchome rękawy, przy
stosowanych do obsługi 25 samolotów. W 1971 r. przepusto
wość wzrosła do 9 mln P<lsażerów rocznic. W kwietniu 
1975 r. minister transportu Holandii dokonał otwarcia nowej 
części terminalu, stanowiącego 1200/o powierzchni starego. 
Został on wyposażony w nowy, czwarty już pomost D, mo
gqcy przyjąć jednocześnie 8 samolotów szerokokadłubowych 
(Boeing 747, DC-10, Airbus). Amsterdamski terminal ma 
obecnie przepustowość 18 mln pasażerów rocznie. Obowią
zuje na nim decentralizacja, czyli ruch odlotowy jest od
dzielony od przylotowego. · 

Hala odlotów 

Hala odlotów znajduje się na I piętrze terminalu. Można 
się do niej dostać bądź bezpośrednio z ulicy, bądź tunelami 
prowadzącymi z parkingów i ze stacji kolejowej, a następ
nie ruchomymi schodami. Pasażer wchodzący do hali odlo
tów przechodzi najpierw do tzw. hali przejściowej, gdzie 
znajdują się agencje linii lotniczych i biur podróży. Hala 
przejściowa połączona jest z halą północną (dla lotów roz
kładowych) i z halą południową (dla lotów charterowych). 
Obydwie hale mają po cztery zespoły odpraw, składające się 
z 22 stanowisk odpraw każda. Nad każdym stanowiskiem są 
zawieszone. elektroniczne tablice, podające szczegółowe in
formacje o poszczególnych odprawach i lotach (rys. 4). Od
prawiony bagaż wędruje taśmociągami do sortowni, znaj
dującej się w podziemiach terminalu, a stamtąd na specjal
nych platformach lub w kontenerach trafia do samolotu. 

Po załatwieniu formalności paszportowo-celnych pasażer 
przechodzi do obszernej poczekalni odlotowej, w której znaj
dują się: punkty informacyjne, kawiarnie, bary, coctail-bary, 
bary przekąskowe, samoobsługowa restauracja na 400 miejsc. 
Zl}ajduje się tu również tzw. ,,pokój medytacji" dla pasaże
rów, którzy wolą spędzić ostatnie chwile przed odlotem w 
samotności, a także galeria sztuki i oddzielne poczekalnie 

Rys. 5. Hala przylotów: a - pokoje dla 
dzieci, b - łazienki, c - pokoje dzienn,cgo 
odpoczynku, d - odbiór bagaży, e - bank, 
f - rezerwacja hotelowa, g - biura podró
ży, wypożyczanie samochodów, I! - infor
macja, ! - służba graniczna, j - VIP oraz 
sale konferencyjne, k - pasażerowie odla
tujący, _i - pasażerowie przylatujący 
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Rys. 4. Hala odlotów: A, B, c, D - pomosty; 
n - biura podróży, l> - odprawa pasaże
rów, c - stoiska KLM, cl - sklepy bezcło
we, c - informacJE', bank, f -- bary, g -· 
służba l(r.'.lnic-znri, li. -- kontrola paszporto
wa, i - pasażerowi<• przylatuj;iry, j - pasa
żerowie ortlntuj;icy 

dla pasażerów I klasy, lecących samolotami KLM lub Luft
hansy. 
Główną atrakcją poczekalni odlotowej jest kompleks skle

pów bezcłowych. Sklepy, znane nie tylko w Holandii, mają 
wspaniałe zaopatrzenie, miłą obsługę i atrakcyjne ceny. 
Można tu nabyć przeróżne artykuły spożywcze, sprzęt elek
troniczny, fotograficzny, medyczny, radiowy, kosmetyki, za
bawki, zegarki, biżuterię. Znajduje się tutaj również duży, 
wspaniale zaopatnony salon samochodowy. 

Cala hala odlotowa jest świetnie oznakowana. Pasażero
wie są niemal „prowadzeni za rękę" za pomocą tablic elek
tronicznych, zespołów monitorów i ogromnej liczby głośni
ków firmy Philips. Głośniki te mają charakterystyczne ciep
łe, szepczące natężenie dźwięku. Wszelkie dane informacyj
ne są zbierane w nocy przez specjalny personel i groma
dzone w komputerze, a następnego dnia komputery obsłu
gują prawie cały system informacyjny. 

Z poczekalni odlotowej pasażerowie udają się, przez od
powiedni pomost, do swoich samolotów. 

Ha 1 a przy 1 ot ów (rys. 5) 

Hala przylotów znajduje się na parterze terminalu. Pa
sażerowie przylatujący, z pomostów A i B przechodzą ru
chomymi rękawami do hali odlotów. Stamtąd ruchomymi 
lub zwykłymi schodami schodzą na parter, gdzie znajduje 
się kontrola paszportowa. Następnie udają się do hallu od
prawy celnej, gdzie zainstalowane jest siedem taśmociągów 
bagażowych. Zanim pasażerowie załatwią wszelkie formal
ności, bagaż już na nich oczekuje. Z odszukaniem bagażu 
nie ma trudności, gdyż nad każdym taśmociągiem zawieszo
ne są elektroniczne tablice z numerem lotu i portem odpra
wy. Po odebraniu bagażu pasażerowie przechodzą do hallu 
powitań. 
Pasażerowie z pomostów C i D przechodzą przez kontrolę 

paszportową jeszcze przed zejściem do hali przylotowej. Na
stępnie udają się do tejże hali, a ściśle do jej części prze
znaczonej dla pasażerów z pomostów C i D. Znajduje się tu 
również siedem taśmociągów bagażowych. Po załatwieniu 
formalności pasażerowie przechodzą do hallu powitań. 

W hallu powitań znajdują się: placówka rezerwacji hote
lowej, sklep cukierniczy, agencje biur podróży i informacji 
turystycznej, informacja KLM, księgarnia, dwa biura wy
miany walut i kilka placówek firm wypożyczających samo
chody. Ponadto w hali przylotowej, w jej części od strony 
płyty przeddworcowej, znajduje się tzw. kompleks wypo-
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czynkowy. Jest on głównie przeznaczony dla pasażerów 
tranzytowych, którzy niejednokrotnie muszą czekać parę go
dzin na dalsze pol,1czenic. Sklc1da się on z dwunastu dwu
osobowych pokojów z łazienkami i ośmiu pojedynczych 
z prysznicami. Ponadto jest tam jeszcze sala dziecięca z od
powiednio wyposażonymi dla dzieci czterema łazienkami 
i z dzicsiGcioma łóżeczkami oraz salon fryzjerski. Drugą 
część kompleksu zc1jmują: pokój dla VlP 2), sala konferencji 
prasowych i cztery sale konferencyjne, które po wypożycze
niu mogą być miejscem wbtwiania interesów spotka11 
businessmenó,\·. 

dem własnym lub witających. Na jeden z dwóch parkingów 
można dojść tunelem, prowadzącym bezpośrednio z hali przy
lot6w. 

Pomosty pasażerskie 

Z budynku terminalu do samolotów prowadzą cztery cał
kowicie zakryte pomosty o dług.: A - 270 m, B - 370 m, 
C - 150 m, D - 370 rn. Ogółem mają one 41 pozycji do 
postoju samolotów. Nad wejściem do każdego pomostu wi
szą elektroniczne tablice, informujące o samolotach odpra
wianych z poszczególnych pomostów i bram. Aby skrócić 
dystans do bram, pomosty /1, B i D wyposażone są w rucho
me chodniki. Przed każd,1 bram,, odbywa się kontrola bez
pieczeństwa. Bramy zaopatrzone są w teleskopowe rękawy, 
bezpośrednio podłączane do drzwi samolotu. Ruchoma część 
rękawa może poruszać się poziomo i pionowo, rękaw może 
być więc podłączany do prawic każdego typu samolotu. 

Po z·ałatwicniu 'w~zclkich formalności i po przywitaniu się 
z osobami oczekuj,\cymi pasai:c'rowic maj,1 wiele możliwości 
udania sic; do miejsc przezn,lczl'nia. \V pci!nocncj części hali 
przylotow znajduje się siedziba firmy NLM City Hopper, 
któru obsługuje krajClWC pol4cLc'nia lolnicLe. Przed frontem 
terminalu or,1L nbok niego znajdujq siG dworce autobusowe 
KLM i innych firm. Serwis autobusowy funkcjonuje wzo
rowo. Autobusami można bezpośrednio dojechać cło Amster
damu, Rotterdamu, Hagi i Utrechtu, gdzie można się prze
siąść w oczekujące już autobusy do prawic wszystkich punk
tów Holandii. Poza tym istnieje wicie innych usług autobu
sowych, jak przejażdżki po Amsterdamie dla pasażerów 
tranzytowych, mających kilka godzin czasu do odlotu lub 
połączenia z poszczególnymi hotelami. 
Pasażerowie przylatuj 4cy rnogą skorzystać z taksówek lub 

wypożyczyć sobie samochód (korzystają z tego szczególnie 
Amerykanie, którzy na Schipholu wypożyczonym samocho
dem rozpoczynajc1 swą wycieczkę po Europie). Pasażerowie 
mógą · skor_:zystać równic;:,, z kolei. Z hali przylotów przez 
obszerny tunel, w którym micszcL,1 się sklepy, kwiaciarnie, 
duży bar oraz przechowalnie bagażu, można dojść do stacji 
kolejowej. Ze stacji kolejowej pasażerowie mogą dojechać 

Najnowocześniejszym pomostem jest pomost D, oddany 
do użytku w 1975 r., przystosowany do obsługi jednocześnie 
ośmiu samolotów szerokokadłubowych (Boeing 747, DC-10, 
Airbus, Tristar). Znajduje się na nim osiem poczekalni, każ
da dla 300 pasażerów, a ponadto sklepy bezcłowe, sala dla 
dzieci i bar kawowy. Pomost D ma osiem rękawów typu 
over-wing. Każdy rękaw ma dwa teleskopowe odgałęzienia 
podłączane jednocześnie do obojga drzwi samolotu. Jedno 
odgałęzienie podłączone jest do tylnych drzwi ponad skrzyd
łem. Tak więc pasażerowie opuszczają olbrzymiego Jumbo
-Jeta w ciągu 5-,-10 min. 

do Amsterdamu. · 

Każdy pomost ma własną, niezależną instalację klimaty
zacyjną, umieszczoną w dachu. Wokół pomostu D przecho
dzi podziemny rurociąg, umożliwiający tankowanie paliwa 
przez samoloty bezpośrednio z hydrantów (tankowanie przy 
pozostałych pomostach odbywa się z cystern). 

Ostatnią ewentualnością jest podróż z lotniska samocho- Jak więc widać, pasażerowie przechodzą z terminalu do 
samolotu i odwrotnie, nic narażając się na deszcz, wiatr, 
hałas, gorące spaliny z silników. Podłoga samolotu znajduje 
się na poziomie podłogi pomostów i terminalu, nie zachodzi 
więc potrzeba pokonywańia różnirv poziomów. 

') VIP - very imporlant person - ,.bardzo ważna osoba" - przed
stawiciele rządu, ministrowie, dyrektorzy wielldch firm przemysło
wych itd. 

KSl~lKI LOTNl6ZE · .·· . ._ ------
ABŁAMOWICZ A., NOWAKOWSKI W.: Pod
stawy aerodynamiki i mechaniki lotów. 
WKiŁ Warszawa, 1980 r., wyd. I, nakład 
10 OOO egz., s. 206, cena 33 zł 

W ramach wydawanego od lal cyklu ksiq
żek nt. szkolenia samolotowego Aero
klubu PRL ukazała się bardzo potrzebna po
zycja, przeznaczona dla kandydatów na pi
lotów samolotów sportqwych, lotnictwa go
spodarczego i komunikacyjnego oraz dla 
instruktorów samolotowych. Książka 01,ej
muje podstawowe wiadomości z mechaniki. 
ułatwiające przedstawieni<' i zrozumie-nic za
s::idniczyc-h zagadnicf1 zwi,1zanych z mecl1a
nik~ lotu, a takie szczególne cechy m<'Cha
niki lotu samolotów wielosilnikowych i od
rzulowy{'h ora7. eksploatacje; w specyficz
nych warunkacłl, u\vzgl<;dnia_i~lc.' ogranic-zc
nia u;r.ytkowania '.V zakresie prGdkoSci, przc
cią;,eń i położenia środka ciężkości. Opisano 
w niej również zjawiska aerodynamiczne 
wpływające na zachowanie się samolot u w 
powietrzu i w różnych rodzajach lol u, na 
rói'nych etapach start u i lądowania. 
Książka jest napisana zwięźle, ujmu.ic' 

wszystkie wiadomości potrzehnc do pozna
niG lotnictwa, niczhc;dnc do prawidłowego, 
clolJrego wykonywaniG zawodu pilota spor
towego i instruktora w zakresie' aż do lo
tów przydźwiękowych i w pełni odpowiada 
potrzebom użytkowników lotnictwa. 

J.S. 

ANTHOPOW W. F., BURAKOW G. Il., DJA
CZJ<CNKO A. S. I INNI: Ekspicrimientalny,ie 
issledowanja uo aerodinamikie wiertoliota. 
'.\Jaszinostrojen.ie, Moskwa 1080 r., wyd. II 
zmienione i uzupełnione, s. 240, cena 2,80 
rnliii 
Ksiażka poda ie metody i rczuHaly hada11 

modelowych wirników i innych części śmi
r:lowców oraz badań tychże elementów o 
wymiarach rzeezywistyc·h. Podaje metodv 
eksperymentalnego określania przemieszczeń 
kqtowycll nasady !opaty i odkształceń łopa
tv w różnych przekrojach. określania sil 
al'rodynamicznvch przc7, pomiar ciśnienia 
11.1 pot..1..:iCrzchni łopaty, a takŻC' przy Hżyc'iu 
t'lc1nC'ntu 11.._\nso1nc1 rycznegu orrtz n1Ptoda 
zniiany impulsów .i chwilowycl1 pn;dku/;ci 
inrluko\VctnyC'h \V pobliżu ,virnika. 

nrngfe· wy·dai1ic. ksi~zkJ: {p_ierwsze wydanie 
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ukazało się w 1972 r.) jest uzupełnione no
wym materiałem z zakresu zastosowania 
automatyki przy wykonywaniu pomiarów i 
przy ich obróbce. 
Książka przeznaczona jest dla pracowni

ków instytutów naukowo-badawczych oraz 
inżynierów. 

A.K. 

BONDARCZUK I. E., CHAHIN W. I.: Awia
cjonny.Jc i radioclekt.ronnoje oborudowanjc 
samoleta An-24. Wydanie drugie popra
w10ne i uzupełnione. Moskwa 1979, s. 302, 
il. 111, l'1bl. 1. Cena 1,20 rbl (24 zł). 

w ksią1.cc opisane jest przeznaczenie, 
,iodslawowc charakterystyki i zasady pra
cy sieci clcl,trycznej i źródeł energii elek
trycznej osprzętu nawigacyjnego i radio
lol.acyJnq(o oraz pilotażowo-nawigacyjnych 
przyrządów pomocniczych i przyrządow 
kontroh pracy samolotu An-24. Autorzv 
opisL•ją sposób uruchamiania i lrnntroli 
zdatności do pracy wymienionego osprzc;
tu, a tai,żc sposoby naprawiania prostszych, 
awani, głównie poświęcając uwagę proble
mom clrnploatacjl urządzeń elektrycznych 
w locie. 
'<siążka przeznaczona jest dla personelu 

latającego lotnictwa cywilnego. 
M-M.M. 

l.t>tny je ispytanija rakiet i kosmkzeskich 
apparatow, Praca zbiorowa pod redakc.ią 
t;. I. Krinickogo. Moskwa 1979, s. 464, 
!Jibliogr. poz. 22. Cena 1,40 rbl (28 zł). 

K,iąi:ka zawiera teoretyczne podstawy 
systemów informatyki stosowanych przy 
badaniach w locie kosmicznych aparatów 
!.,tających. Autorzy opisują podstawowe 
nroblc.my budowy systemów pomiarowych 
i nle,orytmy statystycznego opracowania 
wyników dolrnnanych pomiarów. Zajmują 
się matematycznymi modelami rakiet i apa
ratów kosmicznych. planowaniem badań i 
iqrnsnbem wykonywania pomiarów, porów
nując kilka metod dokonywania opraco
wan statystyc;:nych. Książka zaopatrzona 
jest w liczne wykn'sy, Ilustrujące tn,:,c 
wywodów malcmatycznych. 

M-M.M. 

Radionawigacjionny je sistiemy Jetaielnych 
apparatow. Podręcznik pod redakcją P. S. 
Dawydowa. Moskwa 1980, s. 448, il. 226, 
tabl. 16, bibliogr. poz. 95. Cena 1,50 rbl 
po zł). 

W podręczniku opisane są podstawowe 
zasady konstrukcji pokładowych systemów 
radionawigacyjnych różnego przeznaczenia. 
Autorzy podają ich szczegółowe przezna
czenie i opisują sposoby ulepszania ich 
charal,terystyl, techniczno-eksploatacyj
nych. Podają wiadomości na temat szcze
gółowych wla8ciwości konstrukcyjnych po
jedynczych urządzeń i całych bloków na
wigacyjnych urządzeń pokładowych. Opi
sują także zasady ich technicznej eksploa
tacji i diagnostyki oraz problemy popra
wiania efel,tywności elrnploatacyjnej tego 
osprzętu. 

M-M.M. 

GLASS A.: Samoloty PZL 1928+1978. WKiŁ, 
Warszawa, 1980, wyd. I, nakład 20 OOO egz., 
s. 180, cena 35 zł. 

W Bibliotece Skrzydlatej Polski ukazała 
się książka obejmująca okres 50 lat działal
ności polskiego przemysłu lotniczego od 
1928 r., a nawet czasów wcześniejszych, od 
pierwszych kroków po pierwszej wojnie 
światowej. 
Książka podzielona jest na trzy zasadni

cze części. Pierwsza część omawia działal
ność Państwowych Zakładów Lotniczych od 
początku ich budowy i organizacji aż do 
września 1939 r. Druga część omawia odbu
dowę polskiego przemysłu lotniczego po 
zniszczeniach wojennych i organizację Zjed
noczenia Przemysłu Lotniczego i Silnikowe
go (PZLiS) wraz z Instytutem Lotnictwa i 
Lotniczymi Warsztatami Doświadczalnymi, 
nie obejmuje jednak działalności w dziedzi
nie szybowcowej (SZD w Bielsku). Część 
trzecia zawiera chronologiczne omówienie 
hudowanych przez PZL samolotów konstruk
cji własnej i licencyjnej oraz współpracę w 
ramach kooperacji. 
Książka jest hogato ilustrowana i zawiera 

plany samolotów w trzech rzutach, które 
uzupełniają .ie.i treść. Dla każdego samolotu 
podano niezhc;dne dane techniczne I uzyski
wane oslqgi uraz udział w rajd:1ch i w kon
kursach. ·• 

j_5_ 
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Awaria napędu śmigłowca 
w pracach dźwigowo-montażowych. 
Studium ;możliwości przeprowadzenia manewru bezpieczeństwa 

Prace dźwigowo-montażowe przy użyciu śmigłowców Sc\ 
ostatnio coraz popularniejsze, co zwiększa prawdopodo
bieństwo wystąpienia awarii w fazie lotu operacyjnego. 
Awaria napędu śmigłowca w tej fazie lotu grozi wypad
kiem ze względu na specyfikę wykonywania prac (oto
czenie - przeszkody i obecność personel u obsługi naziem
nej, stan lotu - zawis, podwieszony ładunek, jak i typ 
śmigłowca: dwa silniki o niezbyt wielkich nadmiarach mo
cy)_ Wydaje się celowe prześledzenie możliwych przebie
gów lotu po awarii napędu i wykonanie analizy, w celu 
zmniejszenia zagrożenia w czasie przeprowadzania ma
newru bezpieczeństwa. Jako przykład przyjęto śmigłowiec 
Mi-6, przy użyciu którego dość często w kraju wykony
wane są prace dźwigowo-montażowe. Wyniki obliczeń 
i analiz są jedynie ilustracją przykładową, gdyż ocena 
użytkowa wymagałaby dodatkowych uściśleń danych 
o śmigłowcu, jak i obliczeń dotyczących warunków eks
ploatacji z wybraniem sytuacji granicznych. 

Metoda badania układu śmigłowca 

Posłużono i;ię symula;;yjną metodą badania pracy ze
:społu pilot-śmigłowiec, uwzględniającą także wpływ oto
czenia (bliskość ziemi i warunki atmosferyczne), opisaną 
w [5) i [10). 

Metoda la poz1vala m.in. na prześledzenie czasowych 
przebiegów zmian zachodzących w układzie po awarii na
pędu, przy zadaniu c-haraklerystycznych parametrów ma
newru · bezpiecze11stwa. Analiza tych przebiegów informuje 
o zachowaniu się układu i pozwala na wyznaczenie gra
nicznych warunków bezpiecznego przeprowadzenia ma
newru awaryjnego. Powtarzanie oblicze11 dla różnych 
stanów lotu, warunków otoczenia, parametrów śmigłowca 
i typu awarii (awaria jednego lub dwóch silników) pozwa
la na znalezienie sposobu zminimalizowania niekorzyst
nych skutków uszkodzenia napędu w czasie wykonywania 
prac- dźwigowych. Możliwe jest także modelowe poszuki
wanie nowych technik pilotażu lub modyfikacje technik 
1.)·powych, pozwalających na bezpieczniejsze przeprowa
dzenie manewru n11·aryjncgo. 

Zalo::"nia 

Do analizy przy_j1;to dane jak dla śmigłowca Mi-u, z tym 
;i_,, 11if'!di1rc istotne wiclkośC'i, z braku ścisłych danych, 
oszacowano w przyb!ii.C'niu. Wg [2, 3 i 4] przyjc;to: promie1·1 
\\'irnika nośnl'go R = 17,.'i m, ci~ciwa łopaty (prostokątm'.i) 
I, c._; 1 m, masa lop,tty 1111 · 71!1 kg, n'gulowana przez pilo
ta pn;dkość koi'1ca łopaty vv· granicach <of?. = 2077220 mis, 
masa śmiglowl'a z ładunkil'm podwieszonym Q ~ 38 OOO kg, 
masa ładunku podwie;<,.onego Qp = 8000 kg, maks. moc 
_jednego silnika przy obrotach odpowiadających prędkości 
lrn11ca łopat 220 mis P, = 4045 kW, która zmniejsza się nie
znacznie wraz z obrot.nmi wirnika, co jest charakterystycz
ne dla dwuwało\\· ych f, i!ników turbinowych {l l]. Zależność te; 
przyjęto (z braku danych) podobnie jak dla silnika Bristol 
Siddeley Gnome H.1200 [11], a mianowicie: spadek mocy . 
maks. równy 1 O/o przy spadku obrotów o 100/o i 50/o dla 
obrotów o 200/o mniejszych od obrotów nominalnych 
(rnR = 220 mis). Czas wzrostu mocy z biegu jałowego na 
;noc maks. przyjęto równy 10 s. 
Analizę przeprowadzono dla wysokości II = O i warun

kó,\· atmosfery wzorcowej. Dla większych wysokości zmia
ny będą niewielkie ze względu na stałoś6 charakterystyki 
wysokościowej napędu do H = 3000 m [2]. · 

Moment inercyjnego układu pięciolopatmVl'go wirnika 
śmigłowca zrC'dukowa11y cło obrotów wirnika i uwzglc;d
nia_j;\cy rna:sy wirt1.i,1cl' łopat .. pia,;!.y pr7.C'kladni i śmigła 
o~nnuwq:o przyjc;to rbwny J „ 411 :,:rn kgm2 zakładają I', 

1. · br;iku ~d:;kjszych d ,inych. równomierny rozkład mas 
wzdłuż Jopa t~· i 160/o przy ros I momentu !opat, uwzględ-
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maJqcy pozostałe masy wirujqce, tak jak dla Mi-2 prz~· 
ściśle wylil:zonym przyroście. 

Analiza dotyczy dwóch najistotniejszych, ze wzgh;du na 
bezpieczeilstwó lotu, faz, a mianowicie dolotu z podwie
szonym ciężarem do miejsca wykonywania prac dźwigo
wo-montażowych i fazy pracy wykonywanej w zawisie. 
Typową reakcją załogi w chwili stwierdzenia awarii 

napędu jest zrzucenie podwieszonego ładunku i wykona
nie manewru bezpiecze11stwa. Zadaniem analizy będzie 
zatem : 

- w fazie dolotu: ustalenie bezpiecznej wysokości, po
zwalające na wykonanie manewru awaryjnego, 

- w fazie prac dźwigowo-montażowych: także ocena 
toru manewru awaryjnego w celu ustalenia warunków, 
,v których nie nastąpi kolizja elementów śmigłowca 
z przeszkodami. 

Wybór wysokości lotu i trasy w fazie dolotll jest na ogół 
swobodniejszy niż ,varunki wykonywania prac w zawisie 
i badanie skutków awarii na wypadek kolizji z przeszko
dami nic jest niezbc;dne. 

Ocena energet.yczna uktacln 

śmigłowiec po awarii napl';du i zrzuceniu ładunku staje 
~ię względnie lekki. Przy awarii jednego silnika doinwe
stowanie w moc jest znaczne, tak że śmigłowiec zalicza 
się do I kategorii [!]. Znaczy to, że istnieją takie warunki, 
w których śmigłowiec może wznosić się z prędkością więk
s zą ni;~ 0,5 mis. Biegunową prędkości z jednym silnikiei'n 
pracującym dla Q = 30 OOO kg podano na rys. 1. Decydują
ca w tym wypadku jest różnica mocy maksymalnej, któi:ą 
może osiągnąć silnik i mocy niezbędnej, którą w pew
nych granicach pilot może zmniejszyć (zmniejszając obro
ty wirnika selektorem prędkości obrotowej). Dla lżejszego 
śmigłowca nic zwiększa to współczynnika ciągu a zmniej
sza znacznie mec profilową wirnika. Jeśli bowiem rozpa
trzymy biegunowq wirnika pokazaną na rys. 2 [2), to przy 
masie Q = 38 OOO kg i wR = 220 mis, współczynnik ciągu 
t =0 GI0,5 Q • Rl-:b (c,;R)2 = 0,144. Ten som współczynnik ciq
gu, po zrzuceniu ładunku, można utrzyma(: przy wR = 
= 195 mis. Różnil:a mocy niezbędnej przy c<>R = 220 mis 
i wR = 195 mis wyw1si ~ (150 kW, a spadek mocy rozpo
rządzalnej ~ 50 kW, co stanowi netto rv 150/o popra\\'ę 
bilansu dla warunków wznoszenia ustalonego. 

W przypadku awarii dwóc-h ;;ilników, najistotniejsz.vm 
czynnikiem warunkujqcym pomyślne przeprO\vadzcnie ma
ne\\'ru awaryjnego jf'st stosunek energii kinetycznej, jaką 
rno!.C oddać układ incrcy jny wirnika do pracy, kt6n1 wy
kona śmigłowiec w czasie od chwili wystqpienia awarii do 
ch\\'ili przyziemienia. Z.1lci.ności nic są łatwe do jedno
znacznego ujęcia analitycznego dla małych prędkości lo
tu, gdyż z jednej strony bilansu decydującą wielkością 
jes t I 0 t1w2 (gdzie Liw - dopuszczalny spadek prędkości 
kątowej wirnika), a z drngiej masa śmigłowca Q. Moi.-

. liwość wyhamowania prędkości opadania kosztem energii 
kinetycznej układu wirnika (po rozpędzeniu śmigłowca) 
w fazie poderwania limituje nośność krytyczna wirnika -
ze względu na oderwanie strug - malejąca ze spadkiem 
obrotów, a także maksymalny skok ogólny wirnika. Im 
mniejsza masa śmigłc,wca, tym intensywniejsze hamowa
nie można wywołać przy tym samym spadku obrotów, 
a i obroty minimalne mogą być niższe. 

Zrzucenie podwieszonego ładunku powoduje zmniejsze
nie masy układu o ~ 250/o, zatem względna poprawa bi
lansu energetycznego jes t znaczna i może zadecydowa6 
o możliwości przeprowadzenia bezpiecznego lądowania w 
wypadku awarii dwóch silników. 

l'rzepro\\·adzone rozważani.I clol~Tz;I Ol'l'llY nwi. liwnś,·i 
granicznych układu pilni - śrniglnwiec i nic uwzgl~dni.1j;1 
zaleec11 zamieszczony,h w instrukc-.ii uiytkowania śmigln,\·
ca, dających pewien dodatkowy zapas bezpiecze11stwa. 
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Rys. 3. Krzywa maksymalnej straty wyso
. iości w fazie rozpędzania od · prędkości 

9WJl~il jednego . silnika do oslą~n~·ę. cia pręd- . 
· 'l:osc1 ustąlonego wznoszenia. ·Lm a ciągła - ' 
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1.inla przerywana dla U _= 2 m/s1 Rys. 2. Biegunowa wirnika śmigłowca [21 

Wyniki oblicicil ,,,. 
Granice bezpiecznej eksJJloatacji w fazie dolotu i zawisu 

Dla typowej techniki pilotażu (po awarii napędu -
zrzut ładunku i zmniejszenie skoku ogólnego) wyznaczone 
są na rys. 3 krzywe maksymalnego obniżenia się lotu 
śmigłowca po a w arii jednego silnika [8] w funkcji pręd
kości lotu (uwzględniono tempg rozkręcania wirnika 
U = 6 i 2 m1s2). 

Wg [1] należy dodać 10 m zapasu od przeszkód naziem
nych, ale dla prac dżwigowych, ze względu na specyfikę 
warunków lokalnych, zapas ten powinien być odpowied
nio ustalony w zależności od warunków otoczenia. 

W przypadku awarii dwóch silnik(Jw· ~yznaczone są 
strefy Il-V. Na rys. 4 przedstawiono cztery strefy dla 
masy Q = 38 OOO kg. Strefa I dla eksploatacyjnej prędko
ści przyziemienia w = -1,85 1nls, strefa 2 dla twardego 
lądowania -3,6 mis~ w ~~l,85mls [1], strefa 3 dla wa
runku „bezpieez-neg(JI'"Ozbicia" -5· ~ w ~ -3,6 mis i stre
fa 4· dla w <-5 ·mis, w której awaria napędu grozi ka
tastrofą . Jako __ ,,bezpieczne rozbicie" u'w.aża .. :Się .. ,.tikie przy
ziemienie, które może spowodować trwale odkształcenie 
konstrukcji, ale ocala załogę. Prędkość graniczną w = 
= -5 mis . przyjęto szacunkowo, gdyż . nie . dysponowano 
dokładnie ocenioną wartością tak ustalonej p~d~ości. 

Obliczenia wg [6] dla • Q = 30 OOO kg · pokazują, że popra~ 
wa bilansu energetycznego po zrzuceniu ładunku jest tak 
znaczna, że strefy niebezpieczne znikają i istnieje możli
wość wykonania · przyziemienia z każdej wysokości. Ma
newr jednak wymaga precyzyjnej gospodarki energią kine
tyczną wirnika w fazie poderwania tak, aby jej kosztem 
wyhamować, po uprzednim rozpędzeniu śmigłowca, · piono
wą prędkość do wybranej prędkości dopuszczalnej przy-
iiemienia. · 
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Rys. 4. Strefy. bezpiccze1i
stwa . śmigłowca M:Hi . o 
masie Q = 38 ooo kg w pr.z:v-

. padku awarii dwóch silni 
ków 

Ocena możliwości kolizji z przeszkodą 
w czasie wykonywania typowego manewru 
bezpieczeństwa po awarii . napędu 

Na rys. 5 i 6 pokazano tory lotów śmigłowca w czasie 
typowych reakcji załogi po awarii jednego i dwóch silni
ków w zawisie, w czasie wykonywania prac dźwigowo
-montażowych. 
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z,m 

Granico 
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Rys. 5. Tor lotu śmigłowca po zrzuceniu ładunku podwieszonego 
w przypadku awarii jednego silnika w zawisie i przy stosowaniu 
typowej techniki .wykonania manewru 

Jak widać z tych rysunków, śmigłowiec przy gwałtow
nym początkowym znifaniu (niewielki wektor ciągu po 
zmniejszeniu skoku ogólnego, nawet pochylony, pozwala 
na nieznaczne przyspieszenie śmigłowca do przodu i przez 
pewien czas niemal pionowo opada on w dół) wymaga 
wolnej przestrzeni (zajc;tej już przez stanowisko i urzą
dzenie montażowe a także zrzucony ładunek,- uprzednio 
podwieszony, oraz przedmioty i obiekty otoczenia). Z pew
nośl'i,l odpowiednio długa lina, zapewniająca właściwy 
dystans do przeszkód spełniłaby warunek bezpiecznego 
przeprowadzenia manewru, · ale jak wynika z rys. 5 · i 6 
wymagałoby to, zwłaszcza przy awarii dwóch silników, 
zbyt wielkich długości. 

Poszukiwanie nowych technik wykonywania manewru 
bezpieczeństwa w pracach dźwigowo-montażowych 
przy użyciu śmigłowca 

Dla masy śmigłowca, po zrzuceniu ładunku, niewiele 
większej od masy własnej 27 240 kg, moment bezwładno
ści inercyjnego układu wirnika jest względnie duży i spa
dek obrotów dla tej masy, wynikły w pierwszej fazie lotu 
po ubytku mocy wskutek awarii, jest znacznie mniejszy 
niż dla masy startowef Można zatem swobodniej manipu
lować rozdziałem czasowym energii zakumulowanej w 
wirniku, tak aby w . pierwszej fazie lotu, po awarii, możli
wie daleko przemieścić się i rozpędzić od stanowiska robo
czego przy niewielkim zniżeniu. Zakłada się zatem, że po 
awarii i po okresie niereagowania pilota (~ 1 s) [7] nastę
puje zrzut ładunku i przez okres 2+3 s przy nie zmniej
szonym skoku ógólnym, ą jedynie prżE:z pochylenie śmi-



glowca odepchnięciem drążka, · wywołuje się impuls do 
przodu {wektor ciągu duży). Dopiero po tym czasie nastę
puje odpowiednie zmniejszenie skoku ogólnego i ciągu, 
aby zahamować dalszy spadek obrotów wirnika i ewen
tualnie ponownie go rozkręcić w czasie opadania śmi- . 
głowca . 
Realność takiego podejścia uzasadniają badania przepro

wadzone w [9] i [12]. · 
W [12] opublikowano wyniki prac dotyc_zą~ycą _ oceny 

właściwości śmigłowca (jednosilnikowego) przy ziemi na 
małych prędkościach lotu po awarii napędu. Zastqsowanie 
wirnika o zwiększonym momencie bezwładności · zlikwido- · 
wało strefę H-V, pozwalając na bezpieczne prowadzenie 
zadaó wykonywanych · przez śmigłowiec w obszarze ma
łych prędkości i w całym zakresie wysokości. Badania 
prowadzone· były na śmigłowcu 0H-58A, przy czym mo
ment beżwładriości wirnika HERS o podwyższonej energii 
(High Energy Rotor System) był ok. 2-krotnie większy niż 
dla śmigłowca seryjnego. Nie podano, jaki minimalny 
wzrost momentu bezwładności zlikwidowałby strefę H-V, 
gdyż HERS był przewidywany do zadań taktycznych i wy
magany był również zapas energii na wykonanie odpo
wiedniego manewru. Względne podwyższenie energetycz
ności układu, w przypadku Mi-6 ,...., 300/o, które wynika ze 
zmniejszenia masy układu do 30 OOO ,kg, to główny czyn
nik umożliwiający modyfikację techniki manewru awa-
ryjnego. · · 

Przeprowadzone badania zmienionej techniki pilotażu na 
Mi-2 z masą Q = 3500 kg przy symulowaniu awarii jed
nego silnika [9] potwierdziły możliwooć modyfikacji reakcji 
pilota przez pochylenie wektora ciągu, przy nieruchomej 
d źwigni skoku ogólnego. Taką technikę można było sto~ 
sować w ciągu całej fazy rozpędzania przy prędkości wy
stąpienia awarii V > 8,3 mis, a dla · · symulowanej awarii 
przy mniejszych prędkościach należało również zmniej
szyć skok ogólny. Zapis jednego z lotów, wykorzystany 
również do weryfikacji · modelu symulacyjnego {10] poka-
zano na rys. 7. . 

Wydaje się zatem, że proponowana modyfikacja techniki 
pilotażu w pierwszej fazie po awarii · napędu jest realna, 
co można prześledzić na modelu symulacyjnym. 

Przede wszystkim należy . ócenić, jaki może być maksy
malny czas rozpędzania be~ zmniejszania skoku ogólnego, 
zakładając awarię dwóch silników w zawisie. Wykonano 
obliczenia w czasie 10 s dla następujących żałoże11 : 

- w chwili t = O wywołuje się awarię dwóch silników; 
obserwuje się zmiany parametrów układu do t = 1 s, 

- dla t > 1 s pilot pochyla śmigłowiec do cpy = 20° w 
tempie 50°/s; obserwuje się zmiany parametrów układu. 

Dopuszczalny czas przeprowadzenia manewru bez 
zmniejszania skoku ogólnego wyznacza zrównanie się wiel
kości ciągu wirnika z wielkością nośaooci krytycznej, którą 
oceniano wg kryterium kąta natarcia na promieniu łopa-
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Rys. 7. Prób}". w locie [91 fazy rozpędzania po symulowanej awarii 
jednego silmka przeprowadzone na Mi-2 i weryfikacja modelu 
matematycznego 

ty r = 0,9 i azymucie v1 = 270° oraz wg współczynnika 
nośności krytycznej Ckr [13]. Obie te oceny dają dużą 
zgodność i są naniesione na rys. 8. ~ 

Na rys. 8 podano .przebiegi zmian parametrów dla 
dwóch przypadków: 

1) śmigłowiec i ładunek początkowo ma łączną masę 
Q = 38 000 kg; po upływie 1 s i zrzuceniu ładunku prze
bieg parametrów odpowiada masie Q = 30 OOO kg; zmiany 
parametrów dla tego przypadku narysowano linią ciągłą; 

2) śmigłowiec o masie Q = 42 OOO kg - manewr rozpę
dzania skokiem ogólnym po czasie t = 1 s bez ubytku masy 
układu. 

Dla pierwszego przypadku czas dopuszczalny ,k,USL 

(USL - Upper Stall Limit - górna granica oderwania) 
może osiągnąć 6 s, a dla drugiego ik, usL = 4,5 s. Począ

tek oderwania (LSL - Lower Stall Limit) zaczyna się 
wcześniej, ale dopiero niebezpieczne powiększenie się ob
szaru oderwania staje się groźne. Czas, kiedy następuje 
początek oderwania tk,LSL dla pierwszego przy,padku wy-
nosi ,...., 4 s, można zatem do 3 s (rezerwa 1 s) wykonywać 
manewr rozpędzania bez zmniejszania skoku ogólnego. 

·Na rys. 9 przedstawiono przebieg zmian parametrów 
lotu w funkcji czasu przy awarii jednego silnika zmody
fikowaną techniką lotu {najpierw przyspieszenie, potem 
zmniejszenie skoku ogólnego) przy rozkręcaniu obrotów 
w tempie dU/dt = 2 m/s (U= wR). Ocenę możliwości ko
lizji z przeszkodami podano na rys. 10 i 11. Widać znacz
nie zwiększone {w porównaniu z rys. 5 i 6) obszary, w 
których obecność przeszkód nie zagraża bezpieczeństwu. 

Inne sposoby poprawienia bezpieczeństwa 
wyko_nywania manewru awaryjnego 

. MÓżliwośl:i . regulacji przebiegu bilansu_ energetycznego 
są następujące : 
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- moc na rozkręcanie lub hamowanie wirnika wyrazie 
można wzorem P. = Ioew, gdzie e = dwldt {zwykle 0,5+ 
+ l ra<.l/s); 

- moc na przyspieszenie śmigłowca Pnx = m, a,.,• V; 
- moc indukowana wirnikiem P1 = Tv; 

l 
- moc profilowa Pp = 8 eR4kbco3; 

-- moc na wznoszenie (opadanie) Pw = Tw. 
Pilot może regulować dźwignią skoku ogólnego wielkość 

ciągu 'I' = G + m • az i przemieszczaniem drążka sterowa
nie jego składową poziomą Tx ~ T sin a (gdzie a - po
chylenie śmigłowca), a tym samym pośrednio obroty wir
nika. 
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Rys. 9. Przebieg zmian parametrów układu śmigłowca po awarii 
jednego silnika zmodyfikowaną techniką pilotażu 
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Przy małych prędkościach prędkość indukowana v jest 
duża, toteż szybkie rozpędzenie w kierunku . korzystniej. 
szego bilansu energetycznego jest wskazant>, d10ciaż zwi~k
sza się w czasie rozpędzania moc Pax, a przy ·typowej reak
cji pilota .(skok w dół) wielkość ciągu T maleje do ~20u!u 
ciągu w locie ustalonym · i nie można wywołać odpowiednio 
dużego przyspieszenia ax (2+3 m/s2), zaś zwiększone opa
danie w pierwszych sekundach przy małym ciągu niewiele 
poprawia bilans mocy (wzór dla Pw). Poprawa bil;rnsu 
mocy jest możliwa już po osiągnięciu znacznej prędkości 
opadania przy ponownym zwiększaniu skoku. Rozkręca
nie wirnika w czasie opadania i rozpędzanie dodatkowo 
pogarsza bilans mocy, zwiększając wymaganą wielkość 
prędkości opadanja. 

Akumulucja energii przed awarią (utrzymywanie wyso
kich obrotów wirnika w czasie prac dźwigowo-montażo-
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Rys. 10. Tory lotu śmigłowca po awarll jednego silnika zmodyfi
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Rys. 11. Tor lotu śmigłowca w przypadku awarii dwóch silników . 
i stosowania zmodyfikowanej techniki pilotażu 

wych) i przed fazą poderwania (rozkręcanie . wirnika w 
fazie rozpędzania) znacznie zmniejsza tempo spadku obro
tów w obszarach deficytu mocy (e = P,/Ioro i podwyższa 

l 
nośność k'rytyczną wirnika [10] (T1cr = 8 ec1cr k b R8 w2), 

gdzie Ckr - współczynnik nośności krytycznej, który · dla 
zawisu można przyjąć ~ 0,35 (dla wirnika Mi-6). 
· W przypadki.i awarii jedneg,o silnika, jak wykazano po

przednio, korzystne jest ·utrzymywanie niskich obrotów 
i nierozkręcanie zbytnio (albo w ogóle)· wirnika, ·co umoż
liwia zmniejszenie ·wielkości maksymalnego obniżenia lotu 
i bardziej płaskie odejście znad· przeszkody. · · '. ·.. · 

W obu typach awarii · napędu szybsze odejście z zawisu 
w kierunku · prędkości, dla których bilans mocy jest ko-
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rzystniejszy,· przez rozpędzanie śmigłowca z możliwie naj
mniejs.zym zmniejszeniem skoku ogólnego (o· · ile tylko 
'obroty nie spadną poniżej krytycznych ze względu . na 
oderwanie strug), pozwoli na łatwiejszą manipulację skła
dowymi mut·y niż w przypadku dłuższego przebywal)ia 
w zakresie prędkości bliskich zeru, przy reakcji począt
kowego zmniejszania skoku· ogólnego (do oporu). 
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Rys. 13. Porównanie torów lotu klasyczną i zmodyfikowaną tech
niką manewru z uwzg!E:dnlenlem wpływu wiatru oraz tempa roz
kręcania wirnika 

Modelem symulacyjnym można posługiwać się także 
przy analizie wpływu różnych czynników na bezpiecze11-

NOWOŚCI TECHNICZNE 

Kamera telewizyjna pracująca w mroku 
Na prototypie nowej wersji samolotu Fairchild-Republic 

A-10, A-l0N/AW (Night/Adverse Weather) rozpoczęto próby 
opracowanej przez General Electric kamery. telewizyjnej, 
która wykorzystuje do pracy szczątkowe światło. System 
składa się z kamery z trzema obiektywami, umięszczonej 
w pojemniku pod kabiną załogi, i specjalnego pi;zyrządu 
elektronicznego, zamontowanego pod .nosową częścią kadłu
ba. Obraz jest przekazywany na ekran obserwacyjny lub 
ekran pocisków kierowanych Maverick w przedniej kabi-

stwo prac dźwigowo-montażowy.eh. Przy analizowaniu np. 
wpływu wiatru na wykonywanie manewru bezpiecze1'1stwa 
można stwierdzić, że szybkie i bardziej płaskie odejście 
znad przeszkody jest. łatwiejsze przy wietrze w ogon: 
przy wietrze w nos, mimo korzystniejszego bilansu mocy, 
tor lotu jest bardziej stromy. Przebieg zmian parametru 
manewru awaryjnego przy wietrze w ogon o prędkości 
u= 8,3 m/s dla awarii dwóch silników podano na rys. 12. 

Na rys. 13 naniesiono dla porównania tory lotów dl~ 
różnych technik wykonania manewru awaryjnego, dl~ 
awarii jednego i dwóch silników i przy różnym tempie 
rozkręcania wirnika oraz uwzględniono wpływ wiatru n,, 
tor lotu. · 

Wnioski 

Awaria napędu śmigłowca w pracach dźwigowo-monta
żowych, przy obserwowanym szybkim wzroście liczebności 
wykonywania tych prac, może się zdarzyć. 

Przeprowadzona analiza stanowi studium oceny sytuacji 
i podjęcia środków zaradczych. Przeprowadzone badania 
i weryfikacja mogą by(· niewystarczające przy stosowaniu 
ich dla śmigłowców aktualnie używanych do prac dźwigo
wo-montażowych. Dla każdego typu śmigłowca wymagane 
są oddzielne opracowania robocze i przetestowanie meto
dy próbami w locie. 
.. Wydaje się, że proponowane modyfikacje techniki pilo
tażu w czasie wykonywania manewru awaryjnego polega
jące na (w pierwszej kolejności) rozpędzaniu, a następnie 
zmniejszeniu skoku ogólnego w czasie wykonywania prac 
1,ą możliwe, a .~mielsza i racjonalniejsza manipulacja ener
gią kinetyczną wirnika - opłacalna. Celowe jest też wy
znaczanie stref bezpiecznej eksploatacji śmigłowca dla 
dolotu i prac w zawisie dla różnych warunków otoczenia 
(wysokość, temperatura, klimat, prędkość wiatru). Umoż
liwi to wybranie ewentualnych terenów awaryjnego lądo
wania lub korytarza odlotu (poza przeszkodę) w razie 
awarii napędu oraz pozwoli na dobranie najbezpieczniej
szych warunków i parametri>w pracy takich jak: długość 
liny, obroty wirnika, ilość paliwa, prędkość wiatru, przy
gotowanie otoczenia (ludzie, przeszkody). 

Istotnym problemem jest także jednoznaczna sygnaliza
cja awarii napędu śmigłowca, najlepiej przez ocenę spad
ku mocy silników. Precyzyjna i jasna sygnalizacja pozwo
liłaby na skrócenie czasu reakcji pilota i tym samym na 
poprawienie szans na bezpieczniejsze pr1.ś!prowadzenie ma
newru awaryjnego. 
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nie luh na ekran operatora urządze11 elektronicznych w 
tylnej kabinie. Wytworzony obraz umożliwia pilotowi ob
serwowanie terenu, prowadzenie nawigacji, lot przy ziemi, 
wykorzystywanie terenu jako osłony i wyszukiwanie celu. 
Kamera uzupełnia stosowany w samolocie A-l0N/AW sy
stem FLIR za.stępując go, gdy cel jest mało widoczny 
w podczerwieni wskutek kurzu, dymu lub pary wodnej, 
albo gdy jest „chłodny", jak np. pojazd mechaniczny, 
ktc'>rego silnik został wyłqezony i ,.dążył ostygnąć. w.K. 
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Z DZIEJOW POLSKIEJ TECHNIKI LOTNICZEJ 

Sprzed 50 lat program rozwoju 
Instytutu Badań Technicznych Lotnictwa 

Mgr inż. ANDRZEJ GLASS 

1 sierpnia 1926 r. podniesiono rangę utworzonej w 1921 r . 
Wojskowej Centrali Badań Lotniczych przemianowując ją 
na Instytut Badań Technicznych Lotnictwa. Kierownictwo 
IBTL objął ppłk inż. obs. Janusz de Beaurain. Zadaniem 
IBTL były „studia, badania i doświadczenia naukowe i tech
niczne, zmierzające po pierwsze do postępu i rozwoju tech
niki lotniczej, po drugie - do ustalenia najodpowiedniejsze
go sprzętu i materiału lotniczego". Zgodnie z programem 
opracowanym przez płk. Z. Zych-Plodowskiego - ostatniego 
kierownika WCBL - położono nacisk na rozwój badań pła
towców i silników. Potrzeba ta wynikała z rozwoju naszego 
przemysłu lotniczego, który przystępował do projektowania 
i budowy własnych prototypów samolotów oraz do produk
cji silników lotniczych (w utworzonych Polskich Zakładach 
Skody) a przewidywana była także budowa prototypów sil
ników polskiej konstrukcji. 

W tym celu zakres działalności IBTL został rozszerzony 
w stosunku do WCBL i w 1927 r. Instytut miał następujące 
działy: stacja płatowcowa (zajmująca się m.in. próbami sta
tycznymi i próbami w locie), stacja silnikowa, stacja uzbro
jenia, stacja radio, stacja foto, stacja przyrządów pokłado
wych, ·sekcja technologiczna (kierownik inż. K. Wolski) i za
łożona w 1926 r. przez ppłk. lek. Feliksa Różyckiego sekcja 
lotniczo-lekarska, wyodrębniona w 1928 r. w Centrum Ba
dań Lotniczo-Lekarskich. Pierwszym prototypem samolotu 
dopuszczonym przez IBTL w drugiej połowie 1926 r. do 
oblotu był WZ-X. W 1927 r. IBTL opracował warunki tech
niczne na samoloty R-X i PWS-5 (łącznikowe) i PWS-10 
(myśliwski), ocenił projekty samolotów sportowych WR-1, 
PS-1 i RWD-1 oraz wojskowego R-VIII dopuszczając do ich 
budowy„ przeprowadził w wytwórniach próby statyczne sa
molotów JD-2, PWS-3, BM-4 i PWS-1 oraz próby w locie 
samolotów PWS-1 i BM-2. W 1928 r. IBTL zatwierdził pro
jekt samolotu RWD-2 oraz przeprowadził próby statyczne 
samolotów PS-1, RW-1, RWD-1, PWS-1, PWS-VII Sternal, 
H-VIII i R-X oraz próby w locie samolotu BM-4. W 1929 r. 
IBTL opracował warunki techniczne na samoloty RWD-3, 
PWS-11, PWS-12 oraz R-XIII oraz przeprowadził próby w 
locie samolotów Wibault 7 i PWS-20. Rozwój prac badaw
czych przyczynił się do rozpoczęcia w 1927 r. wydawania 
sprawozdań IBTL, których w pierwszym roku wydawania 
ukazało się osiem. Zawierały one wyniki prac badawczych, 
wyniki badań aerodynamicznych przeprowadzonych na po
trzeby przemysłu poza IBTL (profile Bartla badane we 
f'rancji, wyniki prac Instytutu Aerodynamicznego w War
szawie), a w następnych latach także wyniki prób statycz
nych i prób w locie. 

Program rozwoju techniki lotniczej 

Oprócz badań drugim poważnym zadaniem IBTL był 
udział w opracowaniu programu budowy płatowców i sil
ników, czyli programu rozwoju techniki lotniczej i przemy
słu lotniczego w Polsce. Było to zadanie opracowywane 
wspólnie z szefem Departamentu Lotnictwa płk. Ludomiłem 
Hayskim oraz profesorami Politechniki Warszawskiej: kie
rownikiem Instytutu Aerodynamicznego Czesławem Wito
szyńskim, kierownikiem katedry budowy samolotów i me
e:haniki lotu Gustawem Mokrzyckim i kierownikiem kate
dry 1hechaniki technicznej I Maksymilianem Huberem. Za
danie było bardzo brzemienne w skutki, gdyż ułożony wów
czas program zadecydował o postępie technicznym w na
szym przemyśle lotniczym. Ponieważ doświadczenia zebrane 
w latach 1920+1926 wykazały, że na drodze licencji nie da 
się zapewnić nowoczesnych samolotów dla naszego lotnictwa 
wojskowego ~ uznano za konieczne zorganizowanie w peł
ni samodzielnego krajowego przemysłu lotniczego opierają-
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cego się na własnych konstrukcjach: Słusznie uznano, iż nie 
należy inwestować w małe wytwórnie prywatne, lecz utwo
rzyć dużą, nowoczesną wytwórnię państwową. W końcu 
1927 r. zostały podjęte decyzje rządowe powołujące na po
czątku 1928 r. Państwowe Zakłady Lotnicze (PZL) w War
szawie przez przekształcenie Centralnych Warsztatów Lot
niczych. 

Zasadniczą rolę w rozwoju PZL odegrał program produk
·cji. Polski przemysł lotniczy do 1928 r. produkował samo
loty drewniane bądź konstrukcji mieszanej, podobnie jak 
francuski i radziecki. Anglia budowała samoloty o kon
strukcji mieszanej lub kratownicowej z kształtowników sta
lowych. Niemcy oprócz samolotów o konstrukcji mieszanej 
produkowali samoloty duralowe z blachy falistej. Ameryka
nie oprócz konstrukcji mieszanej stosowali skorupową drew
nianą i tworzyli pierwsze w świecie półskorupowe konstruk
cje z gładkiej blachy duralowej. Podobne eksperymenty 
prowadzono we Francji. Analiza tendencji rozwoju kon
strukcji lotniczych przeprowadzona u nas okazała się dale
kowzroczna i świadczyła dobrze o umiejętnościach fachow
ców lotniczych ustalających ten program. Dla polskiego 
przemysłu lotniczego wybrano półskorupową konstrukcję 
duralową. Aby zapoznać się z dorobkiem zagranicznym, za
kupiono dla PZL w celach szkoleniowych licencję francu
skiego samolotu myśliwskiego Wibault 7, uważanego za jed
ną z przodujących konstrukcji w świecie. To samo zresztą 
uczynił wówczas angielski przemysł lotniczy. 

Program rozwoju Instytutu 

Szybki rozwój prac prototypowych polskiego przemysłu 
lotniczego w latach 1928+1929 wykazał, iż działalność IBTL 
nie naqąża za rozmachem nadanym przemysłowi. Analiza 
działalności instytutów lotniczych Francji, Niemiec, Anglii, 
Włoch i Czechosłowacji wykazała konieczność poważnego 
rozszerzenia zarówno zakresu i poziomu prac teoretycznych 

.i badawczych na potrzeby przemysłu lotniczego, jak i zwięk
szenia ich liczby. Zadania unowocześnienia programu dzia
łalności Instytutu oraz rozbudowy organizacyjnej, personal
nej i bazy laboratoryjnej powierzono prof. Gustawowi Mo
krzyckiemu z Politechniki Warszawskiej przekazując 1 stycz
nia 1930 r. w jego ręce kierownictwo IBTL. Według pro
gramu opracowanego przez prof. G. Mokrzyckiego Instytut 
miał służyć swą działalnością naukowo-techniczną lotnictwu 
wojskowemu oraz przemysłowi lotniczemu (zarówno na po-

Rys. 1. Laboratorium wytrzymałościowe IBTL w 1927 r.' 
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Rys. 2. Pracownia stacji aero-foto IBTL w 1927 r. 

- '- -
trzeby produkcji sprzętu wojskowego, jak i cywilnego), jak 
i użytkownikom sprzętu lotniczego, wojskowym i cywilnym. 
Uznano, że podstawą rozwoju Instytutu musi być wysoko 
wykwalifikowana kadra. W 1929 r. Instytut zatrudniał 
85 osób. W 1930 r. zwolniono znaczną licz.hę pracowników, 
którzy nie mieli kwalifikacji. do pracy w instytucie nauko
wym i zastąpiono ich młodymi pracownikami z wykształce
niem wyższym lub specjalistycznym. Zmniejszono równocze
śnie liczbę pracowników administracji. Na koniec 1930 r. 
liczba pracowników IBTL wzrosła do 177, w tym z wyższym 
wykształceniem wzrosła do 32 (w tym tylko 5 wojskowych) 
z 14. Pracowników ze średnim wykształceniem było 13, a wy
kwalifikowanych fachowców (majstrów, rzemieślników itp.) 
78. Przy obsłudze samolotów było zatrudnionych 56 szerego
ców. Nie licząc szeregowców Instytut zatrudniał 100 pra
cowników cywilnych i 23 wojskowych. Jako założenie przy
jęto oparcie się na personelu naukowym Politechniki War
szawskiej. Utworzono Radę Naukową Instytutu, w skład 
której weszli: prof. Czesław Witoszyński, prof. Maksymilian 
Huber, prof. Mieczysław Wolfke i prof. Gustaw Mokrzycki. 

Program działalności Instytutu sformułowany przez · prof. 
Mokrzyckiego zawierał następujące założenia: 

,.Cel i zadania IBTL. Instytut musi stać się naukową pla
cówką badawczą, będącą kuźnią wartościowych prac twór
czych i wynalazczych, musi więc w przyszłości być mózgiem 
technicznym polskiego lotn_ictwa, przygotowującym materia
ły do budowy lotnictwa jutra. Ponieważ Polska nie jest tak 
bogata, jak kraje zachodnie, należy więc pogodzić się z tym, 
że ilościowo wykonamy mniej pracy, natomiast jakościowo 
muszą prace IBTL koniecznie dorównać zachodowi. 

Zakres pracy, 1. Główna praca Instytutu musi zmierzać 
do przygotowania lotnictwa jutra. Jeśli chodzi o obronę na
rodową, to podobnie jak samo lotnictwo liniowe nie wystar
cza, jeśli nie jest oparte na potężnym przemyśle lotniczym, 
tak też nie ma mowy o sprawnym funkcjonowaniu przemy
słu, o ile nie ma on technicznego i naukowego oparcia w 
należycie postawionych instytucjach. ( ... ) 

Jest to zadanie ważne, jednak nie tylko z punktu widze
nia obrony narodowej. Jeśli spojrzymy na lotnictwo z per
spektywy dłuższego okresu czasu, np. lat 50, to dla ka~degp 
staje się jasne, że lotnictwo, jako nowy środek komumkacJ1 
przeorze każdą dziedzinę życia społecznego oraz wciśnie się 
w każdą szczelinę organizacji państwowej. Specjalnie jeśli 

· chodzi o Polskę z jej fatalnym dostępem do morza, tylko 
należyte opanowanie powietrza może nam otworzyć szeroko 
okno na świat, poprawiając- w ten sposób błędy minionych 
pokoleń. { ... ) 

2. Poza tym Instytut musi rozwiązywać zagadnienia bie
żące .stawiane przez Departament Aeronautyki MSWojsk., 
Wydział Lotnictwa Cywilnego Ministerstwa Komunikacji, 
przemysł · oraz rozmaite organizmy eksploatacji lotniczej. 
Praca IBTL musi być tego rodzaju, aby za.dania życia co
dziennego były załatwione w sposób szybki, jasny i zdecy
dowany i musi mieć ona dużą wartość naukową i techniczną, 
gdyż jedynie wtedy zainteresowani _.będą zwracać się do 
lnstytutu z całym zaufaniem, a nie z. tytułu urzędowej for-
malistyki. _'":':'.; · ' · · ·.:: 
.' ·3. O ilE: ··e11odzi o zagadnienia techniczne i. konstrulu:yjne, 
to w naszych warunkach, przy dzisfejszym staI1ie · i sfopniu
zatrudl_lienia przemysłu lotniczego, Instytut ma 4awać •jedy
nle pomoc· przemysłowi, nie może natomiast •prowadzić rów
no°Iegłych prac konstrukcyjnych; które w dżisiejsżym ukła
dzie. stosunków musiałyby mieć ńiejako charakter ( ... ) 'kon-:
kurencyjny. Wysiłek Instytutu powinien iść w kierunku do
starczania przemysłowi ,takiej pomocy i takich nowości we 
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wszystkich kierunkach, aby dopomóc mu w konstrukcjach 
·· nowych, do osiągania wyników pierwszorzędnych, w pełnym 

tego słowa znaczeniu, tak abyśmy tu mogli w zupełno~ci 
zagranicy dorównać. ( ... ) 

Realizacja powyższych zamierzeń. Dla wprowadzenia w 
życie powyższych zamierzeń potrzebne są następujące czyn
niki: 

1. Dłuższy czas przejściowy (potrzebny na rozbudowę 
i rozwój) ( ... ). 

2. Należyte pomieszczenia Instytutu ( ... ) 
3. Odpowiednio wysoki roczny budżet na prace bie

żące ( ... ). 
4. Odpowiedni ustrój organizacyjny ( ... ). 
5. Odpowiedni pracownicy ( .. . )". 

Realizacja prog~amu 

Program przewidywał rozbudowę Instytutu w trzy lata 
oraz osiągnięcie założonego poziomu i zakresu działalności w 
pięć lat. W 1930 r. Instytut mieścił się przy lotnisku moko
towskim w drewnianych barakach przy ul. Wiśniowej, przy 
ul. Puławskiej, przy późniejszej ul. Wawelskiej oraz w han
garach sąsiadujących z wytwórnią PZL i polem wyścigów 
konnych przy ul. Polnej. Rozrzucone daleko od siebie, znaj
dujące się w złym stanie i trudne do ogrzania zimą po
mieszczenia poważnie utrudniały pracę. Dlatego budowę no
wych pomieszczeń postawiono na pierwszym m_iejscu. W 
1930 r. zbudowano przy lotnisku mokotowskim trży baraki : 
dla sekcji silnikowej, płatowcowej i radiowej, w celu_ zaspó
kojenia najpilniejszych potrzeb przed wybudowaniem no
wych pomieszczeń. Instytut otrzymał teren przy lotnisku 
Okęcie wzdłuż ulicy Paluch. W 1930 r. przystąpiono na Okę
ciu do budowy dużego hangaru (nr 10)°, przy którym później 
wybudowano pomieszczenie dla sekcji elektroradiowej oraz 
następnie na terenie fortu VII-Zbarż (znajdującego się na 
Okęciu po przeciwnej stronie ul. Paluch niż hangar lBTL-u) 
po~awiono budynek stacji silnikowej. Projekt budowy In-
stytutu na Okęciu opracował inż. Henneberg. · 
Budżet Instytutu przed 1930 r . wynosił 672 tys. zł. W ro

ku 1930/31 (rok budżetowy zaczynał się l.IV.) IBTL wra_z 
z sumami na inwestycje i zakup urządzeń otrzymał 1,5 _mln 
zł. Prof. Mokrzycki zmienił organizację Instytutu i uzyskał 
częściowe jej odbiurokratyzowanie. M.in. polecenia .z D_epar
tamentu Aeronautyki mogły być przekazywane· tylko. raz w 
tygodniu, aby nie dezorganizowały pracy. 

W 1930 r. została utworzona grupa naukowo-badawcza 
prowadząca badania teoretyczne i prace ogólne. Badania te 
wykonywali pracownicy Politechniki Warszawskiej, a pra
cownie częściowo umieszczono przy poszczególnych Zakła-
dach Politechniki. · · · · 

I. Sekcja aerodynamiki i mechaniki lotu pod kierunkiem 
prof. Cz. Witoszyńskiego opracowała nową metodykę pomia
rów w locie i wykonała projekt przeróbki samolotu Fokker 
F-VIII/3m na latające laboratorium. 

2. Sekcja statyki i wytrzymałości pod kierunkiem prof. 
M. T. Hubera zapoczątkowała badania konstrukcji cienko
ściennych i ich nitowania oraz opracowano nowe metody 
obliczeń wytrzymałościowych (m.in. dźwigarów zginanych) 
i program zmęczeniowych prób materiałów. · . 

3. Sekcja fizyki technicznej pod kierunkiem .prof. M. Wol.f
ke zajęła się opracowywaniem _podstaw projektowania no
wych przyrządów lotniczych oraz prowadziła badania z che
mii fotograficznej. . . · 

4. Sekcja techniki lotniczej pod kierunkiem l)rÓf. G . . Mo
krzyckiego opracowała projekt przepisów budowy prototy-

Rys. 3. Laboratorium stacji sllnikowej IBTL w 1927 r. 
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pów samolotów oraz zajmowała się metodami obliczeń sta
teczności samolotu, metodami pomiarów w locie oraz pro
jektowaniem przyrządów pomiarowych do prób w locie. 

W następnych latach organizacja naukowo-badawczych 
prac uległa zmianie. Były one bądź wykonywane na zlecenie 
na Politechnice Warszawskiej, bądź wykonywały je pozo
stałe sekcje Instytutu. 
_ Podstawową działalność bieżącą IBTL realizowała grupa 

wykonawcza składająca się z następujących stacji, kierowa
nych _w większości przez młodych, zdolnych inżynierów za
angażowanych przez prof. Mokrzyckiego: 

1. Stacja silnikowa, kierowana przez mjr. Franciszka Pe
tera (od 1932 r. przez inż. S. Olszewskiego) przeprowadza
jąca badania i próby silników, osprzętu silnikowego oraz 
nowych smarów i paliw, a także produkująca czteroetylek 
ołowiu na potrzeby lotnictwa. · 

2. Stacja płatowcowa, kierowana przez inż. Szczepana 
Grzeszczyka, prowadząca próby homologacyjne samolotów 
i pomiary w locie oraz loty na potrzeby innych sekcji. 

3. Stacja technologiczna, kierowana początkowo przez inż. 
Mieczysława Kurmana, a następnie przez inż. Kazimierza 
Wolskiego, wykonująca próby statyczne samolotów (w wy
twórniach samolotów) i sprawdzająca obliczenia, opracowu
jąca przepisy budowy prototypów i samolotów seryjnych 
oraz prowadząca dla przemysłu próby laboratoryjne mate
riałów (metali, drewna, tkanin, półfabrykatów, amortyzato
rów, dętek, opon, gaśnic, kleju, paliw i smarów itp.). 

4. Stacja uzbrojenia, kierowana przez kpt. pil. inż. Ro
berta Hirszbandta, przeprowadzająca badania broni pokła
dowej, amunicji, celowników, wyrzutników bombowych, 
opracowywanie instrukcji oraz opracowywano własne kon
strukcje urządzeń uzbrojenia i warunki techniczne na 'uzbro
jenie lotnicze. 

5. Stacja radio, kierowana przez kpt. inż. J. Bylewskiego, 
badała lotnicze urządzenia radiowe i oświetleniowe m.in. 
akumulatory, reflektory itp. ' 

6. Stacja foto, kierowana przez prof. inż. Tadeusza Gut
kowskiego, rozpoczęła w 1930 r. swą działalność, przeprowa
dzając badania sprzętu fotograficznego. 
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Rys. 4. Pracownicy IBTL -i CWL przy sa
molocie wz-x w 1927 r. 

7. Dywizjon doświadczalny, powołany w 1931 r. pod do
wództwem kpt. pil. dr. Tadeusza Halewskiego (od 1934 r. -
kpt. B. Butkiewicza) do intensywnego przeprowadzania prób 
·w locie prototypów i samolotów seryjnych wg potrzeb stacji 
płatowcowej i pozo·stałych stacji. 

W Dziale Administracji Technicznej stworzono kartotekę 
sprzętu lot!1,iczego na świecie zawierającą dane techniczne 
i handlowe (produkcja, ceny). Instytut miał bibliotekę i wła
sną drukarnię, która drukowała sprawozdania kwartalne 
i roczne z· prac Instytutu, · poszczególne prace teoretyczne 
i badawcze jak metody obliczeń, sprawozdania z prób w lo
cie, z prób statycznych, badań z aerodynamiki, -mechaniki 
lotu, wytrzymałości konstrukcji oraz instrukcje użytkowania 
sprzętu lotniczego, a później nawet podręczniki i zakresu 
techniki lotniczej. Opisy budowy płatowców i silników o~ 
1930 r. wydawały wytwórnie a nie IBTL. . . 

W 1930 r. IBTL przeprowadził próby w locie 23 samolo
tów (w 1929 r. - dwóch) wykonując 1114 lotów, próby 
13 silników oraz 33 badania osprzętu silnikowego (np. świec), 
paliw i smarów, ok. 7000 badań materiałowych wydając 
355 orzeczeń, 51 większych prac z zakresu użbrojenia wy
dając 91 opinii, zrzucając 419 bomb i wystrzeliwując 20 tys. 
nabojów. · 
Urządzenia pomiarowe sprowadzone zostały z Francji 

i Niemiec, Stanów Zjednoczonych i Szwajcarii, jak również 
wykonywano urządzenia własnej konstrukcji. 

Do najpoważniejszych prac Instytutu należało opracowy
wanie warunków technicznych na budowę poszczególnych , 
prototypów sprzętu lotniczego oraz próby homologacyjne 
prototypów samolotów, silników i wyposażenia. Próby sa
molotów w locie przeprowadzane były od 1932 r. wg fran
cuskiej metody STAe (Service Technique et Industrie! de 
l'Aeronautique), następnie zmodyfikowanej i rozszerżonej w 
IBTL. Próby homologacyjne prototypu samolotu obejmowa-
ły ważen_ie samolotu i ·określenie położenia środka ciężkości, · 
próby sprawności obejmujące: próbę silnika, zachowanie się 
samolotu na ziemi, sterowność przy kołowaniu na różnych 
nawierzchniach lotniska, amortyzację, zachowanie się samo
lotu przy starcie i lądowaniu, zbadanie równowagi przy 

Rys. 5. Pracownicy IBTL w 1930 r. na tere
nie przy ul. Wiśniowej. w środku kierow• 
nlctwo: ppłk. inż. A. Brzazgacz 1. ppłk. ;r. 
Zajączkowsld. Wśród pracowników: int. M. 
Kurman. inż. w. Challier, inż. Sz. Grze• 

' szczyk, inż. R. Romicki. Foto ze zbłordt.0 
K. Dzwonkowsktego 
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trzech położeniach środka ciGżkości, zbadanie stateczności, 
sterowności, własności w akrobacji i występowanie drgań 
oraz obejmowały pomiary osiągów: długości startu i lądo
wania, prędkości minimalnej, najlepszej prędkości wznosze-

8 ~----- - --- --

~N 

Rys. 6. Plan rozbudowy IBTL na Okęciu w 1930 r.: 1 - budynek 
główny, 2 - laboratorium warsztatowe, 3 - stacja silnikowa, 4 -
hangar w budowie, 5 - kotłownia centralnego ogrzewania i skład 
węgla, 6 - magazyn i rampa rozładunkowa, 7 - garaże, 8 - bocz
nica kolejowa, 9 - tunel aerodynamiczny do badania śmigieł, 10 -
muzeum kon,strukcji lotniczych, 11 - dalsze budynki laboratorium 
warsztatowego, 12 - hangary 

nia, cechowanie samopiszącego prGdkościomierza na bazie 
pomiarowej Szosa Krakowska (między ul. Łopuszańską 
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i ul. 17 Stycznia) - lłaszyn, lot na wznoszenie z pomiarem 
pułapu, wznoszenia oraz prędkości maksymalnej na poszcze
i.;ólnych wysokościach. Do 1930 r. wyniki pomiarów osiągów 
były przeliczane na Politechnice Warszawskiej na warunki 
atmosfery standard,- od 1930 r. przeliczenia przeprowadzano 
już w IBTL. Próby strzelania i bombardowania przeprowa
dzono na poligonie w Zielonce k. Rembertowa. W latach 
1930+1932 próby w locie (bez prób uzbroj~nia) obejmowały 
10--,-30 h lotów w minimum 15 lotach. Od 1934 r. obejmo
wały 35 do 50 h lotów, w tym minimum 100 lądowań. W 
wyniku wszystkich prób IBTL wydawał orzeczenie o dopu
szczeniu samolotu do użytkowania. 

Uprawnienia Instytutu do ~prawdzenia obliczeń, rysunków 
technicznych, wytrzymałości i przeprowadzania prób zdat
ności cywilnych samolotów, szybowców, balonów i silników 
lotniczych, istniejące od 1926 r., zostały uprawomocnione 
rozporządzeniem ministra Komunikacji z 5 kwietnia 1932 r. 
o rejestrze i badaniu zdatności do lotu statków powietrz
nych i uściślone obwieszczeniem ministra Komunikacji 
z 12 lutego 1934 r. w sprawie instytucji upoważnionych do 
badania zdolności statków powietrznych do lotu. 

W 1931 r. prof. Mokrzycki ustąpił ze stanowiska kierow
nika IBTL, które objął ppłk obs. Józef Zajączkowski, któ
rego zastGpcą ds. technicznych przez kilka miesięcy był 
kpt. inż. Aleksander Se!lkowski, a następnie mjr inż. 
Andrzej Chramiec. W sierpniu 1933 r. kierownikiem IBTL 
został ppłk inż. Aleksander Brzazgacz. 

W 1934 r. została zakończona budowa pierwszych pomie
szczeń IBTL przy lotnisku Okęcie i w pażdzierniku oraz 
listopadzie 1934 r. na Okęcie przeniosły siG: stacja silniko
wa, stacja płatowcowa i dywizjon doświadczalny oraz stacje 
uzbrojenia i elektro-radio. Poprawa sytuacji lokalowej umoż
liwiła rozwój działalności, a w szczególności prób płatow
ców i silników. 

Z -dniem 1 sierpnia 1936 r. IBTL został przemianowany 
na Instytut Techniczny Lotnictwa. W 1936 r. zatrudnienie 
w IBTL wynosiło 700 osób. 

Program próbnej eksploatacji samolotów 

napędzanych ciekłym wodorem 
Jeszcze w 1980 r. USA, W. Brytania, RFN, Japonia i Ara

bia Saudyjska mają przystąpić do realizacji programu ba
dawczo-rozwojowego mającego na celu sprawdzenie możli
wości zastosowania ciekłego wodoru do napędu odrzuto
wych samolotów pasażerskich. W ramach tego programu, 
który ma trwać dwa i pół roku i kosztować 70 mln dol., 
,.amierza się przystosować do napędu ciekłym wodorem 
cztery samoloty Lockheed L-1011 TriStar - zgodHie z pro
jektem opracowanym przez Willisa Hawkinsa, wiceprezesa 
firmy Lockheed (projekt ten został przedstawiony w TLiA, 
1980 r., nr 3, str. 28). Będą one użyte, w wersji towarowej, 
do p1·ób1wj eksploatacji na linii prowadzącej z Pitsburga 
clo Frankfurtu, następnie clo Riadu i przez 13irmingham 
1. powrotem do USA. Każde z tych miast leży w pobliżu 
kopalni węgla lub złóż gazu ziemnego (Riad), co ułatwi uru
chomienie produkcji wodoru w bezpośrednim sąsiedztwie 
portu lotniczego, w którym zostaną zainstalowane krioge
niczne zbiorniki ciekłego wodoru. W celu uzyskania jak 
największego doświadczenia z próbnej eksploatacji, każdy 
z bio.n1cych w niej udział krajów ma stosować inną metodę 
wytwarzania wodoru. 
Twórcą i rzecznikiem tego programu jest wspomniany 

już Willis Hawkins, który przewiduje wystąpienie w latach 
dziewięćdziesiątych dużych trudności w zaopatrywaniu li
nii lotniczych USA w paliwo produkowane z ropy nafto
wej. Hawkins przeanalizował trzy warianty napędu samo
lotów transportowych: syntetycznym paliwem JetA, meta
nem i wodorem. Przy obecnych metodach produkcyjnych 
koszty wodoru przypadające na jednostkę energii cieplnej 
są wyższe od kosztów paliwa JetA i metanu. Ponieważ jed
llak wartość opałowa (w odniesieniu do jednostki masy) wo
doru jest prawie 3-krotnie większa niż paliwa ,JctA, całko
wity nakład energetyczny na wyprodukowanie potrzebnej 
ilości wodoru, z uwzg;!Qdnienicm energii na jego skroplenie, 
.icf;t mniejszy niż na wypr,>dukowanie paliwa syntetyczn{'
i::o. Met-an je.st pod tym 'INZr.!lędem jeszcze bardziej korzyst
ny, lecz jego wadą jest to, że nie można otrzymywać go w 

sposób tak wszechstronny jak wodór, który może być wy
twarzany - przy użyciu energii słonecznej lub atomowej -
wprost z wody. Jeżeli chodzi o bezpiecze11stwo, to Hawkins 
uważa, że wieloletnie doświadczenia z wodorem w napę
dach rakiet kosmicznych wykazały brak zagrożenia z tej 
strony. Poważną zaletą wodoru jako paliwa jest równomier
ne i czyste spalanie, co będzie cechą korzystną w zastoso
waniu go w istniejących silnikach i ułatwi projektowanie 
i rozwój nowych silników. w.K. 

Niepalny materiał 

do pokrywania płyt izolacyjnych 

kabin samolotów pasażerskich 

W samolotach Lockheed L-1011 TriStar zastosowano nie
palną poliamidową folię z Kaptanu firmy Du Pont do 
szczelnego pokrywania (folia jest produkowana w formie 
worków) płyt izolacji cieplnej i dźwiękowej wewnętrznych 
ścian kabiny. Znacznie wcześniej Kaptan został użyty jako 
izolacja przewodów i kabli w instalacjach elektrycznych 
samolotów, do izolacji cieplnej silników i do wytwarzania 
elastycznych przewodów drukowanych. 

Kaptan nie pali siG, nie topi, nie wydziela dymu oraz za
chowuje elastyczność w wysokich temperaturach. Materiał 
nadaje sic; do długotrwałego użytkowania w temp. do 240°C 
i do krótkotrwałego - w temp. 400°C. Kaptan odznacza się 
poza tym duż,1 wytrzymałością i odpornością chemiczną w 
szerokim zakresie temperatury. 

Folia do pokrywania płyt izolacyjnych jest produkowana 
przez Orcon Corporatiou (Union City, Kalifornia) przy za
stosowaniu opakntowa1wj nwtody wytwarzania :,lruktury 
włóknistej folii, która zwiQksza wytrz.ym;:iłof;ć folii na ro-
zerwanie. W.K. 
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of elaboration concerning utilization of m
formation about the flight controlling may 
be found. The main advantages, which may 
be provided by this iuformat1on in th_e sub
-sonie aviation, have been presented 1n th1s 
paper and, moreover, the incidence angle 
measurement methods commonly used at 
present have beeh mentioned. 

STEFANEK W.: Schiphol - the airport of 
Amsterdam (I), TLiA, vol. XXXVI, 1981, 
No, 1, p. 26 

Amsterdam-Schiphol Airport, being one 
of important European airports, has been 
described in this paper. The past, the pre
sent and the deve!opment ant!cipations of 
this a!rport have been considered. The dis
cuss!on of the terminal, and thus of the 
entire passenger traffic and !ts organiza
tlon, is particularly comprehensive. Freight 
trafflc, radio na\•igation equipment of the 
airport, as we11 as a number of smaller 
problems closely connected with operatlon 
of the main alrport of Holland have been 
also descrlbed. 

SZUMANSKl K.: Failure in a helicopter 
drive system in cranc and assembly works: 
Study on posslbl!ities to perform an emer
gency monoeuvre. TLiA, vol. XXXVI, 1981, 
No, 1, p. 30 

An analysis of poss!billtlcs to execute an 
emergency manoeuvre by a double-cnglncd 
hellcopter pertorm!ng crane and asscmbly 
works In a case of fa!lure in its drive 
system (failure of one or both cngines) 
have been conducted, Possibilit:es to exe
cute a rnanoeuvre allowing to stop the 
performed work as safety as possible have 
been studied. An attempt to evaluate the 
most favourable conditlons for performmg 
the works has been undertaken. 

GLASS A.: Development program or the 
Institute for Technical Research in Aero
nautics, from 50 years ago, TLiA, vol. 
XXXVI, 1981, No. 1, p, 35 

Establishment of the Institute for Tech
n!cal Research in Aeronautics in Warsaw, 
the program for its modern!zation and de
velopment, worked out by prof, G. Mo
krzycki in 1930, and realization of this pro
gram unt!ll 1936, when the Institut's name 
was changed into the Technical Institute 
of Aeronautics, have been presented. 

TLiA 1981 nr 1 

ZUSAMMENFASSUNG 

GLASS A.: Zivilflug2euge auf der Farnbo
rugh'80-Ausstellung. TLiA, XXXVl Jlirg. 
1981, H, I, S. 5 

Dit' aur der internationakn Luftfahr
taustellung in Farnborough gczelgtcn Dii
sen-, Passagier-, Turbotriebwerkflugzeuge 
fi.ir den Nahverkehr, sovie Geschafts-, 
Uberwachungs-, Schul-, Sport- und Agrar
flugzeuge wie auch neue Entwi.irtc fur diese 
Flugzeugarten werden in dem Beitrag lic
handelt. 

HERMASZEWSKI M.: Technische Landungs
probleme des Sojuz-Raumschiffes. TLiA, 
XXXVI Jhrg., 1981, H. 1, S. 7 

Der erste polnische Kosmonaut steli\ in 
dem Beitrag den L.mdungsvorgang des 
Raumschiffes dar, · wobei folgende drei Lan
dungsarten behandelt werden: die gesteuer
te, ballisti&che und maxima! vollkommcne 
Landung. 

SZCZECIŃSKI S,, ł..AGOSZ M.: Optimali
sierungsprobe der Masse und der Festig
keit von Tragscheiben an Laufradern der 
Turbinenmotore. TLiA, XXXVI Jhrg., 1981, 
H. 1, S. 10 

Ir. den Entwicklungskonzeptionen der 
gegcnwartigcn Turbinen-Flugmotore ist das 
Streben nach der Anwendung von dUnnen 
l.aufr1idern m1t Zentraltlffnungen zu ver
zeichncn. Dicse Konstruktlonsform soli die 
maximale Nutzung des verwendeten Ma
tt-rials gcwahrleisten und zur Mlnderung 
des Konstruktionsgewichts be!tragen. Es 
w1rd der Einfluss der Grossc der Zen
traloffnung und der Belastungsart auf dcn 
Nutzungsgrad der Festigkeltsmiigllchkciten 
des Materials analysiert. 

DĄBROWSKA J ,: Der Anszellwinkel- seine 
Messung und Nutzun&::' (Il). TLiA, XXXVI 
Jhrg., 1981, H. 1, S. 15 

Der Begriff des Anszellwinkels und die 
Methoden seiner Messung sind verhaltnis
miissig gut bekannt, doch gibt es ziemlich 
wenig Vertlffentlichungen liber die Verwer
tung der Anstellwlnkelinformationen ftir 
die FlugfUhrung. Es werden die grundsatzli
chen Vorteile dargeste11t, die diese Infor
mationen ftir den Flug mit Unterschall
geschwindigkeit haben kcinnen sowie es 
wird darauf hingedeutet, welche Methoden 
zur Messung des Austellwinkels gegenwar
tig angewandt werden. 

STEł'ANEK W.: Flughaufen Amsterdam
-Schiphol (l), TLiA, XXXVI Jhrg., 1981, H. 1, 
s. 26 

Einer der bedeutendsten Flughafen Euro
pas-Amstcrdam-Schiphol - ist das Thema 
es Beitragcs. Es wird die Vergangenheit, 
der heutigc Stand sowie die Entwicklungs
prognose des :Flugp!atzes berlicksichtlgt. 
Besondęrs ausflihr!ich wird das Terminal, 
d.h. der Passagierverkehr und seine Orga
nisation behandelt. Auch der Gliterverkehr, 
die FunknavigationsausrUstung wie auch 
kleinererc Probleme die mit dem Funk
tionieren des hol!llnd!schen Hauptflugha
fens eng verkntipft sind, werden ebcnfa11s 
erortert. 

SZUMANSKI K.: Antriebsstorung am Hub
schrauber bei Kran - und Montagearbei
ten. Studie ilber das Sicherheitsmanover. 
TLiA, XXXVI Jhrg,, 1981, H. 1, S. 30 

Die Erwiigungen beziehen sich auf die 
Ausfi.ihrungsmog!ichkelt eines Storungsma
niWers an einem zwelmotorigen Hubschau
her, bei dem wlihrend der Kran - und 
Montagearbeiten eine Antriebsstorung (Aus
fal! von einem bzw. beiden Motoren) auf
getreten ist. Es wurde die Ausftihrungs
m<iglichke!t eines Manovers untersucht, das 
eine moglichst sichere Arbeitsunterbre
chung gewahrleistet. Welterhin wird ver
sucht die gi.instigsten Dedingungen filr die 
ArbeisausfUhrung zu beurteilen. 

GLASS A.: Entwicklungsprogramm des In
stituts fiir Luftfahrttechnische Versuche 
(Instytut Badań Technicznych Lotnictwa) 
vor 50 Jahren. TLiA, XXXVI Jhrg., 1981, 
H. 1, S. 35 

Es wird das Entstehen des Instituts fUr 
Luftfahrttechn!sche Versuche (Instytut Ba
dań Technicznych Lotnictwa) in Warszawa, 
das durch Prof. G. Mokrzycki ausgearbeite
te Modernis!erungs- und Entwicklungspro
gramm sowie die Verwlrkllchung des Pro
gramms bis zum Jahr 1936 dargestellt, d.h. 
bis zur Umbildung des Instituts in das 
Technische Institut ftir Lurtfahrttechnik 
(Instytut Techniczny Lotnictwa), 

CO,Il;EP)KAHMJI 

rJUICC A.: rpall<,QBHCKHe CBMOJieTLI Ha <llapH6opo 80. 
TLiA, r . 36, 1981 , Ne I, cTp, 5 

Oan\.·11111., reaKrHtHIIJt'.' u ryplloomnouble <.:aMOJ1erw 
rpa)k·_1\nncK()I o Ha 'nlittft:lł}hł - - n~u.:ca>Knp\.'KUC, M(!CTHble, 
L'Uff'lllbJ(;, 11arpym.~HhlC, yącGHhlC ll cuop1·onut:, HOKU-
3aHHl>lt! Ha auH~lllHOlllł0rt llblCTaBKC U (f,apuóopo, a 1 a!-:IKC 
HOBUIC nrnet.Thl r,.u~IIX ca~WJlCTOłL 

XEPMAWEBCKJ,t M.: TexuH4CCKHC eonpocbr noca,11K11 
K0CMH~ectcoro 1<or1a6m1 C010-1. TliA, T. 36, 1981, .N<::! 1, 
crp. 7 

B CT;\TLC KOCMOJtaBT om,r<.;aJJ npot~CCC noca.a.KH KOCMH
\łC(KOI o KopaÓJUI, no.npo6t10 paccMaTpueaJI TPH UHJJ,a 
noca.a.KH : y11paoJHICMy10, 6aJJHCTl1'łCCKYIO H C Mah'.CH
Manl»lłl,l!\I Ka'łCCTR0M. 

11\EU,llHbCKW c., JIArow M.: IlonblTKa OOTHMH33• 
UHH MaCCbl H npo~HOCTH .ll;HCKOB f330Typ6HHHMX ,llBMra-
1'CJICH, TLiA, T. 36, 1981, Ne I, CTp, 10 

B K0Hl~CrTUHHX pa'łDHTH.R. coopeMCHHhIX ra10TypGu11-
HblX .rurn r aTCJleli: naGHlO,[].aCTCR. C rpeMJICłlHC K T0HKH~I 
)UICK0M C GOJlblllHMH u.eHTpUJlbHI..IMH OTBepCTHRMH. 
TaKaH 4>opMa xuttu·pyfCU.HH .a.01nKna 0Gecoel1HTh 0DTH
Mi\Jlt.HOe HC00J11..108UHi:C MUTCpHaJla H CH111HTb MUCCy 
K0HCfPYKJJ.Kll. B CTU n,e UJIUJIH'JHpyeTCH BJJHflHłłe Dt:J1H

~U111bl l(ellTPUJlLH0l'0 OTnepcnrn H xapaKTCpa Harpy·ucu 

Jl.a cn"ncui.. HC0OJlb'30BanHff npo~HOCTlf MUICPU~llla. 

,'l.OM!iPOBCKA 51.: Yro,1 aTaKH - ero 1>MC(I 11 11c-
110J1b30&a11Hc (Il). TLiA, T. 36, 1981 r., Ne I, CTp. 15 

Yro11 aTaKH H MeT0.Qbl ero HJMepeHHR. ~.a.oB0JlbH0 

WHp0KO H1BCCTHLI, 0J~H3KO HMeeTC.R. T0JlbK0 HCMHoro 
cee,a.eHHH o Me-ro.n:ax HCn0JJb3oBaHłł.R. 33Mepa yrna aTalCH 
JlJlR. BblO0JJHCHHH. . ll0JJeTa. B CT3Tbe npe.n;CTaBJJCHLI 
OCH0BHbIC ,a,0CT0HHCTBU npHMeHeHH.R. 3T0ił HH<łt0pM3UłłH 
B Jl03BYK0B0H aeHaU:HH U TaK>Ke onHCaHbl coeepweHHLIC 

MeTO.llbl H1MCpeHHff yn1a aT3KH. 

CTE<l>AHEK B.: A,ponopT AMCTcp11aM-Cx11nxom, (I). 
TLiA, T, 36, 1981, Ne I, CTp, 26 

B CT3TbC onHcan o,nnn H1 Da>KHeiiWHX a1ponopT0H 
EeponbI - AMCTep,naM~CxHnxonb. Onł!caHo npo1UJ10e, 

HacT0R.utCC M nepcneKTHBbI pa1enTHff :noro a3ponopra. 
Oco6e11tto no,11po6Ho onHcana opraRH3311Hll nacca
,,mpcKoro 0OT0Ka. ,[(aJOTCll TaKll<e HB<POPM311HH O OT· 
npauKe rpy10B, pa,nHoHaenrau;itoHH0M o6opy ,noeaneH 
nopTa, a TalC>Ke .a.pyrHe cee,c(CHHR. o pa6oTe 'lT0ro 
r naeHoro nopTa ronnan,nHH. 

IIIYMAHbCKH K.: Aeap1111 cu,1onoii yCTaH0BKH RCPTO• 
JJCTa npH Bbtn0JJHCHHU CTP0HTeJlbllO•M0HTa)KffbJX pn6oT. 

TLIA, T. 36, 1981, Ne 1, crp. 30 

Ilpoue..a.eH rrnaJIH1 B01MO)KH0CTCH Bblfl0JJHeRJUI aoa
pHiłHOfO MaHenpa ,neyx.a,BłłraTCllbH0f0 eepT0JleTa Dbl
TI0JlHR.łOWCro KpaHOBble pa60Tbl B Clly'laC OTK33a CHJ10-
eoii YCTaHOBKH (o,1111oro HJIH ABYX ,IIBHraTeneil), Ilpo
UH3l1H3Hp0D3Hbl B03M0>KH0CTH BblilOJIHeHHff MaHeepa 
JJ,JJJI BblX0.lJ;a Hl noJT0)f('CHHff • .n;aeTCJI nonbITICa ou:eHKH 
HaiiGonec G11aronpHffTHt.1x napua11roe oblnormeHHff . 
p:,6oT. 

rJIRCC A.: IlporpaMMa paJBHTHR H11cTHTyTa Tex11u-
4ecK11x Hccnc,11oeauHii AeHa11HH paJpa6oTa11HaR SO JJCT 
II0T0MY HaJB,11, TLiA, T. 36, 1981, N2 I, CTp. 35 

CTaTbR npe,11CT3BJilleT (jr0pMHP0B3HHe l1HCTll:ryra 
TcXRH~CCKHX l1ccne,11onaRBH Aelfa11HH B Bapwaoe, 
nporpaMMY ero M0,11epHH1a11HH H p33BHTllll pa3pa6ora11-
HYIO B 1930 T. npo(jr, r. M0KWHIIKHM, a T3Kll<C pe3JIH• 
3311HIO lTOil nporpaMMbl ,110 1936 r. K0r,Qa l1ucnnyT 
R3MeHHJI ua1oanHe H CTaJI TexnHąecKHM WHCTHTYTO\.t 

ABHUIJ,HH. 
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STRESZCZENIA 

,;1.ASS A: S:tlHolol) (·ywilut IL\ 1"~1rnłJu
f<ll1gll·~u. 'J'l.iA, l XXX\'I. 19~1. !Il I,:,:, 

0111owio110 1irzedsU1\.vio11l· na 11ii~dzynnru
dowc·.i wystawie· lotnil'Zl'j w Farnborough 
samoloty odrzutowe, pasa:,erskie, turbośmig
łowe lokalnego transportu, służbowe, patro
lowe, szkolne i sportowe oraz rolnicze a 
także nowe projekty samolotów tych kate
gorii. 

HERMASZEWSKI M.: Techniczne aspekty 
lądowania statku kosmicznego Sojuz. TLiA, 
t. XXXVI, 1981, nr 1, s. 7 

W artykule pierwszy polski kosmonauta 
przedstawił przebieg lądowania statku ko
smicznego, omawiając trzy rodzaje lądowa
nia: sterowane, balistyczne i z maksymalną 
doskonałością. 

SZCZECIŃSKI S., 
malizacji masy i 
uych wirników 
TLiA, t. XXXVI, 

LAGOSZ M.: Próba opty
wytrzymalości tarcz noś-

silników turbinowych. 
1981, nr 1, s. 10 

\V koncepcjach rozwojowych współczes
nych iotn~czych silników turbinowych za
rysowuje się dążność do stosowania c;en
kich tarc,: z dużymi otworami centralny
mi. Tak przy Jt;ta forma lrnnstrukcyjna ma 
zapewnić maksymalne wykor,ystan,e u'i.y
tego mLterialu oraz zmniejszyć masę kon
strukcji. W artykuł<: przeanalizowano 
wpływ wiclko,,ci otworu centralnego i ro
dzaju obciążenia na stopici1 wykorz1stania 
mo'ili wosci wytrzymałościowych matenalu. 

DĄBROWSKA J.: Kąt natarcia - jego po
miar i wykorzystanie (li). TLiA, t. XXXV!, 
1981, nr 1, s. 15 

Pojqcie kąta natarcia i metody jego po
miaru są dość znane, jednak można zna
leźć stosunkowo niewiele opracowań doty
czących wykorzystania informacji o kącie 
natarcia do prowadzenia lotu. w artykule 
przedstawiono zasadnicze korzyści, jakie 
informacja ta może przynieść w lotnictwie 
poddźwiękowym, a także zasygnalizowano, 
jakie metody pomiaru kąta natmcia s~ 
obecnie powszechnie stosowant•. 

STEFANEK \V.: Port lotniczy A111stercla11111 
- Schiphol (I). TLiA, t. XXXV!, 1981, lll' 1, 
s. 26 

W artykule omówiono jeden z ważni,·.i
szych pol'tów lotniczych Europy - Amstl'r
dam-Schiphol. Uwzględniono przesz_losi·. 
dzień dzisiejszy oraz prognozy rozwoio,,·,· 
tego lotniska. Szczególnie szeroko potrakto
wano terminal, a więc całość ruehu pasaż~r
skiego i jego organizacjq. Opisano również 
ruch towarowy, wyposażenie radionawiga
cyjne portu, jak też drotrniejsze zagadnienia 
śeiśle Z\viązane z funkcjono\vanicm 14łów11e 
go portu lotniczego Holandii. 

SZUI\IA,~SKI K.: Awaria napędu śmiglow
t·a w pracach dźwigowo-montażowych. Stu
dillln możliwo~ci przeprowadzenia manewru 
bezpieczeństwa. TLiA, t. XXXVI, 1981, nr 1, 
s. 30 

Przeprowadzono analizq możliwości wy
konania manewru awaryjnego śmil',łowca 
dwusilnikowego, wykonującego prace dźwi-
1;owo-montażowe, w przypadku wystąpie
nia uszl:odzenia w układzie napęju (awa
ria jednego lub dwóch silników). Zbadano 
możliwości wykonania manewru pozwala
jącego na w miarę bezpieczne przerwanie 
wykonywanej pracy. Podjęto próbę oceny 
najkorzystniejszych warunków wykonywa
nia prac. 

GLASS A.: Sprzed 50 lat program rozwoju 
Instytutu Bada(1 Technicznych Lotnictwa. 
TLiA, t. XXXVI, 1981, nr 1, s. 35 

Przedstawiono powstanie Instytutu lladari 
Technicznych Lotnictwa w Warszawie, pro
gram jego modernizacji i rozwoju opracowa
ny w 1930 r. przez prof. G. Mokrzyckiego 
oraz realizację tego programu do 193il r., 
gdy instytut został przemianowany na In
stytut Techniczny Lotnictwa. 

TLiA 1981 nr 1 



Z DZIAŁAL~OŚCI SEKCJI LOTNICZYCH SIMP SITK -------

PROGRI\M DZli\Łi\LNOSCI ZESPOLOW 

SEKCJI LOTNICZEJ 

VaC'howe zespoły Zarz<1du Se kC' ji Lotniczej 
Zarządu Głównego SIMP, wyłonione na ple
narnym zebraniu dnia 18 kwietnia ub. roku 
opracowały programy prac zatwierdzone na 
zehraniu w dniu 5 września ub. roku. Po
niże j publilrn jemy ramowe programy zespo
łów . zarząd Sekcji Lotniczej zaprasza człon
ków Sekcji Lotnicze j i kół lotniczych cto 
współpracy z zespołami nad przyjętymi te
matami programów. 

Program :,cespolu platowcowego 

I. Prognozowani e rozwoju sprzc;tu szy-
1,owcowego platowcowego. Wytyczenie 
najważniejszych kierunków (tematów) do 
realizacji w zakresie konstrukcji nowego 
sprzętu latającego (dopływ wysoko kwalifi
kowanych kadr, modernizacja luh rozbudo
wa istniejących zakładów lotniczych, wy
magane nakłady finansowe). 

2. Przygotowanie analizy uzasadniającej 

potrzebę zorganizowania ośrodka badań 

aerodynamicznych w Politechnice Rzeszow
skiej (dysponuje ona tunelami, maszynami 
matematycznymi, programami, zakładem 

modelarsldm oraz ma kadrę konstruktorów 
modeli) . 

3. Opracowanie programu bacta1i właści

wości mechanicznych materiałów stosowa
nych w konstrukcjach lotniczych. 

4. Wytyczenie kierunków rozwoju mate
riałów na konstrukcje platowcowe i szy
bowcowe (włókna węglowe, materiały kom
pozytowe). 

5. Przeprowadzenie analizy i p rzedstawie
nie wymagań w stosunku do jednostek na 
pędowych motoszybowców (zagadnienie ze
społu malej mocy do napędu motoszybow
ców, problem śmigieł) . 

6. Przeprowadzenie analizy i przedstawie
nie wymagań w stosunku do napędów sa
molotów rolniczych. 

7 . Zagadnienia technologiczności konstruk
, ·ji sprzętu lotniczego (łatwość napraw, re
generacji itp .). Analiza aktualnego stanu i 
potrzeby bazy naprawczej samolotów lotni
ct wa cywilnego. 

8. Popularyzacja prol.Jlcmatyki lotniczej 
(wytypowanie i przekazanie do Muzeum 
Lotnictwa w Krakowie samolotów i szybow
ców wycofanych z eksploatacji; publikowa
nie artykułów w prasie lotnicze j; organizo
w anie prelekcji i wygłaszanie odczytów. o 
tematyce lotniczej w swoim oraz we wspól
J'racującym środowisku). 

9. Nawiązanie ws1,ólpracy mic;dzy poszcze
gólny mi jednostkami przemysłu lotniczego 
w kraju i za granicą. Udział w pracach 
OSTiV (Międzynarodowa Organizacja Tech
niki Szybowcowej} i innych organizacjach, 
przygotowanie refe ratów _ na konferencje; 
OSTiV. 

•) Punkt 13 uchwały: .,Rozpatrzeć propo
zycję zorganizowania przez Sekcję Lotnicz<1 
opiekł nad konstruktorami amatorami oraz 
opracowania odpowiednich przepisów budo
wy i certyfikacji dla sprzętu lotniczego bu
dowanego przez amatorów". 

10. Re.iliza cja uchwały podjc;tej na zebra
niu sprawozdawczo-wyborczym w dniu 
10.03.1980 r ., szczególnie p-ktu 13 tej uchwa
ły •) oraz innych wniosków i postulatów 
podjętych na zebraniach Zarządu Sekcji 
Lotniczej. 

Zespól pracuje pod kierownictwem kol. 
W. Błaszczaka z WSK PZL-Mie! ec. W skład 

zespołu pl3fowcowego wchodzi sześl'lu pra
l'Owników z WSK PZL-Mielec (W. Bła

szczak, S . . TaC'hyra, A. Kowalski, S . Markow
ski, K. Piwek, S . Wójtowicz), dwóch z Za
kładów Szyhow cow ych w Bielsku-Dialej (J. 

$mielkicwicz, /\. Kurbiel) oraz po jednym: 
z WSK PZL-Swiclnik (Z. Korllul,aj), z In
stytutu Lotnictwa w Warszawie (1'. Kostią) 

i z Lotniczych Zakładów Remontowych (Cz. 
Nowak}. 

Program zespołu śmigłowcowego 

1. Analiza stanu perspektyw rozwoju 
techniki śmigłowcowej w PRL w zakresie 
materiałów, gotowych wyrobów, napc;dów, 
układów przenoszenia mocy, metod projek
towania, metod badań, efektów ekonomicz
nych oraz opracowanie wniosków. 

2. Analiza stanu współpracy z zagranicą. 

3. Uczestnictwo w przygotowaniu IV Smi
glowcowych Mistrzostw _Swiata FAI. 

4. Udział w pracach nad powołaniem Wy
działu Budowy śmigłowców na Politechnice 
Lubelskiej . 

5. Współpra cn z bratnimi stowarzyszeuin
mi innych resortów. 

W skład zespołu śmigłowcowego weszli 
kol. kol.: S. Trębacz (gł. konstruktor, Ośro
dek nactawczo-Hozwojowy Sprzc;tu Komuni
kacyjnego w Swldniku} - przewodniczący 

zespołu, H. Koslol (kier. Zakładu Usług 

Smigłowcowych), S . Łobacz (gł. specjalista 
OHH SK), W. Mercik (pilot doświadczalny 

OBR SK) oraz ze składu Prezydium Zarzą
du Sekcji Lotniczej ZG SIMP K. Brejnak 
(dyr. techn . ZPLiS) l J. Horbaczewski (gł. 

specjalista ZP LiS) , 

Program zcspoltt ~ilnikowego 

1. Popularyzacja wiedzy o silnikach lot
niczych produkowanyd1 przez polski prze
mysł lotniczy. Opracowanie l realizacja pla
nu odczytów w środowiskach lotniczych. 

2. Opracowanie ekspertyzy na temat sta
nu produkcji i możliwości zaprojektowania 
silników lotniczych do napc;du samolotów 
i śmigłowców konstruowanych l produko
wanych w Polsce oraz dla celów bezpośred
niego ekspor tu. 

3. Opracowanie raportu na temat paliw 
i olejów lotniczych dostc;pnych w Polsce. 
W szczególności zainteresowanie przemysłu 

che micznego produkcją benzyny lotniczej 
k lasy 100 LL, paliwa turbinowego klasy RT 
oraz olejów klasy Aero Shell. 

4. Zestawienie potrzeb przemysłu silników 
lotniczych w zakresie elementów l materia
łów specjalistycznych (łożysk, materiałów 

hutniczych, gum, przewodów elektrycznych, 
lakierów i in.). 

5. Nawiązanie współpracy i zainteresowa
nie tematyką silników lotniczych stowarzy
szeń technicznych NOT działających w prze
mysłach chemicznym i hutniczym oraz Mi
nisterstwa Komunikacji. 

zespól silnikowy pracuje pod przewodni-

ctwem kol. M. Mikluszki z WSK PZL-Rze
szów. 

Program zesp(l!tt hydrauliki lotniczej 

Hok 1980 

l. Publikacje w Technice Lotniczej 
Astronautycznej. 

2. Nawiązanie współpracy, wymiany do
świadcze1i i informacji z organizacjami 
technicznymi w zakładach CSRS, Jugosła

wii , Ru munii i ZSRR: 
3. Organizacja zwiedzania wystaw lotni

l'zych. 
4. Powołanie na Politechnice Wrocław

skiej Studium Podyplomowego Osprzc;tu 
Lotniczego (hydraulika systemów lotniczych 
i systemy zasilania silników lotniczych). 

Rok 1981 

1. Zorganizowanie sympozjum w ramach 
zaplec:za technicznego ZPLiS wykorzystania 
maszyn analogowych i cyfrowych w pracy 
konstruktora i technologa przemysłu lotni
czego. 

2. Opracowanie memoriału oceniającego 

problE!matykę elektronizacji lotniczych ukła
dów hydraulicznych l zasilania (stan, potrze
by, perspektywy, wnioski). 

3.- Opracowanie raportu oceniającego pro
blematykę elementów gumowych w przemy
śle lotniczym od sformułowania wymagań 

i potrzeb do stanu l perspektyw zabezpie
czenia jakości i ilości w produkcji. 

Rok 1982 

1. Opracowanie memoriału oceniającego 
stan aktualny oraz potrzeby l perspektywy 
w zakresie cieczy do hydrauliki lotniczej 
oraz filtracji cieczy. 

zespól pracuje pod przewodnictwem kol. 
Z . Girulskiego z PZL-Hydral. 

Program zespołu awioniki i osprzętu 

1. Utworzenie zespołu. 

2. Przygotowanie ekspertyzy na temat sta
nu aktualnego oraz potrzeb przemysłu lot
niczego w zakresie awioniki i osprzętu. 

3. Nawiązanie kontaktu ze stowarzysze
niami naukowo-technicznymi w kraju (np. 
SEP) i za granicą, związanymi z dzlalalno
ścią o charakterze zbliżony·m do tematyki 
awionicznej. 

4. Przygotowanie · krajowej konferencji 
Awionika 81 (przewidywany,. termin 1981 r.}. 

w skład zespołu awioniki i osprzętu wcho
dzą: przewodniczący - K. Kunachowicz, 
członkowie - E. Babiasz (Instytut Lotni
nictwa), s. Bielak (Ośrodek Badawczo-Roz
wojowy Sprzętu Komunikacyjnego, Swid
nik), s. Jaśkiewicz (Zakład . Doświadczalny, 

WSK PZL-Warszawa ' II); T. Jurkiewicz 
(Centrum Naukowo-Produkcyjne Samolotów 
Lekkich, warszawa Okęcie), H. Kaczorek 
(Instytut Lotnictwa), W. Kopockl (OBR SK 
Mielec), T. Krawczyk (ZD WSK PZL War
szawa II), c. Majcher (jw.), L. Rams (In
stytut Lotnictwa), s. _ Słowacki (Biuro Tech
niczne Nowych Uruchomień Przemysłu Lot
niczego, ZPLiS), A. Wierzchowski (Dowódz
two Wojsk Lotniczych, Poznań}, w. Zarem
ba (Prcz. Zarz. S ekcji Lotniczej ZG SIMP) 
i E. żelabin (Instytut Lotnictwa). 
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