


PROTOTYPY 

Cessna U-27A e USA e 

Turbośmigłowy wojskowy samolot wielozadaniowy 

Firma Cessna zbudowała wojskową wersję znanego turbośmigłowe
go samolotu Caravan I, która jest przeznaczona do zadań rozpoznaw
czych oraz misji specjalnych, jak przewóz 14 pasażerów lub 12 
spadochroniarzy, przewóz 4 pacjentów na noszach. Nowy samolot, 
U-27 A, odznacza się właściwościami krótkiego sta rtu i lądowania oraz 
dużą statecznością przy małych prędkościach lo tu, dzięki czemu nadaje 
się do zadań wykonywanych normalnie przez śmigłowce. Podstawowe 
wyposażenie rozpoznawcze samolotu mieści się w pojemniku podwie
szonym pod kadłubem. W jego skład wchodzą: trzy kamery (filmowe 
lub elektrooptyczne do pracy w dzień i w nocy, których położenie można 
zmieniać w locie), rejestratorzy obrazów, procesor video do opracowy
wania obrnzów, system przekazywania danych. Wyposażenie to pozwa
la na przegląd i analizę obrazów na pokładzie samo lo tu zaraz po ich 
zarejestrowaniu i przekazanie wybranych info rmacji na ziemię. Pojem
nik ma d!ugość4,39 m, masę od 454do 567 kg i współczynnik obciążenia 

9. Pod piatem samolotu zamontowano 6 uchwytów do podwieszeń, 
a w kadłubie - działko strze l ające przez odsuwane d o góry żaluzjowe 
drzwi. Trój kołowe podwozie może być zastąpione przez pływaki lub 
p!ywako-ko!a. Samolot jest napędzany silni kiem P ratt and Whitney 
Canada PTGA-114 o mocy sta rtowej 448 kW (6 10 KM) i mocy 
wojskowej" 504 kW (685 KM). Zapas paliwa wynosi 1257 I. 

D ane techniczne 

Rozpiętość 
Długość 

Wysokość 

Powierzchnia nośna 
Masa własna 
Udźwig maks. 
Masa startowa maks. 
Prędkość przelo towa maks. 
Pn;:dkość przeciągnięcia 

Wznoszenie n.p.m. 
Pułap prak tyczny 

15,87 111 

11 ,45 m 
4,52 lll 

25.96 111 2 

1752 kg 
1893 kg 
3629 kg 

340 km/h 
11 3 km/h 

5,33 m/s 
7770 111 

Długość start u na 15 m 
Długość lądowa nia z 15 m 
Zasięg z rezerw,, paliwa 
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674 111 

504 m 
20 10 km 
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MIESIĘCZNIK SEKCJI LOTNICZEJ 
STOWARZYSZENIA 
INZYNIERÓW I TECHNIKÓW 
MECHANI KÓW POLSKICH lotnicza 
XLIV LI PIEC 1989 i A S T R O N A U T Y C Z N A 

Kryzysowe dziesięciolecie lo tnictwa lekkiego 

Mgr inż. ANDRZEJ GLASS 

Stany Zjednoczone s,1 największym w świecie producentem samo lo
tów lekkich, więc wahania amerykańskiej produkcji tych samolo tów 
mogą służyć za baromet r sytuacji na rynku. W USA sprzedaż pralek, 
lodówek, samochodów i samolo tów lekkich jest wskaźn ik iem sytuacji 
ekonomicznej społeczeństwa. 

W lata.ch 1978 .;- \ 979 produkcja i sprzedaż samolo tów lekkich 
w USA wyniosła ponad 17 OOO egz., w 1982 r. już tylko ponad 4000 egz., 
zaś w 1987 r. nieznacznie ponad I OOO egz. Oznacza to spadek prod ukcji 
do 6% stanu sprzed dziesięci u la t. 

Jakie s,1 przyczyny tak dużego spadku produkcji? Produkcja z 1978 r . 
była szczytowa. Możli we, że os iągnięto ją dzięk i łatwym kred ytom, czyli 
mogla być nieco większa od rzeczywi tych możliwości na bywców, lecz 
najwyżej w granicach 20% sprzedaży. Może część użytkowników 
samolotów nie zdawa ła sobie sprawy z tego, że od momentu wzrostu 
ceny paliwa w latach s iedemdziesiątych - koszty eksploatacj i są aż tak 
duże, lecz ten błąd mogło popełnić k il ka naście procent na bywców. 
Więcej było tych, k tórzy liczyli na wzrost zarobków, lecz ich rea lna 
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wartość zmalała. I ci zapewne odsprzeda li zakupione samo loty. Dlatego 
główną przyczyną spad ku produkcji samolo tów lekkich był kryzys 
ekonorniczny lat 1980 .;- 1982, który dotkną ł nie tylko o bywateli amery
kańsk ich , lecz również większość krajów na świecie . 
Amerykańskie Sto wa rzyszenie Wytwórców Samo lo tó w Lekkich GA

M A (General Aviation Manufacturers Associa tio n) w sprawozda niu za 
I 988 r. i jedenastolecie 1978 .;- 1988 wykazuje, że zmniejszyła się głównie 
produkcja samo lotów tłokowych. Produkcja jednosilnikowych samolo
tów tłokowych zmniejszyła się z 14 398 w 1978 r . do 6 13 w 1987 r. (czyli 
do 4%), a dwusilnikowych tłokowych z 2843 w 1979 r. do 67 w 1988 r. 
(czyli do 2,3%), natomiast turbośmigłowych z 9 18 w 198 1 r. do 250 
w 1986 r. ( tylko do 27% ), a odrzutowych z 389 w 198 1 r . do 122 w 1987 r . 
(do 3 1 %). Spadek produkcji samolotów turbośmigłowych i od rzuto
wych był mniejszy, gdyż są to samoloty dyspozycyjne, kupowane przez 
duże przeds iębiorstwa. 

Gwałtowny spadek sprzedaży samolo tów tłokowych doprowadził do 
zawieszenia ich produkcji przez d wóch głównych wytwórców: firmy 
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ZE ŚWIATA◄ 

ARGENTYNA 

• Rz,1d próbował ratować trudną sytuację naro
dowego przewoźnika , Aerolineas Argentinas, 
odprzedając 40% jego kapitału skandynawskim 
liniom Scandinavian Airlines System (SAS). 
Projekt został skrytykowany przez opozycję (peroniś
ci), która uchwaliła blokowanie w parlamencie jego 
realizacji (A. el C. 1217/ 1218) 

BUŁGARIA 

• Jak poinformowano w Sofii, z powodu redukcji 
budżetu wojskowego o 12%, z si! powietrznych ma 
być wycofane 20 samolotów (A. el C. 1223) 

CHINY 

• 17 listopada 1988 r. w Pekinie podpisano 
wstępną umowę między CA TIC i francuską firmą 
Microjet o ewentualnej licencyjnej produkcji 
w ChRL odrzutowego samolotu szkolno-treningo
wego Microjet 200B (A. et C. 1219) 

• Podczas wizyty w Pekinie premier Indii Rajiv 
Gandhi podpisał z chińskim premierem Li Pengiem 
umowę ..o bezpośredniej komunikacji lotniczej 
między Pekinem i New Delhi. (A. el C. 1219) 

CZECHOSŁOWACJA 

• Jak poinformowały władze państwowe, z powo
du redukcji wydatków na siły zbrojne o 15% w latach 
I 989 + 1990 ma być wycofanych ze służby 51 samo
lotów bojowych (Rude Pravo) 

o DANIA 

• Rząd przewiduje prywatyzację duńskiego u
działu (28,6%) międzynarodowych linii lotniczych 
Scandinavian Airlines System (SAS), jak również 
portu lotniczego Kopenhagi. (A. et C. 1217 / 1218) 

cd. =e str. I 
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• Armia powietrzna zdecydowa ła się na zakup 
SO argentyńskich samolotów szturmowych (COIN) 
ENEAR Pucara. (A. et C. 122 1) 

FRANCJA 

• Związani z przemysłem lotniczym ministrowie 
państw uczestniczących w programie Airbus Indu
strie postulowali zwiększenie tempa produkcji 
samolotów A.320 do 10,5 miesięcznie. (A. el C. 
12 17/12 18) 

• Porty lotnicze Paryża w 1988 r. odprawiły 40 
mln pasażerów - zanotowano rekordowy wzrost 
ich liczby (o 10%) w porównaniu z poprzednim 
rokiem. Na 1993 r. przewiduje się obsłużenie 50 mln 
pasażerów. (A. et C. 1217/ 1218 i 1221) 

• W wyniku badań przeprowadzonych z inicjaty
wy Air France usta lono m.in., że sta tystycznie co 
drugi Francuz korzysta z transportu lotniczego raz 
w życiu. Inaczej - 85% Francuzów nigdy nie podró
żuje samolotami (A. et C. 1219) 

• 29 grudnia 1988 r. francuski pilot instruktor 
Richard Fenwick (prezydent Aero-Club de France) 
ustanowił śmigłowcowy rekord świata wysokości 
w kategorii śmigłowców o masie do 500 kg (Ela), 
osiągając wysokość 5036 m n.p.m. w przelocie nad 
szczytem Mount Blanc. Wyczynu dokonał na śmigło

wcu Robinson R22 Beta (USA). Poprzedni rekord 
w tej kategorii ustanowiono dokładnie 35 lal temu 
- 29 grudnia 1953 r. - na francuskim śmigłowcu SO 
122 1 Djinn z napędem turbinowych (4789 m). (A. et 
C. 1221) 

• Rajd Paryż-Dakar w najnowszej edycji był 
obsługiwany przez 32 samoloty i 7 śmigłowców, 
w tym pomoc medyczną zapewniały 2 śmigłowce Bell 
206 oraz samolo t Gulfstream I i Falcon IO. (A. et C. 
1220) 

JAPONIA 

• Pomimo ostatecznego ustalenia (umowa z maja 
1988 r.), że japoński myśliwiec przyszłości 

FSX będzie rozwinięciem ameryka1iskiego General 
Dynamics F-16 Fighting Falcon, rozbieżności 
w tej sprawie między Tokio i Nowym Jorkiem nie 

zmniejszyły się (Japonia miała rozwinąć samolot 
samodzielnie, czemu przeciwstawiły się Stany Zjed
noczone). Rozbieżności te widoczne są obecnie mię
dzy przedstawicielami przemysłu lo tniczego obu kra
jów. Mówiono nawet o możliwości komplikacj i sto
sunków między USA i Japonią. (A. et C. 1219) 

• Przemysł lotniczo-kosmiczny osiągnął w roku 
finansowym 1988 obroty wartości 1,72 mld dol. , tj. 
o 4% więcej niż w rok u poprzednim. (A . et C. 1220) 

SZWECJA 

• Opieraj4c się na zamówieniach szwajcarskich 
linii lo tniczych Crossair, Saab Scania postanowiła 
realizować program nowego samolotu komunika
cji lokalnej Saa b 2000. Będzie to rozwinięcie samolo
tu Saab 340 o przedłużonym kadłubie (pojemność 

wzrośnie do 50 miejsc); turbinowe silniki mają napę
dzać sześciołopa lowe śmigła niskoobrotowe o postę
puj,1cym skosie (A .et C. 1217 / 1218) 

* ZSRR 

• Po krążownikach lotniskowych „Kijew", ,,Minsk" 
i „ oworossijsk", na Morzu Śródziemnym poja
wi! się czwarty okręt z tej serii - ,,Baku". Jest on bazą 
dla 13 samolotów pionowego startu i lądowania 

Jak-36 i 15 śmigłowców. (TASS) 

OGÓLNE 
• 1988 r. był rekordowy pod względem liczby 

zamówionych cywilnych samolotów transporto
wych z napędem odrzutowym. W zakładach 
Boeing, Airbus Industrie, McDonne!! Douglas, 
British Aerospace i Fokker w 1988 r. zamówiono 
ogółem IO0I samolotów, których dostawy będą 
realizowane w ciągu najbliższych 4 + 5 lat. Najwięcej 

zamówień zebrał Boeing (636 samolotów wartości 
30 mld do l.). następnie Airbus Industrie ( 173 samolo
ty), McDonnell Douglas (124), British Aerospace 
(36) i Fokker (32). (A. et C. 1219) 

• Wg ICAO, przewozy linii lotniczych 160 
krajów świata wzrosły w 1988 r. o 7% w porównaniu 
z 1987 r. , przy tym liczba przewiezionych pasażerów 
wzrosła o 4%, a liczba wykonanych pasażerokilomet
rów - o 7%. Współczynn ik wypełnienia miejsc wy
niósł 68% i wzrósł o I%. Przewozy towarów wzrosły 
o 10% (wykonano 53 mld tonokilometrów), zaś 
przewozy poczty - o 3% . (A. et C. 1219) 

Cessna i Pi per. Na rynku w tej kategorii pozostały: Beech (w I 988 r. 
zbudował 180 samolotów Bonanza i 222 dwusilnikowe Baron 58), 
Mooney (142 samoloty jednosilnikowe w 1988 r.) oraz M a ule (55 
samolo tów). 

produkcja wzrosła o 58 samo lotów, czyli do 1143 egz. Zbudowano o 15 
więcej samolo tów jednosi lni kowych tłokowych (628 egz.) , o 20 ezg. 
mniej dwusilni kowych tłokowych (67 egz.), o 28 ezg. więcej turbośmig
łowych i o 35 ezg. więcej odrzutowych . 

Czy jest to już pierwszy symptom poprawy sytuacji na rynk u? Czy 
w kraju , w k tó rym jest zarejest rowan ych ponad 200 OOO samo lo tów 
lekkic h, sprzedaż 15 samolotów jednosi ln ikowych cokolwiek znaczy? 
Raczej o czymś świadczą zamówienia na 500 Cadetów. Chyba poważ
niejszym sygnałem jest rozpoczęcie produkcji samolotu Christen Husky, 
będącego następcą jednego z najtańszych samo lotów - Pi per Cub. We 
Fra ncj i produkcja samolo tu ATL, a w W. Brytanii - Super 2 też 

świadcz,1 o niewielk ich możliwościach nabywców. 

Produkcję wznowi! Pipe r (160 PA-28 i 53 dwusilnikowe Seneca Ili) . 
Na 1989 r. Piper o trzyma! zamówienia na 500 samolotów PA-28-Cadet. 
Samolo ty turbośmigłowe i odrzutowe (448 szt.) w 1988 r. stanowiły 39% 
produkcji , lecz aż 96% wartości produkcji samolotów lekkich . Najdroż
sze z nich , sam o lo ty Gulfstream, stanowiące 5% liczby sam olo tów 
dyspozycyjnych , osiągnęły 40% ich wartości. W 1988 r. sprzedano 62 
sam oloty dyspozycyjne Cessna C ita tion, 49 Gulfstream G -IV, 23 
Lea rjet i 2 ! Bcech jet. 

Ze zbudowanych w 1988 r. sam o lo tów turbośmigłowych około 150 to 
Beech King A ir i Becch 1900, zaś 80 - Cessna Caravan I, a 29 - Fairchild 
Metro III. 

Od 1983 r. amcryka 11ska produkcja sam o lo tów lekk ic h jest bardzo 
ma ła (spadek z 269 1 egz. w 1983 r. do I 085 egz. w 1987 r.). W 1988 r. 

2 

A jakie wnioski z tej sytuacji kryzysowej płyną dla nas? Ponieważ 
chłonność świa towego rynku na samoloty lekkie jest obecnie ciągle 
mała, więc możliwości sprzedaży na Zachód tłokowych samolotów 
sportowych są również bardzo ograniczone. Tylko niektóre zalety 
Wilgi, czy niska cena Ko libra mogą być a trakcyjne d la zagranicznych 
nabywców. 
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Metoda obliczania śmigła tunelowego 

Prof. dr STANISŁAW KUCZEWSKI 

W śmigle tunelowym końce łopatek nie poruszaj ą się w swobodnym 
powietrzu , ale są otoczone kołowym pierścieniem , podobnie jak w 
wentylatorze. Dlatego warunki przepływu przy końcach łopatek u
względnia się podobnie jak w wentylatorach i sprężarkach osiowych i 
tak samo oblicza sic, moc potrzebną do pokonywania strat wzbudza
nych. Różnica w obliczeniach polega na tym , że wentylator nie porusza 
się, a śmigło porusza s ię z prędkością lo tu. Tylko przy ciągu w miejscu 
prędkość ta jest równa zeru (początek startu). W śmigle wypełnienie 
wieńca łopatkami jest mniejsze niż w wentylatorach i na tym po lega róż
nica w konstrukcji . Wypełnienie jest definiowane jako stosune k dłu
gości profilu do podziałki lub inaczej liczby ł opa tek Z pomnożonej 
przez cięciwę / do obwodowego przekroju na rozpatrywanym promie
niu R: 

Z f 
, =---=-

2 n R I 
(1) 

Wartość wypełnienia waha się od 0 ,3 do 1,7 i dla tych wartości są da ne 
doświadczalne. Współczynniki si ł y nośnej C: oraz oporu Cx za leżą od 
układu danych profilów, od kąta na ta rcia 8, kąta ustawie nia a

0 
i wypeł

nienia,. Dlatego można posługiwać się danymi dla profilów pojedyn
czych tylko wtedy, gdy wypełnienia są mnie jsze od 0,4, a dla wypeł
nie11 większych od 0,4 są potrzebne dane z układów palisadowych pro
filów. Można polecić układy profilu NACA 65-410 o szkieletowej ko
ł owej i wygięciu te j szkie le towej 10°. Wyk resy te wyrażają za leżności: 

C 
E = _ x_ = f (a 8 ,) C o' , 

z 

gdzie: a
0 

- kąt ustawien ia profilu , 
,- wypełnienie wieńca łopatki , 
8- kąt natarcia . 

(2) 

(3) 

Kąt natarcia w układzie palisadowym ł opatek jest mie rzony pomię
dzy umownie usta loną cic,ciwą profilu a średnim wektorem prędkości 

napływu i wypływu z wieńca ł opatkowego. Ta ś rednia prędkość w 
ukł adzie względnym wynosi w.,: 

8 = a
0 

- fJ„ lub 8 = a
0 

- /J1 

gdzie : /J., - ką t pochyle nia wektora w„ 
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c\ 
il Cu 

\ 
> 

~-~ \ ~ "' \ 

\ \ \ft$ h 
,,8~ l 

u. wR 

-
C2 

' ~ 

(4) 

(5) 

C1 • Ca 

D ane okrc~laj ,icc wspóltL) 1rniki c_ i r d la danych profi lów pocho
dzą z bada11 nie rucho mych palisad !opatek, w których k,1t napł ywu na 
ł opatki za leży od odległ ości miejsca pom iaru od czo ł a pa lisad y (dla 
wypelnic11 wic,kszych od zera). Trzeba wic,c pamic,tać o tym , aby kąty 
napływu powietrza /J1 były mie rzone tuż przy czole palisady, a gdyby 
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były mie rzone dalej , należy je przeliczyć na czoło palisady, biorąc pod 
uwagę cyrkulację wytwarzaną przez układ łopatkowy. 

Na rys. 1 pokazano układ we ktorów przepływu przez przekrój 
wieńca łopatkowego na promie niu R, a na rys. 2 [2] - przekrój podłuż
ny przez śmigło tunelowe. Na rys. 2 i w artykule użyto następuj ących 
oznaczeń: zewnętrzny promień osłony - R, , promień piasty - R..,, 
szczelina nad końcami łopatek - s, grubość warstw przyściennych 

(przyjmujemy j ednakową grubość na ści ance osłony i na piaście) - 8, 
przekroje kontrolne: dale ko przed śmigłem - O, tuż przed czołem 

w(R;,·s) -, 
ó + 

I C2u_ 

I 
L 

ó 

w~_, 

_J_ - ----

Rys. 2 

wieńca- I , za wieńcem łopatkowym -2, u wylotu z osłony śmigl a-3, 

dale ko za osłoną, gdzie ciśnienie statyczne powie trza osiągnie wartość 

ciśnienia a tmosferycznego - 4, prędkość bezwzględna - c, je j skł a
do we osiowe - c , składowe obwodowe - c , prędkość względna - w 
(inde ksy od O do'4 oznaczają przynależność prędkości lub ciśnienia do 
da nego przekroju) , ciśnienie sta tyczne - p , ciśnienie cal kowite - p c· 

Z miejsca obserwacji umieszczonego na poruszaj ącym się napędzie 

śmigłowym przebieg ciśnień całkowitych wzdłuż osi jest następuj ący. 
D ale ko przed śmigłem (przekrój O) pa nuje ciśnienie atmosferyczne Pa 
i prędkość równa prędkości lotu c10t , ciśnienie całkowite wynosi zatem: 

- + (! c 2 Poe - Pa 2 lot (6) 

gdzie: Q- gęstość powietrza . 

Ponieważ przez odcinek J-;-2 przepływa jednakowy strumień powie
trza i przekrój jest ten sam, również osiowa prędkość pozostaje ta ka 
sama i wynosi ca , zaś skł adowa obwodowa w przekroju Jw przybliże

niu jest równa zeru ( c111 = O) , natomiast na wylocie wynosi c2 11
• 

W wypadku śmigł a tunelowego, w obszarze zdrowej strugi (poza 
warstwa mi przyściennymi) łopatki potraktujemy tak , aby zachodził a 
równowaga promieniowa (zachowany wir swobodny R c

11 
= const) , 

wobec tego skł adowa osiowa prędkości jest stała (ca = const). W nor
malnych śmigł ach odstępuje się od tego warunku ze względu na małe 
wartości prędkośc i obwodowych c

2 11
• J est to równoznaczne z zapew

nie niem stałego przyrostu ciśnienia całkowitego w tym obszarze od 
promienia R - 8 do promienia R + 8. 

Na odcink~1 J -;-2 ciśnienie calk~~ite wzrasta o: 

(7) 

A le ciśnienie całkowite na wlocie wynosi: 

a wic,c można napisać: 

(8) 

W przekroju 3 (jeśli nic zmie nimy jego wymiarów promie ni R, i R.) 
st ra ty na drodze można uznać za pomija lnie małe o ile nic umieścimy 
kierownicy prostuj,1cej. Wtedy jednak ene rgie, kinetyczną zwi,1zaną z 
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prędkości <! c211 trzeba uznać za s traco m1. Żebra podlrzymuj<1cc na leży 
więc ukształtować w postaci kie ro wnic, a wtedy strata wyniesie: 

I+ ctg2a 
S = E I! Llc c ' 

k k 
11 11 l + E ctga 

k 3 

gdzie : Ek - względny współczynnik opo ru kierownicy , 
a

5 
- średni k,Jt przepływu przez kierownicę. 

(9) 

Projektuj ąc śmigło , na początku zakładamy wartość strat , np. Sk = 
= 0 ,03 Llpc. Po zaproj ektowaniu możemy tę wielkość skorygować. 

J eśli jest kie rownica i na niej część e nergii kine tycznej przekszta ł

cona na ciśnienie sta tyczne, wówczas ciśnienie całkowite w przek roju 
3 wyniesie : 

(JO) 

Z a wylote m 3 w powietrzu utworzy s ię coś w rodzaju dyszy rozpręża
jącej , w któ rej straty można pominąć. Ciśnienie sta tyczne w tej d yszy 
zmniejszy s ię do atmosferycznego , co można zapisać jako: 

(11) 

Z poprzednich za leżności otrzymuje my: 

(12) 

_g_c 2 = Llp - S + J'.c 2 
2 4 c k 2 lot 

(13) 

Prędkość c4 jest potrzebna do obliczenia ciągu. Korzystamy tu z za
sady ilości ruchu. Ciąg Twynosi: 

(14) 

gdzie: Q - strumień powietrza przepływający przez śmigło. 

Równanie (14) pozwala na oblicze nie ciągu w różnych wa runkach 
lotu, począwszy od początku startu (gdy prędkość c10t = O) do prędkoś
ci ma ks. o graniczone j mocą silnika. Przy starcie moment obrotowy 
wzrasta i dostosowuje się do możliwości silnika . W tym wypadku mu
simy znać krzywą mocy silnika w funkcji jego obrotów i obliczyć ciąg 

dopasowując moc i obroty śmigła do możliwości silnika napędowego. 
Uwaga: Wylo t obudowy pierścieniowej śmigła można ta k zmniej

szyć , a by w przekroju 3 przy jakiejś prędkości lotu uzyskać ciśnienie 
równe atmosferycznemu. Może to nieco polepszyć pracę śmigł a, a 
obliczeniowo nie jest żadnym proble me m. 

Tok obliczania śmigła 

Poniżej przed stawiono wzory służące do obliczania śmigła tune lo
wego ułożone w kolejności dogodne j przy stosowaniu komputera . 

D ane wyjściowe są zwykle następujące: 
- krzywa mocy silnika napędowego, w tym moc znamionowa N, 

kW, 
- ob roty zna mio nowe silnika n , ob r/min, 
- gęstość powietrza I!, kg/m3, 

- żądany ciąg przy określonej prędkości lo tu , np. bliskiej maksy-
malnej - T niuto nów . 
Ciąg dobieramy najczęściej d la takiej prędkości lo tu i warunków, na 

któ rych na m najbardziej za leży, np. śmigło szybkościowe, s tartowe 
lub ekono miczne. Niezależnie od tego każde śmigło powinno zapew
niać możliwość lo tu i dobrego startu i dla tego powinno być obliczone 
na te dwa punkty, w locie i w starcie . 

Przyjmowane wielkości wynikaj ą z tego, że prędkość unoszenia 
końców łopatek nie może przekroczyć prędkości krytycznej , tj . ta kiej , 
przy któ rej na konturze profi lu może wystąpić w j akimś miejscu pręd
kość dźwięku. Warune k t~n jest łatwy do spełnienia, gdyż zwykle 
ogranicza go wcześniej moc silnika . Z e względu na dobry start, pro
mień zewnętrzny śmigła zwykle wybieramy jak największy (na ile po
zwala na to ko nstrukcja samolotu). 

4 

Zakł adamy s tosune k średn icy piasty do średnicy zewnęt rznej . Nie 
warto zbytnio obciążać łopa tek u ich podstaw i dla tego można polecić 
stosunek R,) R , = 0,3 . 

Trzeba za ł ożyć grubość wa rstw przyściennych 8 jednakową przy pia
śc i e i na obwodz ie zewnętrznym . G rubość warstw przyściennych za
l eży od wymiarów śmigła. Na leży to prze li czyć ze znanego modelu na 
inny mniejszy lub większy metodą opisaną w (l ]. O d grubości warstwy 
przyściennej na ko łowej o budowie zależy moc potrzeb na do pokona
nia stra t wzbudza nych. Na leży o tym pamiętać zwłaszcza przy ma ł ych 
śmigł ach , np. dla modeli l atających . 

Obliczenia prowadzimy metodą kolej nych przybliżeń powtarzając 
kilkakrotnie aż do osiągnięci a poszuki wanego rezulta tu w następuj ą
cej kolejności: 

n n 
l.w = - -

30 

2 . R,. = 0 ,3 R, 

3 . R = v~ (R 2 + R 2) .\' 2 z w 

4. u = wR z z 

5. u = w R 
IV W 

6. u = wR s s 

7. Q = c n (R 2 - R 2) as z w 

Uwaga: Zakł adamy wartość c", i ko lejno powracamy do obliczeń od 
wzoru 14 i 18. 

8. Prędkość osiowa w obszarze zdrowej strugi, zakł adaj ąc paraboli
czny przebieg składowych osiowych prędkości w o bszarze warstw 
przyściennych : 

28 
/ - -----

3 (R, - R,.) 

9. Spiętrzenie statyczne: 

T 
t:i.p=-----

fl(R ,2 - R,} ) 

10. Przyrost prędkości obwodowej na promie niu średnim R
5 

(w 
przybliżeniu): 

Llp 
cus 

11 . Spięt rzenie ca łkowite: 

12. Przyrost prędkości obwodowej (do dalszych obliczeń): 

Llpc 
Llc = --

" s 

13. Prędkość d aleko za śmigł em, gdzie p = p
0

: 

stąd wartość c4. 

(.) I! 
-c 2 = Llp - S +- c 2 

2 4 c k 2 lot 

sk = 0,03 Llpc 

T = I! Q (c4 - ciot) 

_g_c 2 - .!i.c - 2
T - Llp + S = O 

24 2 4 Q c k , 
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14. Prędkość lotu: 

T 
C =c - --

10 1 4 {JQ 

Uwaga: J eśli prc,dkość lo tu nie odpowiada ż,1danej , obliczenie na
leży powtórzyć zmieniając przede wszy tkim c a s · 

15. Moc związa na z przepływem w zdrowej strudze: 

N = n u Lic c n [ (R - 8)2 
- (R + 8) 2 ] 

~ \ 11 ~ a z w 

16. Moc potrzebna do po konywa nia strat wzbudzanych przy kOJ1-
cach ł opatek[!) i [2]: 

N = {J nR 8c w (R -~8) [(R -s)w + Lic ] ;: 2 Z li Z 2 Z II Z 

R., 
Lic = Lic 

,,: fi .\ R 
z 

I 7. Moc potrzebna do po ko nania oporów wzbudzanych u podstaw 
ł opa tek: 

{J ( I )( ) N = - n R 8 c w R + - 8 wR + Lk 
"' 2 w a "' 2 w 11w 

R,. 
Lic = .Lic -

UW /I S R\\1 

18. Moc całkowita potrzebna do napc,du wynosi: 

N = N + N + N 
C : w 

19. Sprawność propulsywna: 

Obliczenie przekroju na średnim przekroju Rs 

Obliczenie do tyczy wymiarów łopatek śm igł a. Zak ł adamy liczbę ło

patek Z i długość cięciwy profilu/ tak , by wypc l nie nie r = 0,6 + 0,4. 
20. Wypełnienie : 

Z! 
r = ---

2 nRs 

21. Wskaźn i k przepływu , któ ry powinien wynosić 0,3+ 0,5 (dla 
mniejszych wartości sprawność przepł ywu zmnicj za sic,): 

C 
cp =-" 

us 

22 . Udział kine ma tyczny wirnika: 

l 
w R - - Lic 

S 2 1/S 

23 . Średnia prędkość względna: 

w = V (u - ~ Lic ) 2 + c 2 
s s 2 /{ .\' a 

24. K,)t wektora 1v, i jego sinus: 

25. /J., = a rc sin JJ, 

. c" s1nfJ_, = -
w 

s 

26. Jeśli dyspo nuj e my d a nymi pa lisadowymi podaj ącym i kąty od
g ic,cia LI/J , to wówcza o bliczymy: 
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C 

/J1 z zależności tg/J 1 = u: 
ca 

27. /32 zzalcżności tg/32 = ----
u., - LIC/IS 

28. Z danych pa lisadowych dla obliczonego kąta odgięcia LIJJ i okreś
lo nego już wypełnienia odczytujemy kąt nata rcia 8, współczynnik strat 
E o raz kąt us tawie nia profilu a

0
: 

Uwaga: Tu kąt nata rcia m ie rzy się od prędkości napływu wł' 

J eśl i dysponuj e my wykresam i wyrażającym i współczynnik sity noś
nej w funkcji kąta na ta rcia i wypełnien i a oraz współczynnika ex, to 
wyliczymy e , : 

29. 
2 Llc

11 5 
sin /3„ 

e =-------' g 
Ca T (I+ E;) 

30. Kąt ustawie nia 

3 1. Współ czynni k oporu wzglc,dnego: 

ex 
E = -

e, 

Sprawdza my w obu wyp adkach , czy o bliczony kc1t a
0 

lube, można 
uzyskać i czy e , nic jest za duże. W razie niepowodzenia koryguje my 
wypełnie nie lub powraca my do początku obliczenia . 

Obliczenie p rzekroju u podstawy !opatek na promieniu Rw + 8 

32. u = (R + 8) w 
\\J IV 

Rs 
33. LI c11 w = Llc 11 s - R--'-+-

8
-

w 

Z ! 
34. r = -----

2 n (Rw+8) 

W tym przekroju wypełnienie jest największe , staram y s ię jedna k 
nie przekroczyć wartości 1,7 ze względu na brak odpowiednich da
nych . Ze względu na wytrzymał ość dajemy w tym m iejscu pogrubio ny 
profil. 

C 
35. cp = - '-' 

llw 

1 
u - -Lic 

W 2 UW 

36. g=-----
UW 

C 
38. tgj31 = - '-', stądj3 1 

Lt\\l 

c" 39. tg/32 = ----, stądj32 u - Lic 
1\1 UW 

Można również, jak poprzednio , posługiwać się wykresami d la e , . 
Z najduje my wartość kątów 8 i a

0 
oraz współ czynnik oporu ex i E. W 

tym przekroju jest największe obciążenie profi lów, kąt ustawie nia i 
k ,1t natarcia , p rzy czym można dopuszczać przekroczenie wartości LlfJ 
wskazuj ącej na ode rwanie i powiększyć kąt na ta rcia do ok . 120 % , a 
nawe t 130% bez obawy , że wystąpi oderwanie , ponieważ zachodzi tu 
zjawisko pł ynięcia wa rstw przyściennych na powie rzch niach ł opatki i 
odsysanie powie trza z powie rzchn i p iasty . Warto pamiętać o tym zwla-
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szcza dla warunków startowych. Praktycznie przedłużamy krzywą od
gięci a strugi lub siły nośnej w sposób ciągły ta k , jakby oderwania nie 
było . 

Obliczenie przekroju przy ko,i cach łopatek na p romieniu R, - 8 

41. u,= w(R, - 8) 

R 
42 Lk - L1 s 

. "' - c" , R - 8 
z 

Zł 
43. r=-----

2 IT(R, - 8) 

cli 
44. cp = -

u, 

1 
u - -Llc 

z 2 II Z 

46. w,=V(u,- ~ L1c11 ,)
2 +c} 

C 
47. sin fi = -" 

s w 
s 

48. tgfi1 =_s,_ ,stądft 1 u, 

Obliczenie śmigła w warunkach startu dla c,
0 1 

= O 

Obliczenie prowadzi się podobnie jak poprzednio z tą różn icą , że 
wymiary śmigła już są zaprojektowane w pie rwszym etapie. Nieznany 
jest ciąg i prędkość za śmigłem c4 • Wielkości te dobie ~a si~ met?dą ko
lejnych przybliże11 , tak żeby uzyskać zgodność z możhwosciam1 sd111ka 
określonymi przez jego krzywą mocy w funkcji obrotów. Mo me nt kr~
cący przy ciągu w miej scu będzie większy niż w locie i obroty mogą się 
zmniej szyć . . . 

W praktyce jest wygodnie prowadzić obliczenia w następuiąceJ ko-
lejności. . . 
Zakładamy wartość ci,igu większą od poprzedmeJ T. 
1. Przybliżone spiętrzenie statyczne : 

T 

2. Przybliżony przyrost prędkości obwodowej : 

, Llp 
Llc = --

us f>Us 

W pie rwszym przybliżeniu nic zmien ia my prędkości o brotowej . 
3. Spiętrzenie ca ł kowite: 

Llp = Llp + - Llc' 2 
C 2 IIS 

4. Dokł adniej szy przyrost prędk ości obwodowej : 

Llpc 
Llc us 

5. Prędkość c4 daleko za śmigłem z równa nia: 

6 

6 . Strumier'1 powietrza Q : 

7. Średnia prędkość przepływu przez śmigł o: 

Q 
C =-----

lis n (R,2- R.}) 

8. Prędkość osiowa w zdrowej strudze: 

C a s 
C =--- ----

li 2 8 
l ------

3(R, - R ..,) 

9. Moc zwi ązana z przepł ywem w zdrowej strudze: 

N = n u Llc c n [ (R - 8) 2 - ( R + 8) 2] 
~ S ltS (l Z IV 

10. Moc wzbudzo na na końcach łopa te k: 

N = !!._ n R 8c w(R _ !_) [w(R - s) + Llc',,J 
2 , li z 2 , 

R„ 
Llc' ,, .,. = Llc ---

11 s R - 8 

11. Moc wzbudzana u podstawy ł opatek: 

N = !!._ ITR oc w (R +i) (wR + Llc',,s) w2 w a 1v 2 w 

R 
.1 · L1 s 

C /I S= CIIS R + 8 
w 

12. Moc ca ł kowita: 

N = N+N + N 
C Z W 

J eśli moc całkowita jest większa niż 1irnks. moc silnika, to na leży z 
krzywej mocy silnika ocen ić jak zmnicj_szą s ię obroty silnika, aże?y 
moce dostarczane i potrzebne pokryły się . Dla tych nowych obrotow 
trzeba powtórzyć oblicze nie aż do uzyskania zgodności. Następnie na
l eży sprawdzić, czy śmigło może prawid łowo pracować, czy moze osią
gać przewidywane si ł y nośne w prze krojach przy piaście oraz w prze
kroju ś rednim , stosuj ąc obliczenie wg wzorów od 20 do 3J oraz od 32 
do 40. 

Gdyby przy s tarcie nie udało się uzyskać zadowal aj ących rezulta-
tów, ca le śmigło na leży przekonstruować na nowo . . 
Ciągi d la innych prędkości oblicza s ię w ta ki sam sposób Jak dla 

ciągu w locie . 

Projekt kierownicy 

Śmigło wywol uje pewie n moment obrotowy , któ ry w locie musi być 
zlikwidowany przez uk ł ad sterowy samolo tu . Można go wyeliminować 
już w śmigle, stosuj ąc łopatkowy wieniec kierowniczy prostU)c}CY 

Cz 

Rys. 3 

strugi wyplywa j,ice z wirnika do kierunku osiow_ego. O_dbywa sic; to w 
niewie lkim sto pniu koszte m ci ągu , ponieważ k1erown1ca daJe o_pory 
osiowe zmniejszaj ,ice c i ąg o ok . 2% . Nieza leżnie od tego ł opat k i kie
rownicze mogą być wykorzystywane jako e le menty konstrukcyJ ne 
(wspornikowe) obudowy wirnika. . 

z wirnika powie trze wypł ywa ze sk ł adową obwodową c211 . Kierow-
nica likwid uj e tę sk ladow,1 do zera. Z mniejszenie prc;cl kości obwodo
wej na kierownicy wynosi wic;c: 
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Przekrój kanału przepływowego kierownicy jest zwykle taki sam 
jak dla wirnika , a więc promienie zewnętrzny i WLwnętrzny wynoszą 
R, i R"'. 

Na rys. 3 pokazano układ wektorów przepływu przez kierownicę, 
który wywodzi się z układu we ktorów dla wirnika. 

Rys. 4 

Na rys. 4 pokazano geometrię kierownicy szkie letowej kołowej. bo 
takie są najczęściej stosowane. Łopatki mogą być profilowane lub wy
gięte z płask ich blach. 

Jak wynika z geometrii , zachodzą poniższe za leżności kątowe: 

Jeśli przyjmiemy, że napływ na kierownicę jest styczny do szkieleto
wej profilu na wlocie a'2 = CTz, a więc wypływ odbywa się w pun kcie 
znamionowej pracy z kątem odchyle nia vk, to szk ie le towa kierownicy 
powinna być wygięta o kąt 0: 

gdy: a 2 = a· 2 
Widzimy st,)d, że kąt odgięcia strugi na kierownicy wyniesie: 

W tabl. podano dane doświadczalne dla kierownic kołowych, któ
rymi można posługiwać s ię przy doborze kipów kierownicy sprężają
cej, a taka tu właśnie występuje [l) . 

Tablica jest ważna dla wypełnienia i: = 1, I. S tosuj ąc inne wypełnie
nie , należy przeliczyć kąty odchylenia strugi wg wzoru: 

V = y _rl_.l_v 
k i; I . I 

Taką kierownicę można jeszcze nieco ulepszyć. Wiadomo, że na
pływ styczny nic jest najlepszy, bo lepszy jest le kko skierowany na 
grzbiet profilu. Zatem można ki/t wlotowy łopatek zmniejszyć o 2 do 
30: 

Poprawia to także właściwości startowe śmigł a. 
Geometrię kierownicy określ amy w te n sposób dla trzech przekro

jów: górnego, połowiącego wydajność i u pod tawy, podobnie jak dla 
wirnika. Wykorzystujemy to do konstrukcji i ostatecznie budujemy 
kierownicze ł opatki prostokreślne, cylindryczne lub stożkowe. 

Liczbę łopatek kierowniczych dobieramy biorąc pod uwagę mini
mum rozchodzenia się ha ł asu (1 ), ze wzoru: 

gdzie: u - prędkość unoszenia końców łopa tek wirnika , 
cd, - prędkość dźwięku w powietrzu, 
Z"' - liczba łopatek wirnika, 
Zk - liczba łopatek kierownicy. 

Opory stawiane przez kierownicę , bez uwzględnienia strat wzbudza
nych , można obliczyć ze wzoru: 

1 + ctg2 0 

S = E (! .:1c C s 
k k u k a 1 + Ek ctg a, 

gdzie : Ek - współczynnik starał przepływu przez ł opatki kierownicze, 
a, - średni kąt przepływu przez kierowni-cę obliczany ze wzoru 

2ctgak = ctgCTz + ctga3 = ctga2 ( a 3 = 90°) . 

TABLICA 

Vk 2,6 5,4 7,8 10,5 11 ,8 J5,3 17,6 19,5 
0-Vk 7,7 14,6 22,2 29,5 38,2 44,7 52.4 61 ,5 
e IO,O 20,0 30,0 40,0 50,0 60,0 70,0 80,0 

Jeśli chcielibyśmy dokładnie obliczyć te straty (uwzględniając straty 
wzbudzane ściankami obudowy), wówczas można posłużyć się wzo
re m [3): 

S = S [1 + ~ R, 
k k 4 R, - R W 

gdzie: o - grubość warstwy przyściennej (przyjęto jednakową grubość 
dla powierzchni obudowy zewnętrznej i dla piasty). 

Uwzględniając straty kierownicy, ciąg śmigła należy zmniejszyć o 
wielkość: 

LITERATURA 

I. S. KUCZEWSKI: Wentylatory , WNT, Warszawa, 1978. 
2. S. KUCZEWSKI: Obliczanie charakterystyk wielostopniowych spn;żare k 

osiowych. Archiwum Termodynamiki, t. 4, nr 2-3/83, Warszawa. 
3. S. KUCZEWSKI: Straty wzbudzane zachodzące w przepływie przez kierow

nicę przekł adni hydrokinetycznych. Zeszyty Naukowe Politechniki Łódzkiej, 

CMP, zesz. 83, 1978. 

POLSKIE PATENTY LOTNICZE 

• Wytwórnia Sprzętu Komunikacyjnego PZL
-Świdnik zgłosiła do Urzędu Patentowego PRL do 
ochrony wzór uży1kowy pl. Mechanizm napinająco
•kompensujący układów ciągnowych statków latają
cych (autor Czesław Ro manowski). 

23 54 1 ? 6 8 tentowania wynalazek pt. Sposób sterowania skrzy
dłowym aparatem latającym , zwlaszcża latającym 
skrzydłem (autorzy: Jerzy Wolf, Jan Wolf, Tomasz 
Wolf). 

Mechanizm skł ada się ze sprężyny / oraz uchwy
tów i charakteryzuje się tym, że ma tuleję 2 zaopa
trzoną z jednego końca w dwa asymetryczne wycię
cia bagnetowe 3 usytuowane naprzeciw siebie, w 
których jest osadzony kolek 4 poł ączony ze sprę

żyną I oraz pokn;tlem 5 osadzonym na tulei 2. Drugi 
ko niec tule i jest zaopatrzony w symetryczne kanał y 

wzdłużne, w których jest osadzony kolek 7 połą-
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czony ze sprężyną 1 oraz tulejką pośrednią 6 zakoń
czoną uchwytem 8. 

Skrót opisu wzoru użytkowego , chronionego jed
nym zastrzeżeniem , opublikowano w BUP nr 25/ 
/1988, w klasie B64D , pod nr 82993. 

• Instytut Lotnictwa, Warszawa, zgłosi ł 

13.05.1987 r. do Urzędu Patentowego PRL do opa-

Sposób charakteryzuje się tym , że sterowanie roz
poczyna się od wywołania ześlizgu , a następnie 
przechylenia aparatu latającego przez wychylenie 
przez pilo ta pionowej powie rzchni sterowej w tym 
samym kierunku co zamie rzone odchylenie to ru 
lotu , po czym stosuje się sterowanie podłużne zna
nymi sposobami. 

Skrót opisu patentowego, chronionego 3 zastrze
żen i ami opubliko wano w BUP nr 24/1988, w klasie 
B64C, pod nr 265664. 
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Niektóre zagadnienia erozyinego zużycia 
elementów lotniczych silników turbinowych 

Niewątpliwe zale ty lo tniczych silników turbinowych są ogólnie zna
ne, lecz nie w pełni jest poznana specyfika warunków ich p racy, m .in . 
warunki pracy w zapylo nym powietrzu. Twarde cząstki , najczęściej 

pochodzenia mineralnego , znajduj ące się w powie trzu przepływają

cym przez wewnętrzne kanały przepływowe silnika turb inowego 
powodują erozyjne zużywanie e le me ntów ko nstrukcyjnych s ilnika . 
Najba rdziej zużywają się łopatki wirników i kierownic sprężarek. 

Z na ne są liczne przypadki wycofywania z eksploatacji już po kilku
dzies ięciu godzinach pracy w zapylo nym powie trzu samo lo tów i śmi
głowców z powodu zbyt dużego erozyjnego zużyci a eleme ntów silni
ków, które uniemożliwi aj ą da lszą ich eksploatacj ę. Tak było np. pod 
czas ope racji wojsko wych w Wie tnamie i na Bliskim Wschodzie . 
Charakteryzując pracę s ilnika turb inowego w zapylo nym powie trzu 

należy ustalić parame try środowiska erozyjnego dział a ni a, któ re są 
określ ane przez: 
-wielkość, rodzaj i kształt cząstek , 
~ stopień ich ko ncentracji, tj. ich udzi a ł masowy w jednostce obję-

tości powie trza , 
- prędkość przepływu , 

- ką t p ad a nia. 
Współcześnie e ksploatowane s ilniki turbino we są tym ba rdzie j 

na rażone na erozyjne dzia ła nie, gdyż w zwi,1zku z dążeniem do zwięk
szania mocy (ciągu) maj ą o ne coraz większe prędkości przepływają

cego przez nie powie trza. 
W [1] i [2] są o mawia ne proble my erozyjnego zużycia siln ików turbi

nowych , szczególnie w przypadku napędu śmigłowców. Podczas pracy 
silnika na zie mi lub na nie wie lkiej wysokości zanieczyszczony pyłami 
strumień powietrza przepływającego przez wewnętrzne kanały silnika 
powoduje przede wszystkim zwiększenie chropowatości powie rzchni 
łopatek wirnika, ł opa tek wieńców kierownic , ta rcz wirnika, a także 
kadłuba sprężarki . Wzrost -chropowatości prowadzi cło zwiększenia 

oporó w przepływu . Opo ry przepł ywu powoduj ą zamianę określonej 
części ene rg ii przepływającego strumie nia na ciepło ta rcia . 

Rys. I . T o ry ruchu czą
steczek różnej wielko
ści przepływaj ących w 
pa lisadzie ł opatek sprę

żarki silnika turbino
wego I 1 ] . Linia ciągł a -
to ry odpowiad aj,ice 
wartości 0,9, linia prze
rywana - 0,5 prędkości 
powietrza przed pali
sadą 

Cząstk i pyl u znajdujące s ię w powietrzu przepływającym w palisa
dach ł opa tek maj ą różne to ry ruchu . Za leżą o ne przede wszystkim od 
wielkości tych cząstek , a także od prędkości przepływu . Na rys. 1 
pokazano przykładowo tory cząstek o różnej wiel kości w palisadzie 
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łopatek sprężarki osiowej. J ak widać, cząstk i o wie l kości 1..,..5 µm na 
ogól nie mają ko ntaktu z powie rzchniam i łopa tek. Położenie punktu 
zde rzenia cząstki z powierzchn i ą łopatk i za leży również od gęstości 
pa lisady i ką ta u stawie nia ł opa tek . 

Ja k wiadomo , kie rune k n apływu strumie nia na ł opatk i zmie nia się 
wraz z ich wysokością, dlatego też powie rzchnia koryta ł opatki w róż
nym s topniu ulega erozyj nem u zużyciu wzdłuż wysokości łopa tki. 

C harak ter i wiel kość zużyci a krawędzi na ta rcia i powierzchni koryta 
nieruchomej łopa tk i kierownicy spręża rk i przedstawiono na rys. 2. Bada
nia te wyko na no używając piasku o wiel kości cząstek 140..;..200 µm , 
przy koncent racj i K = 2000 mg/m3 pow. Bada nie trwało 90 min . 

Rys. 2. Charakter ero
zyjnego zużycia krawę

dzi nata rcia i koryta 
łopatk i w nie ruchomej 
palisadzie [I ]. Srodowi
sko erozyjnego dzia ł a

nia - powietrze z pias
kiem o ziarn istości 

140+200 µm i ko ncen
tracji K = 2 gim'. Czas 
badania - 90 min 

6~ f. 
L1 

mm 
2 t 
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W firmi e A llison (1] prowa dzono badania erozyj nego zużycia sil nika 
turb inowego w celu określ enia wpływu erozj i na jego moc. Przed 
każdą próbą i po niej mie rzono szczeli nę pomiędzy ł opatkami a obu
dową , a t a kże określano charakte rystyki mocy i jednostkowego zuży
cia pa liwa silnika . W badaniach us ta lo no , że cząstk i o wielkości powy
żej 20 µm pod dzi ał an iem sil odśrodkowych były odrzucane na ko1ke 
łopatek i osiadały na powierzchni kadi uba sprężarki , gdzie często ule
gal y zb ryle niu. 

Erozja turb iny przebiega ł a niema l ide ntycznie jak erozja sprężarki . 

z tym że większe cząstki po drodze ulegały rozbiciu na mniejsze. 
Na rys. 3 przedstawiono wykres zmian mocy badanego silnika turbi

nowego w funkcji całkowitej ilości cz,1 tek pył u , jakie przepłynęły 
przez silnik wraz z powietrzem . Lini,) ciągł ą zaznaczono zmianę mocy 
wyn ik ł ą wskutek erozyjnego zużyci a, zaś liniam i przerywanymi -
zmiany mocy ws kute k osadzania s ię małych cząstek w kana ł ach prze
pływowych silnika, co powodowa ł o zdławienie s ilnika . 

Zasadniczo bada nia erozyj ne powinny być prowadzone na pracują
cych urządzen iach , zainstalowanych na specja lnych stoiskach badaw
czych . Jednak ze względu na koszty prowadzi s ię je najczęściej nasta
nowiskach mode lowych , na któ rych dzi a ł aniu erozyjnemu podlegają 
specj a lnie przygotowane próbki. 

R. F. Coburn [3] podaje przykład próby sto iskowej maj ącej na celu 
określenie e rozyjnego zużycia e le me ntów s ilnika turbinowego Pratl 
and Whitney JFfD12, napędzaj ącego śmigłowiec Sikorsky C H-54A. 
Przed pracuj ącym silnikie m w regulowanej odległ ości od jego wlo tu 
ustawiono specjalne mieszad ł o, p rzez które powietrze dostawa ło s ię 
do siln ika . Mieszadł o to wytwarza ło pyl z grudek ziemi , przy czym ist-
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niala możliwość regulacj i koncentracji cząstek. Wielkości cz,1stek były 
~tale i za leżały od rodzaju ziemi podawanej do mieszadła. Próby te 
wykazywały , że silniki . dla których przewidziano trwa ł ość 660 h , w 
warunkach eksploatacj i w Wietnamie mia ł y trwałość zaledwie 175 h , 
zate m pracowały prawic 4-krotnic krócej. 

J. E. De Re me r 14] podaje przykład zastosowania rurowego dozow
nika pyłów przed pracuj ,)cym silnikie m turbinowym. Dozownik te n -
rura o długości o k. 3 mi średn icy odpowiadającej średnicy wlotu si l
nika - był ustawiony przy wlocie do si lnika. 

~ 

-:.:.·1{X} i--:::::-----
..., 90 ---............... 
~ 80 '-.. 

70 
OL-~1- ~2--3~~4 5 5 7 

!lost pyłu, ką 

rurze przyspieszającej w granicach 100--:-250 mis. Wykres prędkości 

poszczególnych cząstek uzyskiwanych w rurze przyspieszającej w zale
żności od drogi ich rozpędzania przedstawiono na rys. 5. 

W Washington State U niversity [6) kilkanaście wybranych materia
łów poddano próbom erozyj nego zużycia na stoisku badawczym umoż
liwiającym erozyjne dzi a ł a nie cząstkami wyizolowanymi. Przy tych 
samych parametrach badań określono kszt ałt, głębokość i morfologię 
obrzeża kraterów powstających po uderzeniu cząstek. 

Prosty i interesujący sposób badań erozyj nych materiałów metalo
wych podano w [7] i [8). Przez próbki wykonane jako dysze zbieżno
-rozbieżne (Lavala) przepływało powietrze zawierające twarde cząst
ki. Zaproponowano, by wielkość erozyjnego zużycia w tych warun
kach badań określać przez proste pomiary geometryczne badanych 
próbek - dysz. Pomiary te służą następnie do obliczania tzw. wskaź
nika e rozji dyszy. 

Prace W. J. H eada [9], W. H. Jenningsa [10] i G. Sundararajana [l I J 

poświęcono próbom stworzenia teoretycznych modeli erozyjnego 
zużycia wybranych materiałów w za leżności od ich niektórych właści-

Rys. 3. Wpływ ilości przepływającego pyłu na st ra tę mocy silnika turbinowego wości. 
Allison [ I]. Linia ciągł a -strata mocy wynikła z działania erozji na wirujące czę-
ści sprężarki , linia przerywana - strata mocy wynikła z zatkania kanałów przelo-
towych silnika cząskami pył u 

Kilka innych przykładów stoisk badawczych podają: G. V. Bian
chini [5] i M. M. Masle nnikow [L] . Schemat stoiska do erozyjnych 
badań palisady ł opatek kierowniczych prężarki osiowej pokazano na 
rys. 4. Sprężone powietrze przechodzące przez zwężkę pomiarową 3 
dochodzi do rury przyspieszającej 4 o przekroju prostokątnym. Przy 

' 

Rys. 4. Schemat stoiska do erozyjnego badania nieruchomych palisad łopatko
wych [29]: / - zasilanie spn,żonyrn powietrzem, 2 - zawór redukcyjny. J- zw<;ż· 
ka pomiarowa, 4- rura przyspieszająca. 5 - palisada badanych ł opatek , 6- filtr 
bezwładnościowy . 8 - przewód doprowadzający pyl. 9- zwężka dozownika 

uj ściu tej rury jest ustawiona (pod b11em odpowiadającym kątowi 
natarcia) palisada ł opatek 5. Zapylone powie trze jest wytwarzane w 
dozowniku 7, do któ rego przez zwężkc; dozownika 9 jest doprowa
dzane sprężone powietrze. Po przejściu przez bad ane ł opatk i , zapy· 
!o ne powie trze wychl)dzi na zcwmitrz przez filtr bezwł adnościowy 6. 
Regulacja zaworem redukcyjnym 2 pozwala na uzyskanie prędkości w 
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Rys. 5. Droga rozpędzan ia 

cz,Jstek różnej wiel kośc i w 
strumieniu powietrza o 
pn,dkości v = 250 111/s [29] 

180 

i 
'>-

Qi/ 0,8 (2 f,6 2,0 2,4 
Droąa rozpędzania, m 

W Dcpartmc nt o f Mate rials of E nginee ring [ JOJ zaproponowano, 
żeby danym i wyjśc iowymi do tworzenia modelu był y o brazy mikro
skopowe erodowanych powie rzchni. G. Sundararajan [ 11] uważa, że 
wielkość plastycznego odkształcenia d anego materi a ł u może stanowić 
kryterium do oce ny podatności tego materiału na erozyjne zużycie . 

Kilka prac byto poświęconych próbom związan ia erozyjnego zuży

cia z niektó rymi właściwościami i tak: A. K. Vijh (12] uważa, że zuży
cie erozyjne sporej grupy czystych me tali, w ok reślonych warunkach 
badań, można związać z ich współczynnikiem rozszerzalności liniowej. 
D. G. Rickerby [13] natomiastoclnosi erozyjnezużycieczystych metal i 
do ich granicy plastyczności , granicy wytrzymałości i współczynnika 
względnego odkszalcenia. S. Malki n [14] prezentuje próbę powiązania 
e rozyjnego zużyci a z „energi ą właściwą topnienia" czystych metali. 
Energia właściwa erozji ( tj . energia kinetyczna uderzaj ących cząstek 
podzielona przez objętość e rozyj nego ubytku) ma być wprost propor
cjonalna do energii właściwej topnienia danego metalu. 

R. C. Richa rdson [ 15] stawia hipotezę, że dla sporej grupy czystych 
metali istnie je optimum ich twardości ze względu na erozyjne zużycie. 

Wyniki kompleksowych badań erozyjnego zużycia stali węglowej 
gat. SAE J 020, nierdzewnej stali austenitycznej gat. 304 oraz stali sto
powej gat. SAE 4340 obrobio nych cieplnie wg różnych parametrów 
podann w [16]. Erozyj ne zużycie tych materiałów określono w zależ
ności od rozmiarów uderzających cząstek przy określonych kątach ich 
uderzenia . 

W przypadku objętościowych maszyn przepływowych bardzo istot
na jest znajomość rozkładu pola prędkości . Zagadnienie to dość szcze
gółowo uj ęto w pracach J. L. Colehoura [17], D. Gle nny'cgo (18], K. 
I. Mirosznicze nki 119], S. Szczecińsk iego [20] i K. W. Wa lina (21). 

W celu wyjaśnienia zjawiska zasysania drobnych cząstek pyłów 

przez turbinowe silniki lotnicze podjęto badania , które pozwoliły 
określić pole prędkości przed wlotami do silników. W fl 7] i (1 9] stwier
dzono, że zasysanie cząstek ci a ł stałych w określonych warunkach jest 
zwi ,1zane z wire m tworzącym się przed wlotem do silnika. S. Szczeci ń 
ski [20], opierając się na metodzie modelowania źródeł i zlewów poda
nej przez K. W. Wa fina (21], przytacza obli czeniową metodę postępo• 
wania w celu uzyska nia rozk ładu linii prądu oraz rozk l adu lin ii st ałych 
prędkości przed wlo te m do silnika. 
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Sposoby ograniczenia erozji ściernej elementów silników 

Zapobieganie szkodliwe mu dzi ałaniu erozyjne mu luh jego zmniej
szenie jest zagadnieniem złożonym i ogólnie biorąc sporowadza się do 
osłabienia środowiska erozyjnego dział a nia lub też do uodpornienia 
powierzchni na erozj ę. 

W silnikach śmigłowców i samolotów rolniczych stosuje się fi ltrowa
nie powietrza wlotowego (22], jest to jednak trudne ze względu na zna
czne opo ry przepływu, prowadzące do pogorszenia charakterystyk sil
nika, a w przypadku zastosowania w samolotach - do zwiększenia ich 
oporów aerodynamicznych. 

Powszechnie znane są odpylacze multicyklo nowe i inne typu bez
władnościowego. W ZSRR, jak podaje M. M. Maslennikow [1 ], doko
nywano prób z odpylaczem bezwładnościowym , którego schemat 
pokazano na rys. 6. Cząstki zanieczyszczeń odbij ają się od stożkowych 
ści anek (przegród) 2 ustawionych w rurowym kanale wlotowym i wraz 
z częścią powietrza są odsysane na zewnątrz, a oczyszczone powietrze 
3 szczelinami d ostaje się do silnika 4. 

Znacznie dogodniejszym sposobem jest wytwarzanie specjalnych 
warstw lub powłoki na eleme ntach podlegających erozyjnemu działa
niu środowiska . Opracowano wiele technologii , które w różnym stop
niu opóźn iaj ą erozyjne dział anie środowiska. Należy jednak podkre
ślić, że nie ma dotychczas uniwersalnej technologii , która we wszyst
kich stanach środowiska erozyjnego działa nia w sposób zadowalający 
zabezpieczał aby elementy narażone na erozyjne zużycie. 

W przypadku turbin parowych (jak podaje Kornenko (23]) dobre 
wyniki daje napawanie ste llitem krawędzi natarcia ł opatek roboczych 
lub też elektroiskrowe nanoszenie twardych stali . Ta ostatnia metoda 
pozwala na . wykonanie tego zabiegu bezpośrednio na ł opatkach 

zamontowanych w tarczach turbin . 
E. Bickel [24], I. G. Grinczenko (25], a t akże W. D. Cedrow [26] w 

swych publikacjach podają kilka różnych sposobów uodpornienia 
powierzchni części na erozj ę. Polegają one na nanoszeniu cienkich 
powłok metaloceramicznych lub wprowadzeniu obróbki zgniotem na 
zimno w celu wytworzenia bardzo cienkiej warstewki o niemal bezpo
staciowej strukturze . R. Ward [27] wspomina również o zaawansowa-
11ych pracach nad zastosowaniem specjalnych emalii i tworzyw sztucz
nych , którymi pokrywa si ę powierzchnie narażone na erozj ę. 

Rys . 6. Odpylacz bezwładnościowy [J]: / - wlot powie trza , 2 - przegrody stożko

we, 3 - oczyszczone powie trze, 4 - wlo t oczyszczonego powie trza do si lnika 

Jedną z najnowszych metod zwiększania odporności erozyjnej 
materia łów me talowych jest obróbka laserowa. C. H. Chen [28] opu
blikował wyniki badań erozyjnych ki lku gatunków żeliw sferoidalnych 
poddawanych klasycznej obróbce cieplnej i obró bce laserowej . Pod
czas obróbki laserowej gwałtowne reakcje zachodzące w przypo
wierzchniowej warstwie materiału prowadzą do osiągnięcia twardości 
ok. 1250 HV, podczas gdy twardość ta po klasycznych obróbkach ciepl
nych wynosi 600+800 HV. Badania erozyjne prowadzono na specjal
nym stoisku badawczym przy użyciu zawiesiny ziaren SiO, i SiC w 
wodzie. Wyniki badań wykazały , że próbki żeliwa tego samego ga
tunku poddawane obróbce laserowej wykazał y 2+3-krotnie większą 
odporność erozyjną niż próbki obrabiane cieplnie metodami tradycyj
nymi . Jednak procesy obróbki laserowej me ta li są jeszcze na etapie 
intensywnych badań i dlatego nie mogą być szerzej stosowane w tech
nice przemysłowej . 

* • 

Przestudiowanie dostępnej literatury pozwala stwierdzić : 
• Wraz z rozwojem konstrukcj i i zwiększeniem mocy maszyn wirni

kowych nastc,puj e intensywny rozwój materiał ów i technologii stoso-

wanych przy wytwarzaniu eleme ntów si lników turbinowych. Rozwój 
ten ma m.in . na celu zwiększenie odporności tych materi ałów na ero
zję ścierną. 

• Litera tura nie podaje wyczerpuj ących i pełnych danych o odpor
ności na erozję ścierną elementów sprężarek we współczesnych silni
kach turbinowych pracujących w zapylonym powietrzu. 

• In formacje o odporności na erozję ścierną konstrukcyjnych sta li 
stopowych są fragmentaryczne, a o stalach maraging nie ma żadnych 
info rmacji . Nie pozwala to zatem na jednoznaczne określenie wpływu 
rzeczywistego stanu środowiska w spręża rce silnika turbinowego oraz 
obróbki cieplnej ma teriału na erozyj ne zużycie łopatek wykonanych z 
tych stali , a zwłaszcza sta li maraging. 
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British Aerospace Hawk 200 
• W. Brytania • ! KARTOTEKA TliA 

Samolo t szturmowy 

KONSTRUKCJA. Jedno miej cowy, jednosiln i
kowy, odrz utowy, ca łkowicie metalowy dolnopła t. 

Piat. Obrys trapezo wy, skos 2 1 °30' (w 25% cięci 

wy). wznios 2°, profil o grubości względnej 10,9" " 
u nasady i 9 % przy końcówce. Ko nstrukcja nied zi,· 
łona, dwudźwigarowa pó lsko ru powa ze skośnylll 
przednim dźwiga rkicm po mocniczym . Pły t y po kry( . 
dźwiga ry i żebra integralne, frezowane. Wewrupr, 
keso nu międzydźwigarowego integra lne zbio rn ik, 
paliwowe. Między dźwigarem p rled nim a skośnym 
dźwigark iem po mocniczym mieści s ię wnęka podwo
zia głównego. Na dźwiga rze tylnym zawieszone dwu
szcze linowe dwu egmentowc klapy i lo tki . Ko nstruk 
cja klap i lo tek meta lowa. Wnętrze spływowej cz~;c, 
skrzydła dostępne od góry po o twarc iu rL~du wzie rn i
ków umieszczonych przed klapa mi i lo tkami . " 
nosku skrzyd ła małe kierownice strug. Najwięk si,· 

z nic h , usyt uowane na przejściu lo tka-kla pa s:1 w r<'· 
równaniu z samolo tem Ha wk znacznie zmniejszon,· 
Skrzydło j;iko ca łość jest mocowa ne do kadłuba 1.1 

pomocą sześciu swo rzni . Ko nstrukcja skrzydła jc,t 
praktycznie taka sama ja k w samolocie Hawk. 
Kadłub. Przekrój owalny, ko nstrukcja pó!s ko ru

powa całkowicie meta lowa. t rzyczęściowa . W przed 
niej czę 'ci kadłuba znajduje się rada r, osłonięty 
dielektryczną kopulą , wnęka podwo zia przedniego, 
zespoły a wio niki i instalacj i pokładowych (dostępna 
przez luki z o bu stron kadłuba), ka bina pi lo ta 
i przedział uzb rojenia (umieszczony pod pod log,1 
kabiny). Kabina pilo ta usytuo wa na do 'ć wyso
ko i wyposażona w fotel wyrzucany M a rt in Baker 
Mk . !0 H . Oszklenie kabiny d e< u~1.ęśc iowe wia tro
c hron i osłona o twiera na na bok w prawo. Środkowa 
część kadłuba , ada ptowana bez więk szych zmia n 
z samolo tu Hawk, mieści Lbio rniki pa liwowe. Po kry
cia tej części kad łuba s,J tra wione chemiczn ie, a wręgi 

siłowe frezowa ne. Po o bu stro nach środkowej czę 'c i 

kadłu ba znajdują się wlo ty powietrza o przek roj u 
półkolistym , lącz,ice się w jed en ka na! o przekroju 
kołowy wko mpo nowanym w strukturę kadłuba . T yl
na część kadłuba jest runi o konstru kcji pó!sko rupo
wej, obudowującą silnik i niosąc,1 usterzenie . Pod 
tylną częścią kadłuba jest umieszczony hamulec aero 
d yna miczny. Cala tylna część kadłuba z uste rzenie m 
może być odej mowana d o przeglądu i wymia ny 
silnika . 

Usterzenie. Klasyczne , obrysy usterzeń trapezo 
we, o ba uste rzenia skośne . Usterzenie pozio me pły to

we o wzni o sie ujemnym - 10°. Sta teczni k pio nowy 
dwudźwigarowy, uste rzen ie poziome trójdźwigaro

we. Ster ki erunku meta lowy, przekładkowy, z kla pklJ 
wyważając,, . Pod tylru1 częśc i ,1 kadł u ba dwie b rzech
wy usta tcczniajqce. 

DANE TECHNICZNE 

Rozpiętość 

Długość 
Wysokość 
Cięciwa skrzyd ła u nasady 
Cięciwa sk rzydła przy końcu 
Rozpiętość usterzenia 
Baza podwozia 
Rozsław po dwozia 
Powierzchnia skrzydła 
Powie rzchnia lo tek 
PowierLchnia klap 
Powierzchnia ham ulca ae rodyna micznego 
Powierzch nia sta tecznika pio nowego 
Powierzch nia steru kierun ku 
Powierzchnia usterzen ia poziomego 
Wydłużenie skrzydła 

Wydłu1:enie usterzen ia poliomego 
Masa własna 

Masa paliwa wewnętrznego 
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chy!anc hydraul icLnic (uk lady , terowa nia Ldwojone), 
klapka wyważająca steru kierunku wychylana elekt
rycznie. 

Podwozie. C ho wane hydraulicznie do wnęk 
w skrzydłach I kad łubie. Pod wozie p rzednie 
z kołem na widelc u wa hacLOwym . Podwozie 
główne z ko lami na wa haczach wleczo nych . 
Na ko lac h głównych hydrauliczne hamulce ta rczowe 
z urz,1dze niem przeciwblo kadowym . Amo rtyzacja 
o lejo wo-gazowa. Wymiary ogumienia: p rzed nie 

457 x 140-203, główne 559 x 165-279 . 
Zespól napędowy. Silnik turho wcn tyla to rowy 

Turbomćca-Roll s- Royce Ado ur M k.87 l bez d opala 
cza , ci,ig 2600 daN . 

Instalacje. Pa liwo wa zbiorniki kadłubowe 
i krzydlo we o łącznej pojemności 170 5 I, możliwość 
podwieszenia zbio rnikó w dodat kowych o łącznej 

pojemności do 1720 I. Hydrau liczna - ciśnienie 

20. 7 MPa , sieć dwuo bwodowa. zasila układy stero
wa nia płatowcem i podwoziem, pompa awa ryjna 
napędzana wia trakiem wysuwa nym z grzbietu kadłu

ba . Elektryczna - prądnica na silniku . 2 akum ulatory, 
sieć prądu stałego 28 V i p rzemiennego I ! 5 V /400 Hz. 
K lima tyzacyjna - za sila na z upus tu spręża rki silnika . 
Tleno wa - b utla , inhala tor i m aska p ilo ta. 

Wyposażenie. Zalc1:nie od przyjętego waria ntu 
rada r Westingho use APG-66. Emerson APG-69, 
Fc rra nti Blue Fox lub Blue Fa lcon , FLI R, laser , 
H U D , I FF, systemy l ,1 czności i nawigacji . 

Uzbrojenie. Sta le - I lu b 2 d l ia!ka Aden kal. 
25 m m (po I 00 na bojów). Pod wieszane na 4 za cze-

9,39 111 Masa paliwa maks. 

p.11. .. ll jh 1d,k 11; dl,,,, :, ... :h I I lh1dk.1dl uh, 1,, ;1 11. 1 , il'-·111 11„ 

od wa riant u. 
ROZWÓJ KONSTRUKCJI. Program samo lo 

tu Hawk rozpoczęto jeszcze w fi rmie H awker Sidde
lcy jako HS- 11 82 w 197 1 r. Pierwszy prototyp 
oblatano w 1974 r. W produkcji znalazły się wersje: 

- H awk T.Mk. I - pod stawowa wersja szkol
na, 2 zaczepy podskrzydlo we, silnik Ad o ur l 5 l -0 I 
(23 I 3 da N). wyprod uk o wano 175 egz., 

- Hawk T.Mk.la - 4 zaczepy po d skrzyd!owe, 
przysto sowan y do przenoszenia pocisków Sidewin
der, d osta rczany od 1983 r. , 

- Hawk SO- sil nik Adour 85 1 (2375 daN), większa 
masa i udźwig, dos ta rczany do Fin la ndi i, Kenii 
i Indonezji , 

- Hawk 60 - silnik Adour 8ól (2535 da N), powięk
szo ne możliwości p rzenoszenia uzbrojenia . dos ta r
czany do Z imbabwe, Dubai, Abu Dhabi, Kuwej tu . 
Arabii Saudyjskiej i Szwajcari i, 

- T-45A G oshawk - wersja licencyjna pro
duko wana w USA od 198 1 r. przez koncern M cD o n
nell Do uglas dla USNavy, silnik Ado ur 86 1-49 
(2424 daN). zm od yfiko wa ne podwozie i ha k do 
chwyta nia lin hamujących . no wa awio nika, 

- H awk 100 - rozwi nięcie wersj i Hawk 60, no wa 
awi o nika , zaczep podkad lubo wy, silnik Adour 87 1 
(2600 daN). 

Samolo t szturmo wy I la wk 200 jest rozwinięciem 
tej o sta tniej wersji z ca łkowicie zmienioną przedni,J 
CLęścią kadłuba i nowym wyposażeniem . Proto typ 
I ł awk 200 o blata no 1986-0 5- 19. po dczas pró b uległ 

o n rozbiciu . 

32 10 kg 

11 .38 111 Masa uzbrojenia podwiesza nego ma ks. 3500 kg 
4 .16 111 Masa sta rto wa m aks. 9 10 1 kg 
2,65 111 Obci ,1żcnie powie rzchni maks. 545,3 kg/ m 2 

0,90 111 Obci ,1żen ie ciągu ma k . 3,50 kg/da 
4.39 111 Prędkość do puszczalna V,,•,: l ,2 Ma 
3,30 111 Prędkość maks. (/-/ = O) 1037 km/h 
3.47 111 Prędkość przelo towa ( J-/ = O) 10 19 km/h 

16,69 111 2 Prędkość eko no miczna (I-/ = 12500 111) 796 km/h 
1.05 m ' Prędkość min. z klapami 197 km/h 
2,50 m2 Wznoszenie ma ks. 58,5 m/s 
0,53 m ' Pułap 15 250 111 

2,6 1 m ' Promień dzia ła n ia (hi-Io -Io-hi) 6 17 km 
0,58 m2 Zasięg no nn./ma ks. 892/3610 km 
4,33 m ' Rozbieg (maks. masa podwieszana) 1585 111 

5,28 Sta rt na 15 m H (jw.) 2 134 111 

4,45 Lądowanie z 15 m (masa 4550 kg) 1250 111 

4 128 kg Lądowanie z 15 m (jw. ze spadochronem hamuj4cym) 854 111 

1360 kg T.M. 

11 
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Birdman WT-2S Chinook • Kanada • I KARTOTEKA TliA 

Samo lo t spo rtowy kategorii ULM 

KONSTRUKCJA. Jednosilnikowy, dwumią 
scowy górnopła t Lastr1.a łowy o konstrukcj i mics,a 
ncj. 

Piat. Obrys prostokqtny, profi l Marsdcn UA 80 I 
(mod.) wznios 2.2' . Konstrukcja dwud zielna. dwu 
dźwigarowa: d.i:wigary L ru r d uralowych, nosd 
i spływ usztywnione profilami duralowymi, żcbcrk il 

kształtowane z ru rek duralowych. pokrycie dakrono
we. W sk ład szkieletu każdego skrzydła wchod1.i 1.1 
żeberek. Skrzydła s,1 w połowie rozpięt ości podpart,· 
zast rt.alami w kształcie liter V. Na zastrza łach pod
wieszone zbiorn ik i paliwowe. Lotki bczszczelinow,· 
Ko nstrukcja lotek: szkielet duralowy, po krycie z dak 
ronu . M aks. współczyn nik siły nośnej C, d la zasto:,o
wanego p ro filu wynosi 2. 

Kadłub. Ko nstrukcyjnie podzie lony na dwie cz,~-
ci. Część przedni,, twort.y gondo la ka binowa o stru k
turze wykonanej z rurek dura lowych obci,1gnięt ych 

da kronem. Miejsca za łogi jedno za drugim. Kratow
nica z rurek wyprowadzona z konstrukcji gondo li 
niesie skrzyd ła i ło.i:e silnika . Do do lnej części gondo li 
jest mocowane pod wo1.ic główne i belka ogonowa. 
Przód gondo li osLklo ny jest rozwijaln ymi szybami 
z Lcxan u. Tylną część kad łuba twort.y dura lowa ru ra 
o dużej śred nicy, na któ rej ko,\cu jest mocowane 
usterzenie i pod wozie tylne. 

Usterzenie. Uste rzenie w układt.ie klasycznym. 
Obrysy us tc rze1\ trapezowe, prnfilc płaskie. Ko n
strukcja us tcrzc,\ : ramy z rurek duralo wych. pokrycie 
da kronowe. Ste ry wysokości i kierunku zawiest.one 
na zawiasach ciągłych (sza rnirowych) i wyposażone 
w kla pki wyważające. 

Sterowanie. Sterownice zd wojone. stery wyso
kości i kierunku wychyla ne za po moc,, u k ładów 

linko wych, lotki sterowane różnicowo układem 

cirnnowo-dźwigniowo-linkowym z u.i:yciem cirnicn 
Te lenex. 

Podwozie. Sta łe, trójkołowe z kołem tylnym, 
nieha mowane. Pod wozie główne trójgołeniowe. koła 

zawies?one na o iach mocowanych półwahaczowo, 

amo rtyzacja - sznury gumowe. Podwozie tylne z kół

kiem na widelcu, na stałe połączone z dźwiga rkiem 

ste ru kierunku i ra zem z nim sterowa ne, amo rtyzacja 
- szn ur gumo wy. Wymiary kó ł : główne - 0.40 x O. IO 
m, tylne O, 115 x 0,03 m. 

DANE TECHNICZNE 

Rozpiętość 

Długość 

Wysokość 

Cięciwa skrzydła 
Cięciwa lo tki 
Rozpię tość uste rzenia poziomego 
Cięc iwa steru wysokości 

Cięciwa steru kierunku 
Rozstaw pod wozia 
Baza podwozia 
Średnica śmigła 
Skok śmigła 

Po wierzchnia k rzyd!a 
Powierzchnia lo tek 
Po wierzchnia s ta tecznika pio no wego 
Powierzchnia steru kierunkL> 
Powierzchnia sta tecznika pozio mego 
Powierzchnia steru wysokości 

Powierzchnia trymera ste ru kie runku 
Po wierzchnia trymera ste ru wysoko · ci 
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Zespól napędowy. Reduktorowy, dwucylindro
wy, chłodzony powie trze111 silnik Ro tax 503 o mocy 
maks. 34,5 kW przy obro tach 106 s - 1 • Przełożen ie 

przekładni siln ika 2,58: I. Rozruch silnika ręczny 

z przed niego fotela . Ś111igło dwułopatowe drewn iane 
o stałym sko ku. 

Instalacje i wyposażenie. Paliwo wa - d wa kom
pozyto we zbio rniki o kształcie cygara i kwadrato
wym przekroj u, podwieszone w połowie długości 

zastrza łów skrzydłowych , łączna pojemność 40 I, 
pa liwo mieszanka benzyny samochod owej BA-96B 
Super z o lejem M-2T w proporcji 50: I. Olejowa 
- w skrzyni przek ładniowej mieści się 0,4 I olej u 
SAE-90G L-5/ PP-90H. T ablica przym1dów tylko 
przed przednim fotelem. sta ndardowy zestaw przy
rządów tworzą prędkościomierz, wysokościomierz, 

wario metr i ko nt roler p racy zespołu napędowego 
(obroty i tc111pe ratura spalin). 

ROZWÓJ KONSTRUKCJI. Sa molocik ten zo
stał sko nstruowa ny w Kanadzie prze7 polskiego 
e111ig ranta Włodzimierza Tała ńczuka na początku 
la t osicmdziesi,1tych. Jego proto typ o blatano 15 

11,30 111 Wydłużenie s1-.rzydła 

października I 983 r. Samolot, oznaczony WT-2 
i nazwany C hinook, bardzo szybko zyskał przychyl
ną ocenę użytk owni ków, któ rzy budowali go z zesta
wów do sa 111odzielncgo montażu, prod ukowanych 
przez ko nstruk lo ra przy współudzia le fi rmy Birdman 
Ent. Ltd . (Edmonton, Al berta). Przyjęcie ko ncepcji 
samo lo tu dwumiej cowego miało na celu nie tylko 
umożliwienie lata nia dwó 111 osobom , lecz przede 
wszystkim zapewnienie możliwości tworzenia wersji 
o utylita rnym przeznaczeniu pozaspo rtowym . Pierw
szą taką wersją była wersja rolnicza, zademonstrowa
na w C hinach . Zdobyła tam wielkie uznanie, które 
zaowocowało negocjacjami kontra kto wymi na do
stawę zestawów do montażu i produkcję licencyjną aż 
5000 ezg. Przedwczesna śmierć W. Tałańczuka nie 
pozwoliła na finalizację kontrak tu. Sama koncepcja 
ult ra lekkiego samolo tu rolniczego zrealizowanego 
w taki właśnie sposób musi zasługiwać na szczególną 
uwagę, gdyż wyd aje się niezwykle obiecująca . Sa mo
lot Chinook cha rakteryzuje się dużą poprawnością 
pilotażu i zupełnie niezłymi osiągami . Produkcja 
zestawów C hinooka jest kontynuowana przez Bird
man Ent. Ltd. 

5,30 111 

1,80 111 
Wydłużenie usterzenia poziomego 
Masa własna 

9,25 
3,58 
175 kg 
147 kg 
350 kg 

1,28 111 

0,36 111 

2,56 m 
0,36 111 

0,38 m 
1,56 111 

3.56 m 
1.63 111 

0 ,76 111 
13.80 111' 

2 X 0,80 m 2 

0 .68 m' 
0 ,37 1n2 

0,92 111 :! 

0,90 m' 
O,Q2 1112 

0.09 m' 

Masa użyteczna 

Masa starto wa ma ks. 
Obci i1żenie powierzchni nośnej 

Obciążenie mocy 
Prędkość d opuszcza lna 
Prędkość ma ks. 
Prędkość przelo towa 
Prędkość dla o pt imum doskona łości (silnik na biegu luzem) 
Prędkość d la min . o pada nia (silnik na biegu luzem) 
Prędkość min . 
Wznoszenie 111a ks. 
Opad anie ( V = 80 km/ h, bieg luzem) 
Opad anie min . 
Pułap praktyczny 
Rozbieg (nawierzchnia trawiasta) 
Dobieg 

25,36 kg/ m' 
10, 1 kg/ kW 
ł 37 km/ h 
11 5 km/ h 

88 ~ 96 km/ h 
84 km/ h 
72 km/h 
56 km/ h 

3,6 m/s 
3.1 m/s 
1,8 m/s 

4000 111 

75 m 
125 111 

T. M. 
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17. Własności lotne (samolotu), 
właściwości lotne, 
właściwości pilotażowe 

Ang. 
Niem. 
Fr. 

Ros. 

nying qua litics. ha nd ling (charactc ris tics); night characteristics 
Flugcigcnschaftcn (fpl); Flugvcrha ltcn (n) 
qualiti::s (fpl) de vol. caracti:: ri stiqui::s (fpl) de !'avion en vol ; 
qualites (fpl) de pilo tage 
JICTl-lble Ka'ICCTBa, JICTl-lblC CBOHCTBa. JICHlble xapaKTCpHCTHKH; 
nHJIOTa)l(HblC Ka 01CCTBa 

Polski termin wła sności lotne jest nieco szerszy niż termin właściwości 
pilotażowe. Oznacza o n ogólnie cha rakterystyki zachowania się samo
lotu przy wszelkich sta nach lo tu i manewrach w locie i na ziemi lub 
wodzie. W związk u z tym obejm uje zagadnienia: sterowności i zwrotno
ści , możliwości wyważenia si ł na sterownicach w poszczególnych 
stanach lo tu , stateczności statycznej i dynamicznej, zachowania się 

w przeciągnięciu , w akrobacj i (w tym korkociągu) oraz manewrowania 
i sta teczności w ruchu na ziemi lub wodzie. Nic na leży mylić właściwości 
lotnych z właściwościami lotno-technicznymi lub danymi lotno-te
chnicznymi czy leż danymi lotno-taktycznymi,jak niektó rzy nazywa
ją osiągi samolo tu, zwłaszcza wojskowego. Jest to tym ba rdziej mylące, 
że za równo angielskie night characteristics, ja k niemieckie Flugeigens
chaften czy fra ncuskie qualiti::s de vol i odpowiednie terminy rosyjsk ie 
mog,1 być używane również ogólnie, to znaczy ja ko zarówno własności 
lo tne, jak i osiągi. 

18. Zwrotność (samolotu) 

Ang. 
N iem. 
Fr. 

Ros. 

mancuverability, ma na:uvrabili ty 
Ma novricrfahigkcil (f), Wcndigkcit (f) 
ma niabilile (f). manreuvrabiliti:: (f). qua litć (f) de maniement , 
qualit i:: mana:uvricrc 
M,tHeBpe1rnOCTb 

Zwrotność jest to zdolność samolo tu do wykonywan ia okreś lonych 

ma newrów (w locie lub na ziemi czy wodzie) w jak najkrótszym czasie 
lub na jak najm niejszej przestrzeni , jednak bez przekraczania ograni
czeń eksploatacyjnych (np. dopuszczalnych prędkości czy współczynni
ków obci,1żenia). Zwro tność może za leżeć od sterowności , a le nie należy 
jej utożsamiać ze s tcrowności,1: samolot może być ba rdzo zwrotny, ale 
może wymagać dużych sil na sterownicach dla pełnego wykorzystania 
jego zwrotności. Francuskie te rminy mania biliti:: i manreuvrabilite są 
używane w obu znaczeniach, tzn. jako zwrotność i jako s terowność! 

W lo tnictwie wojskowym używa si,;: również terminu manewrowość. 
Jest o n bliskoznaczny ze zwrotności ą, a le nieco rozszerzony: obejmuje 
także sterowność oraz zdolność samolo tu do szybkiego rozpędzania 

i zmniejszania pr,;:dkości w locie. 

19. Własności na ziemi i na wodzie 

Ang. ground a nd wa tc r ha nd ling charactcristics, ground and watcr 
manreuvres 

Niem. Vcrhaltcn (n) auf dcm Bodcn und a uf dcm Wasser 
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TERMINY LOTNICZE 

Fr. qualites (fpl) (d 'evolutions) au sol et ,\ not 
Ros. noBeneHne mt 3CMJIC H Ha rIJJaBY 

Własności na ziemi i na wodzie (te ostatnie - w przypadku 
wodnosamolotu) przepisy zdatności samolotów na ogól za licza się d o 
własności lo tnych, prawdopodobnie ze względu na to, że (oprócz 
oddziaływania podłoża) działają tu na samolo t również siły aerodyna
miczne. D o własności w ruchu na ziemi za licza si,;:: stateczność 

podłużną, z uwzględnieniem ewentualnych tendencji do wahań podłuż

nych lub podskoków (,,kangurów" ), sterowność podłużną, w tym 
- zdolność do uniesienia kola przedniego lub tylnego przy rozbiegu, 
sterowność kierunkową , zwłaszcza możliwość opanowania samolotu 
przy przerwa niu pracy jednego si lnika przy starcie, ewentualne 
skłon ności do zarzucenia oraz możliwość opanowa nia wpływu wiatru 
bocznego. Do głównych własności na wodzie, zgodnie z przepisami 
zdatności, należą: stateczność podłużna na wodzie z uwzględnieniem 

cha rakterystyk galopowania (patrz 20), ewentualne tendencje d o za rzu
cenia na wodzie ( z uwzględnieniem wiatru bocznego), a także charakte
rystyki rozbryzgu, z punktu widzenia ograniczenia widoczności z miejs
ca pilota oraz narażenia na uszkodzenia bryzga mi śmigieł , si lników 
i innych części wodnosamolotu lub amfibii. 

20. Galopowanie (wodnosamolotu 
w ślizgu) 

Ang. 
Niem. 
Fr. 
Ros. 

porpoising 
Stampfen (n) , Stampfschwingung (f), Schaukeln (n) 
ta ngage (m), ga lop (m) 
,,6apce1-1He, nponon1,H1,1c KOJie6aHHSI (rnn pocaMonern) 

Galopowanie jest to rytmiczny ruch względem osi poprzecznej, 
ze stosunkowo nieznacznymi przemieszczeniami pionowymi, na 
przemian zadzierania i opuszczania dzioba, przypominający sposób 
pływania delfinó w i innych waleni (angielska nazwa porpoising 
pochodzi od porpoise = morświn). Galopowanie jest postacią 
niestateczności dynamicznej , którą pilot może w pewnym stop
niu tłumić, wychylając w porę ster wysokości; może ją też 

zainicjować lub pogłębić przez nieskoordynowane ruchy sterownicą 
(tzn. PIO = Pilot-fnduced-Oscilla tions-wahania wzbudzane przez 
pilota). Bezpośrednią przyczyną galopowania jest utrzymywanie przez 
pilota za małego lub za dużego kąta przegłębienia (za bardzo na dzió b 
lub na rufę) i w wyniku - gwałtowne zadzieranie lub pochylanie. 
Galopowaniu sprzyja gładka powierzchnia wody, bez zmarszczek (przy 
bezwietrzu), a le też może o no wystąpić przy regula rnym układzie fa l 
(ry tmiczne impulsy mog,1 zainicjować wahania podłużne) . Zakres 
b1tów przegłębienia, przy któ rych galopowanie nie zagraża, może być 
mniej szy lub większy dla różnych prędkości ruchu na wodzie i zmieniać 
się przy zmia nie konfiguracj i samolotu (zwłaszcza wychylenia klap). 
Gwałtowność ga lopowania jest tym większa, im lżejszy jest samolo t, 
a ściś lej , im ma mniejszy moment bezwładności względem osi poprze
cznej. 

K.D. 

■ 
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l'OMOCł KONSTRUKCYJNE 

Zdatność do lotu małych samolotów 
w wymaganiach brytyjskich BCAR, Section S (I) 

Od Redakcji 

Szybkie upowszechnienie i rozwój samolotów klasy zwanej (pod 
wpływem terminologii amcrykaóskicj) ultra lekki:! doprowadziły do 
wydania w różnych krajach wymagali do tycz,!cych ich zdatności do 
lotu. 

W W. Brytanii uk azały sir,: przepisy BCAR Scction S Small Light 
Acroplancs (CAP 482). opa rte na przepisach JAR 22, czyli brytyjsk ie 
i europejskie przepisy dla szybowców i motoszybowców. Przepisy te , po 
01 ublikowaniu wydania wstr,:pncgo (t\dvancc Copy), są rozwijane 
i do pracowywane. zaś opubli kowany ma teriał służy wstr,:pncmu 7..apo
znaniu zainteresowanych konstruktorów i użytkowników z warunkami, 
które br,:dą mus i a ły być spełnione dla uzyskania zezwolenia na wykony
wanie lotów (chodzi o .. Pcnnit to Fly .. ). 

Poniżej podajemy podstawowe wymagania, pozwalaj,1ce zoriento
wać się co do wymiarujących przypadków obci <1że11 oraz dccyduj,,cych 
zalożcó tych (przyszłych) przepisów. Podany teks t jest skrótem i nie 
zastępuje pełnego wydania przepisów. ma on si użyć jedynie orientacji co 
do podstawowych wiel kości liczbowych oraz zalożc 1i. 

* 
CZĘŚt A - OGÓLNE i CZĘŚĆ B - LOT 

Zastosowanie 

BCA R cz. S odnosi s ię do samolotów: 
(i) maj,1cych nic wir,:cej niż dwie osoby na pokładzie , 
(ii) któ rych masa własna nic jest wir,:ksza ni ż 150 kg. 
(iii)k tórych powierzchnia nośna nic jest mniejsza niż IO m 2 , 

(iv)których s tosunek masy własnej do powicr7.chni nośnej nic j est 
większy od I O kg/m 2

, 

Chociaż wymaga sii;, aby samolo ty o masie własnej do 70 kg wh!cznic. 
mające miejsce dla jednej osoby na pok ładzie . spclni„d y te wymagania. 
jeżeli nie są przewidziane do transpo rtu publicznego albo do prac 
z powietrza, są one jednak us ilnie za lecane. Jeżeli wymagaó cz. S nic 
można zastosować do jakiegoś rozwi,1zania konstrukcyjnego lu b j ego 
cech szczególnych, na leży zwrócić się do ad zoru Lotniczego w celu 
ustalenia wymaga,i. 

Dla amolotu, któ ry zostaje dopuszczony do lo tu na podstawie 
niniejszych wymagaó. jest dozwolone użytkowanie do lotów bez 
akrobacji. Dozwolone są: 

(I) wszys tkie manewry, potrzebne do norma lnego lo tu. 
(2) przeciągnięcie, 
(3) głębok ie zakrr,:ty, przy czym k,! l przechylenia nic może być 

większy niż 60°. 

Zakres 11•y11·a::e11ia 

Wymaga sii;. aby za kres dopuszczalnych polożc1i środka masy nic był 
mniejszy od lego. który odpowiada masie osób na pok ladzie od jednego 
pilota o masie 55 kg do maksymalnej podanej masy pilota i pasażera, 
przy czym musi ona wynosić co najmniej 90 kg na osob,;:. 

Zakres masy 

Wymaga sii;. aby dopuszczalna masa w locie nic była mniejsza od 
sumy masy własnej samolotu. masy osób liczonych po 90 kg oraz 
minimalnego wyposażenia i pełnego pali wa . 

16 

Osiągi 

Swrt 

Długość startu określa si,; dla startu z suchej. po7iomcj nawie rzchni 
trawias tej i jest 10 długość od pocn1tku rozbiegu do osiągnir,:cia 
wysokości 15 m przy prr,:dkości UV~, albo V~ , + IO węzłów 
(Vs , + 18.6 km/ h), przy czym jest wymagana wartość wic;ksza . V~, 
oznacza pr,;:dkość przcciągnir,:c ia (albo. jei.eli prydkości przcciqgnir,:cia 
nic można uzyskać, minima lrn! ! rędkość lo tu ustalo nego) dla samolotu 
w danej konliguracji. Vs0 oznacza analogiczną prędko ' ć przy klapach 
wychylonych do l,1dowania . 

Czas od oderwania od ziemi do o i,!gnir,:cia wysokości I OOO stóp 
(304.8 m). sprowadzony do warunków Atmosf.:ry Wzorcowej. nic może 
przck raC7aĆ 4 mi n, przy czym moc nic może być wyższa od startowej, 
podwozie może być wci,1gnii;:1c i nic mog,1 być przek roczonc ogranicze
nia temperatury 7cspolu nap,;:dowcgo. 

Lądoll'a11ie 

Długość l,1dowania ok rcś la sii; dla maksymalnej masy. dla 7alecancj 
prc;dkośc i podejścia na wysokości 15 m. pr/y czym pn;:dkość ta nic może 

być mnicjsnt od U r ·.-0 lub l/ ~0 I O wr,:zlów (Vs0 + 18.6 km/h) 
- wymagana jest wartość wir,:k sza . Warunki pracy silnika. takie. jakie 
maj,! poda ne w Instrukcji Użytkowania jako za leca ne przy lądowaniu. 

Sterowność 

Wymictga sir,:, aby samolot był bezpieC7nic sterowany przy: 
- starc ie z maksymaln~, moc,! star t ową. 
- wznoszeniu. 
- locie poziomym. 
- zni;;,aniu. 
- l ądowaniu z mocą i bez mocy. 
- w prrypadku nagiego ;,-a tr7ymania silnika . 

Wymaga sii; także, aby były dok ładnie ?badane - jei.eli wystr,:pują 

- istotne zmiany c harakterystyk i w locie. wywołane przez deszcz. a także 
ws7clkie nietypowe właściwości nuważonc podczas prób w locie. 

Do puszcza lne maksymalne siły na sterownicach dla układu klasycz
nego. któ re nic mogą być przek racza ne przy żadnej mocy silnika. Sc! 
podane w lab!. ł . Może okazać sic;. że podanych wartości nic można 
o i ,!gmić przy sterowaniu przcsunir,:cicm ciała pilo ta. wtedy obowiąwjc 
uzgodnienie przyj mowanych wartości z Nadzorem. 

S1ero1rno.1'ć pod/11::.110 

Przy każdej pn,:dkośc i mnicjs7Cj niż 1.3 V~, musi być możliwe szybk ie 
opuszczenie nosa w celu uzyskania prr,:dkości 1.3 Vs,, raś przy pri;:dkości 
V0 F musi być możliwe podniesienie nosa. 

Stero11·110.i:1' popr::.ec=,w i kierunkoll'a 

Zmiana kierunku zakrr,:tu z przechyleniem 30 na przeciwny z tym 
samym przechyleniem musi być możliwa w czasie nic dłuższym niż 5 s, 
przy prr,:dkościach lotu od I ,J V8 , d o VN1: bez powodowania nadmierne
go ś lizgu . pri'y podwoziu wypus1.czony111 i klapach Ueżcli Są ) - w pnlożc
niu d o l ądowania . 
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Siła pr:::y s1ermrn11i11 podlu:::ny m li' manewrach 

Przy s t a łej prędko'ci lo tu powiększenie współczynni ka obciążenia 
musi wymagać powiększenia si ły na drążku. Do uzy ka nia d opuszczal
nego współczynnika obci ążenia pionowego siła na drążku musi wynosić 

co najmniej 7 d a N . Dla samo lotów sterowa nych przesunięciem cic;żaru 
wartości sil muszą być uzgadniane z Nadzorem. 

Wy 1Fa:::a11ie 

Prc;dkości wyważe111a podłużnego , poprzecznego i kierunkowego 
muszą mieścić sic; między 1,3 V51 a 2,0 V5 1 dla każdej mocy silnika i dla 
skrajnych położeń środka masy. 

Stateczność 

Ogólne 

Jest wymagana ogólnie „właściwa" sta teczność oraz „czucie" samo
lo tu (te właśnie lowa zostały uży t e w te kście) we wszystkic h warunkach 
odpowiadających norma lnej eksploatacji. 

S1erowność Sf(lfyc:::na pod/11:::na 

W poda nym ni żej za kresie warunkó w lo tu i pręd kości wymaga s ię 

dodatniej pochodnej s iły na dn1żk u wzglc;dcm prc;dk ości. Dla samolo
tów z trymerem jes t wymagany powró t (po wytn1ceniu z ró wnowagi 
podłużnej) do prc;dk ości wyważenia - dopuszcza lne odchylenie wynosi 
10% . 

Warunki, w których musi być wykazana stateczność samo lot u, s,, 
następujące: 

a) wznoszenie: 
prędkość 1,4 V5 1, 

podwozie schowane, 
klapy w położeniu do wznoszenia , 
moc maksymalna, 

b) przelo t: 
prędkość - maks. lo tu poziomego 1,4 Vs

1
• 

- V ,vi; (ma ks, o bliczeniowa prędkość nurkowa nia), 
podwozie scho wane, 
kla py nic wychylone, 

c) podejście do lądowa nia : 

prc;dkość - za lecana pn,dkość podejścia , 

podwozie wypuszczone, 
klapy w położeniu do l ą dowan ia, 

moc - za lecana do podejścia 

- zdławiona. 

S1a1ec:::nofr popr:::ec:::na i kierunko ,rn 

Przy wychyleniu steru kierunku i lo tek w przeciwnych kierunkach 
wzrost ką ta ślizgu musi wymagać wzrostu ką ta wychylenia sterownicy 
poprzecznej (choć nieko niecznie liniowego). Si ła na s terownicy kie run
ku musi rosnąć z bpem ś lizgu . 

S!a/ecznofr dynamiczna 

Wymaga sic;, aby w zakresie od prędkośc i przcc iągnic;cia do V1Jr, ze 
sterem trzyma nym i puszczonym i d la każdej mocy siln ika, oscylacje 
podłużne był y ilnie tłumione. 

Przeciągnięcie 

Przeciągnięcie syme1ryc:::ne 

Wymaga się, a by w locie poziomym prosto li niowy m aż do wystąpie
nia przcci ,1gnięci a było możliwe sterowani..: p · pr1c-.:7•1e i kicrunkuwc 
za po moc,1 odpowiednich sterów (przy czym ki.:runc k wych_,lcnia 
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sterów musi być zgod ny z kierun kiem ruch u, nie może występować 
odwrotna reak cja). 

Przy przcci ,1gnięciu nie może występować tendencja do korkociągu, 
przy wyprowad zeniu musi być możliwe zapobieżenie wystąpieniu 

przechylenia większego n iż 20°. 
Wymagane jest ok reś lenie utra ty wysokości p rzy przeci ,1 gn ięci u. 

Musi być to udowodnione przy: 
- wszystkich położeniach klap, 

pod woziu schowa nym i wypuszczonym, 
wyważeniu na 1,4 V5 1 (jeśli j es t kla pka wyważaj,1ca) . 
mocy maks. ciągłej i biegu luzem si lnika. 

Pr:::eciągnięcia 11· :::okręcie 

Po przeci,1gnięciu w prawidłowym zak ręcie z przechyleniem 30° nie 
może wystąpi ć na dmierna ( .. nie d o opa nowa nia") tendencja do prze
chyla nia a ni korkociągu . Wymaga s ię określenia utra ty wysokości 
w warunkach jak d la przeciągnięcia w locie p rostoliniowym . 

TA BLICA I 

Przechylanie. Odchylanie. 
Uruchamianie 

Pochylanie. klap i podwo1i. 
d a N daN daN 

daN 

War1ości pr:1y 
przyłożeni u 20 10 40 10 

krótkotrw,1ly111 

\Va rtości przy 
przyłożeniu 2 1.5 10 1 

przeL. d!u.;..szy cza~ 

Wyprowadzanie z pr:::eciągnięcia 

Jeżel i nie występuje ostrzega nie przed przeciągnięciem wymaga się, 
aby po przec iągnięciu w locie prostol in iowym: · 

- samolot dawał sic; sterować lotka mi, przy sterze kierunku w położe

niu neutralnym, 
- przy lo tkach i s terze kierunku w po łożeni u neutralnym nie 

występowała tendencja d o opuszczania skrzydła. 
Jeżeli zaś samolo t nic spełn ia powyższych warunków wymaga ne jest, 

aby we wszystkich konliguracjach (tj . d la wszystkich kom binacj i 
poloże11 k la p i podwozia), zaró wno w locie prostolin iowym, jak 
i w zakręcie występowa ło ostrzega nie p rzed przeciągn ięciem. Ostrzega
nie może być aerodynamiczne (np. buffe ting) a lbo może pochodzić od 
odpowied niego um 1dzenia , musi być: wyraźne i nie może pojawiać się 
przy norma lnych prędkościach lo tu . 

Korkociąg 

Wa runki dla samolotu, któ ry ma być d opuszczony do zamierzonego 
wykonywania korkoci,igu, muszą być usta lane z N adzorem. 

Sterowność na ziemi 

Stero ,vno.~ć i s1a1ecznofr k ierunkowa 

Nic może występować nie d aj ,1ca się opanować tendencja do za rzuca
nia , wymaga s ię sterowności przy kołowaniu , wielkość d o puszczal nego 
wiatru bocznego do sta rtu i l,1dowania musi być ok reślona w próbach. 
Za lecenia wyni kaj,1ce z tych prób muszą się zna leźć w Instrukcji 
Użytkowania w Locie 

Różne 

D rga nia i nadmie rny buffe ting nie mogą występować d o prędkości VvF 
pr,:y żadnej do puszczal nej mocy sil ni ka. 

Opraco1rnl A. K. 
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Lotniskowy kod referencyiny ICAO 

Pod any w A neksie 14 I I I kod re fe re ncyjny (zalccaj ;1cy) Mic;dzyna
rodnwcj Orga nizacji Lotnic twa Cywilnego zost a ł zasadniczo zmie
nio ny w s tosunku cło sugerowanego w po przednich la tach (przed 
wyd anie m o becne j wersj i Ane ksu 14 w I 983 r. ). Po przed ni ko d op iera ł 

sic; na podstawowej długości d rogi startowej podanej w ok reślonych 

granicach . w po 1D)dku 1mtlcj ą cym, i oznaczonej lite rami od A do E. 
Podstawowa dtugość d rogi sta rto wej by ł a długośc i ą drogi s ta rtowej 
wyb ram} do projektowania lo tn iska . wymagam, cło sta rtu lu b I,idowa-

T ABLICA I. Kod referencyjny lotniska (wg Anck,u 14 z 198.l r.) 

Pierwszy element kodu Drugi clcmi.: nt 1,..odu 

cyfra rcf(' rl.!nt·y jna dl ugo;ć litL' ra rn Lpi, .. ; t n;ć odkglo~t· p, 1mii;d L~ t (',, 1ll;trt11) -

kodu ~l:trtu :,.amo\otu /J . m kodu :--1,..rL)dcl Y.m mi kra,\\·d1iami opoll :,.kr.1j nyd1 

k<il gl,'nvni.:gn pod\\ l)/i;i U. m 

I 0 < 800 A )'< 15 U < 4 . .5 
2 81XJ .; D < 12110 B 15 ,; l' < 2.J .J.5 .; U < <, 
3 1200 ,; D < 18110 C 2-l ~ )?< 36 r, .; U < 9 
4 18011 .; D /) 31> ,; Y < 52 9 .; U < I.J 

E .52 ,; Y < 611 9 ,; li < I.J 

T A BUCA 2. Wybrane pozycje z klas) fikacji samololci\\ " g I .l I 
- --- -

Odh.'gh)'l: p11m i, dt) 

Cyfra i lit1..·ra 
IJlugo~ć 

Rozpi1,;h1~( Z1..' \\'ll, tl / ll) llli k1 :i\\ ..;-
Motki !-.amulotu r 1.: fc r1..·nr) j na d1,.ia111i upon , k1 a j-kodu ~krt.) Jd. m ~tart u sa mo- n) d 1 ~lll g il)" nq:l) 

lo tu. m pod\\\lt i.,. m 

O1 IC-2 Bcavcr IA 3XI I.J ,<, 3 .. , 

Bccch A2.J R Sie rra IA 60., 20.11 ., .9 
·-

IJccch King Air C'J0 IB .JXX 15 .3 -L3 

O 1 IC-.1 Ottcr lll .J97 17 ,7 .1.7 

Lca rjc L 2.J I 2/\ 1005 10,') 2.) 
Lcarjct 28/29 2A 9 12 13..J 2 . .5 

L carj c t .5-ł JA 12 17 1.1..J 2.5 
I IS 125-.JII0 3A 16~(, I.J .3 :u 
Ca11adair C L6(X) 3 1:l 1310 IX.8 J.h 
Fokke r F28- lll(KI 313 16.Jh 23 .6 5 .8 

Antonow An-24 3C 16110 29.2 8.8 
DC-9-211 3C 1.55 1 28.5 6.ll 

13727- 100 .JC 2.502 J].lJ 6 ,<J 

Concordi.: 4C 3.JllO 255 X.X 

OC lll-30 41) 31 70 50..J 12.6 
11-62M 41) 3280 43 .2 X.O 

-- -
B7.J7- 100 4E 3060 .59 ,6 12,.J 

B7.J7-SP 4E 27 10 59 ,6 12,.J 

nia w warunkach at 111os l'c ry wzorcowej na pozio mic mo rza , przy pogo
lLic bezwietrznej i zerowym spadku drogi startowej [2]. Obecny kod 
cfcrcncyj ny zawiera dwa e le me nty. E le me nt pic rwszyl l, cyfrowy, 
lo tyczy osi;igów samo lo tu określonych tzw. cl ługości ,1 rcfercncyjm1 

, tartu sa111o lotu2l . Ele ment drugi (literowy) odnosi sic; do wymia rów 
, .1111olot u , a mianowicie cło rozpic;tośc i skrzycie! i od ległości mic;dzy 
zcwnc;trznymi krawc;dziami opon skrajnych kół głównego podwozia. 

11 Omó wienie p ierwszego e lementu kodu refe rem:yjnego oparto na inrorrna
..:jacl1 pudanych w [2 ] i [3 ]. 

2l Te rmin długo~ć referencyjna s tanu samo lo tu przyjc;to za odpo wiednik tc r
,nin u ang icbkicgo acropłanc rcfe rc ncc field le ng h1. Podobny odpo wiedn ik jc,1 
przyjc;ty w we rsj ach francuskich wydawnictw łCAO: le d is ta nce cle rcfe rencc de 
l'avio n. 
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Doc . dr hab. inż. ANTONI ŚWIĄTECKI 

Po litechn ika Warszawsk~ 

Wartości liczbowe odpowiaclaj,icc poszczególnym znakom koelu 
poda no w tabl. I. 

Sformułowane w te n sposób e lem enty kod u powoduj ,) konieczność 
usta le nia w p ie rwszej kol ej ności ( tak jak w p rzypadk u k lasyfi kacj i 
FAA) . j akie samo lo ty bc;cl:} korzysta ł y z lo tniska . W te j usta lonej gru
pie samo lo tów o cyfrze koelu decyduje samo lot wymagaj ący najw ięk
szej długości refere ncyjne j . Podobnie litera koelu musi odpowiadać 
samo lo towi (może to być inny samo lo t z te j samej g rupy n iż wybran~ 
poprzednio) o największej rozpic;tośc i skrzycie! ł ub najw i<;kszej ocl le
gl ośc i między zcwn<;trznymi krawędzi ami opon skraj nych kó ł głów

nego podwozia , w zależności od tego, któ re j z tych dwóch wartości sta
w ia si<; wyższe wymagania . Np . gdy samolo towi o największej rozpic;
t ośc i sk rzycie! oclpowiacla lite ra C, a sa mo lo to wi o na jw i<;kszej odle
gł ośc i mic;clzy zcw n<;trznymi k ra w<;clziami kół litera D , wybiera s i<; 
li te re; koel u D . 
Długość refere ncyj na jest podawa na w uprawomocnionych instruk

cjach użyt kowan i a samolo tu w locie ( instrukcjach pi lot ażu) lub przez 
wytwórni<;. Samoloty mog,i być klasyfikowane za pomocą cyfr i lite r 
kod u. Tab! klasyfikacje;, obcjmuj,}c,i ok. 100 samolotów, podano w 
[3]. Przykł adowe pozycje z tej klasy fi kacji p rzeds tawia tab l. 2. 
D ł ugość referencyjna startu samolot u jest najmnicjsz,) d ł ugości ą 

niczbc;d n;) cło s ta rt u. przy maks. masie startowej. na pozio mic mo rza, 
w wa runkach atmosfery wzorcowej, p rzy pogodzie bczwictrrncj i 
zerowym spadku d rog i sta rtowe j [3 J. Wg [ I J może to być równ ież rów
noważna długość drogi sta rtowej3>. j eże li to poj<;cie jest stosowane. 

R ys. I . Długośc i w przypadku nieczynnego kryt ycznego silnika [3 [: TOR - dł u 
gość rozbiegu (długość drogi startowej) , ASD - długość przerwanego stanu . 
TOD - długość s tanu 

Długość sta rtu ( takc-off distance) jest od ległości ,) mi<;clzy pu nktem 
rozpocz<;cia start u (pocz,1tck drog i s tartowej) a punkte m , naci k tó rym 
samolo t rnajclujc sic; na wysokości 10,7 m (35 stóp). Usta laj ,)c długość 
s ta rtu b ie rze sic; poci uwag<; start normalny przebiegający bez zakló
ce11, tj. ze wszystkimi silnikam i pracuj ,1cymi, oraz start , podczas któ
rego przestał działać j eden z silni ków. W tym osta tnim przypadku są 
możliwe dwa rozwiązania: zan iecha nie lub kon tynuowanie startu. 
Przyjc;cic wł aściwego rozwi ,izania za leży od pr<;dkości, jak,) miał 
samo lo t w chwili, gdy pilot za uważył u ·zkodzcnic silni ka . J eże li ta pr<;
clkość był a mniejsza od tzw. pr<;clkośc i decyzji v

1
, pi lot powinie n roz

poczc)ć hamowanie i zat rzymać sa111olot , jeżeli wi<; ksza - kontynuować 

s tart. Prc;clkość decyzj i nic jest sta l,) pr<;dkości c) odpmviadaj,)Cą każ 
de mu sa molo to wi , lecz może być wybrana przez pilota w za leżnośc i od 
długości startu i tzw. długości przerwanego start u (ja kie ma pi lot cło 
dyspozycji) oraz masy samolotu przy starcie , charakte rystyki drogi 
startowej i warun kó w atmosferycznych (rys . I) . Długość prze rwanego 
startu jest sum,) długo~ci , na której ,a111olo t osi,Jg1i;il pn;dkość 11

1 
i cli u

gości . na któ re j może si<; zatrzymać . Normalnie jest wybie rana więk
, za pr<;dkość decyzji p rzy wic;kszcj długości przerwanego ~ta rt u. Ogól-

11 Te rmin równoważn:1 · 1 111 ::ość drogi s tart o wej p rzyj~ to zaoclpo wiedni k ter
minu ang ic b kicgo h :d .,:, 1',•ld le ngh1. 
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ną zasadą jest przyjmowanie prędkości decyzj i mniejszej lub równe j 
bezpiecznej prędkości wznoszenia v,. Bezpieczna prędkość wznosze
nia jest najmniejszą prędkością, przy któ rej samo lo t może wznosić się 
po osiągnięciu wysokości 10,7 m, utrzymujQc co naj mniej minimalny 
kąt wznoszenia podczas sta rtu z jednym ilnikicm nieczynnym . Dla 
każdego samolow można otrzymać różne warianty wymaganej długo

ści przerwanego sta rtu i wymaganej długości sta rtu, uwzględniając 
masę samolotu przy starcie, charakterystyki drogi startowej i warunki 
atmosferyczne, przy czym każdej kombinacji będzie odpowiadać 
szczególna długość rozbiegu , tj. długość drogi startowej. Równoważ
ną długość drogi sta rtowej otrzymuje się w przypadku ta kiej wartośc i 

prędko 'ci decyzji , przy której wymagana długość wydłużonego sta rtu 
jest równa wymaganej długości przerwanego startu4>. Prędkość decy
zj i musi więc być wt edy taka, aby od ległość potrzebna do zatrzyma nia 
(od punktu osi ,}gnięcia tej prędkości) był a równa od legł ości (od tego 
samego punktu) niezbędnej do uzyska nia wysokości J0,7 m nad drogQ 
sta rtową5l . 
Równoważna dl ugość drogi sta rtowej jest równa dl ugości drogi star

towej z nawierzchnią o pełnej wytrzyma ł ości , jeżeli nic są przewidzia
ne: zabezpieczenie przerwanego startu (ZPS) i zabezpieczenie wydłu
żonego startu (ZWS) oraz gdy długo 'ć ta jest większa niż 115% długo
ści startu ze wszystkimi si lnikami pracującymi. Ten ostatni warunek 
jest uwzględniony w publikowanych nomogramach i tabelach osiągów 
samolotów. Wg tych źródeł długość wymagana do startu jest równa 
większej z dwu długości: 

- równoważnej długości drogi s ta rtowej , 
- 115% długości sta rtu normalnego, tj. ze wszystk imi silnika mi 

pracującymi6l . 
Określona na podstawie nomogramów lub tabel dł ugość wymagana 

do startu odpowiadaj ąca: maks. masie sta rtowej, poziomowi ITTOrza , 
warunkom atmosfery wzorcowej, pogodzie bezwietrznej i zerowem u 
spadkowi drogi startowej jest długości ą referencyjną startu samolo tu . 

Rys . 2. Ilustracja przyjętych założe11 w drugim elemencie kodu referencyjnego: 
Y - rozpi<;tość skrzydeł , X - rozstaw golen i podwozia głównego. U - odległość 

między zewn<; trznymi krawędziami s krajnych kół gł ównego podwozia 

Pod określeniem zabezpieczenie przerwanego s tartu (stopway) ro
zumie s i ę prostokątny obszar , rozpoczynający si ę od ko1ka drogi star
towej , na którym samolot może zatrzymać się w przypadku zaniecha
nego startu. Długość ZPS na rys . 1 wyznacza odcinek XY. ZPS powi
nien mieć tę amą szerokość co droga startowa, z którą ł ączy się i musi 
być przygotowa ny do przeniesienia masy ·,unolotu . 

Pod okreś le niem zabezpieczenie wydłużonego startu (ZWS - clcar
way) rozumie s ię prostokątny obszar zaczynaj,}cy s ię również od ko1ka 
drogi startowej , nad którym a mo lot może wykonać część pocz<)tko
wcgo wzno,zcnia do wyznaczonej wysokośc i . Na rys. I ZPS okreś la 

odcinek XZ . Długość ta jest równa połowic od legł ości między pun
ktem , w któ rym samolot osi,Jga pn;dkość v101. a punktem. nad którym 
znajduje się na wy,okości 10 ,7 m (35 stóp) i nic powinna być większa 
niż po lowa długo~ci drogi startowej. Szerokość ZWS musi wynosić co 
najmnie j 150 m (po 75 m z każdej strony przedłużonej osi drogi starto
wej) . 

Prędkość oderwania ~i ę samolotu przy ~tarcic t' ,.o ,- (lift -off-speed) 
1.:st to prc;dkość (jako prędkość poprawiona) , przy któ rej samo lot 
zaczyna być zdolny do lo tu . Prc;dkość obrotu t'u (rotat io n speed) jest 
prędkości<) . przy której pilo t rozpoczyna obrót samolo tu , aby spowo
dować podn iesie nie podwozia przedniego. 

1> Przypadku tego ni.: pokanno na t')S. I. 
s, \ V !'u~ r •u.~~:~• ~-:!.:~~ c: !,;!,~-" 1. ~iini~a1111 tł okowymi by ł a dawniej stosowana 

wysokość I 5 111 . 
61 1 alóy tu 1wnicić u\\'agc; . i'e np. dlugo,ć re krcncyjna startu samolo tu 11 -

-621'1 równa 3280 111 (tahl. 2) odpowiada. 1god nic z in,t ru kcj:1 użytkownika tego 
,:mrnlotu o pracowa n,1 przez PLL LOT, długo~ci ,ta rt u nonnalnego. 
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Omówiliśmy definicje v" v2, ZPS, ZWS, vLOF i v 11 tylko w ta kin~ 
zakresie , w jakim jest to potrzebne do wyjaśnienia pojęcia referencyj
nej długości startu samolotu. 

' Litera kodu 
U, m 

. 14 

L 
o 5 

A 
50 

-- 7 ~, 
I 
I 

_J 
I 
I 
I 
I 
I 

I 
I 

_,Y.~ _j__ 
55 50 

E 

Rys. 3. Wykres ilustruj ący zależność pomiędzy Y a U. Uwaga: cyfe rki przykrzy
żykach oznaczają, ile razy powtórzył y się wspólne wartości w zestawieniu '!05 
samolotów 

Na leży jeszcze zwrócić uwagę na fak t , że skróty te rminów angiels
kich z rys. I uzupełnione na kot1cu literą A (available - dostępny , roz
porz<1dzalny, nadający się do użytku) oznaczają tzw. długości deklaro
wane, które musz<) być podane (jak wicie innycti info rmacji) użytkow
nikom portu lo tniczego. Długości deklarowane mafą następujące de fi 
nicje: 

- TORA (take-off run available) - rozporządzal na długość roz
biegu przy s tarcie, odpowiedni a przy rozbiegu samolo tu przy starcie, 
będ,)ca do dyspozycji długość drogi startowej , 

- TODA (take-off distance ava ilable) - rozpomidzalna długość 
startu. J eże li istnieje ZWS, TODA jest równa sumie TORA i długości 

ZWS. Oczywiści e, j eżeli ZWS nie ma , TODA = TORA , 
- ASDA (accelerate-stop dista nce avai lablc) - rozporz<)dz-alna dłu

gość przerwanego startu. Gdy istnieje ZPS , ASDA jest równa sumie 
TORA i długości ZPS, 

- LDA (lancling distancc ava ilablc)-rozporządzalna długość lądo
wania (nie pokazana na rys. I); długość drogi startowej dysponowana 
i odpowiednia do dobiegu ) <)dujących samolotów. 

Zgod nie z tabl. 1, drugi e lement kodu dotyczy wymiarów samolotu , 
tj. rozpiętośc i skrzydeł i długości pomiędzy zewnętrznymi krawę
dzia mi opon skrajnych kół gł ównego podwozia (rys. 2) . Od liter koelu 
s,1 uz;,ileżnionc: wymaga ne szerokości dróg startowych i dróg kołowa
nia, od legł ości pomiędzy drogami kołowania, drogą kolowani;,i a 
drogą startow;i, drogą koł owania i sta łymi przeszkodami, warunki 
widoczności na drodze startowe j i drodze kołowania oraz spadki 
poprzeczne. 

Granice rozpiętości skrzydeł odpowiadające kolejnym literom kodu 
s,) takie same jak granice pięciu grup proj ek towych klasyfikacji FAA. 
Lite ra A odpowiada I grupie proj e ktowej samolotów, 8 - II grupie, 
- I I I grupie , D - IV grupie i E - V grupie. W kodzie refe rencyjnym 
ICAO7> nic s,1 uwzgl ędnione samoloty o rozpiętośc i sk rzydeł 
60111 <:; Y < 80 m (VI grupa projektowa FAA). 

T c sa me granice rozpiętośc i s krzydeł samolotów p rzyjc;tc w kodzie 
referencyj nym l CAO i w klasyfik acj i FAA uzasadn iaj ,1 nic tylko celo 
wość porównania obu zbiorów norm wymiarowych, lecz także możli 

wość wykorzystania pewnych rozwi,1za 11 FAA. 
Druga charakterystyka , tj. odległ ość pomiędzy zewnętrznymi kra

wędziami opon skrajnych kół gł ównego podwozia U. jest ściś l e zwi,)
zana z rozpiętości ,) sk rzydeł Y. Dowode m jest e li ptyczny rozkł ad 

7> Wg wykazu po danego w [31 najwit;ksz,1 rnzp i c; tość,krzydeł ma samolot Boe
ing 7-n (59.6 111 ). R01pic;wśc i :1 sk rzyde ł wii;ksz,1 niż 60 111 wyróżnia sic; samolo t 
Lockheed C-SA Galaxy (67 .8 111 - 141). ICAO sygn:ilizujc w [31 możliwo~ć wpro
wadzenia do e ksploatacji samolotów wi,kszych od uwzględnionych obecnie w 
ko dzie refe re ncyj nym. Na leży zauwai.yć, że rozp it;tość skrzyde ł 64,94 111 ma naj
nowszy typ samolo tu Boe ing 747-400 J:i J. 
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zmiennych na wykresie przedstawiającym związek pomiędzy U a Y 
(rys. 3). Wykres opracowano na podstawie wykazu 105 samolotów 
podanego w (3). Przerywane linie poziome i pio nowe tworzą na wykresie 
obszary należące do obydwu charakterystyk drugiego elemen tu kodu. 
Można zauważyć, że badane wartości litery kodu A i w dużym 
stopniu litery kodu C prawie cal kowicie znaj duj ą się we wł aściwych 
'obszarach. Oznacza to , że w tych przypadkach wysta rcza jedna cha
rakte rystyka - U lub Y. Nie jest tak jednak przy literach kodu B, Di E 
i fak t ten może przemawiać za celowością wykorzystania obu charakte
rystyk. 

cyzyj nym określonej kategorii. Podział ten ma wpł yw nic tylko na wiel
kość no rm wymiarowych , lecz również na dopuszczalne wysokości 
przeszkód na podejściu . 

Można zauważyć, że przedstawione wnioski ł ączą e lementy klasyfi
kacji technicznej FAA z ele mentami kodu referencyjnego ICAO. 
Zalety polskiej klasyfikacj i technicznej sformu łowanej zgodnie z 
wnioskami będ ,J następuj ,ice : 

- uwzględnienie pełnego zakresu n iezbędnych informacji wyjścio-
wych, 
-zbieżność z wymaganiami ICAO, 

Należy jes~cze podkreślić, że normy wymiarowe s,, uza leżnione nie 
tylko od cyfr i lite r kodu refere ncyjnego ICAO, lecz także od typu 
drogi startowej (nieprzyrządowa lub przyrządowa z podejściem nie
precyzyjnym lub precyzyjnym) . 

- możliwość wykorzystania doświadczc,\ FAA. 

W (6] oraz w niniejszym a rtykule o mówiono k lasy fi kację techniczną 
FAA i kod refere ncyjny ICAO. Cele m tych artykułów było sformuło
wanie następuj ących wniosków, które mogłyby być wykorzystane przy 
opracowaniu nowej polskiej klasyfikacji technicznej: 

Na leży wyraźnie podkreśli ć, że klasyfikacja techniczna będzie miała 
zastosowanie głównie w przypadku projektowania nowego lotniska 
lub rozbudowy i stniejącego . Eksploatowane porty powinny być opi
sane zgodnie z wymaganiami rozdz. 2 (,,Dane lotniska") Aneksu 14. 

Ściś lej sza propozycja polskie j klasyfik acji technicznej musi być 
dodatkowo oparta na analizie no rm wym iarowych. 

• Lotniska powinny być sklasyfikowane w porządku odpowiadają
cym wzrostowi wielkości (odwrotnie niż w dotychczas obowiązującej 
klasyfikacj i) . 

• Przyjęty podział na klasy powinien być oparty na wielkości i cha
rakterystykach osiągów samo lotów, któ re będą korzystać z lotniska. LITERATURA 

• Wydaje się, że najlepszą miarą wielkości samolo tu jest rozpiętość 
skrzydeł. J ako uzupełnienie może być stosowana , sugerowao.'1 .przez 
ICAO, odległość pomiędzy zewnętrznymi krawędziami opon skraj
nych kół głównego podwozi;, . 

I. Internatio nal Standards and Recomended Practices. Aerodrorncs. Annex 14 
to the Convention on Internat ional Civil Aviatio n. Eighth Edition - March 
1983 '. !CAO. 

2 . Annbx 14. Seventh Editio n - June 1976 
• Proponuje s ię uwzgl ędnienie w klasyfikacji nie tylko długości refe

rencyj ne j startu samo lo tu , lecz także prędkości progowej (kategorii 
samo lotu). Ta osta tnia charakterystyka uł a twi ewentualne proje ktoc 
wanie procedur przy l ądowaniu wg wskazań przyrządów , lokalizację 

dróg kołowania , szybkiego zjazdu i określanie Ólugości drogi startol 
wej wymaganej do l ądowania . 

3. Aerodrorne Design Manuał (Doc. 9157-AN/90 I). Part J. Runways. Second 
Edit ip n 1984. ICAO 

4. Advjsory Circular No 150/5325-B Aircraft Data. Us Depanment o[ Tran
sportation. Federal Aviation Adrninistration. 30.07. 1-975 

5. Boe i;1g 747-400. Airplane Characte ristics - Airporl Planning. D6-58326- l rev. 
A. April 1988, Preliminary [nformat ion. Boeing Commercial Airplane Com
pany 

• W klasyfik acj i na leży wziąć pod uwagę podział dróg sta rtowych na 
nieprzyrządowe oraz przyrządowe z podej ściem nieprecyzyj nym i pre-

6. A. ŚWIĄTECKI : Klasyfi kacja tech niczna samolotów i lotn isk wg FAA. 

cd. ze str. 24 

ŚWIĄTECKI A. : ICAO airfield reference code 
TLiA, vol. XLIV, 1989, No. 7, p. 18 

A new concept has been presented o f the airfield 
classificat ion to the contemporary ICAO and FAA 
regulations. 

CYNK J . B.: Victories of Polish Fighters in Septe
mber 1939 (1). Remarks, reflections, conclusions. 
TLiA, vo l. XLIV. 1989, No. 7, p . 21 

Using differcnt sources the author discusses the 
victories of Polish fighters in 1939. Pa rt one prescnts 
successive downings as listed by the Polish comman
di ng staff. 

ZUSAMMENFASSUNGEN 

K U CZE WSK I S.: Berechnungsmethode einer 
Tunnelluftschraube. TLiA, XLIV Jhrg., 1989, 1-1 . 7. 
s. 3 

Es wird eine Berechnungs- und E ntwurfsme thode 
fUr eine luftfahrttechnische Tunnelluftschraube mit 
abgedcckten Laufer und hinterem Leitring behan
dclt. Die Methode e rm6glicht die Ermittlung der 
optimalen Luftschaubenform bei gegenbener Leis
tung und Drehzahl des Motors sowie der 
Schubgr6sse be i beliebiger Geschwindigkcit vom 
Start bis zur maximalen Geschwindigke it. Die G lci
chungcn wurden so festgelegt , dass d ie Bercchnung 
mit ei nem Cornputer durchgefiihrt werden kann. 
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WĘGRZYN E. : Ausgewahlte Fragen zum Auftret
ten der Erosion an Bauteilen von Flugzeug-Strahl
triebwerken. TLiA , XLIV Jhrg., 1989, 1-1 . 7, S. 8 

Besprochen werden die Grundlagen der Erosio ns
wirkung durch Verschmutzte Luft auf Bauteile der 
Flugzeug-Strahltriebwerke. Vorgestellt werden 
Proben zur Ermittlung de r Erosio n in Abhangigkeit 
von de n Materialeigenschaften und den Umweltpa
rametern und Vorbeugende Massnahmen zur Ver
hinderung von Erosionserscheinungen. 

ŚWIĄTECKI A.: Fliegerischer Referenzkode 
l CAO. TLiA, XLIV Jhrg., 1989. 1-1 . 7, S. 18 

Dargestcllt wird e in neuer Vo rschlag der Flug
platzk lassifikat ion , gemiiss den gegenwiirt igcn 
Vorschriften ICAO und FAA. 

C YNK J. B.: Po lnische Jagdsiege im September 
1939 (I). Bemerkungen, Betrachtungen, Schltisse. 
TLiA, XLIV Jhrg., 1989, H . 7, S. 21 

Der Autor stellt nach verschiedenen Quel len eine 
zusammenfassencle Stat isti k polnischer Jagdsicge in 
den Kiimpfen im Jahrc 1939 dar. Im crstcn Tcil 
werclen Absch[isse !au t aufcinanden Aufstcllungcn 
durch die polnische Mili tiirfli hrung behandelt. 

CO)J;EP)l{AHIUI 

KY 4 EBCK(I( C.: Me-ro.u I1:1c•1cTa ..-y11cJIb 110J ·o 01111-r:I. 

TJl11A, T. 44, 1989 r„ N~ 7, c. 3 

Om1caH MCTOA pac•1eTa łl npoeKTHpOBaHHll aBHa-
1.\HOJ·JJiOrO B03AYWHOro BHHTa C KOJlbl\OM C Bbl
npllMHTCJlbl·JOH pcweTKOH no3aJ1H . MeTOA 06ecne-
411saeT 803M0)1(H0CTb onpe11eJ1 HTb OllTHMaJlbHble 

ąiopMbl BłlHTa )1Jla 3a)13łll·lblX - M011\HOCTl1 11 o6opo
TOB ABHraTCJlll a T<lJOKe pacc•mTaTb Tllry npw 
mo6o w CKOpOCTH caMOJleTa, OT B3JleTa H )10 MaKCH
MaJlbHOH CKOpOCTH ll0JleTa. YpauHeHJ,JSł COCTaB
JlCHbl T3KJ,JM o6pa30M, 'ITO J,JMeCTCSł B03M0)1(H0CTb 
npwMeHWTb KOMllJOTep )IJla pac•,eTOB. 

B3HDKvlH E.: HeKOTOpb1e 11po6J1eMb1 a6pa111s-

11oro 113IIOC3 3JICMCIITOB 381131111O1111blX ra3O-ryp-

61tHllblX 11e11raTen e11. TJlwA, T. 44, 1989 r ., N• 7, 
c.8 

CTaTbll noCBllLJ..teHa a6pa3HBHOMY B03)1ewcTBWIO 
3anblJIClll·IOl'O B03)1yxa I-la 3JJCMeHTbl 3BHal.\WOHHblX 
1'<130Typ6111-JHbl.X ABHraTeJJCH, OllJ,JCaHbl HeKOTOpbie 
MeT0)1bl J,JCCJlC)10BaHJ,Jll a6pa3WBHOro 113HOCa J,f 

nonblTKw Hai1Tw KOppeJtllqmo MelKAY W3HOCOM w 
CBOHCTBaMH MaTepI-taJJOB a TaKlKe xapaKTepwCTJ,J
KOH OKpy)l(UJOLJ..tCH cpe)lbl, AaIOTCll yKa3aJHlll no 
npe1tOTBpaLJ..tCHl1JO a6pa3HBl·JOro H3HOCa /lBHraTe-
11e11 . 

CB(l(O1-IT3 UK(I( A.: A:>po/lpot1111,1ii KO/l 060111a<te-
1111ii HKAO. TJIHA. T. 44. 1989 r., N~ 7, c. 18 

Om1ca110 JJ0IJOC npC/tJI0)l(CIIHe Il o6nacn, KJl3CCH
cj)~IKal\HH a3pO/WOMOll , coona11a101t1ee C COllpeMCH
ll blM H 11opMaM~1 (l(KAO 11 <!)/\/\ . 

U(l(HK E.: no6c.u1,1 no.11>c1<11x 11c-rpe611-rc;1di u cc111,r-
116pc 1939 (l •1.). Pa3Mb1111JICIIHH, JaMC~311IIH, Bl,180/lbl. 
TJ111A, T. 44, 1989 .N'~ 7, c. 21 

ABTOp COCTaBHJI, fl0Jlb3Yl1Cb pa.:lHblMH I1CTO~HH
Ka11,m, CTaTHCTHKY no6e.u fJ0JlbCKHX HCTpe6HTCJJeH 
8 60HX B 1939 r. B nepoott ~aCTH CT3TbH npHBC/lCHbl 
no6e.ubl cornacuo o,,epe/lHbIM coo.uKaM pa3pa60-
Ta1 11-1h1M n O JlbCK.11M KOMaHJl,OBa MHeM. 

TLiA 1989 nr 7 



=--=================~======== Z DZIEJÓW POLSKIEJ TECHNIKI LOTNICZEJ 

Polskie zwycięstwa myśliwskie we , . 
wrzesn1u 1939 (I) 

JERZY B. CYNK 
Londyn 

U źródeł polskiej dokumentacji 

W wyniku dekretów Prezydenta RP i organów Rządu poza gra nicami 
kraju. żądaj,1cych ustalenia przyczyn kli;:sk i wrześniowej i gromadzen ia 
ma teriałów o przebiegu dzia łali wojennych w Po lsce, oficerowie lot
nictwa przystąpili do sk ładania zezna li i oświadczcli już w październiku 

1939 r. Proces ten regu lowa ła Instrukcja MS Wojsk w Pa ryżu 
z 1939- 10-29 (L.dz. 310- 145/39), wyni kiem której były pierwsze szkico
we opracowania dzia ła li jednostek lo tniczych , od twarzane głównie 
z pamięci. Pismo Szefa Biura Rejest racyjnego w Paryżu z 1940-04-0 1 
domagało sii;: rozszerzenia akcj i sporz,1dzania sprawozdali. 
Równocześnie przy 11 1 Oddziale PSP' 1 we Francji powołano Komisji;: 

H is toryczną Lotnictwa , której skład i program za twierdzono 
1940-03-20. Przewodniczącym Komisj i został pik Franciszek Wicdeli , 
a wśród jej członków znaleźli sii;: znani później histo rycy: ppłk d ypl. pi l. 
obs. Olgierd Tuśkicwicz i mj r obs. Władysław Żaczkiewicz. Celem 
Komisji mia ło być zebranie i zabezpieczenie ak tów dotyczących dzia ła li 
lo tniczych we wrze ' ni u I 939 r. (w tym wiciu orygina lnych dok umentów 
wrześniowych zdeponowa nych w a mbasadzie RP w Buka reszcie) 
i p rzygotowanie opracowa li historycznych. Wobec upadku Francj i, 
Ko misja nic zdążyła rozwi m1ć poważniejszej dzi a ła l ności . 

Przerwane prace wcześniejszej Komisj i podjęła w Anglii Ko misja 
Li kwidacyjna Ak tów Lo tnic twa przy Bi urze H isto rycznym Lo tnic twa. 
Biuro to powsta ło pod kierunkiem pik, obs. Kazimierza W innickiego 
przy organizuj<1ccj się od jesieni 1940 r. Delegat urze Dowództwa 
Lotnic twa w Black pool. W 194 1 r. kierownikiem Biura został ppłk dypl. 

U wagi, refleksje, wnioski 

Dokładniejsze prace, przygotowane przez zespól referentów Komisj i 
Likwidacyjnej Aktów Lotnictwa w sk ładzie : pik Sta n isław Karpiliski , 
ppłk Franciszek Ha berek i mj r Władysław Żaczk icwicz były publ ikowa
ne w Bel/011ie w latach 1942 i 1943. Sk rutacji;: zgodności poszczególnych 
opracowali z dok umen tacją przeprowadza ła i zaświadcza ła każdorazo

wo specjalna komisja rzeczoznawców sk ladaj,1ca sii;: z sędziów s,1dów 
polowych. Opracowan ia te obejmowa ły m .in . dzi a łan ia Brygady Pości 
gowej o raz jednostek myśliwsk ich Lo tn ictwa Armijnego i przyniosł y 
pierwsze zestawy polskich zwycii;:stw powietrznych o raz imienne list) 
zwycii;:zców, któ re do dziś s,1 pun ktem wyjściowym do prac wszystkich 
późniejszych historyków (tabl. I + 3). Rozkazy i inst rukcje przypomina
ły lo tnikom o potrzebie sk ładania sprawozda li, a le wobec różnych 

t rudności w zgromadzonej d okumentacj i nadal i stnia ły poważne luki. 

TABLICA 3. Zestawienie według typ ó w 

Samoloty Brygada Pościgowa Myśliwce Armijne Razem 

He 11 1 12 27 39 
Do 17 3 29 32 
Ju 86 3 2 5 
Ju 87 10 5 15 
Me 110 6 7 13 
Me 109 - 4 4 
Hs 126 I 10 li 
I-fe 45 - I I 
Nie ustalony 10 I 11 

Razem 45 86 13 1 

TABLICA I. Sumaryczne zestawy polskich zwycięstw o pracowane p rzez Biuro Hjsto ryczne Lo tnictwa z la t 19 4 1 + 1942 (wg cyklu artykułów w Bellonie) 

D1.icń : 1939 09 0 1 02 03 04 05 06 07 08 09 IO li 12 

Brygada Pościgowa 14 - 3 I 9 15 - I 2 - - -

Myśliwce Armijne 12 2 1 14 10 4 5 3 2 5 I 2 2 

Ra/Clll 26 2 1 17 l i 13 20 3 3 7 I 2 2 

•
1 wg sprnwo1cla1i dowódcy Brygady Pościgowej 1,.cstr1clono tylko 40 samolotów npla. 

TABLICA 2. Zestrzelenia przypisane poszczególnym myśliwshlm dyono m armijnym 

Dyon 111/2 10 samolotó w npla (Armia Kraków) 
Dyon 11 1/3 36 samolotów npla (Armia Poznari) 
D yon 111/4 20 samolotów npla (Armia Po1norzc) 

Dyon 111/5 (152 csk.) 9 samolotów npla (Armia Modlin) 

15 1 eskadra - (Samodóclna Grupa Operacyjna Narew) 
Dyon 111/6 11 samo lotów npla (Armia Lód,) 

R::tzem 86 samolotów npla 

pil. F ranciszek Habcrek. W 1942 r. eta ty Biura zostały fo rma lnie 
za twierdzone, a polski ośrodek lo tniczy w Black pool sta l się Delega t u ni 
Inspek toratu PSP. 

Pierwszym efektem dzia ła lności Bi ura I listorycznego Lotn ictwa były 
szkicowe omówienia wrześniowych dzia ła li lo tn ictwa a utorstwa 
mj r. W . Żaczkiewicza, któ rych druk podj<jl miesięczni k My.51 Lotnic::a 
wychodzący w Black pool od lipca 194 1 (w numerze 2). Te fragmentary
czne opracowa nia zosta ły wkrótce poprawio ne i rozszerzone na podsta
wie ocala łych orygi nalnych dokumentów wrześniowych przewiezionych 
z R umunii lub ich a uto ryzowanych odpi ów, sprawozda ii sk łada nych 
we Francj i o raz sprawozda t1 i oświadczc11 uzyskanych w W . Brytanii. 

" PSP Po lskie Siły Powietrzne. 
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13 

-

2 

2 

14 15 16 17 Razem 

- - - - 45*1 (w tym 4 przez nie ustalonych pilotów} 
I I I - 86 (w tym 6 prze, nie usta lonych pilo tów) 

I I I - I 3 1 (w tym IO pr7.CZ nic uslalonych pilotów) 

Dalsza reorga nizacja Biura Histo rycznego Lo tn ictwa nastąpi ła jesie
nią 1944 r. , kiedy jego kierownictwo obją ł ppł k Stan i s ław Nazarkiewicz. 
Nas tępnym etapem prac m iała być osta teczna próba „ naprawienia 
niedopatrzeii w zak resie zbierania sprawozdali" 21 oraz przygotowanie 
wyczcrpuj ,1ccgo opracowania his torycznego. Rozkazem nr 32/44 
z 1944- 12- 15 powo łano „ Ko misji;: d o usta lenia listy zwycięstw pilotów 
w Ka m pa nii Wrześniowej", któ rej kierownictwo powierzono p ik. pil. 
Je rzemu Baja nowi. Komisja mia ła przeprowadzić szczegółowe bada nie 
listy zwycięstw, któ rej późniejsza wersja obejmowała 133 samolo ty npla 
(2 więcej przypisa ne Brygadzie Pościgowej pod dat<1-9-04) oraz zmiany 
w d zien nych zwycięstwach Myśliwców A rmijnych (zestawy wg ppłk . 
Haberka z 1943- 12-03; Biuro Hist. Lo t. L.dz. 325/43) (ta bl. 4). 

Usta lone kom isyjnie i oficjal nie potwierdzone przez Komisji;: zwy
cięstwa, któ re zgodn ie ze stosowa ną praktyką RAF podzielo no na 
grupy: pewne-prawdopodobne-uszkodzone, przedstawia tabl. 5. 

Oficjalnie uznane naj lepsze wyniki w walkach powietrznych osiąg
nęli : 

- ppor. Sta nis ław Skalsk i z 111/4 - zest rzel i ł 4, 25 samolo tu 
na pewno , 

21 Pismo Biura Hist. Lo t. L. dz. 136/tjn ./ K anc./44, Black pool, 1944-10-27 
i rozkaz Naczelnego Dowódcy Lo tn ic twa „ Zebranie dokumentó w i relacj i 
dzia ła l ności Lotnictwa Polskiego w Kampa nii Po lsko-Niemieckiej w 1939 r. 
w Polsce•·. 
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TABLICA 4 

Dzień: I 939 09 0 1 02 03 04 05 06 07 

Brygada Pościgowa 14 - 3 3 9 15 -
Myśliwce Armijne 8 20 14 9 4 5 5 

Razem 22 20 17 12 13 20 5 

TABLICA 5 

Jednostka Pewne Prawdopodobne Uszkodzone 

Brygada Pościgowa 

111/1 14 
IV/ I 29 

Razem 43 

Dywizjony w armiach: 

111/2 IO 
111/3 3 I 
111/4 21 
111/5 (152 esk.) 6 

111/6 13 
Szkoła Wyższego Pilotażu 2 

Razem 83 

Ogółem 126 

- ppor. Hieronim Dudwal z IV/I 
na pewno, 

- ppo r. Czesław Glówezy1iski z 111/6 
na pewno, 

- ppor. Włodzimierz Gedymi n z 111 /3 
na pewno, 

- kpi. Mirosław Leśniewsk i z 111/4 
na pewno 

2 o 
3 5 

5 5 

o o 
3 o 
o 5 
o o 
o I 
2 3 

5 9 

IO 14 

- zest rzelił 4 samoloty 

zestrzelił 3,5 sa molotu 

zestrzeli ł 3,5 samolotu 

zest rzelił 3 samoloty 

08 

I 

4 

5 

Ostateczny wykaz zestrzeleii w porz,1dku dziennym, z zastrzeżeniem , 
że daty niek tórych zwycięstw mogą być ustalone tylko w przybliżeni u , 
podaje tabl. 6. 

Studiuj11e dokumentację Komisj i Likwidacyjnej Aktów Lotnictwa, 
jako Ko misja Bajana dysponowa ła w 1945 r. (znajdująq się obecnie 

Rys. I. Samolo l myśliwski P. l lc nr 8. 132. nr wywoławczy 72N, nr indywid ualny 
2 ze I 14 eskadry myśliwsk i ej z Brygad y Pościgowej 

Rys. 2. SLcLqtk i bombowego Dorniera Dol 7 E L dyonu 111 KG 77 zni,LcLoncgo 
k. O l kusia w wyni~u a ta ku ppor. Władys ława Gnysia 
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09 IO l i 12 13 14 15 16 17 Razem 

2 - - - - - - - - 47 
3 3 3 2 2 2 I I - 86 

5 3 3 2 2 2 I I - 133 

Rys. 3. P. l lc nr 8.70 ppo r . l licroni111a Dudwa la ze 11 3 eskadry 111yśliwskicj 

(nr IO, nr wywoławczy 170N) uszkodzony I września z dzia łka Bfl IO, 
wyrc111o ntowany. Oglądany prLCL Niemców w Pon ia to wic. 

Rys. 4. P.7a ppor. Edwina Ka wnika (nr 5, nr wywoławczy 281 K ) ze 123 eskadry 
myśliwsk iej Ldobyty przcL Niemców na Ok~ciu 

w Archiwum Lo tniczym Muzeum im. gen. Władysława Sikorskiego 
w Londynie) trudno oprzeć się wrażeniu, że postępowa ła ona bard70 
ost rożnie, i kieruj,1c s ię prawdopodobnie względam i personalnymi. 
wstrzyma ła s ię od gruntowniejszej rewi7j i wcześn iej sporLądzonych 

zestawów i list zwycięzców. Wskazują na 10 niektóre oczywiste błędy. 
przypuszcza lnie świadomie pozostawione bez korek ty. Można lu przy
t oczyć przyznanie zestrzelenia „ na pewno'' po jednym Bf 11 0 pilotom 
dyonu 111/ 1 por. Arsenowi Cebrzy1iskiemu i plu ł. Stani ·lawowi Karubi
nowi I 9]9-09-03, choć z zachowanych akt wr1cśn iowych wynika 
niedwuznacznie. że był to jeden i ten sam samolot 31 . Komisja Bajana nic 
wywi11za la s ię na leżycie z postawionego jej zadania. 

Po likwidacji PSZ i PSP. General ny Inspek tor Polsk iego Lotniczego 
Korpusu Przysposobienia i Rozmieszczenia u s t anowi ł nową Kom i sję 

I Iistoryczm1 pod przewodnictwem pik . Olgierda Tuśkiewiua. Jej celem 
(zgod nie z wytycznymi ówczesnego Ministra Obrony a rodowej 
w Londynie gen. Mariana Kukie ł a) było ostateczne opracowanie 

3 1 Obok dokumentu Dm, ód11wa Br)gady Pości !,!owcj „Walki" dni u 3 wr1cś
nia", po1wicrdwj,1 to obaj piloci, 1oca 1cy I sob,1 spó r o 10, k tó ry l nich 
Lcstrzelil BI' I IO. DowódLIWO Brygad y roLstrLygn, Io ,1c wrzdniu spraw, na 
korLyść por. A. CebrLyti , kiego. prLy111aj,1c mu trol'ca , Lc,trLclo ncgo Mcsscrsch
mi11a . LicLba LCslrLclon)Ch prLCL Brygad,; \I dniu -9-03 samolo tów npla po"inna 
11 i,;c wyno,ić 2. n ie 3. 
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i opublikowanie w język u polskim, jako „sprawozdan ia dla Narodu", 
historii dzia ła,\ Lotnictwa Polskiego we wrześni u 1939 r. i na obczyźnie. 
Komisja ta mia ła posłużyć się za równo wcześniejszymi pracami Biu ra 
Historycznego Lotnictwa i Wydzia łu Studiów Dowództwa PSP, jak 
i nowymi , przygotowanymi już przez specjalne komisje i zespoły 
w 1945 r. 

Jeśli chodzi o działa n ia wrześniowe to. oprócz gotowych refera tów 
Komisj i Bajana, na specjalm1 uwagę zasługiwa ły skompletowa ne wtedy 
dużym nakładem pracy indywid ualne bruliony wszystkich eskadr, 
obcjmuj,1cc pełne wykazy imienne personelu, ma py Polski z naniesiony
mi lotniskami polowymi i przesun i ęciami każdej z cskad r41 oraz zestawy 
ich lotów, stra t i zwycięstw, autorstwa i nż . mjr. I. Pawłowsk iego. Ten 
starannie usystematyzowany i wyczcrpuj ,1cy materia ł nie zosta ł wów
czas opubli kowany. a mjr I. Pawłowsk i nic doczeka ł się nigdy nawet 
wzmianki o swojej działa lności. 

Czynniki finan sowe, a nawet może w większym stopniu nicko1\czącc 

się dysk usje i rewizje brulionowych opracowa,\ przez zain teresowanych 
oficerów lotnictwa (uniemożl iw iające finalizowanie i aprobatę teks
tów) spowodowały, że projektowane tomy „ Lotnictwo Polskie w Kam
pani i Wrześn i owej 1939 r." i „Polskie Si ły Powietrzne na obczyźn ie", 

które mia ły być lotniczym odpowiednikiem dzi e ła „ Polsk ie Si ły Zbrojne 
w 11 wojnic świ a towej", ukazały s ię tylko jako powielane maszynopisy 5 1

. 

Pierwszy z nich, o niewielkiej objętości i nieszczególnym poziomic (pod 
względem ilości nagromadzonych ma teri a łów i gotowych, wyczerpują
cych opracowa1\ poszczególnych tema tów) ujmowa ł działa nia bojowe 
jednostek tylko w największym skrócie i zawiera ł rozbieżności w teks
tach. Przedmowa doi\ potwierdza , że jego redaktorzy dysponowali 
niektórymi ak tami Lu ftwaffe, zdobytymi przez Aliantów i udostępnio
nymi im 6 1 w formie kopi i i tłumacze,\ brytyjskiego lotniczego Dzia łu 
Historycznego Ministerstwa Lotnictwa, które pozwa la ły na pewną 
analizę porównawczą polskich zwycięstw wrześniowych. Analizy tak iej 
jednak nic przeprowadzono, ograniczono się tylko do lakonicznej 
wzmianki, że wg posiadanych dok umentów straty lotnictwa niemieckie
go wynosiły 220 sa molotów zniszczonych i 46 uszkodzonych. 

W podsumowaniu wyników dzi a ła ,\ lotnictwa myśliwskicgo7l posłu
żono się przytoczonymi powyżej „ ustalonymi komisyjnie" wynikami 
za twierdzonymi przez J . Bajana, choć da ne zawarte w poprzednich 
rozdziałach opracowa nia niezupełn ie się z nimi pok rywa ły. (Podsumo
wanie tych danych przypisywa ło 22 zwycięstwa dyonowi 111/4. 5 zwy
cięsl w dyonowi 111/5, a 12 zwycięstw dyonowi 111/6. podczas gdy wg 
cytowanych usta leń Komisji Bajana było ich odpowiednio 21, 6 i 13). 

W Polsce Ludowej po za kończeniu wojny nic było żadnej dokumenta
cji do tyczącej wrześniowych działań Lotnictwa Polskiego. Władysław 

Żaczkicwicz wk rótce po powrocie do kraju wyda ł k si ążkę „Lotnictwo 
Polskie w Kampanii Wrześniowej w 1939 r." (Warszawa, 1947 r.), 

TA BLICA 6 

Dzic,i: 1939 09 01 02 03 04 05 06 07 08 

Brygada Pościgowa 13 - 3 I 5 15 - 3 
Myśliwce Armijne 12 21 12 8 6 9 3 -

Szkoła Wyższego 

Pilotażu - - - - - - - -
Ratem 25 21 15 9 l i 24 3 3 

opartą głównie na ma teriałach publikowanych w Bellonie i Myśli 

Lotniczej, lecz nic uwzględniając,, w pełni późniejszej dokumentacj i 
Biura Historycznego Lotnictwa. Mimo dużych braków, jest ona do dzi~ 
najbardziej autorytatywnym opracowa niem tematu . 
Wartościowym uzupełnien iem a rchiwa lnych ma teriałów zgromadzo

nych w Londynie były relacje lotników, którzy w kraju podczas ok upacji 
pracowali w konspiracji, lub powrócili z niewoli - lecz w okresie 
sta linowskim, poza specyficzną propagandą , uczciwe omówienie tema
tów wrześniowych nie było możli we. Po „odwilży" , zwłaszcza w la tach 
sześćdziesiątych i siedemdziesiątych, ukazało się wicie ks iążek o lot ni
czych działan iach wrześn iowych . Ich autorzy (z brak u autentycznych 
materi a łów źród łowych w kraju) opierali się począ t kowo niemal 

• 1 Bardzo podo bne jak u JcrLego Pawla ka w ksiqżce „ Polskie eskadry w Wojnic 
Obronnej 1939", opublikowanej po jego wiiycic w Londynie. 

51 W 1949 r. Samopomoc Loinicza wyda la jedynie po pu larn,, ksi,1 żkę w języku 
angielskim pod nieszczególnym t yt ułem .,Destiny can wait". {,,PrzcznacLcnie 
może poczekać") 

61 W lipcu 1947 r. 
71 Str. 64 -;- 65 maszyno pisu. 
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Rys. 5. Messerschmitt Bfl 09E wyprodukowany w t 939 r. 

Rys. 6. D wumiejscowy Messerschmitt Bfl 10 

W.cys1kie :djęcia :e :bioró111 .I. B. C_mka 

wyłącznie. a pozmeJ głównie, na relacjach spisy_wa nych z pamięci 
w 20 -;- 30 la l po rozgrywających się wydarzeniach. Sci słość tych relacj i, 
często bardzo osobistych, musiała więc być wątpliwa . Wyjątk iem była 
solidna praca Adama Kurowskiego „Lotnictwo Polskie w 1939 rok u" 
(MON, 1962 r.), któ rej autor korzysta ł z wtórnych żródel londyńsk ich 
oraz z własnych materiałów z pracy w szta bie lotnictwa Armii Pozna ń . 
K si ,Jżki W. Żaczkiewicza i A. Kurowskiego były i są jedynymi 

09 10 li 12 13 14 15 16 17 Razem 

I - - - - - - I I 43 
I I 2 2 I I I I - 81 

- - - - - I I - - 2 

2 I 2 2 I 2 2 2 I 126 

publikacjami krajowymi opartymi na a utentycznej dokumentacJi wrześ
niowej , choć niekompletnej i pochodzącej „z drugiej ręk i". 

Poza nielicznymi pozycjami, jak k s iążka Tadeusza Rolskiego „ Uwa
ga, wszystk ie samoloty!" (PAX, 1959 r.) z której treści wynika, że jej 
a utor dysponował dobrymi materi a łami źródłowymi), mnoż,ice s ię 
później wspomnienia i opowieści , pisane nawet przez powszechnie 
sza nowanych asów lotnictwa myś liwskiego i dlatego uważane przez 
społcczc1\s two za a utoryta tywne pod względem ścisłości historyc71lcj , 
pozostawia ły wiele do życzenia. Dziś, kiedy sta ło s ię wiadome, że 
Sta nisław Skalsk i pisa ł „Czarne krzyże nad Polską" w celi więziennej, 
po wyrok u śmierci i ośmioletniej ka tordze, nieścisłości w jego książce ,1 
aż nadto zrozumia łe . 

Zbiera nie spóźnionych relacj i stworzyło w kraju bazę żródlow,1 

zupełnie odrębm) od a utentycznych ak tów londy1\skich, o charakterze 
wybitnie przyczynkarskim, która w normalnych waru nkach powinna 
służyć tylko jako nadbudowa rzeczywistej dok umentacj i historycznej . 
Tymczasem dla historyków w Polsce, nic maji1cych do niedawna 
żad nych możliwości poznania archiwa liów londyńsk ich , była jed ynie 
dostępnym źródłem , a wyni k łe z lej sytuacji „mity" powtarza ne w wiciu 
wydawnictwach zostały przyjęte za niewzruszalną prawdę. 
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STRESZCZENIA 

KUCZ EWSK I S.: Metoda o bliczania śmigła tune
lowego. TLiA. l. XLIV, 1989. nr 7, s. 3 

Opi,a no ,po,óh oblicLc1i i proj~ktowania lo tni
czego śmigł a tunelowego z obudowanym wirnikiem 
i tylną kierownicą . Metoda pozwala na ok re len ie 
optyma lnych kszta llów śmigł a przy danej mocy i 
obrotach silnika i na określenie ci ągu przy dowolnej 
prędko ci samolotu, od startu do prędkości maks. 
Równania zosta ł y tak u ł ożone, że do obliczeń 
można wykorzystywać komputer. 

WĘGRZYN E.: Niektóre zagadnienia erozyjnego 
zużycia elementów lotniczych silników turbinowych. 
TLiA, t. XUV, l989, nr 7, s. 8 

Omówiono podstawy erozyjnego oddzia ł ywania 
zanieczyszczonego powie trza na e lementy lotni
czych silników turbinowych , przedstawiono nie
któ re metody badań erozji ciernej i próby jej skore
lowania z właściwościami materia łów i parametrami 
środowiska oraz opisano sposoby zapobiegania ero
zyj nemu zużyci u silników. 

ŚWIĄTECKI A .: Lotniskowy kod referencyjny 
ICAO. TLiA, t. XLIV, 1989, nr 7, s. 18 

Przcd,tawio no nowij propozycję klasyfik acji 101 
nisk. zgourni ze współczesnym i przepisami ICAO i 
F;\ \ . 

c, K J . B.:Polskie zwyci~slwa myśliwskie we 
wrześniu l939 (1). Uwagi, refleksje, wnioski 
TLiA, t . XLIV, 1989, nr 7, s. 2 1 

Auto r zestawił według różnych żródcl statystyk\! 
polskich Lwyci~stw rnyśliwsk ich w walkach w 1939 r. 
W pierwsLcj eZ\!ŚCi przedst awi ł zest rzelenia wg ko lej
nych zesta11 icri opracowanych przeL polskie dowódz
two. 

CONTENTS 

KUCZEWSKI S.: Methods of th e ducted propeller 
całcułation. TLiA . vol. XLIV, 1989, No 7. p. 3 

A method has been described o f ca lculation and 
design of the ducted propelle r. The met hod make it 
possible to determine the optima! shape at a given 
power and speed, and to establish thrust at whatever 
night speed from T -0 to maximum speed range. 
The equations have bc:cn so a rranged as to u e com
pulers in calculation. 

WĘGRZYN E .: Selected aspects of erosive wear of 
turbineenginecomponents. TLiA, vol. XLIV, 1989, 
No.7,p. 8 

So me aspects have been discussed of the contami
na ted air e ffecl o n turbine engine components. 
Se lected methods have been presentecl to investi
gate frict ion erosion and to corrc l:1 tc il with materia! 
propenies a nd e nvironme nt d ,, , , 11 l'il "' tn I'' 
ve nt it. 

cd. "" sir. 211 

TLiA 1989 nr 1 



Badania na ukowe i kształcenie kadr technicznych 
za granicą 

2 grudnia 1988 r. w Domu Technika NOT w War
szawie odbyło się zebranie Sekcji Lotniczej Oddziału 
Warszawskiego SIMP, na k tórym prof. d r inż. Wła

dysław Fiszdon, współzałożyciel Sekcji Lotniczej 
w 1947 r. , wygłosi ł prelekcję nt. prowadzenia badań 
naukowych i sposobów ich fi nansowania oraz kszta ł
cenia kadr technicznych za granicą. 

Kadry i badania naukowe mogą decydować o po
stępie technicznym. Gdy są poprawnie ustawione, 
uzyskuje się d uże efekty. W Polsce p rowadzi się 
nieustanne eksperymenty, lecz ciągle nie ma takich 
rozwiązań, które zadawalalyby wszystkich zai nte re
sowanych. Bardzo często zdarza się, że za rz,1dzenia są 
nierealne j uż w chwili ich ustanawiania bądź są 
anulowane jeszcze przed ich sprawdzeniem się. 

A jak te problemy wyglądają w innych krajach? 
Z tym pytaniem Zarząd Sekcji Lotniczej OW SJM P 
zwróci! się do prof. dr inż. Władysława Fiszdona 
- członka rzeczywistego Po lskiej Akademii Nauk 
- który jest autorytetem w środowisk u lotniczym 
w dziedzinie mechaniki cieczy i gazów. Ponadto prof. 
W. Fiszdon jest o rganiza torem międzynarodowych 

sympozjów organizowanych przez Instytut Podsta
wowych Problemów Techniki PAN nt. mechaniki 
cieczy i gazów, odbywających się od wczesnych lat 
pięćdziesią tych aż do dziś z udzia łem wybitnych 
naukowców zarówno z Zachodu, jak ze Wschodu. 

Nie jest ła two omówić szczegółowo obowi,1zuj,1ce 
zasady w jednym kraju, a tym bardziej w kil ku. Prof. 
W. Fiszdon ograniczył się zatem do omówienia tych 
form, k tó re przyjęły się prawie powszechnie. 

Kszralcenie kadr 1ec/111ic=11ych 

W USA o przyjęcie na stud ia ubiega si ę ok. 70% 
absolwentów szkól średnich . System stud iów jest 
dwusto pniowy. Pierwszy etap trwa 3+ 4 lata i obe
jmuje przedmio ty podstawowe, przy czym po d rugim 
roku przedmioty mogą być wybierane. Drugi etap 
trwa I + 2 lata - studenci sq zobowiqza ni do wykona
nia pracy d yplomowej. Studia mają przeważnie cha
rakter doświadczalny lub obliczeniowy. Obecnie 
wprowadza się także naukę projektowania konstru k
cji przy wyko rzystaniu wspomagania komputerowe
go. Wielu studentów rezygnuje z drugiego eta pu 
studiów, gdyż po pierwszym etapie mają możl iwość 
szybkiego awansu w przemyś le i osi,1gania wysokich 
zarobków. Wielkie koncerny chętnie zatrudniają ta
kich absolwen tów. dokształcaj ,! ich w pierwszym 
roku pracy zgodnie ze swoimi potrzebami i zapoznaj,! 
z procesami techno logicznymi i konstru kcyjnymi. 
Studenci, którzy wykazują dużą inicja tywę na drugim 
etapie stud iów mogą otrzymać propozycję pozosta
nia na st udiach dok tora nckich - muszq wówczas 
wykonać pracę doktorską i zdać egzamin. Magi tran
ci i doktoranci bion1 udzia ł w badaniach na ukowych. 
Wyższe uczelnie reprezentuj,, różny poziom nau

czania. Absolwenci szkól o niższym poziomie na ucza
nia nie otrzymują ofert z przemysłu , a jeżel i zosta n,1 
przyjęci do pracy - otrzymują niższe uposażen ia. 

W USA na wyższych uczelniach, zwłaszcza o wyso
kim poziomie (są to przeważnie uczelnie prywa tne) 
pobiera się wysokie opiaty. Studenci mogą uzyskać 

► Z DZIAŁALNOŚCI SEKCJI LOTNICZYCH SIMP SITK 

w banku nisko oprocentowaną pożyczkę lub podej
mować różnorodne prace. Studenci wyróżniający się 
mogą ubiegać się o stypendia. W W. Bryta nii stud ia 
są także odpła tne. Jeżel i średnia zarobków rodziny 
n ie przekracza ustalo nego minim um , student auto
matycznie o trqmuje stypend ium. W R FN opia ty są 
bardzo niskie. We Francji nie ma opiat, lecz aby 
dostać się na studia, trzeba zdać egzamin konkurso
wy. Z chwilą przyjęcia na stud ia, student pozostaje na 
utrzymaniu uczelni . 

Finansoirnnie badań nauko111ych 

System finansowania prac badawczych w poszcze
gólnych krajach jest bardzo zróżnicowany. Wyższe 
uczelnie w USA dysponują bardzo skromnymi fu n
duszami własnymi , na prace badawcze przeznaczaj ,1 
więc stosunkowo niewielką ich część. Pracownicy 
naukowi na uczelniach mają n iższe uposażenia niż 
specjal iści zatrudnieni w przemyśle . Staranie się 

o fund usze na prace badawcze (co jest związane także 
z pla nowaniem prac naukowych) polega na przyst,1· 
pieni u do konkursu orga nizowanego przez tzw. agen
cje, np. Mini terstwo Energetyki, N ASA, Narodową 

Fundację Bada11 Na uko wych i in. Agencje n ie są 
związane z Akademią Nauk - zasięgają jej o pinii. lecz 
fundusze rozdzielają samodzie lnie. Pracownicy na u
kowi poszczególnych uczelni skladaj ,1 własne propo
zycje na temat k ierunków rozwoju zakresu planowa
nych badań i spodziewanych efektów badań . Agencje 
wyznaczają koreferen tów i na podstawie ich o pinii 
przeprowadzają ostrą selekcję . Ze względu na ograni
czone fundusze istnieje duża konkurencja . Na więk
sz,1 przychyl ność mogą liczyć pracownicy na ukowi ze 
zna nych ośrodków. Dla pracowników na ukowych 
uczelni , któ re nie wyrobi ły sobie jeszcze o pinii , prze
znacza się bardzo małe sumy. Na rozwój mało 
zna nych ośrodków przeznacza się tylko o k. 10% 
fu nduszy. Awans i da lszy rozwój naukowy profesora 
jest uza leżniony m.in. od tego, na jab 1 sumę potrafi 
zdobyć zamówienie. Inaczej odbywa się rozdzia ł 

fina nsów przez agencje o bronne na tema ty badawcze 
dla Ma rynarki Wojennej, Lo tnictwa Wojsko wego 
i Armii, któ re rozporządzają znacznie większymi 

suma mi. Przemysł ma własne laboratoria, zleca więc 
opracowanie tematu tylko wted y, gd y nie widzi 
bezpośredniego zastosowania wyników, lecz chcia łby 

wiedzieć czy wa rto się tym problemem zajmować 
w przyszłości. 

Prof. W . Fiszdon omówi ł również finansowanie 
i planowanie p rac bad awczych w innych krajach. 

W dyskusji udzia ł wzię li : mgr i nż. R. Witkowski, 
d r inż. T. Rożnowski , doc. d r i nż. L. Bukowski, 
doc. d r i nż. T. Kostia , doc. d r inż. J. Wolf, mgr inż. 
J . Hilla r i doc. mgr inż. R. Lewandowski . 

Przewodnicz,,cy Sekcj i Lo tniczej kol. T. Kurcyk 
podziękował prof. W. Fiszdonowi za przyjęcie zapro
szenia i wygłoszenie prelekcji. 

Prof. W . Fiszdon wpisa ł do kroni ki Sekcji następu

jąc,1 dedyk ację: ,,Z wyrazami uznania za utrzymanie 
pięknych tradycji i serdeczne życzenia dalszej pomyśl 
ności i utrzymania jedności Kolegów Lo tnikó w". 

W d rugiej części zebrania pilo t szybowcowy doc. 
dr Jerzy Głowacki pokaza ł własne filmy pl. ,, Beczki 
na Puchaczu", ,,Śmigłowcem nad Ma nhatta nem", 
.,Przelo t samolo tem nad Alpa mi z Genewy do Nicei" 

z bardzo ciekawymi komentarzami. Fi lmy wzbudziły 
duże zai nteresowania. 

T. Kurcyk 

N owoczesne materiały lo tnicze 

I 8 stycznia I 989 r. w Instytucie Lotnictwa w War
szawie odbyło się seminarium poświęcone współczes

nym konstrukcjom i materiałom lotniczym. Zostało 

o no zorga nizowane przez sekcje naukowo-techniczne 
S!MP: Metaloznawstwa i Obróbki Cieplnej oraz 
Lotniczą . Podczas seminarium wygłoszono następu
jące refe raty: 
- ,,Polskie współczesne konst rukcje lotnicze o raz 
efekty ze stosowania nowoczesnych tworzyw lotni
czych" - doc. d r inż. Tadeusz Kostia, 
-- ,, Nowoczesne ma terialy lotnicze" - doc. mgr inż. 
Emil Gruszczyński. 
- ,,Histo ria i teraźniejszość Instytutu Lo tnictwa" 
- mgr inż. Jerzy Grzegorzewski . 

Uczestnicy semi narium zwiedzili wybrane labora
toria Instytutu Lotnictwa . Na semina rium było obe
cnych 35 osób. 

T. Kurcyk 

Rola pilota doświadczalnego 

24 stycznia 1989 r. Sekcja Lotnicza i Koło S IMP 
przy Instytucie Lotnictwa zorganizowały odczyt pl. 
,, Ro la pilota doświadcza lnego w próbach z Biesem , 
I skrą, i Irydą. Prelegent inż . Ludwik Natka niec 
- pilo t doświadczalny I klasy - mówi! o cechach,jakie 
powinny charakteryzować pilota doświadcza lnego, 

o znaczeniu p rac przygotowawczych i technice wyko
nywania pró b. Opowiedzia ł również o licznych przy
godach, jakie przeżył dzięk i wielkiemu doświadcze
niu i niezwyk łym predyspozycjom w czasie bada11 
samo lotów TS-8 Bies i TS-1 1 Isk ra. 

T. Kurcyk 

Problemy niezawodności 

I 0 .02. 1989 r. Sekcja Lotnicza i Kolo SIM P zorga
nizowały odczyt pl. ,, Wybrane problemy niezawod
ności statków powietrznych", któ ry wygłosi ł dr inż. 
Józef Żurek , pracownik na ukowy IT WL. Prelegent 
omówił : 

- funkcję i n tensywności uszkodzeń konstru kcji 
i zespołów mechanicznych, 

- charakterystyki niezawodności zespołów lo tni
czych ko nstrukcji mechanicznych i wyznaczanie cza
su użytkowan ia wg strategii eksploatacji statków 
powietrznych i ich zespołów, 

- dobór st ra tegii eksploatacji dla zespołu statku 
powietrznego wg algorytmu wnioskowania, 

·· proces wnioskowania o potrzebie modernizacji, 
- a lgorytm sterowania p rocesem eksploatacji, 
- aspekty współczesnego systemu zbierania i p rze-

twarzania in formacj i na przykładzie amerykańskiego 
systemu GIDEP (Governement lnd ustry Data 
Excha nge). 

T. Kurcyk 

CENTRALNA BIBLIOTEKA TECHNICZNA NOT 
w Warszawie, ul. Mazowiecka 12, tel.:27-36-12, 26-85-88 

czynna jest w: 
poniedziałki, czwartki: 12°0-1800; wtorki, środy, piątki: 930-15°0 
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