


HOBOCTH "13 nOJlbWH ◄ 
ł!I 10 OKTH6pn 1931 r. B r. BapKa, 1rnKany11e 38 ro;tOUUll!Hhl o6pa30Bamrn Hapo:i

noi\ IlonóCKOf'I ApMUH, COCTOSlnOCb OTKpbtTHC fia:O.fHTIIHKa IlO.'lbCWIM JlCT'łHl..:aM, 

TTaMRTmuc uocrpocn no npoeKTY apnrcra c1-:yJTbDTopa P. rpy1u11.1Ibcxoro. B r. BJpKa 
Da.'-iHTHJIK nocTaoneH B naMJHb TOfO, 11.TO D pa(fOHC :noro ropo.na COCTO;UJClł oo:

nyrnTiblil 6on:, KOTOPhlti OTKPLIJl 6ccr.oii nyn. I TTOHKJ. Vicrpeóuren•.,1:10H Ao11aun11 

<•Bapwana» (23 aorycra 1 944 r.). 

• B 1\1yJce TcxmIKn D Dapmaue B OKIRÓpe npow:10ro rana 6w.1a OTKPbI r a  Bbl� 

CTUDK.t mo6nTC'.ilbCKHX KOHCTpyKt.U.111 no.a ua JDaHlh!;\I f<Moro�CaM 8 1  ►>. IlHJt;\łaHJI.R 

33.CJJY>fU{DatOT M, .l'.{p, C..1C;J.YIOUH[C 3KCTIO!taTbl: 

- MOTon.r1ar:cp A:o.tarop, KOTOp&n1 npe;.,cran.1,mc,ą T. ,[{06pou,m1�cKo:-.1 llJ r .  Bpa• 
llJJ:lB. 3ro O!J.HOMCCTIJ.Ltń ITO,!lKOC!lblii DblCOKOrrJJaH, TTOCTPOCHHblii UJ ar rccTonauaux 
J.tarepuanoB, 1r:v1c1ouu1l.i ecpruKaJTb1roc cuepeanc c ,a,onommrc.,1,1-mtł ncocpxnocrb!O 
UOJl ql103cn1ntccM. Texunqcci,;:ue .uamn,1c: paJ�rnx 1 O M, ,u:maa 5 M, co6cracH1t,HI Macca 
1 30 Kr. romcaIOllJHH BlUlT C npHBOlJ,O�f or ,nnmaTCJUI 3BTOM�6u.,Jt Tpa6aHT, MOUt
llOCTblO B 22 KBT (30 n.c.) n 4200 06/r-.nm, C pa6011U:'\1 06bCM0'.\1 600 CM2, '.\!;\KCID-tanb
naH CKOPOCTb t 30 KM/lfac, MHHltM.1.JTI,HaJl Cl(OpoCTb GO KM/11a.c; 

- DlwlCTHaft' Te.nc:1n,.:a !l/Uł ;;te..'lbTaD.lJallOB (10T CaM"blii KOHC l p)' KTOp), C l',faCCOii 

36 Kr, MOTOUBKnc1ru,1i\ nauniTCJlb C p::1.Go1tHM 061,eMO�t 175 CM3, MOWHOCTbJO B 10,5 KBT 

( 1 4  n.c.), C TOmmtouur�t DITRTOM C 3<1KP11B2JCJlllbl'.\11:J KOUUa�rn. Ol .TłPłi1lOW3'1CH nona
ropc1arM pewenne�1: waccu; nepe.n.ttce Km1cco ynpaonnc:--rn�: 

- JlBYXU.HJJHIIJJJ)OBUii: JlI3t-rrare.r1b Jl!IR HOl O.:XCJ'lbTarrnauoe, llJfOTOB."lfH UJ ).:lC

Menron .nenraTCJlCłi J]JlR MOTOHaCOCOD, c OÓDc:-..tOM 270 C�t·l, MOlUlłOCTblO e 7 .5 KBT 

( 10  n.c.) npn: 6400 06/Mun. MoruHOCTb OT nnuraren.R K rom,aIDWeMy anrny nepc• 

nacTCR eanoM, pa6ora1ow.n�t enyrpa rpy6Lt. 
BbICTaBKa DOJJbJODJJlaCb 60JibWłTM HRTepCCO�I. Ee noccwa.rm C)KC.!lflCBHO t 500 � 

+ 2000 ąeJJODCK. 

• 27 CCllbT.H6pn np. r uri.a na aJponpoMC A3pOKiJyóa r. TICrpK)"O C'OCT011.11tCb nep• 
DblC noncTLI cnepxnenrnro m1aHcpa Ul no.11H�1epOBhtX 1rnMno1t.-rou «YJJhC•IlB». 3 ro  
nepoaH nocne eoib1hr aonau110HnaJ1 Koncrpy1mru1 1 cnpocKn1poua11naJ1 u nocrpoc1111aJ1 
nomIOCTblO B BapwaBCI\OM TionttTCXHJfllCCKO:\ł Hncnnyre. TipoeKT DJJaHepa p:.13. 

pa6orae e Harmo-l1ccneJJonare.,bnoił rpy□nc TcxHoJ1oruH An1rnuHom1ux Ko�mo• 
3HTllbIX KoHCTPYKUHil, KOTOpoti pyxono,a,nT .!lP lUDIC. P. CbDUTK(:Blf'-1, a KOIIC rpyKUIUO 
TIOCTPOiłJJI\ CTy.neHTbl Cl>aKy.!TbTCTa l\1exaHUKlt, 311eprCTUKU lf Aouamrn - 'l!ICHhl 

HaY'{Horo Kpy».Ka AnuaTopoB, pa6orruou.me non pyKOBOlICTBOM r-.trp umK. E. KeH
nJepcKoro U l\ffP HlDK. TT. IlneuHHbCKOro. TTcpebtit nOJICT BblITOflHlJ::l TJ13Bllblil Tili)lOT· 

-ncm.,ITaTC.'Th Jl3Jl-Ecm,CKO A.i:taM 3cur::n;: n np.tCYTCTBlHJ upcncTaBHTC!l.Jl 11ucneKTO

paTa Ko1npo.1H fpa>K,J,ancKHX BeJ,LIYWHbIX Cy.uon, Mrp nmK. E. Twen.RKa. Tinanep 

D1JlCT3.tJ na 6yKcnpc Ja aBTOMOÓMneM. IlepBbte nonen,r 3anepwunHCb DbIOOJlHCHHeM 

nonera no Kpyry 11:t,ll aJpo,npOMOM llCT'łHKOM-HCDbITareneM DJ TTJJI-.6eJJbCKO, Mrp 

lUOK. Jl. PoMaHOM. 

• 1 5  CCJIJ:o TH6pR np. r. TPY.llRblC BOnpOCbl rpaiK)l3HCKOii: ae11au.m1 crarn-1 npe;i,MCTOM 

coneutaHmł Ko�mccmt KoMMYffHKallHH II CerrJH Ccih1a TTHP. B peJymrare ,lUtCKyccuu 

TTORllHJlHCb ,D,Ba npeJJ..,OiłCCRl!JI. Ilepeoe H3 HHX BKJIIO<tano llODbJWCRIIC Ha 50½ CTOJ{• 

7'l0l:Tłf 61rncTOB Ha DH)'TpCHHblX nmurnx, n.HKBH,!laHHIO HCKOTOPLIX peiicoe H CHJUK(

JfC na 20½ pucxo.ua roannaa AIUl nnyrpeHHHX noncroe. Bropoe - .JTO uonna.R ne
c�op:'\t�! rpaiKfJaHcKoH aeuamrH, upH noJIHofi aeroHOl\HJR 11 caMo<Jn-maac.uponam,e 
ODCp roc na peJnhHblif 31'0HOMJJ'ICCKJI� C'łCT. 

• Ceprcii CmcopCKII - CbIB al\.tCpBK3RCKOf0 IlllORepa Jl KOHCTPYKTOpa BCPTO.'lCTOD 

t.OTOpbttt yqaCTBOBan KJ.K cy,nb..R B 4•TOM 'lJC?\tnHOłlaTC Mupa no Bep10;1cTH0�1y 

Caopry, nocne oxow:1an1.1J1 ąeMm1oeara uasecTHJJ Jason; IlJJI.CbunµttuK n 03ua

KOMIIncJ1 C .nocTmKCllllJll\ffl 33B0)],a B o6naCTH npOU3B0,llCTB3 Jl KOHCTPYJ.:FHlll BCPTO• 

J1CTOB, 

• MyJctt Annanuu a Acrpoaann_ra.H B r. KpaK)'B nony---:11u1 noab1!i 3KcnoHar. 3To 

caMo.�cT M-15, xoropw!i nepeAaH JaBOAOM TI3Jl-MencH. 

• 6 u10W1 np. r. cocroJ1nc11 y)laą)fbtii no."JeT MOTo.ztenbTam1aua 3. Kpywmn,cKoro 
n K. CreMnHH. Bropoli YJlaąHb1li no11er cocTOHJICR 11 Jt!OJlR Ha a3pOJlPOMe Ilo>rop
CKoro AJpoKny6a n r. TopyHb. MoTo.a:enhrannan MO.Qcpu1nonaH no ornoweHnłO 
K KOHCTPYKHHH 1979 r., nMeeT JlBHraTCJJI, TIO,llBCWCHHhlil na UCHTpanbnott 6anKe 
6eJnOu)Kepoanoro .Jl.CJibTannaaa C-79, nnowanb Kpbma 16 M1, noJiny10 Maccy 14,5 Kr 
ycT3HOBKa .nŚHraTCIDI Ba' )1CnhTaOJI3He TJ>e6ycT ecero 2 + 3  MHBYThI. Xour IIHJ10T 

cąuraer' 'łTO �CJlbTUrtJJaH C .nsnrareneM ((.)TO Y'łCC He Ta JICrKOCTL, JlOBXOCTb H TOH· 

KOCTb» 0)1H3KO OH He TepRCT ynpann11eMOCTH H ue CHH)K3CT 6e0Juacnocn1.» ,U:em,ra• 
n.r1an c .nsurareneM ocTaercn none.mneJlbHLIM, KUK H 6eJ nero, a 3TO r.r1aenoe». 

► NEWS FROM POLAND 

• On 10.10.1981, two days bcfore the 38 -th anniversary of r:se 
of the Pollsh People's ArIT'.y, the Monument to Polish Airmcn was 
unveiled in \Varka. The monument w�s exccuted according to 
design of sculptor Rajmund Gruszczyński. Location of this monu
ment i n  \Varka commemoratcs the fact that the battle route of 
the 1-st Group of Fighters "Warsaw" was started with an air fight 
near Warka on 23 Aug. 19H. 

Cl In  October last year, an cxhibition of non-professional design 
was organlzed in  Museum of Technology in Warsaw. The cxhibi
tlon was named "Moto-Sam 81 ' ' .  The following exhibits bclong tn 
those worth to be noted : 

- T. Dobrocll'lskl from Wrocław presented a motor glider namcd 
Amator. It  is a single-seat high-wing monoplane with an anglc 
strut, made of certified materials. having the ,·ertical taił un it 
with I.he fin located undE:r the beam. Specifications: span 10 rn. 
lcnght 5 m, empty weight 130 kg, pusher airscrew driven by an 
engine adapted from the Trabant car of 22 kW (30 hp) ra tecl 
power at 4200 rpm, swept volume 600 cm-\ maximum speed 
130 km/h, minimum speed 60 km/h; 

- Take-off trollcy for a motor paraglicter (prcsentcd by the 
same designer), of 36 kg wclght. The trollcy is driven by a motor
cycle 175 cm• engine of 10.5 kW (U hp) rating and a pusher 
airscrew with bent tips and is provided with an innovaratory 
design of leg shock absorbers and a steerable nose whtel ;  

- Two-cylinder engine designed t o  serve a s  the propulsion unit 
for a m otor paraglider, adapted from auxiliary interna! com
bustion engines drivlng a pump unit .  of 270 cm• swept volumc and 
7.5 kW (10 hp) rated powtor at 6400 rpm. The engine drives the 
pusher airscrew via a shaft l ocated In a tube. 

The exhibition met with grcat success. lt was visilcd by 1500 to 
2000 peop!e a day. 

O An ultra-light glidcr made ot polymcr compositcs desiguated 
ULS-PW, performed its first flights at the airfield of the Piotrków 
District Aeroclub on 27 September last year. This is the first air · 
craf t construction, which has been designecl and fully built at the 
Warsaw Technical University during the post-war peiiod. The 
glider has been designed in the Science and Research Team for 
Production Technology of Aircraft Compositc Structures. headed 
by Roman ś•,:itkiewicz, Dr Eng„ a nd it was built by studcnts of 
the Power Engineering and Aviation Faculty - members of the 
Airmcn Scientific Circle - workir.g under ctirectlon of Jerzy 
Kędzierslcl, M.Sc. Eng., and Prze:nyslaw Pleciński, M.Sc.Eng. The 
test flight of the glidcr was pcrformed by Adam Ziętek 
a leading test pilot of the Glider Works PZL-Bielsko, in the 
presence of Jerzy rrzeciak, M.Sc.Eng., a representative of IKCSP 
(Airworthiness Authority). The glider took-off being hauled by 
a car driven by Andrzej Marcjanik, M.Sc.Eng., chief engineer of 
the Acroclub in Piotrl,ów. The first test flights wne finished by 
a high circuit over the airfield, performed also by January Roman. 
M.Sc.Eng., a test pilot from Bielsko. 

e Dlficult problems of the civil avialion were a subject of the 
debates of the Parlament Commission for Tr:. nsport which 
took place on 15 September last year. Two c: oncepts arose 
as a result of the debates. The first one suggested to increase 
fares on the d omestic routes by 50'/o, to liquidate certain C0!1-
nections, e.g. Warsaw-Bydgoszcz, and reduction of fuel consump
tion on the domestic routes by 20'/o. The other one was a total 
reform of the clvil avlation granted with full self-government and 
autonomous financial policy based on real economic calculations. 

11 The Museum of Avlatlon and Astronautics in Cracow has 
added a nEw exhibit to its possesions. This is an M-15 aircraft ,  
recelved from the Research and Developm-::nt Centre of Transport 
Equipment PZL-Mlelec. 

• Serge Sikorsky - a son of the American pionier ancl 
designer in the helicopter industry, participating in the 4-th Heli
copter World Championship as a referee, visited the Transport 
Equipment Manufacturing Centre in Swidnik after completion ot 
the Championship, acąuaintlng himself with the production and 
design achievements having becn reached by lhis plants up to 
now. 

e A successful flight of a motor paraglider with an engine 
des,gned by Zbigniew Kruszyński and Kazimierz Stępień took 
place on 6 June last year. The second succcssful flight was per
formed at the Pomerania Aeroclub airfield in Toruń on 11 July 
last year. The present design has been modernized (in relation 
to that of 1979) and has its engine suspended on the keel of the 
S-79 girder-Iess paraglider. The aerofoil area is 16 m•, total weight 
amount to 14.5 kg, the engine may be attached to the paraglider 
in 2 to 3 min. Here is the opimon of a pillot of the motor para
glider: "A paraglider with an engine, it's already not this delicacy. 
nimbleness and nicety, but it looses nothing as far as flight 
manoeuvrability and safety arc concerned. The method of the 
pilot suspension (vertical or horizontal position) is n ot of slgni
ficant importance either. The paraglider wlth an engine remains 
controlable just as it was without it, and this is the polnl, 
indeed''. 
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MIESIĘCZNIK SEKCJI LOTNICZEJ 
STOWARZYSZENIA 
INŻYNIERÓW I TECHNIKÓW 
MECHANIKÓW POLSKICH 

lotn icza 
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Polskie skrzydła - w służbie krajowi 
Chuć nasze lotnictwo boryka się z różnymi trudno

ściami ,  jakie pneżywa cala . polska gospodarka, jednak 
jego zasadnicze zadania nie uległy poważniejszym zmia
nom. Dlatego też nie zmienia się przeznaczenia i sposobu 
redagowania naszego czasopisma. 

Niewątpl iwie w aktualnej sytuacj i gospodarczej przed 
naszym lotnictwem na czoło wysuwają się dwa zadan_ia : 

- produkcja eksportowa oraz 
- usługi agrolotnicze. które te.i. w dużym stopniu są 

eksportowane. 
Następne miejsce zajmuje produkcja na potrzeby krajo

we, przewozy lotnic1e oraz dz iała lność szkoleniową i usłu
gową. 

Jednak lotnictwo nie jest czymś wyizolowanym, lecz 
stanowi cząstkę życia naszego kraju. Aby przywrócić na
szej gospodarce równowagę, zreal izować jej reformę, jeszcze 
trzeba wiele naszego wy� ilku, w szczególnośc i na polu 

Mgr inż. ANDRZEJ GLASS 

poprawy stosunków międ7-yludzkich, gospodarności i rze
telnośc i pracy. 

Gen. Jaruzelski  na VII  Plenum m. in. stwierdzi ! :  ,, ... ludz
kie postawy i pog lądy nie zmieniają s ię same z s iebie. My 
chcemy o nie walczyć, walczyć przec iw c iasnocie horyzon
tów, egoizmowi, odczłowieczaniu stosunków między ludźmi . .. 
1 leż w nasLyrn kraju n iedbalstwa i marnotrawstwa, nie
kompetencj i i n iesol idnośc i . . . Kult l icencj i by! również 
wyrazem niedoceniania ludzi  polskiej nauki, kadry inży
n ieryjnej, której talentami można by obdzielić dziś niejeden 
obcy kraj. Liczymy, że inżynierowie i uczeni zdwoją dziś 
wysiłki, aby w wielu dziedzinach technologia polska 
mogla uniezależnić s ię szybko od nieuzasadnionego impor
tu... żadne jednak rozwiązania systemowe, organizacyjńe 
czy technologiczne nie przyniosą trwałych rezultatów bez 
wdrożenia dyscypl iny i porządku we wszystkich przeJa
wach życia, bez elementarnej obowiązkowości obywatel i .  
Pod tym względem Polska ma ogromne zaległości." 

Problemy rozwoju techn ik i  lotn iczej 

Wnioski wyciągnięte z doświadczeń pozwalają poznać 
prawidłowości występujące w procesie rozwoju techniki 
i są wskazówką do dalszej działalności technicznej. Oczy
w iście: działa lność techniczna to zarówno projektowanie, 
budowa prototypów, produkcja seryjna i modyfikacja wy
robów w trakcie produkcji, jak i technologia oraz orga- . 
nizacja produkcji, czyl i  system zarządzania przemysłem. 

Postęp w technice i życiu  społecznym odbywa się za
równo przez ewolucję, jak i rewolucję. Gdy ulepszamy 
istniejącą konstrukcję czy organizację pracy, to rozwijamy 
ją ewolucyjnie. Lecz zawsze istnieje granica udoskonalania 
konstrukcji maszyny. Np. w dziedzinie s ilnków parowych 
i parowozów os iągnięto maksimum i dalszy rozwój wyma
ga! silnika elektrycznego czy spalinowego tłokowego. Wy
nalazek turbiny był rewolucją w technice lotniczej, po
zwolił na stworzenie samolotu odrzutowego. Podobnie jest 
z każdym konkretnym typem samolotu, śmigłowca czy 
silnika lotniczego. Można tworzyć wersje samolotu przez 
stosowanie innego lub lepszego wyposażenia. Można mo
dyfikować jego konstrukcje, jak to np. działo się z Wilgą 
(Wilga 1, Wi lga 2, Wi lga C, Wilga 3, Wilga 35, Wilga 80). 
Trzeba mieć jednak sporo doświadczenia techniczno-eko
nomicznego, by trafnie ocenić granicę rozwoju danego 
typu samolotu przez modyfikacje i pojawienie się koniecz
ności stworzenia nowej konstrukcji. Pierwszych udoskona
leń nowej konstrukcj i łatwo jest dokonywać, późniejsze 
wymagają coraz większych nakładów, a dają coraz mniejszy 
zysk na o�iągach i właściwościach użytkowych. W mate
matyce istnieje krzywa odzwierciedlająca to zjawisko. 
Zwie się ona krzywą nasycenia i początkowo wznosi się 
stromo w górę, a następnie zakrzywia s ię wznosząc s ię 
coraz wolniej, aż staje sję prawie • całkiem pozioma. 

Gdy przez ewolucję nie da się osiągnąć wystarczającego 
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postępu, przychodzi kolej na rewolucję, W danej dziedzi
nie technik i  rewolucją jest nowy wynalazek, który po
zwala na osiągnięcie n iemożliwe przy poprzednim stanie 
technik i .  W produkcj i rewolucją jest każdy nowy typ sa
molotu wprowadzany do produkcji, w organizac j i  pro
dukcji  - nowa technologia, nowa organizacja pracy, czy 
nowy system zarządzania. Po zmianie rewolucyjnej za
czyna się okres doskonalenia przyjętego nowego rozwiąza
nia, czyli jego ewolucja. I powtarza s ię cały cykl. Nasza 
działalność techniczna, tak konstrukcyjna jak i produk
cyjna, składa s ię z kolejnych etapów ewolucji i rewolucji. 
Najbardziej n iekorzystna jest sytuacja, w której nie ma 
ani ewolucji, ani rewolucji, a tylko stagnacja, czyli za
stój. Bowiem wtedy w ogóle nie ma rozwoju, a kto stoi, 
ten się w technice cofa. 

Nasze decyzje, czy i;ia dany temat techniczny, produ
kcyjny czy organizacyjny należy zastosować rozwiązanie 
ewolucyjne czy rewolucyjne - nie mogą wynikać z mody 
czy atmosfery. Jeśli chcemy mieć w technice i produkcji 
osiągnięcia, nie możemy się kierować chwilowymi potrze
bam_i, lecz patrzeć długofalowo· na problem i widzeć ko
rzyści końcowe. Od tego mu5zą zależeć nasze decyzje czy 
ulepszać samolot znajdujący się w produkcj i ,  czy tworzyć 
nowy prototyp; czy wprowadzać nową technologię, czy 
trzymać się dotychczasowej ;  czy utrzymać dotychczasową 
organizację produkcji, czy ją ulepszyć, czy gruntownie 
zmienić; czy istniejący system zarządzania udoskonalić, czy 
zastąpić go dającym lepsze wyniki. Dla żadnej sytuacji 
n ie ma gotowych recept co czynić. Każda sytuacja musi 
być rozpatrywana indywidualnie na podstawie szczegóło
wej jej analizy. Decyzje nie mogą być pochopne i muszą 
opierać się przede wszystkim na rozważeniu, jakie skutki 
ekonomiczne będą ich następstwem. 
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• W Warce w dniu 10.10.1981 r. w przede 
dniu 38 rocznicy powstania Ludowego WOJ
ska Polskiego odbyło się odsłonięcie Pomni
ka Lotników Polskich. Pomni!< wykonano 
wg projektu art. rzeźbiarza Rajmunda 
Gruszczyńskiego. Zlokalizowanie pomnika 
w Warce upamiętnia fakt rozpoczęcia szla
ku bojowego I Putku Lotnictwa Myśliw
skiego warszawa wall,ą powietrzną w rej'J
nie Warki w dniu 23 sierpnia 1944 r. 

• W Muzeum Technil<i w warszawie w 
październiku u b. roku była otwarta wy
stawa amatorskich konstrukcji pn. ,,Moto
-Sam 81". Na uwagę zasługuj ą m.in. nastę
pujące eksponaty:  

- '.C .. Dobrociński z Wrocławia wystawił 
motoszybowiec o nazwie Amator. Jest t:, 
j ednoosobowy górnopłat z zastrzałami wy
konany z materiałów atestowanyc11, o uste 
rzeniu kierunku z pletwą podbelkową. Da
ne techniczne: rozpiętość 1 0  m, dług. 5 m ,  
masa własna 130 k�, śmigło pchające napę
dzane silnikiem samochodowym Trabanta 
o mocy 22 kW (30 KM) i 4200 obr/min, po
jemność skolrnwa 600 cm', pn;dkość mak�. 
130 km/h, minimalna 60 km/h ; 

- wózek startowy motolotni (tegoż same
go konstruktora). Wózek ma masę 3G kg, 
silnik motocyklowy o poj . 175 cm• o mocy 
10,5 kW (14 KM), śmigło pchające z zagię
tym, lrnńcówkami, nowatorskie rozwiązanie 
amortyzacji goleni. Przednie l,óll,o stero
wane; 

- dwucylindrowy silnik do napędu moto
lotni przerobiony z pomocniczych silników 
pompy spalinowej o poj . sl,okowej 270 cm• 
i mocy 7,5 kW (10 KM), 6400 obrfmin. MOC 
z silnika do  śmigła pchaj ącego jest prze
noszona na walku schowanym w rurze. 

Wystawa cieszyła się dużym powodze
niem. Zwiedzało ją ok. 150(}-2000 osób 
dziennie. 

• 27 września ub. rolrn na lotnisku Ae
roklubu Ziemi Piotrkowskiej wykonał swe 
pierwsze loty ultralekki szybowiec z kom
pozytów polimerowych „ULS-PW". Jest to 
pierwsza w okresie powojennym konstruk
cja lotnicza zaprojektowana i zbudowana 
całkowicie na Politechnice Warszawskiej. 
Projekt szybowca powstał w zesµole Nau
kowo-Badawczym Technologii Lotniczych 
Konstrukcji Kompozytowych, kierowanym 
przez dra inż. Romana świtklewicza, zaś 
jego wykonanie jest dziełem studentów 
Wydziału Mechanicznego Energetyki i Lot
nictwa - człon},ów Kola Naukowego Lot-

AUSTRALIA 

• Tajlandia zamówiła 20 lekkich samo
lotów transportowych Nomad dla lotnic
twa wojslrnwcgo po 1,4 mln dol. australij
skich za szt., z dostawą w latach 1982+1984. 
(AM 811) 

CHINY 

• RFN eksportuje swoje szybowce do 
ChRL. W szkole szybowcowej w Anyang, 
prócz 6 chińskich szybowców Qian Jin 
(wersja rozwojowa Jaskółki) używane są 
trzy Nimbus 2C, Janus, Twin Astir i mo
toszybowiec SF-25A Tandcm-Falke. Do ho · 
lowania szybowców służą samoloty Jak 18L', 
a do skoków spadochronowych samoloty 
An-2. (Aerokurier 6/81) 

• Wytwórnia szybowców w Shenyang 
produkuje szybowce dwumiejscowe X-9 (z 
1977 r., d otychczas zbudowano 150 szt.) o 
doskonałości 17 oraz wyczynowe X-10, któ
rych od 1958 r .  zbudowano 1000 szt. x-'.i.O 
jest dalszym rozwinięciem polskiej Jasl,ól
ki. (FR 7/81) 
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Polski śmigłowiec PZL Mi-2 SP-SBP nr zawodn. 51 podczas otwarcia Smigłowco
wych Mistrzostw $wiata w Piotrkowie Trybunalskim w sierpniu 1981 r. 

Foto: W. Szewczyk 

ników - pracujących pod kierunkiem mgra 
inż. Jerzego Kędzierskiego i mgra inż. Prze
mysława Plecińskiego. Oblotu szybowca do
konał czołowy pilot doświadczalny PD-PSz 
PZL Bielsko Adam Zientek w obecności 
przedstawiciela IKCSP mgra inż. Jerzego 
Trzeciaka. Szybowiec startował za samo
chodem kierowanym przez szefa technicz-. 
nego Aeroklubu w Piotrkowie mgra inż . 
Andrzeja Marcjanika. Pierwsze loty próbne 
zakończyła wysoka runda nad lotniskiem 
wykonana również przez pilota doświad
czalnego z Bielska mgra inż. Januarego Ro-
mana. " 

• 15 wTześnia ub.  roku trudne sprawy 
lotnictwa cywilnego byty przedmiotem 
obrad Sejmowej Komisji Komunikacji i 
Łączności. W wyniku dyskusji wyłoniły 
się dwie koncepcje. Pierwsza z nich suge
rowała podniesienie o 60'/o cen biletów na 
liniach krajowych, likwidację niektórych 

� . CZECHOSŁOWACJA 

• Slovair zamówił w Polsce 35 samolo
tów rolniczych An-2. Dostawy rozpoczęły 
się w 1981 r .  (FR 7 /81) 

C) Marian Barus z aeroklubu w Braty
sławie zbudował samolot amatorski J-1  
Prząśniczl<a (Don Quixote) wg dokumenta
cji Jarosława Janowskiego wyposażając go 
w dwucylindrowy silnik Praga. (LK 14/81) 

e Slovair ma na swym stanie 18 śmi
głowców: (16 Mi-2, 2 Mi-8) i 250 samolotów 
(204 Z-37 Cmelak, 34 An-2, 6 L-200 Morava, 
3 L-60 Brigadyr. i 3 Z-42). (LK 16/81) 

FRANCJA 

O Nowe wersje samolotów służbowych 
Falcon 10 i Falcon 20 otrzymały oznaczenia 
Falcon 100 i Falcon 200. (GIF AS-1312) 

O 1000 śmigłowców SA 242 Oazelle zo
stało dotychczas zamówio,-ie przez 36 kra
jów. 75'/o tej liczby stanowi eksport. 

• 19 sierpnia 1981 r .  rozpoczął próby na 
hamowni silnik turbinowy Turbomeca 
TM-333 o mocy 625 kW (850 KM), który 

połączeń np. warszawa-Bydgoszcz oraz 
ograniczenie o 200/o zużycia paliwa na li
niach krajowych. Druga koncepcja - to 
całościowa reforma lotnictwa cywilnego 
przy pełnej autonomii oraz samofinansowa
nie oparte na realnym rachunl<u ekono
micznym. 

• Siergiej Sikorsky - syn ameryka11-
skiego pioniera i konstruktora w przemy
śle śmigłowcowym, uczestniczący jako sę
dzia w IV śmigłowcowych Mistrzostwach 
świata po zakończeniu mistrzostw zwiedził 
Wytwórnię Sprzętu Komunikacyjnego w 
Swidniku, zapoznając się z dotychczaso
wym dorobkiem produkcyjnym i konstruk
cyjnym tego zal<ładu. 

Ił Muzeum Lotnictwa i Astronautyki w 
Krakowie wzbogaciło się o nowy el,sponat. 
Jest nim samolot M-15 przelrnzany przez 
Ośrodek Badawczo-Rozwojowy Sprzętu Ko
munikacyjnego PZL Mielec. 

► ZE ŚWIATA 

od 1985 r. ma stanowić napęd śmigłowca 
S A-3G5 Dauphin 2. (AM 810) 

e Samolot myśliwski J.\'lirage 2000 ma 
wejść do u,.ycia w 1983 r. (Air Int. IX/Ul) 

e w dniach 10+14 czerwca 1982 r. odbę
dzie się Międzynarodowa Wystawa Lotnicza 
Cannes'82 na lotnisku Cannes-Mandelien. 
(Aerok urier 9/81) 

S W 1980 r. liczt.>a samolotów lekkich we 
Francji wynosiła 504'1, z czego 2919 aero
klubowych, 160 w szkołach pa11stwowych 
i 1965 w prywatnych. Liczba wylatanych go
d�in w 1980 r. wynosiła 8-18 260, a pilotów 
z licencją 2-l 748. średnio na pilota przy
pada 34 h lotu rocznie, a na samolot 168. 
(AM 810) 

e We Francji w 1980 r. było 534 cywil 
nych pilotów śmigłowcowych, z czego 12,  
wyszkolonych w 1980 r., oraz 246 śmigłow
ców cywilnych (166 należących do przed
siębiorstw, 59 prywatnych, 7 aerol<lubc
wych, 14 fabrycznych). (AM 810) 

S W dniach 17+20 czerwca 1982 r. odbę
dzie się w Grenoble Salon Samolotów Lek
kich. (AM 810) 

JAPONIA 

• Marynarka wojenna zamierza zakupić 
śmigłowce do zwalczania okrętów podwod
nych Sikorsky S11-60B Seahawk jako na
stępcę śmigłowca SH-3A. (Air Int. IX/81) 
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KANADA 
• Wytwórnia Pratt Whitney Ćanada wy

produkowała 20 OOO lotniczych silników tur
binowych, głównie PT6 oraz 1988 JT15D. 
(Air Int. IX/81) 

NRD 

• Jako dolną granicę przy ro,poczyna
niu szkolenia szybowcowego przyjmuje się 
w NRD ukończenie 14 lat .  (FR 8/81 ) 

RFN 

• Wytwórnia Dornier ma zamówienia 
potwierdzone na 31 samolotów rodziny 
Do-128 i no-228 oraz opcje (zamówienia 
wstępne) na 83 samoloty. Termin pierw
szych dostaw seryjnych Do-228 - to gru
dzień 1981 r. (Aerokurier 7/81) 

O Międz�·naror\owa Wystawa I.ot nicza 
ILA'82 (Internationale Luftfahrt-Ausstel-
Jung) w Hanowerze odbędzie się w dniach 
18-ć-25.05 . 1982 r. Równocześnie oclbęclzie się 
14 Międzynarodowe Forum Smigłowcowe, 
którego część cywilna z wystawą śmigłow
ców będzie miała miejsce w HanowNze. 
zaś część wojskowa w Diickeburgu. ( Aero
kurier 9/81) • 

W 1980 r. wartość produkcj i wytwórni 
Dornier wyniosła 1 ,011 mld Dl\1, a zysk 
27 mln DM (2.7'/o). zaś w 1979 r. oclpo
wiedn!o 8e7 mln DM i 26 mln DM. w 
1981 r. przewidywana wartość produkcJ1 
miała osiągnąć 1,3 mld DM. Wytwórnia 
zatrudniała 045ł osoby w końcu 1980 r. (Int. 
9/81)  

RUMUNIA 

8 Rumuński dwumiejscowy szybowiec 
IS-2882 uzyskał certyfikat RFN. (FR 7/81) 

• Brytyjski przemysł lotniczy BAe wziął 
cło sprzedaży w Wlk. Brytanii 9 -motoszy
bowców IS-29. (Air Int.  IX/81) 

SZWAJCARIA 

e Po wypróbowa niu na samolocie AS-202 
Bravo zabudowy silnika Allis?.n 250B17 o 
mocy 309 kW (420 KM) zmodyfikowano pro
jekt samolotu treningowego AS-32T, które
go prototyp ma być oblatany wiosną 1982 r. 
Cena samolotu 450 tys. dol. (Air Int. lX/81) 

cd. ze s .  39 

OR'i<ISZ M., PROCIAK R., SZCZECIN
SKI S. :  , Dynamie factor in the process of 
cylinder filling in a piston engine. TLiA, 
vol. XXXVII, 1982, No. 1, p. 32 

An attempt to t l.ieroretically solve the 
course of pressure varia tions in the inlet 
passage directly upstream the valve . and 
influence of this course on  the valuc of 
pressure in the engine cylinder has been 
presentcd . The solution conslders the iner
tia of the jet of air (mixture) in the inlet 
passage ,depending on the momentary an
gular position of the engine crankshaft. 
GLIWA M.:  Determination of the a11stenite 
grain sizc i n  sti:,els. TLiA, vol. XXXVII.  
1982, No. 1 .  p. 35 

The problem of dctermination of the 
austenite grain sizc jn constructional steels 
has been discu:;sed. Errors in the tech
nique of reveal!ng grains by the method 
of oxide network with use o·f austenitizing 
in argon environment have been shown. 
Attentlon has been paid to inaccuraeies in 
the method of graln rcvealing in aircraft 
forgi ngs. 
MORGALA A.: Polish versions of  the Han 
nover CLII airplane. TLiA, vol . XXXVII, 
1982. No. I ,  p. 37 

The story of constn1ction of the CLII 
airplanc built by K. Słowik in the Central 
Aviation Workshop i n  Warsaw in 1919. and 
of a mod i ficat ion of  the CLII developed 
by Eng. Z. Zych-Ploclowskl in 1920 has 
bee n presented. 
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w SZWECJA 

• K. Johansson na szybowcu Jantar 
• Standard ustalił szwedzki rekord prędkości 

na trasie trójkąta 100 km osiągaJąc 101 km/h. 
(FR 7/81) 

0 TURCJA 

G Tureckie przedsiębiorstwo Turk Hava 
Kurumu po wypróbowaniu samolotu rolni
czego PZL An-2 zamierza zakupić dalszą 
partię samolotów tego typu. (FR 7/81) 

� USA 
e 17.04.1981 r. wytwórnia Beech dostar

czyła 3000 samolot służbowy King Air. 
Pierwszy samolot tego typu dostarczono 
odbiorcy w 1364 r., czyli 17 lat temu. Samo
lot produl,owano w wersjach : Super King 
Air - 1000 szt., King Air AlOO - 246 szt . , 
King Air BIOO - 110 szt., King Air A90, 
B90, C90 - 1117  szt. , King Air E90 -
346 szt., King Air F90 - 120 szt., King Air 
H90 (T44A) - 61 szt. Łącznic zbudowano 
2613 samolotów dla odbiorców cywilnych 
i 387 dla lotnictwa wojskowego. (Aeroku
rier 6/81) 

Wytwórnia Cessna po 28 latach (!95H
-ć-l961) zakończyła produkcję dwusilnikowe
go samolotu służbowego Cessna 310 po zbu-

• dowaniu 5447 szt., z których ok. 4000 jesz
cze znajduje się w użyciu. Na miejsce sa
molotu Cessna 310 produkowana jest Cess
na 303. (Aerokurier 7/81) 

0 Samol ot wywiadowczy Lockheed TR-11 
będący rozwinięciem znanego U-2 ma byc 
zbud ow:rny w liczbie 35 szt . .  a ponadto je
den egz. do badań geofizycznych ER-2 dla 
NASA. Rozpiętość samolotu wynosi 31 m,  
pułap lotu 21 200 m ,  zasięg 5000 km. (Aero
k 1 1ricr 7/81) 

e Do 30 l i pca 1981 r. wytwórnia Boeing 
wyprodukowała 4000 odrzutowych samolo
tów pasażerskich, w tym 1800 Boeing 727. 
(Acrokurier 7/81) 

� Wraz ze wzrostem zapotrzebowania na 
samoloty wojskowe i paliwooszczędne pasa
żcrsl<ie amerykański przemysł lotniczy po
większa swoją produkcję. w 1981 r. sprze
daż samolotów wojskowych wzrosła o 8'/o, 
pasażerskich o 30/o, a statków kosmicz
nych o l'lo. (Flug Revue 8/81 ) 

e Wytwórnia Boeing z okazji zbudowa
nia prototypu samolotu pasażerskiego 
Boeing 767 podała. że powstał on przy wy
k orzystaniu doświadczenia ze 100 mln h 
lotu (czyli 11 400 lat lotów). 83 mld km lotu 
(2 mln okrążeń wol-:ół Ziemi) i przewiezie
nia 3,5 mld pasażerów (czyli niemal całej 
ludzkości) - co było dziełem wykonanym 
przez 4000 doty'!hczas zbudowanych odrzu
tov,ych samolotów Boeing. (Aerokurier 9/81) 

ORKISZ M., PROCIAK R., SZCZECIŃ
, SKI S.: Dynamischer Faktor im Fiillungs
vorgang von Zylindern bei einem Kolbeno
m otor. TLiA, XXXVII Jhrg., 1982, H. 1 ,  
s. 3 2  

E s  wird e i n  theoretischer Losungsversuch 
des Druckanderungsverlaufes im zufiihrka
nal u nmittelbar vor dcm Ventil und sem 
Einfluss auf den Druckwert im Motorzy
linder dargestellt. Die Losung beriicksich
tigt die Tragheit des Luftstrahls (der Mi
schung) im Zufiihrkanal, die von der au
genblicklichen Winkelstellung der Motor
lrnrbelwelle abhangig ist. 
GLIWA M . :  Bcstimmung der Korngrossc 
von Austenit in St!ihlen. TLiA, XXXVII 
Jhrg., 1982, H. I, S. _35 

In dem Aufsatz wird das Problem der 
Korngrosse von Austenit in Konstruktions
stahlen erortert. Es wird auf Fchler bei 
cler Entdeckung des Korns mittels cler 
Oxydnetz-Methode bei dem Austenitisleren 
in einer AgronschutzhUle hingewiesen. Die 
Entcteckungsmethode des -.<orns bei Flug
zeug-Schmiedestiicken ist durch Ungenauig
keit gekennzcichnet. 
MORGAŁA A.: Polnischc Versionen des 
Flugzeuges Hannover CLH. TLiA XXXVII 
Jhrg., 1982, H. 1, S. 37 ' • , 

Der Beitrag gibt einen tJberblick uber 
clie Entstehungsgeschichte des von Ing. 
K. Słowik im Jahre 1916 in Centralne 
Warsztaty Lotnicze erbauten Flugzeuges 
CLII sowie der von Ing. z.  Zyeh-Płodow
ski im .Tahre 1920 c-ntworfcncn Abart von 
CLII. 

• Wytwórnia Beech w lipcu 1981 r .  za
kończyła produkcję lekkiego samolotu 
Beech Skipper po zbudowaniu 300 samolo
tów tego typu od rozpoczęcia jego produk
cji w 1979 r. Produkcję wstrzymano w 
związku ze spadkiem zamówień. w 1981 r.  
produl,cja samolotów lekkich w USA była 
znacznie niższa niż w 1980 r. (Int. 9/81) 

• Wytwórnia Hughes w lipcu 1981 r. do
starczyła WOO śmigłowiec Hughes 500D, któ
rego produkcję rozpoczęto w 1977 r. (Air 
Int. IX/81)  

§ 17.07.1981 r .  wykonał pierwszy lot  pro
totyp li-miejscowego dwusilnikowego samo
lotu służbowego Piper T-!OłO, który ma 
kĘidłub od samolotu Chieftain, a silnik, 
skrzydła i usterzenie od Cheyenne I .  (Int. 
9/8-1) 

• Wartość produkcji amerykańskiego 
przemysłu lotniczego wyniosła w 1980 r.  
53,3 mld dol. (44,9 mld dol.  w 1979 r.), zas 
eksport 15,5 mld dol. 

WĘGRY 
e Węi:,;ierskie lotnictwo rolnicze używa 

15 samolotów An-2M, 1 An-2PF (foto), 
37 An-2R, 16 PZL-lO!A Gawron i 53 śmi
głowce Ka-26. W próbach są 2 PZL-M18 
Dromader, a dalsze 15 Ml8 jest zamówio
ne. 15 Z-37A Cmelak i 5 Z-37-2 od przedano 
Czechosłowacji. (FR 0/81 ,  LK 19/81) 

• Ma!ev zamówił dwa samoloty pasażer
skie Tu- 154B. (FR 7/81)  

• Węgierskie lotnictwo sanitarne użyt
kuje dwa �migłowce PZL Mi-2. (FR 7/81) 

WŁOCHY 

• Wytwórnia Fiat otrzymała zamówie
ni� na opracowanie przekładni do śmi
głowca Westland-Agusta EH-101. ( Av. Mag. 
801) 

ZSRR 

• Wietnamskie linie lotnicze Hang Kong 
Viet Nam zakupiły jeden samolot pasażer
ski Il-62M oraz kilka samolotów Jak-40. 
(FR 8/81) 

• Zakłady lotnicze w Smoleńsku rozwi
nęły produkcję seryjn ą  samolotu pasażer
skiego Jak-42. (FR 7 /81) 

e W 1981 r. rozpoczął próby eksploata
cyjne w Aerofłocie samolot pasażerski 
Tu-151M, będący nową odmianą Tu-154B. 
(FR 7/81) 

OPKYllI M., TIPOIIJIK P. ,  IUeQHHbCK>t '  C . :  
�mia,11P1ecKnii <j)a1cTop n npouecce nauoJI-
11em1.11 uumm.11pon nopmnenoro AD1traTem1. 
TJIHA, T. 37, 1982 r., Ne 1, CTp. 32 

YKa3a1-1a nonbrTKa Teoperw,ecKoro peme
llHH npor.1ecca H3Me11errnll 11aaJiem1H no 
anycK110M narpy6Ke 11enocpe11craemw nepe11 
KJ13□aIIOl\l J.1 ero BJIWf[JIYIJl I la BeJIJ.1qJ.1HY .naa
JJeHHJl n u11mm11pe /IDHraTeJJH. Peure,me yą11-
Thmaer HHepQHJO B03,IYllIHOro CTOJJ6a (cMeC11) 
BO anyCKllOM rpy6onpOBOlle, 33B11C1łll.lYJ0 OT 
yrna noeopoTa Kone11ąaroro aana. 

r JIMBA M . :  OnpeAeJie1rne nemt•mm,r 3epna 
ancTennTa n cTaJnt. T.JI11A, T. 37, 1982 r., N� l, 
crp. 35 

Om1cr,maerc11 3a,1aąa onpe11ene11HH 3epHa 
aacTeJUfTa D KOI-ICTPYKL(l10HI-IhtX CTćl.JiflX. 
IlOll"lepKtlD.lJOTCJl OUIH6KH MeTO,la DhIJ'IBJJe
llt!Jl 3ep11a C rrOMOlll!O ceTKH OKHCJIOD C rrp11-
ireHe1n,reM ancTeHHT113aUH11 n 8Tl\1octjJepe ap
roHa . II07-l'-ICPKJJBa10TCH JieTO't.JI-IOCTJ,1 MeTOlt;lł
Kll onpe11eJJe11tIH 3ep11a n noKOBKax SBHa-
1,tirorrtr1,rx ,l'.l;eTaJiej,f, 

MOPfAJIA A . :  nom, cK11c nap11ann,r ca,rn
neTa Hannover CLII TJI11A, T. 37, 1982 r.  Ne 1, 
CTp. 37 

Ilpe11craeJJerra ncropHH nocrpohK11 :>roro 
Cctl\IOJieT[l lfH>KeHepOM I<. CJIOBBHKOM B 1919 r. 
a IIe11Tpanh11hrx Amrnu110H111,rx MacrepcKax 
n Bapuraee, a TaKme napuaHTa IIJI II pa3pa-
60Tarrnoro tll-1:iit. 3h!X-MJI0ll0BCK11M n 1920 r. 
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Wyni ki f inansowe działalności 

a·merykańskich przedsiębiorstw lotn iczych w 1980 r. 

Ubrvty, Zysk, \Vzrost 7.ysku 
J•rzc<lsirbiorslwu mln duł. mln <lol, Zysk, % w sto!. <lo l'nctlsirLiurslwo 

1979 r, 

Aveo Corp. 2150 1 1 8,6  5 -10 Raythcon 
E-Systems 412,2 12,8 3 -36,4 RCA 
Fairchild Jndustrics 906 54,5 6 28,2 Signal rompunics 
Grumman 1 760 30,7 I 56,7 Sundstrond 
Gederal Dynn !llics 4700 195,0 4 5,4 Teledync 
Honcywcll 1440 280,8 1 9  17,2 TllW 
LTV 8010 1 27,9 l -26,3 \V cstlnghousc 
Martin f.fori cttn 2620 188 , 1  7 5,7 United TccJmufo�ics 
Northrop 1650 86, 1 5 - i,1  

Produ kcja samolotów lekkich w USA w 1980 r. 

Wytwórnia 

Ay rcs 

Thrush 

Bccch 

King Air 200 
King Air 
Duke 
Baron 
Duchess 
Bonanza 
Sierra, Sundownc-r, Skipper 
Ra,cm 

Bellanca 

Super Viki ng 
Cita bria 
Scout 
Decathion 
Air�s T-250 
Razem 

Ccs�na 

�cssna 152 
Cessna 1n 
Cessna 180 
Carryall, Wagon, Truck, Husky 
Stat iona ir 
Centurion 
Sl<ymaster 
Cessna 310 
Cessna 335 
Cessna 340 
Cessna 400/414 
Cessna 412 Golden Eagle 
Corsair  
Cessna 441  Conquest 
Citation l 

Liczba 
samolotów 

4-l 

189 
179 
:J3 

298 
78 

378 
273 

1394 

8 
37 
16  
40  

2 
10-J 

1013 
1824 
858 
:190 
655 
629 
58 

112  
34 

129 
337 
125 

7 
77 
43 

I · Wytwórnia 

Citation 2 
Razem 

Gates Lear jet 

Learjet 25D 
Learjet 35A 
Lear jet ,36A 
Learjet 29 
Razem 

Gulfstream American 

Cheetah, Tiger 
AgCat 
Gulfstream 3 
Razem 

Lake 

200 Buccaneer 

M-5 

Mooncy 

Mooney 201 
Mooncy 231 
Razem 

Pipcr 

Super Cuh 
Aztec 
Pawnee 
PA-28 
Navajo/Chie!tain 
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U skok wiatru - działan ie na samolot, 
środki zmn iejszające zagrożen ie*) ( 1 )  

Doc. dr bab. inż. JANUSZ M. MORA WSKI 
Inż. TO.l\'IASZ S..'10LICZ 
Instytut Lotnictwa 

Uskok wiatru jest to zmiana siły i/lub kierunku wiatru 
występująca w stosunkowo krótkim czasie wzdłuż toru lotu 
samolotu [3, 4]. Efektem uskoku wiatru jest : 

- wytrącenie samolotu z założonej trajektorii lotu (np. 
z elektronicznej ścieżki zniżania ILS podczas zbliżania do 
lądowania) . Jest to naruszenie ustalonego uprzednio stanu 
równowag i  względem z iemi;  

·- wytrącenie samolotu z ustalonej równowagi aerody
namicznej (np. przez zmianę prędkości  przyrządowej i kąta 
natarcia). Jest to naruszenie ustalonego uprzednio stanu 
równowagi względem ośrodka. 

Kajczęściej obydwa efekty występują równocześnie. 
Hipotetyczny samolot o n ieskończenie dużej masie będzie 

zachowywał stałość parametrów względem z iemi. Przeciw
nie, wyobrażalny samolot o zerowej masie wykaże tenden
cje do "'zachowania stałych parametrów aerodynamicznych. 
Pogodzenie tych dwu przeciwstawnych efektów na realnym 
samolocie wymagać będzie ciągłego, świadomego i pra
widiowego działania pilota, dyspnującego w czasie zbliżania 
do lądowama stosunkowo wąskim z::ikresem zmiany para
metrów lotu. 

Charakterystyczne jest że problem uskoku wiatru za
znacza s ię jako istotne zagrożenine dopiero w dobie poja
wienia s ię wielkich samolotów transportowych o napędzie 
odrzutowym. Duża masa tych statków w połączeniu z ogra
niczeniami w szybkości uzyskiwania przyspieszeń wzdłuż 
toru, a zwłaszcza przy prędkościach niewiele przekraczają
cych pn;dkość przeciągnięcia (podejście do lądowania), stwa
rza warunki krytyczne. Potwierdzeniem tego są statystyki 
wypadków, z których wiele wynika jednoznacznie z zadzia
łania uskoku wiatru (tabl. 1 ) .  

Fil it X relacjonuje :  ,,Przed startem z Toronto do Warsza
wy obserwowałem na radarze szeroki frontowy Cb zbli
zający s ię do lotniska od . zachodu. Wiatr był północny 
o sile 1 5720 kt prawie w łożu startu. Tuż po starcie w 
czasie chowania podwozia spostrzegłem gwałtowny wzrost 
prędkości  I AS w ciągu 2 s o ponad 70 km/h, połączony 
z energicznym wznoszeniem samolotu. Na chwilę  zredu
kowałem ciąg startowy prawie do małego gazu. Nie cho
wałem klap (pomimo przekroczenia dopuszczalnej prędkości 
na klapach) ani nie rozpoczynałem ostrego zakrętu na 
wschód, który powinno s ię wykonać. Trzymałem samolot 

TABLl(;A ] . Zc!Slawicuie wypadk�·,w w lotuiclwie komunikacyjnym, który<'h prawdopo• 
dobuą przyrzyuą był uskok wiatru [2J 

l ht ta  I Typ sn  mo•  1• 

lulu Micjscn wypa,lk.u Okol icznośd 

1 .03.1964 L JM9 Lake Tahoc, NV opad śniegu 
l.07. 196·i B 720 New York�Kenncdy burza 

2'1. 12.1964 L 1049 San Francisco deszcz-mgła 
I 7.03.1965 n 121 Kuusas City śnieg z deszczem 
27.02.1966 DC 8-33 New Ocleans burza 

8.06.1968 n 121 Salt Lake City burza 
2.0•t. 1970 C ,10 1 .Morrisvill, NC des,ez/mgla 

27.07.1970 DC B Okinawa ulewny deszcz 
4.01 . 1971 DC :lC N. York - La Guam in  deszcz 

18.05.1972 DC 9 Fort Lauder Dale burza 
26.07.1972 H 727 Mcxico Ci\y burza 
12 . 12.1972 n 101 N. York-Kł"nncdy mżawka/mght 
3.03.1973 n 121 Wichita burza 

15.06.1973 nc a Chicago burza 

23.07.1973 Fll 227 San Louis burza 
28 . J  o. 197:1 n 1:11 GreensLuro ulewny deszcz 
27. 1 1 . 197:l DC 9 Cha ltu nuoga burza 
17.12. 1973 DC I 0  lłostun•Logan deszcz 
30.01.1974 B 707 Pugo Pago ulewny deiizcz 
J,l.]2.1974 B 727  J louston burza 
24.06.1975 B 727 N .  York•Kennet.ly burza•) 

7.08.1975 B 727 Ocnvor virga*) 
12 . J  1 . 1975 Jl 727 Hnleigh (Purh>1m) ulewny des,..,,cz 
29. 1 1 . 1 975 DC 9 Sun Luis burza 
:n . 1 2. 1975 I J C 9 Spnrtunbuk deszcz/mgła 

J 976 I K 9 l..,hiladelphia brak bliższych danych*) 

I 
I ,._) pr:,,ypadki 11�111rnr of i<'jal 1 1 ic  jH ko spoworl,,wunc przez ui.kok wiatru 
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na tym samym kącie pochylenia. Jak się spodziewałem, 
w chwilę później prędkość zaczęła spadać tak gwałtownie 
jak wzrastała, pomimo wcześniejszego dania znów pełnego 
c iągu startowego. W tym czasie ułyszalem ostrzeżenie dla 
innego samolotu, że przy lądowaniu może wystąpić WIND
-SHEAR' ' .  

Pilot Y relacjonuje :  ,,Lecąc z Warszawy zbliżam się do 
lądowania w Gander na pas 22. Podejście na ILS przy 
podstawie chmur 80 m widzialności (1 mila) i wiatr 
270i40 kt. Ostrzegano nas o możl iwości uskoku wiatru. Na 
wysokości ok. 50 m odczułem gwałtowne „tonięcie" sa
molotu i spadek prędkości o wartość do 70 km/h. Natych
miast reagowałem zwiększając ciąg aż do startowego. Mimo 
to samolot przepada! dalej, a prędkość niewiele wzrastała. 
Byłem przekonany, że przyziemię przed pasem. Lądowa
niem „twardo" z przyziemieniem na małej prędkości i du
żym ciągu. Wykołowuj0cc później na próg pasa do startu 
widziałem ślady moich kół po lądowaniu, pozostawione już 
na p ierwszych metrach betonu". 

Obie powyższe relacje dotyczą przypadków poważnych 
zagrożeń bezpieczeństwa lotu wynikłych bezspornie z dzia
łania uskoku wiatru. 

Zjawisko uskoku wiatru jest obecnie intensywnie bada
ne, w celu znalezienia ś rodków do zmniejszenia zagroże
nia w lotnictwie. Dąży się z jednej strony do wszechstron
nego poznania samego zjawiska, czynników go wywołują
cych i metod prognozowania. Z drugiej strony wysiłki kie
ruje s ię na wypracow::inie specjalnych technik pilotażu, 
umożl iwiających w miarę pewne pokonywanie napotyka
nych podmuchów, jak również na n iezawodne konstrukcje 
systemów ostrzegawczych zarówno lotniskowych, jak i in
stalowanych na pokładzie samolotu. 

Warunki powstawania uskok u wiatru 

Zjawisko uskoku wio.tru stwarza szczególne zagrożenie 
w strefie beżpośredniej bliskośc i ziemi, w czasie wykony
wania procedur na małych prędkościach. Co więcej, więk
szość czynników meteorolog icznych, powodujących niebez
pieczne uskoki wiatru, ujawnia s ię na małych wysoko
ściach, znacznie poniżej poziomów przelotowych . 

Jako główną przyczynę uskoków wiatru uznaje s ię burze 
i poprzedzaj',lce je fronty szkwałowe. Występujzi wówczas 
intensywne i; ionowe i poziome ruchy powietrza, z których 
zasadnicze zagrożenie stwarzają prądy pionowe sk ierowane 
z góry w dól oraz poziome, zgodne z k ierunkiem lotu, 
powodujące nagle zmniejszenie prędkości powietrznej. Zda
niem niektórych badaczy [1] składowe poziome podmuchów 
są, zwłaszcza w bliskim są$ iedztwie ziemi, najczęstszą przy
czyną utraty s iły nośnej i wynikającego stąd zagrożenia. 

Wpływ podmuchów na samolot 
Zarowno podmuch pionowy zstępujący, jak i poziomy, 

zgodny z kierunkiem lotu, powoduje stratę s iły nośnej 
samolotu. Bezpieczeństwo lotu zależy wtedy od możliwości 
nadążania za zmianami w polu wiatru wzdłuż toru, a więc 
od dysponowanego zapasu ciągu (przyspieszenia). W tabl. 2 
podano orientacyjne właściwości przyspie.szeniowe dla kil
ku samolotów ko:nunik.1cyjnych, zaś w tabl. 3, dla porów
nania - dla kilku reprezentatywnych samolotów dyspo
zycyjnych (business jet) o napędzie odrzutowym. W oby
dwu zestawieniach przyjęto fazę zniżania wzdłuż ścieżki 
o nachyleniu 3°, konfigurację do lądowania oraz maksy
malną dopuszczalną dla danego samolotu masę do lądowa
nia. 

•) Artykuł jest ilustrowany obliczeniami, porównaniami i wy
kresami opartymi na jednostkach anglosaskich stosowanych_ po
=zechnie w lotnictwie międzynarodowym. Autorzy postanoW1l1 po
zostawić te jednostki, podając obok jednostki stosowane w Polsce. 
Dla ułatwienia podajemy orientacyjne przeliczenie jednostek: 

prędkość postępowa 1 kt � 1,8 km/h 
1 m/s ,;;a: 2 kt � 3,6 km/h 

prędkość pionowa 1000 ft/min = 5 m/s 
przyspieszenie po torze 1 g � 36 km/h/s � 20 kt/s 
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Z porównania liczb w tabl. 2 i 3 wynika dużo większe 
zagrożenie od podmuchów dla sa·molotów komunikacyjnych 
(średnia wartość dysponowanego przyspieszenia 0 , 16 g) ani
żeli dla dyspozycyjnych (0,22 g). 

TABLICA 2. Przybliżone wartości osiągalnych przyspie
azeó podlnżnych dla samolotów komunikacyjnych (konfi• 
guracja do lądowania, icieżka schodzenia 8°, wab. masa 
do lądowania) (2] 

I 
Dysponowane przyspieszenie. 

Typ samolotu 
I I 

jcdn. g km/h/• kt/s 

B 747-200B 6,6 3,6 0,19 
L 1011-1 6,3 3,5 0,18 
B 727-200 5,4 3,0 o.is 
DC-10-10 5,4 3.0 0,15 
DC-8-61 5,4 3,0 0,15 
B 737-200 5,2 2.9 0,15 
DC-9-30 5,1 2.8 0,14 

I -

- - - - - - - -

- - -- - - - -- - - - - - 'wysokośc 
metr'i 

2000 

Rys. 1. Schemat typowej burzy (lj (rys. górny): 1 - powietrze 
suche, 2 - kierunek ruchu burzy, 3 - powietrze ciepłe, 4 - po
wietrze chłodne; oraz towarzyszącej jej strefy szkwałów (rys. dol
ny), 5 - obwiednia strefy szkwałów, 6 - powietrze zimne, i -
powtetrze ciepłe, 8 - czoło strefy szkwałów 

TABLICA 3. Przybliżone wartości osiągalnych przyspie• 
azeń podłużnych dla eamolotów dyspozycyjnych (konfi• 
gurac:ja do lądowania, ścieżka schodzenia 3°, ma . masa 
ćo lądowania) [2] 

--

I 

Dysponowane przyspieszenie 
Typ sn molotu 

I I 
km/b/s kt/s jcdn. g 

Learjet 24F 9,6 5,3 0,27 
Leurjct 25A 8,8 4,9 0,2'1 
Fulcon 20F 8,3 4,6 0,2'1 
Jetstar II 7,2 4.0 0,20 
Citation I 7,0 

I 

3,9 0,20 
Gulfstrenm II 6,9 3,8 0,19 
DH-125-400 6,9 3,8 0,19 

Efekt uskoku wiatru (spadek siły nośnej, załamanie toru 
lotu) może być skompensowany wzrostem ciągu. Wymagany 
ciąg w jednostkach g może być wyliczony bezpośrednio 
z niekompensowanego odchylenia kątowego od zadanego 
toru (np. ścieżki sch<1d2.enia), mierzonego w radianach [2]. 
Dla uskoku p ionowego odchylenie to (ang. : DDA - down
draft drift angle) wyraża się wzorem: 

DDA = W, 
V 

gdzie: W z - składowa pionowa podmuchu, V - prędkość 
powietrzna (IAS). 

DO CZYTELNIKÓW 

� � 200 
2 

' <.., 

] 100 
c:, 

ł o 

kt - }Vfd ',' 

ft /5 - si rp; r.a srkundę 

1--- ---
Sktadowa podłużna zero kl '- ,  70 k t  

L...........-------------,,,97!l7'fl'J.rm777� 

Lotnisko 
Rys. 2. Przykładowy rozkład pola wiatru dla burzy (patrz przykład 
obliczeniowy w tekście) 

W celu zorientowania się co do wielkości wpływu uskoku 
p ionowego, przyjmijmy dla przykładu, że samolot lecący 
z prędkoscią 220 km/h (120 kt) dosaje s ię w obszar piono
wego uskoku wiatru z góry w dół o prędkości 6 mis. Przy 
braku korekcji odchylenia od zadanego toru (DDA) wynie
sie -6° (-0,1 rad). Niezbędne do utrzymama pierwotnego 
toru lotu zwiększenie ciągu, wyrażone w jednostkach g, 
jest więc w rozpatrywanym przypadku równe + 0,l  g. 

Podobnie można ocenić efekt składowej wzdłużnej po
dmuchu, wyrażony jako szybkość zmiany prędkości wzglę
dem ziemi (przyspieszenie inercjalne), wymagany do za
chowania stałych warunków uzyskiwania s iły nośnej (za
chowanie stałej prędkości powietrznej). Wartość tego efektu 
można oszacować ze wzoru : 

gdzie: WSx - efekt podmuchu poziomego, V - prędkość 
powietrzna (IAS), x - prędkość względem ziemi, h -
grubość lub długość strefy podmuchu, h -:- prędkość pio
nowa. 

Czynnik h/h, występujący w mianowniku, oznacza czas 
działania podmuchu. Prosty przykład pozwoli na ilościową 
ocenę efektu poziomego uskoku (podmuchu) wiatru. Przyj
mijmy, że V = 250 km/h (140 kt) oraz że wiatr czołowy 
o początkowej prędkości 36 km/h (20 kt) zanika do warto
ści O km/h podczas zniżania z prędkością h = 3 mis 
(600 ft/min). Grubość strefy uskoku H = 30 m (100 ft). 

250 - 214 
WSx = - - -- = 3,6 km/h/s 

30/3 
co odpowiada przyspieszeniu 0,1  g. 

Operując wyżej określonym i zależnościami DDA i WSx 
można oszacować niezbędne osiągi (przyspieszenie na torze) 
samolotu d la dowolnego złożonego pola uskoku wiatru. Na 
rys. 2 przedstawiono reprezntaty1,vny schemat podmuchu 
burzowego, odtworzony dla jednej sytuacj i wypadkowej [2]. 

Rozpatrywana jest końcowa faza podejścia do lądowania 
od wysokości 100 rn (300 fi) do przyziemienia z prędkością 
zniżania -3 mis (-600 ft/min). Poziomy uskok wiatru 
o wartości 20 kt + 10 kt = 30 kt (54 km/h) wymaga takiegoż 
wzrostu pn�dkości powietrznej w c iągu 30 s, co odpowiada 
przyspieszeniu 0,05 g. Szczytowa wartość c iągu wymaganego 
do skompensowania pionowego uskoku wiatru 6 m/s 
(6 ft/s) wynosi ·ok. 0, 1 g. Jeżeli ponadto wziąć pod uwagę, 
że dodatkowy przyrost ciągu warunkuje przejście ze ścieżki 
schodzenia do lotu poziomego (tg 3° ~ 0,05), to suma efektów 
uskoku wiatru występujących w rozważanym przypadku, 
a wymagających kompensacji wynosi: 0,05 + 0,1 + 0,05 = 

= 0,2 g. Porównanie z danymi w tabl. 2 daje obraz poważ
nego zagrożenia. 

Szeroko zakrojone badania statystyczne dot. podejść do 
lądowania rejsowych samolotów komunikacyjnych pozwo
i iły na sprecyzowanie wstępnych norm dla sytuacji  nie
bezpiecznych [2]. Za niebezpieczne uznać można uskoki 
wiatru, dla pełnej kompensac j i  których (utrzymanie nie
zakłóconego toru lotu) wymagane jest 150/o i wyższe zwięk
szenie ciągu, określane w stosunku do masy samolotu. 

Po przerwie z.nów możemy dostarczyć naszym Czytelnjkóm kolejny numer „Techniki Lotniczej i Astro
nautycznej". Wzrost cen papieru i kosztów druku spowodował zmianę ceny numeru i kosztu prenumeraty. 
Pierwszym tegorocznym numerem jest numer kwietniowy. 
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Dr inż. WOJCIECH KANIA 
Instytut Lotnictwa 

Interceptory stosowane są do sterowania lotem samolo
tów, rak iet i celów latających. Najszersze zastosowanie 
znalazły one na samolotach. Interceptory stanowią za·zwy
czaj pomocnicze urządzenia sterujące zamocowane na gór
nej powierzchni skrzydeł, spełniające różne funkcje. Naj
czc;ściej używane są do sterowania poprzecznego, zwykle 
w połączeniu z lotkami. 

Zasadnicze istniejące rodzaje interceptorów przedstawio
no na rys. 1 .  Obecnie powszechnie używany w konstruk
cjach samolotowych jest interceptor płaski typu k lapa. Jest 
on mocowany zawiasowo do skrzydła, z punktem obrotu 
pokrywającym s ię lub leżącym w górę przepływu przed 
przednią krawędzią interceptora. Interceptor może być wy
chylany pod określonym kątem w stosunku do skrzydła 
z położenia, w którym pokrywa się z powierzchnią skrzy
dła. Jeśli punkt obrotu interceptora znajduje s ię w górę 
przepływu przed jego przednią krawędzią, to po odchyle
niu interceptora powstaje szczel ina umożl iwiająca prze
pływ powietrza z obszaru przed interceptorem do obszaru  
za  nim. 

Wychylenie interceptora na skrzydle powoduje zaburzenie 
opływu, a w konsekwencj i zmniejszenie s iły nośnej, co wy
korzystywane jest w sterowaniu poprzecznym samolotu 
przez niesymetryczne wychylenie interceptorów na obu 
skrzydłach. 

Zastosowanie interccptorów w sterowaniu 

Idea użycia interceptorów do sterowania poprzecznego 
nie jest nowa. Badaąia tego sposobu sterowania (zarówno 
w tunelach, jak i w locie) prowadzono już w latach trzy
dziestych w Stanach Zjednoczonych [l +3] oraz n ieco póź
niej w Niemczech {4] i w Wielkiej Brytanii [5]. ówczesne 
zainteresowanie interceptorami podyktowane było poszuki
waniem metod efektywnego sterowania poprzecznego przy 
dużych współczynnikach siły nośnej . Związane było to 
z opanowaniem ,v tym czasie tylko stosunkowo mało pre
cyzyjnych metod obliczania rozkładu obciążenia, . nie za
pewniających uzyskania przepływu· bez oderwania w obsza
rze lotkowym skrzydła w przeciągnięciu [6]. Jednakże mimo 
uzyskania pewnych zachęcających rezultatów, przez następ
ne dwadzieścia lat interceptory nie znalazły szerszego zasto
sowania w sterowaniu poprzecznym. Przyczyną tego były 
m.in. pewne n iekorzystne cechy ówczesnych układów inter
ceptorów. 

Dopiero w końcu lat p ic;ćdziesiątych, w związku z wpro
wadzeniem skośnych, sprężystych skrzydeł i z wystc;powa
niem zjawiska rewersu lotek przy dużych prędkościach 
lotu oraz przy dążeniu do zwiększenia rozpiętości klap 
pojawia się ponowne za interesowanie interceptorami. W 
ciągu ostatnich 10+ 1 5  lat interceptory znajdują coraz szer
sze zastosowanie w wielu cywilnych i wojskowych samo
lotach. Zestawienie obecnie produkowanych i eksploatowa
nych samolotów, na których używane są interceptory do 
sterowania poprzecznego, przedstawiono w tabl., opracowa
nej na podstawie dostępnych pozycji l iteraturowych [7..;... 1 2] . 
Z tabl. wynika, że obecnie interceptory stosowane są w 
różnorodnych konstrukcjach samolotowych. Sterowanie po-

a) b) 1 "--
� C � C 

c) 1 d) 
Il. 

� ( ];� ( 
Rys. 1. Różne układy interceptorów: a) lukowy, b) typu klapa, 
c) typu zatyczka, d)  interceptor-slot-deflektor;  1 - oś obrotu 
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l nłerceptory w lotn ictwie 

przeczne za ich pomocą stosowane jest na  ok. 60  samolo
tach różnych typów, m . in . : 

- . pasażersldch; zarówno na małych jak De Havilland 
DHC-7 (maks. masa startowa 18 500 kg, maks. prędkość 
przelotowa 444 km/h) oraz bardzo dużych jak Boeing 747, 
zabierający na pokład 382 pasażerów (maks. masa starto
wa 351  500 kg, maks. prędkość lotu 978 km/h), 

- wojskowych naddźwiękowych samolotach bojowych; 
należą do nich myśliwskie i myśliwsko-bombardujące jak 
Mirage Fl ,  Mitsubishi T-2, Phantom I I, wielozadaniowe 
myśliwskie o zmiennej geometrii skrzydła jak F- 1 1 1 , Tom
cat F-14, MiG-23, Panavia MRCA Tornado. 

- poddźwiękowych samolotach bojowych i �zkolno-tre
n ingowych, 
TABLICA. Samoloty i rakiety, na których używane są intercep-
1.ory d('I sterowania 

Typ i 
Samoloty pasuierskie 

Samolotf wojskowe hojowe j szkolno-treningowe 

Samu/uty transportowe 

Samoloty tlyspozy• cyjnc 

\'i ujl:lkowe i cywilne samoloty lekkie, go-. spo<larczc, patrolowe, przeciw łodziom podwodnym i in. 

Rakiety przeciwczoł-gowe 

· - - - ---

N:1zwl� sumolui.11 luh rakiety 
- - -- --De J l avillund Caniu.lu D I I C-7 Dllssultlt .Mf'r'Cure V FW-Fokker 614  Airbus A-300ll llAC Onc-Elevcn Hawkcr Si<ldelcy Tri.dent Boeing 707 Boeing 727 Boeing 737 -Boeing 747 Lockheed L-1011-1  Tristar Me Douncll Douglas DC-8 Me Donuell Douglas DC-10 Iliuszyn 11-62 Tupolew Tu-]3,i Tupolew Tu-154 -Dassault .Miragc .Fl Punaviu .Mil.CA Sepecat Jaguar "Mitsubishi X'l'-2 General Dynumics F- 1 1  l Grumman Tomcat F- l 1t Me Donnell Douglas J'hunt(lm Itockwell Iutcration H-l BAC 1 115 Jet Provni-t. Vought Corsair ] I Me DonneJl .Douglas Sk yl1awk Grumman A-6 Jntrudf'r Su-19 - - -· 

D I-IC-5 Buffttlu Breguel 941 s Transnll C-160 IAI-201 Military Arava Acritalia G 222 Lockheed C-5 Gulaxy Iliusz.yn Jł-76 Short Ile I fast C.1\1 k Boeing YC-14 Me Donnell Douglas YC-15 Aerospatiale SN600 Cornette Dassault Falcon 1 0  H.  Piaggio PD-808 TF Hawker Siddelcy 125 Gates Lc-arj et 24 D Grumman Gulfstrcam II Dreguet 1 150 Atlantic l'iaggio P D-808 Kawasaki P-2J Mitsubishi Mu-2 Shin Meiwa SS-2 i 2A Helio H-295 Super Courier Helio Stallion H-SS0A Lockheed S-3A Viking North American Rockwell Bronco De Havilland C-8A Sportavia Avion-Planeur RF-7 Nihon University N-70 Cyganus Dede BD-5 Micro Entac lllBB Bo810 Cobra 2000 Kawasaki KAM-3D9 (69ATM-I) Bofors Bantam Snapcr Aerospatiale (Nord) CT20 i R20 

I 
1\-lasu �tartowu, kg 
18 500 ,2 ooo 18 600 150 ooo 47 400 6U OOO 151  300 86 490 52 400 351 500 195 ooo 158 800 25 1 700 162 ooo 47 ooo 90 ooo l 4 ooo l U OOO 1 ,1 500 q 500 41 500 
:io ooo 2-1 700 . . .  4 200 1 9  ooo 12 400 60 ooo 38 900 20 ooo 25 ooo ,19 100 6 800 26 ooo 346 700 15 7 ooo ] 03 ooo 

. . .  . . .  6 100 8 300 8 200 li 300 6 100 28 ooo �1 500 8 200 34 ooo 4 900 43 ooo 1 500 2 300 19 ooo 4 900 20 400 400 500 300 12,2 10 15,7 7,5 22 675 

I 
Prędkość lotu, km/h 

444 945 722 914 
871 936 966 964 927 978 M = 0,85 965 932 900 900 975 M = 2,2 M = 2 M = 1,6 M =  1,6 M = 2,5 M = 2 M = 2 . . .  708 1 ,123 1,086 7-66  M > 2 454 400 492 3 1 1  440 Rl5 850 665 
. . .  
. . .  630 920 800 800 859 946 556 800 1�02 550 426 265 322 649 632 297 220 160 407 305 306 306 306 323 950 
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- transportowych wojskowych i cywilnych; począw:;Zy 
od lekkiego, wojskowego IAI-201 Military Arava typu STOL 
o maks. masie startowej 6800 kg, aż do ciężkiego logi
stycznego Lockheed C-5 Galaxy o masie startowej 
347 UUO kg, 

- dwus ilnikowyc;h odrzutowyt:11 samolotach dyspozycyj
nych jak Corvette, Falcon 10, Learjet 24D, Hawker Sid
deley 1 25, Gulfstream I I ,  

- powstałych ostatmo nowych samolotach, takich jak 
Boeing YC-14 (11] - transportowy o średnim zasięgu typu 
STOL, strategiczny bombowiec naddźwiękowy B-1  oraz 
projektowany naddźwiękowiec pasażenki  Boeing 2707. 

Interceptory w sterowaniu poprzecznym stosuje się po
wszechnie wraz z lotkami lub r◊żnicowo działającym pły
wającym uslerzeniem wysokości, jak np. w naddźwięko
wych samolotach bojowych (Panavia MRCA, Jaguar, F- 1 1 1 , 
MiG-23). Ster ow,rnie poprzecz1ie wyłącznie interceptorami 
zastosowano tylko na trzech eksploatowanych obecnie sa
molotach : towarowo-pasażerskim Breguet 941S oraz na 
dwóch japońskich samolotach, które niedawno weszły do 
eksploatacj i :  naddźwiękowym tr2ningowo-szturmowym Mit
subishi T-2 i lekkim dyspozycyjnym Mitsubishi Mu-2. W 
obu ostatnich samolotach zastosowano nowoczesne rozwią
zania interceptorów ze �zczeliną (6, 13]. 

Inten:cptory najczęściej pel111ą na samolocie funkcje n ie 
tylko organ4, sterowania poprzecznego, ale w przypadku 
symetrycznych wychyleń interceptorów na obu skrzydłach 
mogą być także wykorzystywane jako hamulce aerodyna
miczne oraz w fazie lądowania bezpośrednio po przyzie
mieniu jako tzw. Uumik siły nośnej. Działanie intercep
·tora w tym ostatnim przypadku polega na znacznym 
zmniejszeniu całkowitej siły nośnej samolotu, powodują
cym wzrost p ionowego obciążenia na kołach samolotu. 
Poprawia to skuteczność hamowania i zmniejsza długość 
dobiegu. Takie zastosowanie znalazły ostatnio interceptory 
na dwu d użych samolotach pasażerskich (Me Donnell Dou
glas DC- 10  i Lockheed L- l O lU-1  Tristar), na których :;peł
niają jeszcze jedną funkcję : są stosowane do sterowania 
podłużnego bezpośrednio s ilą nośną (DLC) (8, 9]. Ta meto
da sterowania wyłoniła się najpierw przy konstruowaniu 
aerobusów, dla których zbyt wolna jest reakcja na zadzia
łanie steru wysokości w czasie podejścia i lądowania .  
W wyniku badań w locie samolotów z zainstalowanym 
układem DLC, uważa się obecnie i.nterceptory za najlepsze 
urządzenia do stosowania w tych układach (14+ 16]. 

Znacznie mniejsze jak dotąd zastosowanie znalazły in
terceptory w cywilnych samolotach lekkich ogólnego prze
znaczenia i gospodarczych (masa w locie do 5700 kg). In
terceptory stosowane są dotychczas tylko w czterech kon
strukcjach samolotów tego typu, choć stosunkowo dużo 
jest ich w produkcji i eksploatacji. Tylko na jednym 
samolocie Mitsubishi Mu-2 zastosowano nowoczesne roz
wiązanie interceptora ze szczeliną. Należy jednakże pod
kreślić, że oslatnio znacznie zwiększa s ię za interesowanie 
wprowadzeniem interceptorów na samoloty lekkie. Naj
ważniejszymi przyczynami podjęcia obecnie prac  w tym 
kierunku są możliwości :  

- zastosowania klap o pełnej rozpiętości, co przez zwięk
szenie obciążenia skrzydła pozwoli zapewnić lepszą ma
newrowość, wyższe prędkośc i :  przelotową i wznoszenia, 

- wyeliminowania niekorzystnego odchylenia kierunko
wego występującego przy stosowaniu lotek, co może po
prawić i ułatwić sterowanie w czasie wejścia i wyjścia 
z zakrętu, 

- zastosowania inter(:eptorów w układzie bezpośrednie
go sterowania podłużnego silą nośną (DLC). Metoda ta 
udoskonala i ułatwia sterowanie torem lotu w czasie lą
dowania (8, 17]. 

Potrzeba udoskonalenia tego sterowania wydaje s ię być 
konieczna, gdyż ponad 500/o wypadków lekkich samolotów 
ma miejsce w czasie lądowania ( 18]. Metoda sterowania 
DLC za pomocą interceptorów została zbadana zarówno 
w tunelu aerodynamicznym [ 17], na symulatornch [ 1 8], jak 
i w locie (20]. Podsumowując wyniki tych badań (18) 
stwierdzono, że wzrasta dokładność sterowania torem lotu, 
zmniejszają s ic; nagłe zmiany prędkości i wysokośc i _  lotu 
oraz rozrzut punktów przyziemienia i powstaje możliwość 
polepszenia hamowania. 

Wspomniany wyżej wzrost za interesowania zastosowaniem 
interceptorów na lekk ich samolotach znajduje wyraz w 
przeprowadzanych w Jatach s iedemdziesiątych pracach ba
dawczych w Stanach Zjednoczonych i w Japonii .  W pra
cach (6, 13] przedstawionych na naukowej konferencji 
AIAA (Amerykańskiego Instytutu Lotnictwa i Kosmonau
tyki) omówiono wyniki przeprowadzanych w latach s iedem-
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dziesiątych dwunastu prac poświęconych zagadnieniu stero
wania poprzecznego i podłużnego (DLC) samolotów lekkich 
za pomocą interceptorów. Ostatnio zrea l izowano pod egidą 
NASA trzy obszerne programy. badawczo-rozwojowe doty
czące tego zagadnienia .  

- GAW-1 Airfoil (badania tunelowe i an;:ilizy teoretycz
ne oddziaływania inlerceptorów na prcfi lu specjalnie skon
struowanym dla małych prędkości), 

- Redhawk (badania w locie interceplor6w w sterowa
niu poprzecznym i w sterowaniu torem lotu na zmodyfi
kowanym samolocie Cessna Cardina!), 

- ATLIT (badania w locie interceptorów w sterowaniu 
poprzecznym na zmodyfikowanym samolocie Piper Seneca 
z nowym skrzydłem o profilu GAW-1  (6, 21, 22]. 

Jak j uż wspomniano, interceptory stanowią jeden z moż
l iwych układów sterowania lotem także rakiet. W tym 
przypadku są one zwykle umieszczane na krawędzi spływu 
stateczników. Szczególną zaletą interceptora jako układu 
sterującego rakietą jest jego mała masa, szybkie zadzia
łanie i niewielkie momenty zawiasowe, a wadami zwięk
szenie oporu i ograniczenie wielkości maksymalnych sil 
sterujących (23]. Dlatego interceptory znajdują zastosowa
nie przede wszystkim do ·sterowania małych, lekkich ra
kiet. Z dostępnych źródeł wynika, że interceptory stoso
wane są dość szeroko na rakietach przcciw<:zolgowych 
o długości ok. l m; masie ok. 10+ 15 kg i prędkości prze
lotowej do 320 km/h [9]. 

Nowoczesne układy interceptorów dla samolotów lekkich 

Klasyczne zastrzeżenia do użycia interceptorów w stero
wanycfu ręcznie układach na samolotach lekkich to :  

- nieliniowa zmiana momentu przechylającego z ruchem 
drążka, 

- opóźnienie odpowiedzi samolotu na zadziałanie inter
ceptora, 

- strata wysokości w zakręcie związana ze spadkiem 
s iły nośnej.  

Jak wynika z w ielu przeprowadzonych badań, te nie
korzystne cechy interceptorów mogą być całkowicie wy
eliminowane przez właściwą konstrukcję interceptora. 

Nieliniowość momentu przechylającego wystc;puje przy 
bardzo małych wychyleniach interceptora, dla których za
chodzi zerowy lub nawet odwrotny przyrost tego momen
tu. Jest to związane z przepływem, który odrywając się 
na górnej krawc;dzi interceptora dołącza s ię do powierzchni 
skrzydła bądź klapy za interceptorem i tworzy niewielki 
zamknięty obszar oderwan ia. Powoduje to pozorny wzrost 
wypukłości profilu, a w rezultacie pewne n iewielkie zwięk
szenie siły nośnej. Usunic;cie tej nieliniowości jest możliwe 
przez zastosowanie deflektora na dolnej powierzchni skrzy
dła, co jednak bardzo komplikuje układ, a także przez 
wprowadzenie szczeliny w interceptorze oraz przesunięcie 
interceptora w k ierunku krawc;dzi spływu. 

Czas opóźnienia odpowiedzi smuolotu na wychylenie in
terceptora j�st związany z czasem potrzebn) m 11ct utworze
nie s ię obszaru oderwania za interceptorcm n;:i całym 
skrzydle. Z badań wynika, że czas op6źnicnia jest wprost 
proporcjonalny do cięciwy skrzydła a odw rotnie propor
cjonalny do prędkości lotu. Maleje on do  zera p:·zy prze
suwaniu interceptora w k ierunku krawc:dz i  sp ływu . Dla 
danego położenia interccptora czas opó,mien ia może być 
znacznie zredukowany wprowadzeniem interceptora za 
szczeliną lub zastosowaniem s lotu z dolnej powierzchni 
skrzydła w obszar za interceptorem. Przy użyciu tych 
metod czas opóźnienia może być zredukowany pon;:id dwu
krotnie. 

Przeprowadzona anal iza strat wysokości w zakręc ie, 
oparta na liniowym równaniu ruchu w sześc iu stopni--lch 
swobody wykazała, że strata ta w czasie jednosekundowe
go niepełnego wychylenia interceptora jest mniejsza n iż 
0,3 m [6]. Wielkość tej straty można porównać ze zmianami 
wysokości spowodowanymi turbulencją, nieskoordynowa
:1ym zakrętem, zmianą wyważenia wywołaną wychyleniem 
interceptora oraz niedokładnym sterowaniem sterem wy
sokości w czasie wejścia i wyjścia z zakrc;tu. Piloci, bada
jący zagadnienie sterowania poprzecznego za pomocą inter
ceptora na samolocie Redhawk nie stwierdzili jakichkolwiek 
trudności w manewrze przechylania związanych ze stratą 
wysokości [6]. Żaden z p ilotów n ie stwierdzał także różnic 
w dynamice przechylania za pomocą lotek i interceptorów, 
z wyjątkiem niewystępowania niekorzystnego odchylania w 
przypadku stosowania mterceptorów. 

We wspomnianym wcześniej samolocie eksperymentalnym 
Redhawk zastosowano nowoczesny układ interceptora skła
dającego s ię z dwu sekcji na każdym skrzydle : wewnętrz
nej i zewnętrznej . .  Wewnętrzna sekcja interceptorów wy-
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chylana jest symetrycznie na obu skrzydłach i służy do 
sterownnia torem lotu przy podejściu do lądowania, ze
wnętrzna sekcja interceptorów służy natomiast do stero
wania poprzecznego. Interceptor typu szczelinowego, któ
rego geometria schematycznie jest przedstawiona na rys. 2, 
ma stalą wysokość równą O, 1 m (liczoną łącznie ze szczeli-

Rys. 2.  J11lcrccplor szczelinowy z;:istosowany na samolocie Redhawk : 
1 - punkt obrotu, 2 - klapa 

ną o wysokości 0,01 m), co w stosunku do lokalnej cięciwy 
skrzydła stanowi 8,7 7 1 3.80/o w zależności od położenia inter
ceptora wzdJuż rozpi<;tości. Bezpośrednio za interceptorem 
znajduje s1<; slot, umożl iwiający p_rzepływ powietrza z dol
nej powierzchn i  skrzydła. Badania w locie tego układu 
wykazały, że nic występują jakiekolwiek zauważalne 
opóźnienia w zadziałaniu, a moment przechylający jak 
i zawiasowy wzrastają monotonicznie z wychyleniem wo
lanta. Przy wychyleniu interceptora n ie występuje n ie
korzystny moment odchylający, co wynika ze zrównoważe-

PROTOTYPY 

IAR-827 A • Rumunia • 

Tłokowy samolot rolniczy o dużym udźwigu 

IAR-827 /\. powstał z samolotu IAR-827 (którego pierwszy 
lot odbył si<; w 1 976 r.) przez zastąpienie silnika Lycoming 
IO-720-DAlB o mocy 295 kW (400 KM) silnikiem PZL-3S 
o mocy 440 kW (600 KM). 

Charakterystyczną - jak na samolot rolniczy - cechą 
samolotu jest jego kabin:1 z dwoma miejscami obok s iebie 
i podwójnym układem sterowniczym, umożliwiającym szko
lenie pilotów. W czas ie przebazowywania samolotu prawe 
miejsce zajmuje mechanik. Przednia część kadłuba jest 
spawana z rur ze stal i chromo-molibdenowej i pokryta 
blachą z l ekkiego stopu, tylna część ma konstrukcję skoru
pową z lekkiego stopu. Metalowy piat o wzniosie 6° j est 
zaopatrzony w elektrycznie uruchamiane jednoszczelinowe 
klapy i w lotki z autom:itycznymi klapkami wyważającymi. 
Lewy ster wysokości ma automatyczną, a prawy - ręcznie 
sterowaną klapke; wyważającą. Zbiornik chemikaliów mie
ści 1 000 kg chemikaliów sypkich lub c iekłych. Aparatura 
do chemikal iów c iekłych może być używana do opryski
wania zarówno grubo- jak i drobnokroplistego. Gwiazdowy 
7-cylindrowy silnik PZL-3S o mocy startowej 440 kW 
(600 KM) i mocy ekonomicznej 243 kW (330 KM) jest wypo
sażony w 4-łopatowe śmigło o średnicy 2,62 m i stałej pręd
kości obrotowej . 

Dane techniczne 

Rozpiętość 
Długość 
Wysokość 
Powierzchnia nośna 
Wydłużenie 
Masa własna 
Udźwig chemikaliów 

normalny 
maksymalny 

Maks. masa starlow;i 
Pr<;dkość maksymaln,1 
Pr<;dkość robocza 
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14,00 m 
8,60 m 
3,75 m 

30,00 m2 

6,6 
1650 kg 

800 kg 
1000 kg 
2800 kg 

230 km/h 
150+180 km/h 

nia wzrostu oporu profilowego spadkiem oporu indukowa
nego skrzydła. 

Podobne rozwiązanie układu interceptora zastosowano na 
wspomnianym samolocie ATLIT ze skrzydłem o profilu 
GAW-1 .  Interceptor szczelinowy umieszczono w od,egłości 
0,7 c ięc iwy od krawędzi natarcia skrzydła. Wysokość in
terceptora wynosiła 1 1 , 50/o c ięciwy, a wysokość szczeliny 
1 ,50/o c i<;ciwy. Zaśtosowano także slot za interceptorem 
umożliwiający przepływ powietrza z dolnej powierzchni 
skrzydła. 
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Maks. wznoszenie 
Pułap praktyczny 
Rozbieg 
Dobieg 
Zasięg roboczy 

3,0 mis 
4000 m 

200 m 
150 m 
3;:iO km 

W.K. 
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Wpływ czynn ików pi lotażowych i 

na zakres użytkowan ia samolotu 
agrotechn icznych 

r,o ln iczego 

W niniejszym artykule dokonano próby ilościowej oceny 
wpływu wysokości operacyjnej, bocznego odchylenia samo
lotu od linii drogi oraz szerokości roboczej na zakres użyt
kowania samolotu rolniczego. Przez zakres użytkowania jest 
tutaj rozumiana maksymalna długość pola lub jego po
wierzchnia, na ktÓ'rej przy określonej szerokości roboczej 
uzyskano równomierne rozkłady poprzeczne środków che
micznych. Za równomierne rozkłady zostały przyjęte takie, 
dla których dopuszczalna nierównomierność nie przekra
czała 200/o dla środków ciekłych oraz 250/o dla środków 
sypkich. Równomierny rozkład poprzeczny (rys. la) uzy
skuje się w locie operacyjnym z szerokościami roboczy
mi Lr . Jeśli z różnych przyczyn pilot nie j est w stanie 
utrzymać szerokości roboczej, będziemy mieli do czynienia 
z nierównomiernymi rozkładami oraz tzw. ,,omijakami" 
(rys. l b) .  Utrzymanie szerokości roboczej ułatwiają syste11:y 
naprowadzania samolotów umożliwiające w różnym stop111u 
zachowanie szerokości roboczych. 

W pewnych warunkach boczne odchylenia samolotu od 
l inii drogi stają się zbyt duże, ograniczając w len sposob 
dalsze wykorzystanie systemu. Do rozważań wyty�owano 
najbardziej reprezentatywne systemy, tj . wizualny trady
cyjny system wykorzystujący flagowych, stosowany. obec
nie elektroniczny system Agri-Fix oraz jeden z naJnowo
cześnicjszych Decca Flagman. 

Artykuł nie zawiera opisu poszczególnych systemó""., lecz 
podaje niektóre dane dotyczące zasady naprowadza�ua s_a� molotu. z wyjątkiem systemu Decca Flagman w1elkosc1 
bocznych odchyleń są wynikiem wielu pomiarów prowa
dzonych przez autora w przedsiębiorstwach lot iczych. Wy
znaczanie wielkości pól, dla których mogą mieć zastosowa
nie poszczególne systemy, polegało na konfrontacj i maksy
malnych bocznych odchyleń samolotu z odchyłkami sze
rokości roboczej. Przeanalizowano wielkości odchyłek sze
rokości roboczych dla wielu typó:w samolotów przy zróżni
cowanych dawkach i środkach chemicznych. Wielkości od
chyłek uzyskano ze złożonych pomiarów eharakte�ystyk 
masowych rozkładów poprzecznych. Jako rezultat koi1cowy 
autor przedstawił możliwości systemów "". postaci z��rcsu 

- - użytkowania, który obejmuje wielkości poi, szerokosc1 ro
bocze oraz wysokość lotu. 

Boczne odchy lenia samolotu od linii drogi 

Wizualny syst.em naprowadza nia przy wykorzyst cmiu 
flagowych 

Wizualny system naprowadzania samolotu polega na wej
ściu na linię i wykonaniu lotu po linii drogi, która jest 
wyznaczona przez flagowych. Na rys. 2 przedstawiono sche
mat lotu przy wykorzystaniu dwóch flagowych.  Z wyjc\t
kicm pierw�zego zajści&,  typowe naprowadzenie samolotu 
na linię drogi odbywa się z zakrętu proceduralnego. W 
punkcie E zakrętu następuje powolne wyprowadzenie sa
molotu na l inię drogi z równoczesnym zniżaniem się do 
wysokości roboczej, którą osiąga samolot w miejscu F. Na 
odcinku E-F pilot dokonuje poprawek. Z tej pozycj i linia 
drogi wyznaczona przez dwóch flagowych jest dobrze wi
doczna. W momencie przejścia przez samolot flagowego M3, 
pilot nie widzi drugiego punktu w terenie, który wraz 
z punktem M4 wyznaczał linię prostą. Od tego momentu 
będą występowały boczne odchylenia. Praktyka wykaza ła, 
że boczne odchylenia są największe w połowie odległości 
między flagowymi i stopniowo maleją w miarę zbliżania 
si� samolotu do flagowego M4 • 

W latach 1 969-:-1975 wykonano wiele pomiarów BO na 
osi x-x (rys. 2) Pomi;:, ry bocznych odchyleń wykonano 
metodami fotograficznymi. Loty operacyjne na samolotach 
PZL-101 i An-2 wykonywali piloci z nalotem 1 000 > N >  
> 500 h. W wyniku pomiarów zostały określone średnie 
oraz • maksymalne boczne odchylenia, zakładając 800/o po
ziom . ufności. 
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Na rys. 3 zestawiono maksymalne boczne odchylenia 
liniowe BO = f (l) dla wysokości lotu 5 m i 30 m. Z wy
kresu wynika, że boczne odchylenia na wysokości 30 m są 
o ok. 800/o większe od odchyleń odpowiadających 5 m wy
sokości lotu. Warto zwrócić uwagę, że w celu zmniejszenia 
bocznych odchyleń należy zwiększyć liczbę flagowych albo 
markerów na porównywalnej długości pola.  Gdy liczba 
markerów m będzie taka , że wyznaczą one wyraźny rząd, 
wówczas maksymalne boczne odchylenia nie powinny prze
kroczyć 1 ,2 m, a średn.ie 0,7 m dla wysokości lotu 5 m. Na 
wykresie (rys. 3) maksymalne boczne odchylenia dla wyso
kości 5 m i 30 m, odpowiadające m oo, przedstawinno 
jako dwie równoległe poziome linie proste, które potwier
dzono wynikami bada11 poligonowych samolotów An-2, Z37 
i M-15. 

Instrumentalny syst_em nnprowadzania typu Agri-Fix 

Agri-Fix należy do rodziny hiperbolicznych systemów na
wigacyjnych. W systemie wykorzystane są promieniowa
nia odległych od siebie anten dipolowych dwóch 'radiosta
cji  naziemnych pracujących w pasmie częstotliwości 
1,6-:-2 MHz, wzajemnie zsynchronizowanych. Punkty prze
cięcia się zerowej różnicy faz przy stałej różnicy odległości 

a) , ,  

b) - L < I ,  l. > L ,  

Rys. l .  Schemat równomiernych nierównomiernych poprzecznych 
rozkładów masowych 

I 
J - X 

Rys. 2. Zajście s.imololu i 
utrzymywanie linii drogi 
wyznaczonej przez dwa 
markery 
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tworzą linie hiperboliczne odlegle od siebie o jedną pólfalę. 
Na odcinkach do 3 km w obszarze linii bazowej l inie hiper
boliczne mogą być potraktowane jako proste wzajemnie 
równolegle linie drogi. 

Położenie samolotu względem linii drogi określane jest 
dekametrem (rys. 4), stanowiącym wyposażenie pokładowe 
samolotu. W okienku dekametru podawana j est pełna liczba 
półfal, licząc od momentu zerowego, przy czym liczba ta 
wzrasta w kierunku zależnej stacji naziemnej . Całkowity 
obrót punktu świetlnego na kołowym wskaźniku- dekametru 
odpowiada przy 2 MHz najkrótszej długości półfali 75 rn. 
Dekametr, za pomocą goniometru, jest w stanie określić 
0,01 długości póifali, co w tym przypadku odpowiada 
0,75 m. 

Aby wykonać naloty robocze co 25 m, pierwsze wskaza
nie punktu świetlnego na kołowym wskaźniku dekametru 
powinno wynosić 0,33. W celu operacyjnego wykorzystania 
wskazań dekametru, jego wskazania mogą być przeniesione 
na belkowy wskaźnik położenia linii drogi typu „head up" 
(rys. 4). 

Każda lampka belkowego wskaźnik lub odstęp między 
kolejnymi lampkami wskazuje 1 /50 długości półfali, co dla 
danego przykładu odpowiada 1 ,5 m. W locie operacyjnym, 
gdy samolot znaj duje się dokładnie na linii drogi, palą się 
równocześnie dwie białe lampki z jednakowym natężeniem 
światła. Jeżeli np. ciągle będzie się palić jedna czerwona 
lampka z prawej strony oznacza to, że samolot znajduje s ię 
z lewej strony równolegle do linii drogi, jeżeli będą się 
zapalać kolejno czerwone lampki z prawej strony - sa
molot oddala się od l inii drogi w lewo. 

Sposób wskazywania linii drogi jest analogiczny do po
kładowego pionowego wskaźnika krzyżowego ILS lub  VOR, 
w który wyposażone są zwykle samoloty nierolnicze. Prze
chwycenie żądanej linii drogi odbywa się przez wykorzy
stanie wskaźnika na kołowej skali dekametru. Wejście ria 
linię drogi odbywa się pod kątem na odcinku E-F (rys. 2). 
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Rys. 3. Zależność maksymalnych bocznych odchyleń samolotu 
(BO)max oraz odchyłek szerokości roboczych od wiellrnści pola 

Wyposażenie samolotu w busolę żyroskopową ułatwia 
znacznie przechwycenie linii drogi oraz wpływa na zmniej
szenie maksymalnych bocznych odchyleń samolotu. 

W celu okreslenia bocznych odchyleń wykonano loty na 
samolocie An-2R wyposażonym w odbiorcze urządzenie 
Agri-Fix. Linia drogi, względem której mierzono boczne 
odchylenia samolotu, zestala wyznaczona metodą kołowa
nia przy palących się jednakowo białych lampkach wskaź
nika „head up". Boczne odchylenia samolotu w wyznacza.
nym miejscu określono metodą fotograficzną. Wyniki po
miarów wykazały, że maksymalne boczne odchylenia wyno
siły 1 ,8 m przy zało;i.eniu 800/o ufności, a średnie 0,8 m. Nie 
stwierdzono wpływu wysokości lotu ·do 50 m na wielkość 
maksymalnych bocznych odchyleó samolotu. Próby wykony
wane były przez pilota legitymującego się nalotem agro 
ok. 800 h oraz zadowalającym doświadczeniem w • wykorzy
staniu systemu ILS. Samolot An-2R miał średnie właści
wości lotne w zastosowaniu do celów agrolotniczych. Wy
niki pomiarów przedstawiono na wykresie BO = f (l) (rys. 3) 

Rys. 4.  Dekametr belkowy wskaźnik linii drogi w samolocie rol
niczym An-2R 

Instrumentalny system naprowadzania typu Decca Flagman 

Elektroniczny system Decca Flagman powstał w wyniku 
dostosowania amerykańskiego systemu typu Trisponder do 
celów agrolotniczych. W systemie wykorzystano dwa trans
pondery, które wyznaczają linię bazową oraz transponder 
pokładowy wysyłający sygnały do stacj i naziemnych. Droga 
sygnałów do stacji naziemnych mierzona jest przez pokła
dowe urządzenie DDMU (Digital Distance Measuring Unit), 
a uzyskane informacje przekazywane do komputera „w le
wo i prawo". W odróżnieniu od systemu Agri-Fie, gdzie 
linie drogi są prostopadłe do linii bazowej, w systemie 
Decca Flagman istnieje możliwość zmiany kierunku linii 
drogi z pokładu samolotu. Do ustalenia kierunku Unii drogi 
s łuży osobne urządzenie pokładowe CP (Control Panel) znaj
dujące się na tablicy przyrządów pokładowych. Pozwala 
ono ponadto na ustalenie wyjściowej linii drogi, umożli
wia jej zakrzywienie oraz zapamiętanie miejsca przerwanej 
operacji agro. 

Zasadniczy element systemu umożliwiający pilotowi do
kładne naprowadzenie i utrzymanie linii drogi, a następ
nie określenie miejsca rozpoczęcia zabiegu stanowi wskaź
nik krzyżowy (rys. 5). Powstał on w wyniku dostosowania 
do celów agrolotniczych wskaźnika krzyżowego (Cross Poin
ter), w który wyposażone są samoloty korzystające z syste-
mow VOR-ILS. Dostosowanie wskaźnika polegało na speł
nieniu kilku wymagań mających na celu uzyskanie naj
mniejszych bocznych odchyleń. Dla klasycznego samolotu 
rolniczego operującego na prędkości ok. 160 km/h czułość 
pionowej wskazówki na półskali jest nie mniejsza niż• 

jako poziomą przerywaną lini'ę prostą. Rys. 5. wskażnik 'krzyżowy systemu · DF 
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13 m a częslość infoni1acj i dotyczącej pozycji  samolotu nie 
mnie]sza niż dwa r;,zy na sekundę. Przy spełnieniu tych 
warunków, gdy samolot znajduj e  się nie dalej niż 15  k m  
od osi bazowej,  utrzymanie l inii  drogi w granicach 1 � 
nie sprawia trudności. Przy większych odległościach od osi 
bazowej warunki techniczne systemu określa ją  boczne od
chylenia jako ±2 m. Dokładność utrzymania linii drogi w 
miarę wzroslu odległości samolotu od osi bazowej maleje. 
Maksymalny zasięg ope'racyjny systemu wyncsi 80 km z do
kładnością ±3 m. Na rys. 3 przedstawiono boczne odchy
lenia samolotu dla małych i średnich odległości od osi ba
zowej. 

Wskazówka pozioma na wskaźniku krzyżowym ma za 
zadanie informowanie pi lota o zbliżającym się miejscu 
rozpoczęcia operacji albo o każdym innym zadanym punk
cie w terenie. Początkowo odległość do punktu podawana 
j est w km. W odległości pół k ilometra od punktu w górnej 
części przyrządu pojawia się pozioma ruchoma wskazów
ka. W miarę zbliżania się do punktu wskazówka prze
mieszcza się pionowo w kierunku centralnej linii poziomej 
przyrządu. W momencie dojścia wskazówki do l inii  po
ziomej zapala się lampka wskazująca moment przelotu sa
molotu nad punktem. 

Wskaźnik krzyżowy ułatwia wprowadzenie samolotu na 
.. l inię drogi z zakrętu proceduralnego, szczególnie gdy na 

pokładzie znajduje się busola żyroskopowa. Pilotom, którzy 
wykonywal i  loty wg systemów lLS, korzystanie z systemu 
Flagm,111 nie sprawia trudności. 

Odchyłki szerokości roboczej 

Każdą samolotową apa·raturę rolniczą cechuje pewna nie
równomierność dozowania środków, która powoduje po
wstawanie odchyłek szerokości roboczej. W Polsce jako 
dopuszcza lne nierównomierności dozowania przyjmuje się 
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Rys. 6. Przebieg odchyłek szerokości roboczych 

±5% dla środków ciekłych i ± 1 00/o dla środków sypkich. 
W celu dokonania i lościowej oreny odchyłek szerokości ro
boczych, przeprowadzono badania m asowych rozkładó� 
poprzecznych przy użyci u  czterech typów samolotów rolni
czych. 

Stosowana na sarnoldach aparatura rolnicza spełniała 
wymagania dopuszcalnej nierównomierności dozowania. Ba
dania p rowadzono db trzech typów operacj i ,  tj .  nawożenie 
przy wykorzystaniu rozrzutnika odśrodkowego lub pneuma-
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Rys. 7. Zakresy użytkowania samolotu rolniczego 

1 2  

tycznego, opryskiwanie grubokropliste oraz opryskiwanie 
drobnokropliste atomizerami. Zmienność dawek wynosiła 
1 55+400 kg/ha dla środków sypkich oraz 1 ,57145 1/ha dla 
środków ciekłych. Przy określaniu szerokości roboczych 
i ich odchyłek przyjęto zagonową metod� wykonywania  
lotów operacyjnych. 

Statystyczne wyniki badań uzyskane dla 9GO/u poziom i 1 
ufności przedstawiono na wykre;ie LlL,. = f (L,.) (rys. 6) . 
Łącznie wykonano 1 78 pomiarów rozkładów masowych. Jak 
można zauważyć, rozrzut punktów odpowiadających 20 wa
riantom pomiarowym znajduje się w granicach t rójkąta. 
Z przebiegu maksymalnych odchyłek wynika, ż.c wielkość 
tolerancji dla zakresu szerokości roboczych 1 5...,-·45 m zmie
nia się w zakresie 1 2+ 14,70/o L,. 

Podobna analiza przeprowadzona dla metody czółenkowej 
przy tych samych dawkach pozwa la wnioskować, że mimo 
różnych bezwzględnych wartości w obu ;netodach ich pro
centowe wartości względem szerokcści roboczej są wielko
ścią stałą. 

Zakresy użytkowania samolotu rolniczego 

Zakresy użytkowania samolotu rolniczego mogą być wy
znaczone z wykresów na rys. 3 i 6 w oparciu o wa runek 
(BO)max ,;;;:; LlL,, dla którego są spełnione wymagania rów
nomierności rozkładów poprzecznych. Końcowy wykres, 
przedstawiający zakresy użytkowania w postaci zakresko
wanych powierzchni, przedstawiono na rys. 7. Poszczegól
ne systemy nasuwają następujące wnioski. 

W przypadku dwóch markerów, gdy loty wykonywane są 
na wysokości 5 m ,  system wizualny może być wykorzysta-

. ny na małych, średnich i dużych polach z odpowiednio 
wzrastającymi szerokościami roboczymi . Minimalna dopusz
czalna szerokość robocza dla dwóch flagowych wynosi 19 m. 
Samoloty z małymi szel'okościami roboczymi nie powinny 
być używane na dużych polach z1( względu na przekracza
nie dopuszczalnych nierównomie:-ności pokryć. W przypad
ku dwóch markerów, gdy loty wykonywane są na wyso
kości 30 m,  syśtem można wykorzystać na małych i śred
nich polach przy odpowiednio rosnących szerokościach ro
boczych. W tym przypadku minimalna dopuszczalna szero
kość robocza wynosi 32 m.  Z powyższego wynika, że 
wzrost wysokości lotu poważnie ogranicza zakres użytko
wania systemu wizualnego. Dla omówionych przypadków 
zakres użytkowania można znacznie rozszerzyć przez wyko
rzystanie trzech markerów na tej samej długości pola. 
Sposób ten nie znajduje szerszego zastosowania w p·rak
tyce ze względu na trudności organizacyjne. Gdy l iczba 
markerów wzrośnie w takim stopniu, że uzyskamy rząd 
markerów (co na rys. 3 odpowiada m -+  oo), będziemy mieli 
<io czynifmia z m inimal nym bocznym odchyleniem w wa
runkach systemu wizualnego . W praktyce stan ten odpo
wiada wykonywaniu lotu wzdłuż rządka p!,mtacj i i nie 
stwarza ograniczeń wielkości pól w rozpatrywanym zakresie. 

Maksymalne boczne odchylenia w systemie Agri-Fix są 
wielkością stałą, dlatego zakres użytkowania przedstawiony 
na rys. 7 będzie miał kształt prostokc1ta .  System ten może 
być stosowany do wysokości lotu 50 m dla szerokości robo
czych większych od 26 m. Na małych polach, przy szero
kościach roboczych mniejszych od 26 m i wysokości ope
racyjnej 5 m, naj lepsze rezul taty uzyskuje �ię w systemie 
wizualnym. Powiel'zchnia, którą może obejmować system 
jest rozmieszczona symetrycznie względem osi bazowej 
i wynosi 2/3 X 2/3 długości osi. Przy maksymalnej długości 
osi 30 km wynosi ona 40 OOO ha. W celu wykonywania 
lotów po liniach drogi, które mogą być umane za proste 
równolegle, z łącznej powierzchni należy wydzielać pola 
o powierzchni nie przekraczającej 350 ha. Z użytkowego 
punktu widzenia ujemną cechą systemu jest ograniczenie 
możliwości zmian kierunku nalotów, które sprowadzają 
się do dwóch przeciwnych prostopadłych do osi bazowej . 

W porównaniu z rozpatrywanymi systemami, system 
Decca Flagman charakteryzuje s ię zwiększonym zakresem 
użytkowania (wykres na rys. 7). Zwiększenie zakresu użyt
kowania o małe szerokości robocze wynika ze zmniejsze
nia maksymalnych bocznych odchy leń. W tym przypadku 
na małych polach i przy małych szerokościach roboczych 
nie dominuje wizualny system naprowadzania samolotów. 
Dwie główne dodatkowe cechy wyróżniają ten system spo
śród pozostałych, tj- możliwość dowolnej zmiany kierunku 
linii drogi oraz możliwość określenia punktu w terenie. 
Cechy te nie tylko zwiększają operacyjne możliwości syste
mu, ale również mają decydujący wpływ na podłużną 
równomierność pokryć. 

cu. na s. 13 
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Anal iza przebiegu parametrów gazodynamiczn rch 
i mocy turbinowego s i l n i ka śm igłowcowt!go 

podczas przysp ieszan ia 

Dr inż. EDMUND JAWORSKI 

Charaktc•rystyka zja,wisk procesów przejściowych 
wywolywa,nych nieustaloną pracą silnika 

Turbinowy zespół napędowy śmigłowca powinien cha
rakteryzować się szczególnymi właściwościami eksploata
cyjnymi, -, których najważniejsza to minimalny czas przy
spieszania osiągany w warunkach gazodynamicznej - sta
teczności zespołów silnika. Wiadome jest, że pełne przy
spieszenie dokonane w zakresach „bieg jałowy - warunki 
startowe" wywołuje naruszenie równowagii mechanicznej 
i termogazody•namicznej silnika, w wyniku czego ulegają 
istotnej zmianie parametry t ermodynamiczne czynnika ro
boczego i występują procesy -przejści,owe pr,owadzące do 
noweg,o stanu równowagi ( ustalonej pracy silnika). 

Procesy przejściowe występują również w ,przypadku 
zmiany waTunków lotu śmigłowca, np. podczas szybkiego 
w21noszenia lub ·zmniejszania wysokości lotu oraz wyko
nywania ewolucji. 

W przypadku przysp,ieszania przebieg procesów przej
ściowych w poszczególnych zespołach silnika, zapewniający 
określone jego właściwości dynamiczme, zależy od charak
terystyki układu pal iwowego, wynikającej z równania 
prwpływu paliwa : 

gdzie :  
dm 

- � f 11 1's -- T L1K drii 
( 

• clnTs, • r 
) dt 

1 . 
, dt ' 3 y 

( 1 )  

dt 
e lementarny przyr,ost mas-owego natężenia prze-

pływu paliwa do komory spalania w czasie dt, 
nrs - prędkość obrot,owa zes,polu turbina-sprężarka, 
dnTs . . ł t b' . k --;i;- - przysp1eszeme zespo u ur 1,na-spręzar a, 

r; - temperatura przed turbiną sprężarki, 
11 Ku - zapas statecznej pracy sprężarki. 

Funkcję f1 (n1'S, d:;s , r; L1Ky) określa się z wa,runków 

,.apewniających minimalny czas przyspieszania przy zacho
waniu zapasu statecznej pracy sprężarki i dopuszczalnej 
temperatury 1przed turbiną. Jedein .z możliwych przykła
dów rea l izacji funkcji przepływu paliwa do komory spa
lania turbinowego s i lnika śmigłowcowego ,podczas przy
spieszania i w . warurnkach ustalonej pracy pokazuje rys. 1 ,  

m 
gdzie m = -.-- określa wzgl�dne masowe natężenie 

71tmax 
przepływu paliwa w stosunku do jego wartości w warun
kach startowych. 

Pr,ocesy przejściowe występujące podczas p,rzyspies.zania 
wywołują zjawiska przepływu nieustalonego, które zmie
niają ,statyczne charakterystyki. zespołów silnika, powodu
jąc równocześnie 2:mianę jeg,o właściwości dynamicznych. 
Paepływ nieustalony zwi�zany jest z ,następującymi zja
wiskami:  

bezwładnością czynnika r oboczego, 
brakiem równości masowego natężenia ,przepływu 

\ 

cd, ze s. 12 
Rozpatrując zakresy użytkowania wa·rto dodać, że nie

które zabiegi nie wymagają spełnienia warunku równo
mierności pokryć. W niektórych przypadkach dopuszcza się 
zwiększoną nierównomierność poprzeczną, wówczas odpo
powiednio wzrośnie zakres użytkowania systemów, a szcze
gólnie systemu wizu::i lnego. Przy wyborze większych sze
rokości roboczych na małych polach należy zwrócić 
szczególną uwagę na względy ekonomiczne. Większe samo
loty rolnicze są mniej ekonomiczne na małych polach ze 
względu n;:1 częste i rozbudowane nawroty. 
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czy,nnika roboczego w różnych przekrojach kanału prze
pływowego siilnika, 

- wymianą ciepła między czynnikiem roboczym a ścian
kami kanału przepływowego. 

Strntę entalpii spowodowaną bezwładnością czynnika 
roboczego i jej wpływ 111a parametry gazodynamiczne dla 
j ednowymiar-owego, izentropoweg-o •przepływu gazu nie
lepkiego można przedsta wi.ć jak•o [3] : 

gdzie :  

,e - 1  1 :ie 
T* = T* - -- j _u dl 

, , "R o ai 

• • 
(

· ;-.: - 1 
1
, oc 

) 
;-.: 

p 2 � f} 1 [ - ··- -;. - dl - - -
"R T, 0 at " - l 

(2) 

(3) 

r;, p: - temperatura i c1s111enle ca łk,o-wite czynni ka ro
boczego w przekroju początkowym rozpatrywaneg o ele
mentu kanału przepływowego, 
r;, p; - temperatura i ciśnienie całkowite czynnik, 1 r obo
czego w przekr,oju końc-owym ro7.patrywanego ekme,ntu 
kanału przepływowego, 
,i - wy,kładruik izentropy, 
R - stała  gazowa, 
c - prędkość bezwzględna czynnika roboczego, 
l - dr,oga, 

' t - czas 1przyspieszania. 

rn 

Występujące w równaniach (2) i (3) wyt·ażenie: 
I OC 

. • 
j - dl = L1in 
0 ai 

(4) 

o 
0,5 O, 7 0, 8 0, 9 "'" 1, 0  

Rys. 1 .  Zależność względnego masowego natężenia przepl {WU pa
liwa do komory spalania turbinowego silnika śmigłowcowego 
GTD-350 od prędkości o.bratowej zespołu turbina-sprężarka: !mia 
ciągła - przyspieszanie, linia przerywana - stan ustalo ,ej pra
cy silnika, A-B-C - zmniejszenie natężenia przepływu paliwa 
w celu zachowania zapasu statecznej pracy sprężarki i ograni
czenia temperatury przed tu rbiną, 1 - masa paliwa zapewniają
ca minimalny czas przyspieszan ia  
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stanowi wartość entalpii zużytej ma pokonanie masowych 
sil ,bezwładności czynnika roboczego. 

Do numerycznych obliczeń strat entalpii w stopniu ma
szyny przepływowej za pomocą elektronicznej maszyny 
cyfrowej wyrażenie (4) można przedstawić w 1postaci dys
kretnej jako :  

(5) 

(6) 
gdzie : 
K - dotyczy wieńca kierownicy maszyny ,przeplywo·wcj,  
W - dotyczy w1enca wirnika maszyny przepływowej, 
..dcK, =·= ck; - ck;- 01 przyrost prędkości bezwzględnej w 
i-tym wiei'lc-u kierownicy, 
L1cwi = c�,; - ew; -ó t  przyrost prędkości bezwz.ględnej w 
i-tym wieńcu wirnika, 
ót - •l)Tzyrost czasu, 
ZKt, Zw1 - droga przepływu czynnika r-oboczego w Wliel'lcu 
kierownicy 1 ub wirnika i-tego stopnia. 

Określony wpływ na parametry gazodynamiczne i prze
b ieg procesów przejśc iowych wywiera również strata en
ta lpii czynnika roboczego spowodowana akumulacją ciepła 
w łopatkach maszyn przepływowych {sprężarki i turbin),
ponieważ pozostałe elementy kanabu przepływowego cha
rakteryzują się stosunkowo dużą bezwładnością cieplną. W 
przypadku traktowania łopatek jako -cienkich płytek i za
lożeniu, że wymiana ciepła w stanie uporzą·dkowanym na
stępuje podczas ,przyspieszania ,przy liniowej zmianie tem
peratury czynnika roboczeg·o, stratę ental,pi i  w wyniku 
akumulacji ciepła przez ze.s.pół maszyny prze,pływowej 
można wyznaczyć z zależności :  

(7) 

gdzi e :  

Q1 = Vic, p [Bi + ( 00 - ! )] [1 - cxp (- mt)] 

ciepło akumulowane w !opatce i -tego stopnia maszyny 
przepływowej, 
V1 - ,objętość !,opatki, 
(! - gęst•ość materiału ł-opatlci, 
ci - cie-płoo właściwe materiału łopatki, 
B - współczynnik wzrostu temperatury czynnika, 
t - czas przyspieszania, 
0o - początkowa nadwyżka temperatury czynnika robo
czego nad temperaturą elementu łopatki, 

Sa 
m = v,c, _..:_ WSlpółczynnik szybkości nagrzewania łopatki, 

a - współczynnik przejmowania ciepła, 
Z - liczba łopatek w wieńcu sto-pnia maszyny przepły
wowej, 
n - liczba stopni maszyny przepływowej, 
i - numer stopnia maszyny przepływowej, 
mr - masowe natężenie czynnika roboczego. 

Akumulację masy czynnika roboczego w wydzielonych 
objętościach kanału przepływowego podczas przyspiesza
nia można wyznaczyć z równania ciągłości przepływu nie
ustalnnego : 

• • . 
J
-
J J 

ac 
m1 - m2 = ..dm, = - dV 

v , - ,  a, 
Do obliczeń numerycznych za ipoinocą 

maszyny cyfrowej można wyk,orzystać inną 
nia c iągłości :  

d,"n = V, 2 (_!_- dp - __!! _  ! !__) 
' - RT di RT0 di 

ffdzi� : 

(8) 

elektl'onicznej 
postać równa-

(9) 

m„ m:, - masowe natężenie przepływu czynnika robo
czego w przekroj,u początkowym i koi1cowym rozpatrywa
nej objętości V1 -2, 
p - iśnienie czynnika roboczeg-o, T - temperatura czynnika roboczego. 

Omówione wyżej zjawiska przepływu nieustalonego mo
gą być wprowadzone jako czylllnik korekcyjny do obliczeń 
nume rycznych wg algorytmów matematycznego modelowa
nia procesów przejściowych podanych w pracy [l], po 
zrealizowaniu których uzyskuje się wartości parametrów 

1 4  

czynnika r oboczego w charakterystycznych przektojach 
silnika (rys. 2). 

W niniejszej pracy przedstawione zostaną rezultaty obl i 
czeń numerycznych ·przeprowadzone za pomocą elektro
niczmej maszyny cyfrowej typu ODRA 1 305 dla turbino
wego silnika śmigl•owcowego GTD-350 (rys. 2). W rozpatry
wany"m przykładzie założono, że przyspieszanie przebicg;.i· 
na ziemi w warunkach s tandardowych (v = O, TH = 288 K, 
H = O) .  

.E.../ WL 

H ys.  2 .  Sche:nc: � k onstrukcyjny si lnika GTD-350 : u - wlot, b -
sprężark<.1 c!:i i o ;, o-odśro':t!-..0w,1. ,_. - kon1orc_1 spalania, et - turbi!Hl 
sprężarki, e - oddzielna turbina napędowa, f - układ wylotowy, 
r; - wtryskiwacz paliwa, 1-i-6 - charal,terystyczne prze!<roje sil
nika 

Przebieg zmiany parametrów gazodynamicznych 
i ich wpływ na zapas statecznej pracy sprężarki 
podczas przyspieszania 

Na podstawie wyników obliczeń numerycz.nych silnika 
GTD-350 przedstawiono na rys. 3 przebiegi prędkości obro
t owej zespołu turbina-s·prężarka ,j turbiny napędowej pod
czas przyspieszania oraz ich ,odchyłki od ,przebiegów bez 
wpływu czynników związanych z przepływem nieustalo-
nym. 

W czaSlie ,przyspieszania masowe natężenie przepływu 
powietrza jest mniejsze, a spręż sprężarki odpowiednio  
w iększy od ich wartości w warunkach ustalonej pracy s il
nika (rys. 4), co wywołuje przesunięcie l inii  współpracy 
turbiny ze sprężarką w kierunku granicy statycznej pracy 
sprężarki (rys. 5) . 

Oceny zapasu statycznej pracy można dokonać z zale
żności [2] : 

( 1  O) 

mp - masowe natc;żenic ,prze,plywu powietrza przez· sprc;
żarkc;, 

0,8 

o, 7 

0, 6  

o 2 4 {j 8 12 

Ońrw1 
6;;,, 

------<>---< 12 % 

14 t, s 

Rys. 3. Zmiana prędkości obrotowej zespołu turbina-sprężarka 
(;;Ts) i oddzielnej turbiny napędowej (;;TN) podczas przyspie-

- nTS szania: nTS = nTSma� 
- bezwymiarowa prędkość obrotowa zespo-

nrN lu turbina-sprężarka, nTN= - - - - - bezwymiarowa prędkość nTNmax 
obrotowa oddzielnej turbiny napędowej, �-;;TS, {J,;TN - odchylenie 
bezwymiarowej prędkości obrotowej w wyniku akumulacji cie
pła i masy w warunkach nieustalonego przepływu, max - war
tość parametrów w warunkach startowych 
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(-{� )gr - wart ość s t < :sunku s.pn;zu do natc; ·i. cnb prze

pływu 1u granicy slatecznej pracy sprężark i ,  

( �; ) w - wartość slosunku sprężu do natc;żeni a przemp 
pływu •na l i n.i· i współpracy turbiny ze sprężarką. 

Procesy przejściowe wyraźnie wpływają na zmniejszenie 
zapasu stateczmej pracy sprężarki, zwłaszcza w początko
wym okresie przyspieszania (rys. 6).  Jest to jednak spo
wodowane g łówni e wpływem procesów przejściowych za
chodzących w komorze spalania. 

Charakterystyk,i i przebieg procesów przejściowych 
w komorze spalania 

Szybkie zwiększenie podczas przyspieszania natężenia 
przepływu paliwa do komory spalania powoduje gwałto
wny wzrost temperatury przed turbiną T3* w stosunku do 
jej wartości w waru·nkach ustalonej pracy (rys. 7) .  

Ponieważ komora spalania połączona jest ze sprężarką 
gazodynamicznie, wzrost temperatury r; oddziah.ije na 
przebieg ,procesów ,przejściowych w zespole sprężarki po
wodując tzw. d ławienie tenniczne, w wyniku którego ule
ga przesunic;ciu l inia współpracy turbiny ze sprc;żarką w 
stosunku do jej położenia w stanach ustalonej pracy si 1 -
nika. Zjawis1ka le łatwo można wyjaśnić posługując s ię  za 
leżnością (2] : 

< ,, 
L s  
J,8 

O,D ,____._ __ 

--+----ł 7, 6 

Rys. 4. Z'11eżność sprężu sprężarki i masowego nu tężenia prze
pływu pow ietrza od pr,-;dkości olJrotowcj zespołu turbina-sprężar
l�a :  l in ia ciągła - przyspie.sznnic, Unin p rzeryvv' (H l ct - st<1n ustn 
lonej prc 1cy silnikc 1  

8 

I 

6 

4 

3 

7, 0  1, 2  1, 6 1, 8 2,0 2, 2 2, -f 
rń,,l<g/s 

Hys. 5 .  Przebieg linii współpracy turbiny ze sprężarką: linia 
ciągła - przyspieszan ie, l i n ia  przerywana - stan ustalonej pra
c y . silnika, 1 - grnnica stn tec,nej pracy sprc;ż.:i rki,  A-D - zam
k n ięcie z;:iworu upustu powietrza 
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gdzie : 
,;1.p J

ł

f: q (.l.,) = jp: F, 
- gc;slość strumien ia  masy rrnwi etrza na 

wejściu do sprężarki, 
Jl - warlość stała, 
T� - temperatura całkowita powietrza nn wejściu do 
sprężarki, 
1i 7 - ciśnienie całkowite powietrza na wejściu do sprę
ża rki 
/�' 1 _: powierzchnia przekroj u  na wejściu do sprężarki, 
j - współczynnik w równani u mas•owego natężenia prze
pływu powietrza jak,o f unkcji gazodynamicz!llej. 

Jak w idać z (1 ) ,  zwiększenie r; wywołuje wzrost e \  
a więc zmniejszenie zapasu statecznej pracy sprężarki. W 
chwili zamknięcia zaworu upustu powietrza ze sprężarki, 
który zapobiega przekrnczeniu granicy statecznej pracy 
sprężar,ki  w początkowym okres,ie przyspieszania, musi na
stąpić zmniejszenie natężenia przepływu paliwa do komory 
spalania i obn iżenit r; (odcinek B-C na rys. 7). 

Procesy przeJsc10we wpływaj;:i rówmez na przebieg 
współczynnika zachowania ciśnienia i wspólczynnika wy
dzielania ciepła w komorze spalania. Zakładając, że decy
dujący wpływ na współczynnik zachowania ciśnic•nia wy
wiera bezwymiarowa liczba przepływu czynni,ka roboczego 
na wejśc,iu do komory spalania 22, dla przys,pieszania słu
szna będzie zależność otrzymana z aproksymacji a Ks = 

= Ji (.:l.2) podanej w ( l ) :  
a Ks (t) = 0 11 -I- a, }-0 (r) : aJ) (1) I . . .  + a, , )"; (t) ( 1 2) 

gdzie: a0, ai, , . , ,  a.1 - współczynniki wielomianu aproksy
muj�Jcego . . 

Wartość współczynnika wydzielania ciepła w komorze 
spalania zależy od · du;,,ej l iczby czynników, które uddzia l,u 
ją na przebieg procesu spalania paliwa. Jednym z •pod
stawowych jes·t współczynnik nadmiaru po•wietrza u, kló
rego wpływ na wsp61czynnik wydzielania ciepła podczas 
przyspieszania można aprnksymować nastc;pującym wiel o
rnianem: 

• ( 13 

Termodynamiczna stateczność pracy komory s,palania 
i dynamika procesów spalania zależy od współczynnika u 
i stosunku natężenia •przepływu paliwa do natężenia prze
pływu •powietrza Tp, których zmiana podczas przyspieszania 
je t przedstawiona na rys, 8. Zamknięcie zaworu upustu 
powietrza ze sprężarki jest związane z wyraźnym zubo-
żeniem mieszaniny paliwowo-powietrznej. 

Wpływ procesów przejściowych na charakterystyki turbin 
i moc silnika 

Procesy przejściowe w zespole turbin są wywołane gwał
townym wzrostem temperatury spalin r;, która w istotny 
sposób wpływa na parametry termodynamiczne czynnika 
roboczego (p;, p;, r;) oraz parametry charakterywjące fi
zykochemiczne właściwości czynnika roboczego:  

- ciepło właściwe Cµ, 
- stalą gazową Rg, 

współczynnik przewodzenia c iepła spa l in l, 
wsrpólczynnik lepkości kinematycznej spalin µ. 

]O �I-

% 
tJky 

A ,,.,--
-- - -, _§ 

20 1----+- -- - -

10 

0,6 o, 7 0,8 0,9 1,0 

Rys. 6. Zależność zapasu statecznej pracy sprężarki  od prędko
ści obrotowej zespołu turbina-sprężarka: linia ciągła - przyspie
szanie, l in ia  przerywana - stany ustalonej pracy silnil<a 
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1700 

0.6 7,r, 
Rys . . 7. Zależność temperatui·y przed turbiną sprężarki od pręd
ko_śc1 obrotow1;j zespołu turbina-sprężarka: linia ciągła - przy
sp1eszame, hma_ przerywana - s_tany ustalonej pracy silnika, 
A-B - obmzeme temperatury związane z zamknięciem zaworu 
upustu powietrza, B-� - o_bniżenie temperatury podczas przyspie
szarua wskutek zmniejszenia masowego natężenia przepływu pa
hwa 

Turbinę sprężarki prawie w całym zakresie przyspiesza
nia 1charakteryzuje krytyczmy przepływ oraz minimalny 
przekrój wieńca kierownicy (bezwymiarowa l iczba przepły
wu Ad1 = 1),  dla którego roz,pręż wynos·i e i·s > 1,85, a kry
terialne na,tężenie przepływu jest wielkością stałą (3]: 

(14) 
gdzie m, masowe natężenie przepływu spali.IL W tym przy,padku rozpręż w turbinie sprężarki będzie 
uzależniony (przy podkrytycznym spadku ciśnienia w 
wieńcu winruika) od bezwymiarowej liczby przepływu w 
przekr•oju krytycznym wieńca kierownicy oddzielnej tur
biny napędowej :  

��rs = __ 2_F_d_;_ V "g T; rp..1. ( 1 - _"_g_-_l m2,1.2 )"/- , - Rg T•• d2 '"', + 1 .,, 42 mk(,eg + 1 �o 

gdziie :  

- A - .... I A2 + 4 -"-g_-__ I_ 
V "g + I 

AJs = ---------- --

2 ( ::�� )� 

(1 5) 

- bezwymiarowa liczba ·przepływu w przekroju krytycz
nym wieńca kierownicy turbiny napędowej, 

V ,e, T; 
2 -

Fd2 
__ ó _ _  -- -Rt; r: ,e8 + l 

.A = --- -------
crw L aKs!!s Tllk 

Fdz - powierzchnia przekwj u  krytycznego kanaŁu między
łopatk,owego wiet'lca kiierownicy turbiny napędowej, 
T: - tempera·tura całkowita za turbiną sprężarki, 

18 

1{j 

\ 
I \ 
\ 

0, 9 1, 0 ;;,, 

(t 

5 

4 

3 

Rys. 8. Zależność współczynnika nadmiaru powietrza i stosun
ku natężenia przepływu paliwa do natężenia przepływu powie
trza od prędkości obrotowej zespołu turbina-sprężarka :  linia 
ciągła - przyspieszanie, linia przerywana - stan ustalonej pracy silnika, A-B - zamknięcie zaworu upustu powietrza, B-C 
zmniejszenie natężenia przepływu paliwa do ko11)ory spalania 
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cp - współczynnik prędkości przepływu w wieńcu wirnika 
turbiny sprężarki, 
ÓwL - współczynnik zachowania ciśnienia na wlocie do 
s,prężarki. 
:v.9 - wykładnik ezentropy spalin. 

W oddzielnej turbinie napędowej ist 1 1 i cjc podczas przy
spieszania przepływ podkrytyczny (bezwymiarowa l iczba 
,przepływu A,12< 1 ) , dlateg,o masowe natężenie przepływu 
zmienia się wraz ze zmianą prc;dko�ci obr-olowcj, rirzy 
czym 1·ozpręż e;N jest 1prawic proporcjonalny do tej zmia
ny. Przebieg zmiany rozprężu w turbinach ,przedstawia 
rys. 9. 

Przedstawiony przebieg zmian roz:prężm wpływa na pra
cę efektywną turbiin. Szybki wzrost pracy efektywnej tur
biny sprężarki w początkowym okresie przyspieszania (do 
5 s) wynika ·ze wwostu r,ozprężu i pn;dkości obrotowej, 

3,5 1----+--+----f---+-- -+---,,..+,<,::_---ł �8 
Ćr; c;H 
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Rys. 9. Zmiana rozprężu w turbinach podczas przyspieszania A-B 
- zamknięcie zaworu upustu powietrza, B-C - zmniejszenie na
tężenia przepływu paliwa do komory spalania 

zo ,----:-,---,---,---r--,-=:::::::::::�----,leTN ' 
ie, 

im 

o 2 14 
Rys. 10. Przebie� zmiany prnc efel<tywnych turbin i sprężarki 

_ leTS 
podczas przyspieszania :  leTS = --,--- - względna praca efek-

- ~ ........ -·�--- �- eTSmax 
_ _ le1'N 

tywna turbiny sprężarl<i, le7'N� i;;rN,�,;� - W'l.e.l<'dna praca efP.I<-

- le.S 
tywna turbiny napędowej, leS = =--- - względna pr.:ica e!ektyleSnrnx wna sprężarki 
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Rys. 11. Zależność mocy efektywnej turbiny nap<;dowej Od prędkości obrotowej zespołu turbina-sprężarka : linia ciągła - przy
spieszanie, linia przerywana - stany ustalonej pracy s,lmka 
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powolna zmiana ,pod· koniec przyspieszania spowodowana 
jest osiiągnięciem przepływu k.rytycznego w kanale rnię
dzyłopatkowyrn ,viei'lca wir-nilka (ryis. 10) .  

Nadwyżka pracy turbiny sprężarki nad pracą niezbęcl!ną 
do ,napędu sprężarki określa charakter zmiany przyspie
_szenia zespołu turbina-sprężarka i czas przyspieszania zgo
dnie z zależnością :  

gdzie : 
u•1 smin L1Nrs 

·- L1 NcTS 
L1NTs = .  _-- - -

NcTSmox 

( 16) 

L1Nc'J'S � N,rs - N„s �-;;,,,{ [l - 'p - (vod,+ Vup)]lcTS IJm - l,s} (17) 

vuv, i•oa - współczynniki . charakteryzuj�ce _upust powie
trza i adprsowadzenie powietrza ze ,spręzark1 na ·potrzeby 
p łatowca, 
1Jm - s•prawność mechaniczna zespołu turbina-sprężarka, 
Kct - stały dla danego typu silnika współczynnik dyna
micz,ności zes1połl\.l tu-rbina-sprężarika, 
mfn, max - wartość parametrów dla minimalnej i star
towej, ustalonej prędko�ci obrotowej. 

Parametry gazodynamiczne czynnika roboczego na wyj
ściu z; tm·biny sprężarki -określają wart,ość mocy uzyski
wanej w zes·pole turbfoy 111apędowej, która ·podczas przy
spieszania jest inna niż w warunkach ustalonej pracy sil
nika (rys. 1 1) .  

Przedstawiona, na podstawie wyników obliczeń numery
cznych przy użyciu matematyczneg,o modelu procesów 
przejściowych, analiza przebiegu zmiany •podstawowych 
parametrów gazodynamicznych i ich wpływu na charak
terystyki głównych zespołów turbinowego silnika śmigłow
cowego podczas przyspieszania może stanowić podstawę do 
optymal izacji przebiegu procesów przejściowych i układów 
automatycznej regulacji silnika. 
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Aeritalia /Macchi/' Embraer AMX • Włochy/Brazylia • 

Lekki poddżwiękowy samolot szturmowy 
Włoskie firmy Aerital ia i Macchi wspólnie z brazylijską 

firmą Ernbracr opracowują lekki poddźwiękowy samolot 
szturmowy AMX, który ma być odpowiednikiem samolotu 
A-4 Skyhawk drugiej połowy lat 80, a we Włoszech ma 
zastąpić sta rzejące s ię samoloty G.9 1 .  Programem k ieruje 
Aeritalia. P ierwszy prototyp ma latać w 1 983 r. L inie mon
tażowe lJGdą zc: instalowane w Turynie (Aeritalia) i w 
Varese (Embraer). Zamówienia wynoszą 330 samolotów, n ie 
l icząc przewidywanego eksportu. 

Płat ma integralną trójdźwigarową konstrukcję ze zbior- , 
nikami oal iwa w kesonach, skos krawędzi natarcia 3 1° , 
sloty, ct"wuszczel inowe klapy Fowlera, spoilery i małe 
lotki. Sloty i klapy m.in. zwiększają manewrowość samo
lotu przy Ma = 0,5--:--0,6. Kadłub o konstrukcji  półskorupo
wej mieści główny zbiornik paliwowy. Kabina z fotelem 
Martin-Baker MklOL. Wysoko umieszczone i wysunięte 
pr?ed krawędź natarcia płata wloty powietrza są mało 
wrażl iwe na zmianę kelta natarc ia. Podwozie o małym 
rozstawie chowane do kndłubu. Wypróbowany s ilnik Rolls
-Royce Spc:y Mk807 o stosunku natęże1'1 przepływu 0,85 
i ciągu 4900 duN (5000 kG) ma być produkowany przez 
F iata i Alfa Romeo. Uzbrojen ie składa s ię z wielolufowego 
20 mm działka M6 1 A  lub dwulufowego 30 mm działka 
DEF A, bomb i rakiet na zewnętrznych uchwytach i dwóch 
rakiet powietrze-powietrze S idcwinder - do obrony włas
nej - na końcach płata. Wyposażenie elektroniczne obej
muje m. in. urządzenia zakłócające ECM. 
Dane techniczne 
Rozpiętość 
Długość 
Wysokość 
Powierzchnia nośna 
Normalna masa startowa 
Maks. masa startowa 
Maks. udźwig uzbrojenia 
Maks. prc;dkość przy ziemi 

·z uzbrojeniem zewn. 
Potrzebna długość pasa start. 
Promień działania z uzbrojeniem 1360 kg  

8,88 m 
13,57 m 
4,58 m 

21 ,00 m2 

10 500 kg  
12  OOO kg  

3800 kg 

1 160 km/h 
915 m 

profil lotu lo-lo-lo
profil l otu h i-Io-h i  

Wszystkim Czytelnikom, Autorom i Sympatykom TLiA 

wielu sukcesów zawodowych i osobistych w 1982 roku. 

335 km 
965 km 

W.K. 
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LUDZIE POLSKIEJ TECHNiKJ LOTNICZEJ 

' 
· :;l: (,< / 
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·- �•- � 
Prof. dr mz. Franciszek Misztal (1901 1981) 

Trudno pogodzić s i ę  z tym, ż e  prof. Fran
ciszek M isztal już nie usiądzie obok nas na  
zebraniu Zakładu Samolotów i Smiglow
ców, nie zabierze głosu w dyskusji, nie 
Joradzi jak rozwiązać trudne zagadnienie 
czy to techmczne, czy związane z naucza
niem. Tyle lat k ierował pracami Zakładu, 
później, gdy wiek uniemożliwi! M u  formal
ne kierownictwo. tak długo· wspomaga! 
swym wielkim doświadczeniem, że trudno 
będzie obejść się bez J ego pomocy. A to 
doświadczenie, którym tak chętnie i umie
jętnie dzieli! si,: z kolegami i równymi 
wiekiem, i młodszymi, i ze studentami, było 
olbrzymie. 

Urodzony w 1901 r., uzyskał dyplom inży
niera-mechanika na Politechnice Lwowskiej 
w 1926 r. J ako student rozpoczął pracę 
asystenclcą w Katedrze Mechaniki  Politech
niki Lwowskie-i w 1924 r .  i przedłużył j ,1 
na rok po ukończeniu studiów. W 1927 r . 
wyjechał na Politechnikę do A kwizgranu, 
aby tam uzupełnić swoje wiadomości z 1ot-
1 1 iclwa , gdyż w Polsce dopiero rozpoczy
nal·y · się wykłady z tej dziedziny. W In
stytucie Aerodynamicznym pod kierownic
twem prof. Teodora Karmana ukończył st u·  
dia zdobyciem w 1929 r stopnia doktorn 
nauk technicznych za rozprawę o pracy 
śmigła w ul<0śnym strumieniu powietrz:i. 
,J cdnocze�nie utrzymywał stały kontakt z 
prof. Czesławem Wifoszyńskim, kierowni
k iem Instytutu Aerodynamicznego w War
szawie. Podczas studiów działał w związ
lm Awiatycznym Studentów Politechniki 
Lwowskiej . 

Głównym jednak zamiłowaniem prof. 
F. Misztala byto praktyczne zastosowanie 
zdobywanej wiedzy. Od 1928 r.  do wybuchu 
II wojny światowej pracował j ako  samo
dzielny konstruktor w Państwowych Zakła
dach Lotniczych (na obronę pracy doktor
skiej pojechał do Akwizgranu).  

Jego dorobek konstrukcyj ny jest bardzo 
duży. Współpracował przy konstrukcj i 
PZL-4, pierwszego samolotu komunikacyJ
nego Państwowych Zakładów Lotniczych 
(1929 r.). By! współkonstruktorem samolo· 
tów PZL-19 i PZL-26 na  międzynarodow.: 
za wody Challenge International de Touris
me w 1932 r.  i 1934 r.  oraz samolotu roz
poznawczo-bombowego PZL-23 Karaś budo
wanego seryjnie dla lotnictwa wojskowego 
polskiego i bułgarskiego. Jako główny 
konstruktor opracował w latach 19357'1936 
prototyp myśliwskiego, dwusiln ilrnwego sa
molotu PZLa:!8 Wilk i w latach 19:177 19:!f! 
jako następcy ?ZL-48 Lampart. l< lórer,>1 
oblatanie uniemożliwił wybuch woj ny. Wio
sn,1 1939 r.  opracował projekt wstępny sa
molotu PZI .-P 54 Ryś, da lszego rozwinięcia 
dwusilnikowego myśliwca.  którego prędkość 
miała wynosić 640 km'h. w latach 193771938 
konsultował i częściowo kierował opraco
waniem samolotu treningowego PWS-33 
Wyżeł cło przeszkalania załóg na dwusilni
l<owe samoloty Łoś. Wilk i Lampart. Rów
nocześnie udzielał się społecznic będą� 
członkiem zarz,iclu Związku Polskich Inży-
nierów Lotniczych . 

W znacznym stopniu przyczynił się do 
rozwoj u w Polsce metalowych konstrukcji 
powłokowych przez zaprojektowanie (i opa
tentowanie) kesonu z blachy falistej . który 
byt zastosowany w samolotach PZL-!U . 
PZL-23 Karaś, PZL-26, PZL-37 Łoś, PZL-38 
Wilk, PZL-46 Sum, PZL-48 Lampart, PZL-50 
J astrząb,  tzn.  w prawie wszystkich poza 
jednosilnikowymi myśliwcami zastrzalo
wymi. 

Przed wojną rozpoczął pracę pedagogicz
nq : wykładał mechanikę w Szkole Inży
n ierskiej im. Wawelberga I Rotwanda w 
warszawie w latach 1932+1933 i 194071914 
oraz buclowc: samolotów w Grupie Tech • 
nicznej Szkoły Podchorącżych Lotnictwa w 
Warszawie w latach 1937+1939. w tym cza 
sie napisał też wiele prac naukowych : 
,,Praca śmigła w ukośnym strumieniu po
wietrza" (praca doktorska, 1928 r.), .,O wy
trzymałości rur cienkościennych" (1930 r . ) .  
„Doświadczalne sprawdzenie teorii zginania 
belek prostych o przekrojach wiotkich" 
(1931 r . ), ,,Przewietrzanie tunelu warszaw-
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skiego Dworca Sródmieście" ( 1!)2971930 r.) .  
. ,Sterowanie poprzeczne samolotem za  po
mocą k lapek odchylających" ( 1934 r.) . ,Po
miar i analiza naprężeń i odkształceń keso
nowej konstrukcji skrzydła z blachy fali
stej" (1938 r . ) .  

Natychmiast po woj nie,  którą przetrwał 
w kraju, w pełni zaangażował się w odbu
dowę polskiego lotnictwa. W Jatach 1945-c-
71946 byt kierownikiem Działu Techniczne• 
go PLL LOT. Brat udział w komisjach 
opracowujących plany prac konstrukcyjnycn 
dla powstającego przemysłu lotniczego, do 
którego przeszedł w 1946 r.  na stanowisko 
dyrektora Centralnego Studium Samolotów 
(później WSK nr 4). Byt organizatorem teg::i 
Zakładu, który w oparciu o sąsiadujący 
I nstytut Techniczny Lotnictwa mia! pro
jektować i wytwarzać prototypy samolotów, 
silników i osprzętu lotniczego, przeznaczo
nych do produkcji seryjnej w innych zakła
dach. Dzięki Jego energii odbudowano z 
gruzów wytwórni silników PZL-Okęcie po 
mieszczenia na biura konstrukcyjne. admi
nistrację I warsztaty z hangarem. Zdołał 
skupić kolo siebie przedwojennych kon
struktorów, techników, majstrów i robot ni
ków, którzy stanowili pierwszą kadrę od· 
budowµj ącej się wytwórni lotniczej . zapro
jektowano tam pod kierunkiem prof . F. 
M isztala szkolne sah1oloty CSS-l0A, CSS-I0C 
i CSS-Il ornz samolot l<0munikacyjny 
CSS-12. Brat także udział w reaktywowa
niu Aeroklubu Warszawskiego i uczestni
czył w pracach jego zarządu. 

Współpracował przy organizacji uczclm 
lotniczych .  w latach 194571947 wykładał bu
dowę samolotów na Oddziale Lotniczym 
Wydziału Mechanicznego Szkoły Inżynier
skiej im. Wawelberga i Rotwanda w War
szawie i z;:, �ludentami tej szkoły we włas
nym mieszknniu rozpoczął projektowanie 
samolotów CSS. Od pażdziernika 1947 r. 
został powołany na zastępcę profesora n;i 
Politechnice Warszawskiej do prac przy 
organizowaniu studiów lotniczych na teJ 
uczelni .  Tytuł profesora nadzwyczajnego zo
stał Mu nadany w marcu 1948 r. W latach 
194871949 wziął czynny udzi a ł  w reaktywo
waniu czasopisma Technika Lotn icza wcho
dząc w skład jego redakcj i .  

w 1950 r .  prof. F .  Misztal został odsunię
ty od wszelkiej działalności w przemyśle. 
Odebrano Mu to, co Go najbardziej pasje'· 
nawało - istotne zadanie inżyn iera - n::i
danic mat<'ri! takich właściwości i kształ
tów. aby naj lepiej służyła człowiekowi 
Pozostała Mu przede wszy. tkim dydaktyka. 
wykorzystanie dotychczasowych doświMł· 
czeń w pracach naukowych i podręczni
kach. gdy nawet doświadczalna praca nau
kowa nie była możliwa z braku urząclzcn 
badawczych. 

W pismach naukowych (Arc/J'lwum B1jd:>
wy Maszyn, Prace Instyt utu Matematykt. 
PWN) pojawiają się Jego prace: w 1952 r . 
.. Zagadnienia sprawności konstrul<cJi samo
lotów" omawiające jak najmniejszą ilości.1 
materiału przenieść obciążenia działające na 
samolot, w 1955 r . . ,Wprowadzenie sil sku
pionych w cylindryczną konstrukcję powło
kową" jako wynik konstrukcji i obliczeń 
poł,1czenia okuć ze skrzydłem w samoloci<' 
CSS-12. . ,Metoda przybliżonego rozwiązania 
równań różniczkowych o pochodnych cząst
kowych". obmyślana i zastosowana do roz
wiązania poprzedniego zag::id nienia. . ,Roz
klacl naprężeń ścin:ijących w szwach kl<'
j onych". W latach 1052+1958 powstaje naj
obszerniejsze Jego dzieło . .  Założenia kon
strukcyjne i obliczenia w budowie s8molo
tów" w 7 tomacl1 .  wydanf' jako skrypt 
uczelniany. Jednak nie bęcl�•·C' pnwtórze
n iem czy rozszerzenlrm wykła<ińw. lecz 
podręcznikiem. w k tórym st urlen t .  a t«kżC' 
i nżynier konstruktor moż<' zn, i lcźć podsta
wowe metody i dane potrzebne• przy kon
st ruowaniu samolotów wraz z głębokim ich 
uzasadnieniem i \Vyj aśnic 1 1 i ( • 111 .  Omówienit! 
zasad konstrukcji służy stuclentom c!o in
spirowania i opracowanie zagaclnień na se
minaria. 

w tym też okresie prof. 1" .  Misztal zwią
zał się z działalnością Polskiej Akademii 

Nauk pracując na Wydzia le Huclowy Ma· 
szyn .  w latach 195371955 pełnił funkcje: 
przewodniczącego Sekcji Lotniczej ZG 
SIMP. 

Po 1955 r.  powrócił jeszcze raz do pracy 
konst rukcyjnej w przemyśle kierując biu
rem konstrukcyj nym projektującym samo
lot komunikacyj ny MD-12 początkowo w 
J nstytucie Lotnictwa, a od 1!)57 r. w WS}S:
-Okęcie. Wiele t rudności i sprzeciwów trze
ba było przezwyciężyć, aby samolot ten 
został oblatany w lipcu 1959 r. i odbyt 
5-tygodniową próbną eksploatację w PLL 
LOT. Wykazał on wyraźn<1 wyższość nad 
stosowanymi wówczas samolotami pasażer
skim, a le kat;istrofa innego egzemplarza 
tego samolotu w czasie lotu doświadczal
nego spowodowała przerwanie przygotowat"1 
do produl,cji seryj nej. 

W 195fi r.  prof. ł'. Misztal został miano
wany profesorC'm zwyczaj nym. Coraz więcej 
cza�u poświqcat uczelni. Kształci! nic t ylko 
sluclentów, ale również swoich współpra
cowników. zorganizował Katedrę Budowy 
Samolotów, lahoratoria clyclnktyczne i ba
d a wcze, z.wlaszcza w zc1 l<resie zmęczenia 
konstrukcji i produkcji lt lejonych zespo
łów. 

Od pow�tania Wydziału Lotnicze�o i Kn
leury Bucłowy Samolotów na Polttcclrnic.? 
Warszawskiej w 1951 r .  był kierownikiem 
tej Katedry, a po reorganizacji kierowni
ltiem zakładu cło 1970 r., gc ly zostały przej
ściowo zlikwidowane stuóia lotnicze. W la
t ach 195471956 był dziekanem Wydziału 
Lotniczego Polileclrniki Warszawskiej M.in.  
dzięki Jego wysiłkom zostały zbudowane 
gmachy Wydziału Lotniczego. Swiadcctwc•m 
Jego pracy są dziesiątki magistrów inżynie
rów, któr1 y pod Jego kierunkiem otrzymali 
dyplomy, a obecnie wielu z nich zajmuje 
wybitne stanowiska w przemyśle, nauc" i 
dydaktyce. Kilku doprowadził do stopnia 
naukowego doktora. 

W uznaniu Jego wielkiej wiedzy w 1958 r. 
został  powołany na członka kor sponde1ita 
PAN. a w 1964 r .  na członka rzeczywistego. 
Członkiem Prezydium PAN był w latach 
19607 1971 ,  sekretarzem W ydziału IV Nauk 
Technicznych w latach 1960+1965, zastępq 
sekretarza naukowego PAN w latach 1966+ 
71968. Od 196� r. byt członkiem Rady pisma 
J\rcl!twum Budowy Maszyn,  a następnie 
kierownikiem redakcji cło 1972 r. 

1-'ro r. Franciszek JVJ isztal nil' praci >WHI  w 
łatwych warunlrnch.  Od pocz, 1 tku okresu 
powojennego była to ciągła walka n moż
ność samodzielnego konstruowania samolo
tów. o prawo rlo pracy, o uznanie potrze
by budowy s,imolotów własnej konstrukcji.  
Należy podziwiać Jego upór, z jakim wciąż 
przclrnnywal lcier owników naszej gospodar
ki, że stać nas na własne projekty samo
lotów szkolnych, sportowych. małych komu
nikacji kraj owej itp. Upominał się wciąż 
o potrzebne do tego wyposażenie badawcze. 
o laboratoria, w l5tórych mogliby się kształ
cić przyszli inżynierowie lotnictwa. Zdawać 
by się mogło, ż,� walka została całkowicie 
przegrana w 1970 r., gcty Ministerstwo 
Szkolnictwa WyższPgo wydało zarz'JdZenie 
likwidujące wszPlkic studia lotnicze na 
wyższych uczelniach, wymazało słowo lot 
nictwo z nazwy wydziału i programów. A 
jednak ten najgorszy rok prof. F. Misztal 
przetrwał nic przerywaj'Jc wykładów czy 
to porl pozorem umożli wienia ukończenia 
studiów studentom mocno zaawansowanym 
w specjalności lotnictwo, czy też dając 
inne tytuły prowadzonym wykładom. 

By! j uż na emeryt urze. gdy powróciły 
na uczrlnię stuuin lot nicze we wrzdni u 
1971 r. Do os• al nich d n i  życia u t rzymywał 
stały kontakt z dawnymi wsrółpracowni
kami na Pol itech-l1lce. prowadzi! parę prac 
clyplomowych. brat udział w dyskusjach na 
zebran iach pracowników Zakładu Samolo
tów i Smigłowców. 

Zmarł w ·warszawie 9 czerwca 1981 r.  

Leszek Dulęba 
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Hawker Siddeley AEW Nimrod • Wlk. Brytania • 

Samolot wczesnego ostrzegania 
nia radioelektronicznego 

rozpozna-

RONSTRUK CJA. Całkowicie metalowy. 
czterosilnikowy średniopłat o napędzie od
rzutowym. 

Piat. Obrys trapezowy. skos 20° w 250/o 
cięciwy, lekki wznios. Konstrukcja całko
wicie metalowa, półskorupowa, dwudżwiga
rowa fai! safe. pięcioczęściowa, z ograni-
czonym użyciem klejenia. Klapy szczelino
we, czterose[.{mentowe, metalowe. Lotki me
talowe wyposażone w klapki wyważające. 
U nasady skrzydeł rurowe g ondole silni 
kowe. Na zewnętrznych segmentach skrzy
deł opływowe gondole mieszczące zbiorniki 
paliwowe. W nosku gondoli prawoskrzydło
wej radar meteorologiczny. Wnętrze keso
nów międzydźwigarowych stanowi integral
ne zbiorniki paliwowe. Na noskach skrzydeł 
instalacja przeciwoblodzeniowa. Skrzydła 

. stanowią modyfikację skrzydeł samolotll 
Comet. 

Kadłub. Przekrój w kształcie ósemki, kon
strukcja całkowicie metalowa . półskorupo: 
wa fai! safe. Wnętrze dwupokładowe. W 
części przedniej duża antena radarowa w 
laminatowej osłonie oraz. na dolnym pokła
dzie, wyposażenie elektroniczne: radar m1-
krofalo�vy i urządzenie identyfikacyjne 
IFF. Na pokładzie górn vm kab' na pilotów, 
zbliżona do kabiny samolotu Comet, lecz 
z całkowicie zmienionym wyposażeniem: 
znajduje się w niej mie_jscc rlla dwóch pilo-_ 
tów i inżyniera pokładowego. W dalszeJ 
części pokładu górnego mi eszczą sie urzą
dzenia elektroniczne, }: omputer pokl ado,v-:,• 
i stanowiska pracy operatorów wyposaże-
nia. W tylnej części kadłuba umieszczony 
jest przedział wypoczynkowy, toaleta i ba
gażnik. w tylnej części kadłuba za usterze
niem znajduje się druga,  główna antena 
radarowa i zestaw urządzen podobny do ze
stawu w przedniej części kadłuba. Dolna 
przestrzeń kadłuba mieści kolejno od przo
du: wnękę podwozia przedniego, urządzenia 
zasilające wyposażenie pokładowe . i zespoły 
instalacji pokładowych oraz mtegralne 
zbiornik i paliwowe. 

Usterzenie. Usterzenie w układzie klasycz
nym. oba usterzenia skośne, przed �tatecz
ni.kiem pi onowym duża pletwa grzbietowa. 
Na szczvcie usterzenia pionowego u� ządze
nia elektroniczne obudowane laminatową 
osłoną. Na obu sc((mentach steru wysoko
ści klapki wyważaj ,ce. Nosl<i usterzeń wy
posażone w instalację przeciwoblodzenio
wa. Usterzenie stanowi modyfi!rncję uste
rzenia samolotu Comet. 

Sterow:inie. Powierzchnie sterowe (lotld, 
klapy, stery) uru<'hamianc przez zdwojony 
układ hydrauliczno-mechaniczny. 

DANE TECHNICZNE 

Rozpiętość 
Długość 
Wysolrnść 
Ci,::ciwa skrzydła li nasady 
Cięciwa skrzydła przy J; o6cówce 
Rozpiętość usterzenia 
Rozstaw podwozia 
Baza podwozia 
Długość wnętrza kabiny 
Szerokość wnętrza kabiny 
Wysokość wnętrza kabiny 
Wydłużenie skrzydła 
Powierzchnia skrzydła 
Powierzchnia lotek 
Powierzchnia klap 
Powierzchnia usterzenia pionowego 
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KARTOTEKA Tlill 
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Podwozie. Trójzesj)1)lowe, chowane hy
draulicznie do skrzydeł i kadłuba. Podwo
zie przednie z kolami bliźniaczymi, stero
wane. Zespoły podwozia głównego z wóz
kami dwukołowymi. Koła podwozia głów
nego z hamulcami hydraulicznymi tarczo
wymi i urządzeniem przeciwpoślizgowym. 
Podwozie adaptowane z samolotu Comet 
po modyfikacjach polegających na wzmoc
nieniu elementów. 

Zesµól napędowy. Cztery silniki turbo
wentylatorowe Rolls Royce RB.168-20 Spey 
Mk 250 o ciągu 54 kN każdy, usytuowane 
parami w tylnej części skrzydłowych gon
d ol przy kadłubie. Każdy silni!, zasilany 
powietrzem przez tunel wlotowy o prze
kroju owalnym przechodzącym w k ołowy. 
Silniki • zaopatrzone w odwracacze ciągu. 
Turbina pomocnicza (APU) Lucas. 

Instalacje. Paliwowa - integralne zbior
niki paliwowe . w skrzydłach i kadłubie, 
łączna pojemność 48 780 I .  Hydrauliczna -
wieloobwodowa, system Lockheed, ciśnienie 
robocze 17,2 MPa, zasila układy sterowa
nia, podwozia, napędy anten. Elektryczna -
cztery prądorozruszniki 60 kV A, prąd trój
fazowy 200 V /400 Hz, dwie przetwornice 
trójfazowe 115 V, dodatkowa przetwornica 
115/26 V z przemiennikiem l kVA/115 V/ 
/1600 Hz, akumulatory nll,Iowo-kadmowe. 

Przeciwoblodzeniowa - noski skrzydeł 
usterzeń ogrzewane gorącym powietrzem z 
upustu sprężarek silników, 

WYJ)osażenie. Dwa radary obserwacyjne -
przedni tylny, radar meteorologiczny, r,y
stcm przetwarzania danych, urządzenia roz
poznawcze, radiostacje UHF, HF (SIMOP), 
V/VHF, RATT, odbiornik LF. System nawi
gacji bezwładnościowej, żyrokompasy, kom
puter danych aerodynamicznych, radiobu
sola . VORfILS. Tacan, zestaw · EWSM 
(wczesne wykrywanie), 

ROZWOJ KONSTRUKCJI. Samolot Nim
rod jest pochodną samolotu pasażerskiego 
Comet, Pierwszy prototyp samolotu, stano
wiący przeróbkę samolotu Comet (o prze
znaczeniu patrolowym), oblatano 23.05.1967 r., 

następny z sUnikami RR Avon - 31.07. 
1967 r. Stopniowo wzbogacano wyposaże
nie, d ostosowując samblot do nowych wy
magań. 28.06.1968 r. oblatano prototyp Nim
rod MR. Mk 1 ,  którego dostawy rozpoczęto 
jesienią 1969 r .  W 1971 r. dostarczono ulep
szony Nimrod R. Mk 1, a w latach 1975+ 
+1979 Nimrod MR. Mk 2. Ostatnia wersja 
Nimrod AEW. Mk 3, będąca k onkurencją 
dla amerykańskiego B oeinga EC-3 Sentry, 
opracowywana była od 1977 r. Prototyp 
AEW. Mk 3 oblatano 16.07.1980 r . ,  dostawy 
przewid7iane są od początku 1982 r. 

Powierzchnia usterzenia poziomego 
Masa własna 

40,41 m 
39 OOO kg 
3 8  940 kg 
80 510 kg 
87 090 kg 
54 430 leg 

35,08 m 
41,97 m 

10,67 m 

9,00 m 
2,06 m 

14,51 m 
8,60 m 

14,24 m 
26,82 m 

2.55 m 
2.08 m 
6,2 

197 m• 
5,63 m' 

23,37 m• 
10,96 m• 

Masa paliwa 
Masa startowa normalna maks. 
Masa startowa maks. (z przeciążeniem) 
Masa do lądowania 
Obciążenie powierzchni maks. 
Obciążenie elągu maks. 
Prędkość maks. 
Prędkość przelotowa 
Pn:;dkość ekonomiczna 
Prędkość operacyjna ekon. (dwa silniki) 
z.,�ięg maks. 
Długotrwałość lotu 
Pułap operacyjny maks. 
Długość startu (80 510 kg) 
Długość lądowania (54 430 kg) 

442 kg/m• 
403,2 leg/kN 
926 km/h 
880 km/h , 
787 km/h 

370+400 km/h 
9265 km 

ok. 10 h 
12 800 m 

1463 m 
1615 m 

T.M. 

1 9  
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Mitsubishi - FS T-2 Kai (F-1) • Japonia • 

I 
KAlłT�TEKA TliA 

San:olot mi·śtiwsko-szturmowy 

KONSTRUKCJA. Jednomiejscowy, dwusil
nikowy, odrzutowy grzbietopłat konstrukcji 
metalowej .  

Piat . Obrys trapezowy, z załamaniem i 
uskokiem na krawędzi natarcia. Skos km 
wędzi natarcia 42°29' , wznios ujemny 9° . 
Profil o gru bości względnej 4 ,66'/o. Kon
strukcja dwudzielna wielodźwigarowa, z in
tegralnych płyt frezowanych z duralu w 
części kesonowej ;  nosek k onstrukcji  prze
kładkowej w wypełniaczem u lowym. Nose'< 
ruchomy,  wychylany ku dołowi (kla pa nos
k owa) współ pracuje z klapami skrzydło · 
wymi.  Klapy szczelinowe metalowe zajm1 1 -
ją  700/o rozpiętości skrzydła. Lotek brak ,  ale 
ich funkcję peli:iią dwusegmentowc spoilery 
na górnej powierzchni każdego skrzydła, 
umieszczone przed klapami. Pod każdym 
skrzydłem umieszczone są dwa zaczepy d o  
zawieszenia uzbrojenia. 

Kadłub. Przekrój owalny, kształt z za
stosowaną regułą pól . Konwencjonalna kon
strukcja półskorupowa, duralowa z użyciem 
tytanu na pokrycia w rejonie dysz silni
ków. w przedniej części k adłuba mieści się 
wyposażenie elektroniczne, ciśnieniowa ka
bina pilota,  wnęka podwozia przedniego, 
zespoły i nstalacji pokładowych (pod podło
gą kabiny) i przedział uzbrojenia (miesz
czący działko usytuowane z lewej strony 
kadłuba oraz zasobnik z amunicją). Kabina 
pilota wyposażona w fotel wyrzucany we
ber };;S-7J (typ 0-0). Osłona k a biny otwie
rana w górę ku tyłowi. Za kabiną w kadłu
bie znajdują się zbiorniki paliwowe i wnę
k i  podwozia głównego, zaś  z obu boków 
kadłuba owalne wloty powietrza wyposażo
ne w oddzielacze warstwy przyściennej . 
Kanały wlotowe zmieniają stopniowo prze: 
krói z owalnego na kołowy. Za wnękam i 
podwozia do kadłuba mocowane są płytowe 
hamulce aćrodynamiczne. między wnękami 
znajduje się kadłubowy zaczep do  podwiP.
szania zasobników zewnętrznych l u b  uzbro
jenia. za hamulcami aerodynamicznymi 
umieszczone są dwie pletwy ustatecznia
jące. Tylna część kadłuba wraz z usterze
n iem może być odejmowana do przeglądu 
i wymiany silników. W części mieszczącej 
silniki k onstrukcja tworzy przegrody ognio
we, oddzielając silniki  od siebie. W k ońcu 
kadłuba, za usterzeniem, znajduje się po
jemnik spadochronu hamującego. Miejsce 
tuż za kabiną zajęte jest przez urządzenia 
awionik i pokładowej. 

Usterzenie. Usterzenie klasyczne, oba 
usterzenia skośne o obrysach trapezowych, 
wznios ujemny -15° . Konstrukcja usterze
nia pionowego: statecznik duralowy z wy
pełniaczem ulowym w tylnej części, ster 
kierunku przekładkowy z wypelniaczerr. 
ulowym, k l ej ony. Konstrukcja usterzenia 
poziomeg:o : statecznik poziomy o zmien
nym w locie kącie zaklinowania, konstruk
cja statcc,.n ików i sterów analogiczna "d o  
konstrukcj i usterzenia pionowego, pokrycia 
tytanowe w rejonie pr7.ykadłubowym . Usk
rzcnic pionowe uzu pclnione jest dwiema 
pletwami pod kadłubem. 

DAN E T E C H N I C Z N E  

Rozpiętość 
Długość 
Wysokość 
I;)lugość kadłuba 
Cięciwa skrzydła u nasady 
Cięciwa skrzydła przy końcówce 
Rozstaw podwozia 
Baza podwozia 
Wydłużenie skrzydła 
Powierzchnia skrzydła 
Powierzchnia hamulców aerodynamicznych 
Powierzchnia  usterzenia poziomego 
Powierzchnia usterzenia pionowego 
Masa własna z wyposażeniem 
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Sterowanie. Wychylanie powierzchn i  ste
rowych, spoilera, hamulców aerodynamicz
nych i zmiana k ąta zakllnowania usterze
nia realizowane hydraulicznie . Układ stero
wania  składa się z dwóch n iezależnych 
obwodów. Klapy noskowe i klapy na  kra
wędzi spływu napędzane elektrycznie. 

Pod wozie. Trójkołowe z kołem przed nim, 
chowane hydraul icznie do wnęk kadłu bo
wych. Podwozie przednie z golenią telesko
pową (amortyzator w goleni) . koło zawie
szane na  półwidelcu. Zespoły podwozia 
głównego jednogoleniowe, golenie łamane. 
k oła pojedyncze zawieszone na wahaczach. 
Amortyzacja olej owo-powietrzna. Awaryjne 
wypuszczanie  podwozia - pneumatyczne. 
Kola podwozia głównego wyposażone w tar
czowe hamulec hydrauliczne i urządzenie 
przcciv;poślizgowe. K olo przednie sterowa
ne w zakresie 72° . 

Zespól napędowy. Dwa silniki dwuprze 
pływowe Rolls  Royce/Turbomcca Adour o 
ciągu statycznym po 20,95 kN i po 31,45 kN 
z dopalaczem każdy.  Każdy silnik stanowi 
niezależną jednostkę z oddzielnym wlotem 
o stałej geometri i .  uzupełnionym dodatko
wymi otworami zasysającymi i własnym 
autonomicznym zespołem urządzeń. Wloty 
powietrza zaopatrzone w płytowe oddziela
cze warstwy przyściennej, stanowiące pod 
czas lotów z prędkością naddźwiękową wy
twornice fal uderzeniowych. Silniki Adour 
są produkowane w Japonii na podstawie 
licencji pod oznaczeniem TF' 40-I Hl-80IA w 
zakładach lshikawajima-Harima. 

Instalacje. Paliwowa siedem zbiorni-
ków kadłu bowych o łącznej pojemności 
382:1 I ,  możliwość podwieszenia pod l<adlu
bem i skrzydłami trzech zbiorników dodat-

Masa startowa maks. 

kowych po E33 każdy. Hydrauliczna -
dwuobwodowa, ciśnienie robocze 20,6 MPa. 
Pneumatyczna - do awaryjnego wypusr.
cza nia podwozia. Elek tryczna - d wie prąd
nice 12/15 kV A .  

wi·posażcnie.  Unądzcnic VVF Mitsubishi 
J/ARC-5 1 .  zestaw nawigacyjny Nippon Elec
tric J/ARN-53 TACAN, urządzenie rozpo
znawcze I F' �'/S I F  Toyo Communicatio1: 
j/APX-101. urządzenie celownicze Mitsubishi 
J/AWG-1 1 , wskaźnik kursu General Electric 
RS-3. Przewidywane zastosowanie  radaru 
celowniczego, bezwładnościowego systemu 
nawigacyjnego, radiowysokościomierza, kal
kutora pokładowego i radiolokatora do  
obserwasji tylnej półsfery. 

Uzbrojenie. Stale - działko sześc.lolufov,e 
obrotowe Vulcan kal .  20 mm w dolnej cz,:
ści kadłuba po lewej stronie. Podwiesza
ne - zestawy bomb o różnym przeznacze
niu. pociski rak ietowe kierowane i niekie
rowane. zasobniki z rakietami powietrze
-ziemia. 

ROZW OJ KONSTRUKCJI. FS T-2 Kai 
jest jednomiejscową, bojową wersją samo
lotu Mitsubishi T-2, opracowaną przez ze
spól kierowany przez inż.  Kenji Ikedę. 
Prace rozpoczęto w 1967 r . ,  prototyp (XT-2) 
oblatano w llpc4 1971 r., skierowany do 
produl,cji seryjnej otrzymał oznaczenie 
T-2. Prototypy Jj"S T-2 Kal oblatano w 
czerwcu 1 975 r . ,  pierwszą serię ( 18 szt.) 
dostarczono na początku 1978 r . ,  następną 
(ao szt.) - w 1980 r .  Przewiduje si,: za
stąpienie przez samoloty FS T-2 Kai prz"
starzałych myśliwców F-86 Sabre w lotnic
twie japońskim.  FS T-2 Kal sylwetką i 
osiągami bardzo przypomina nieco wcześ
niejszy znany samolot SEPECAT Jaguar. 

13 fi74 k g  

7,88 m -
17,84 m 
4,38 m 

Obciążenie powierzchni nośnej maks. 
Obciążenie ciągu maks. bez dopalaczy 
Obciążenie ciągu maks. z dopalaczami 
Prędkość maks. (H = 11  OOO m) 
Wznoszenie maks. 

645,5 kg/m' 
327 kg/kN 
218 kg/kN 
Ma = 1 ,8 
177,8 m/s 

17,31 m 
4,17 m 
1 , 1 3  m 
2,82 m 
5,72 m 
3 

2 1 . 18  m= 

0,95 m• 
6,70 m= 

5.00 m• 
6358 kg 

Pułap 
Czas wznoszenia na H = 11 OOO m 
Długość startu 
Wymagana długość pasa .. 
Zasięg bojowy (uzbr. 4 X Sidewinder, bez 

zbiorników podwieszanych)  
Zasięg bojowy (hi-Io-hi, 8 bomb 272 kg  -t 

+ zbiorniki dod.)  
zasięg bojowy (hi-Io-hi,  2 pociski, .I\SM-1, 

I zbiorn ik  dod.) 
Zasięg maks. 

15 240 m 
120 s 

1280 m 
1 525 m 

278 km 

:151 km 

a56 k m  
2593 k m  

T.M. 
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FRANCUSKIE NAZWY 

SPRZĘTU LOTNICZEGO 

1 - pszczoła 
2 - orlątko 
3 - pasat 
1 - skowronek 
5 - ambasador 
6 - A ndegawia 
7 - Antonina 
8 - tęcza 
9 - wiatr połud niowo-

wschodni 
10 - niemowlę, bobo 
11 - baran,  tryk ; taran 
1 2  - opancerzony, panccr,1y 
1 :ł - gi l  
14 - mieszkaniec brussy (tj.  

terenu afrykańskie110 
porośniętego - krzakami) 

15  - błotniak (ptak) 
16  -· kaczka, kaczor 
17 - karawela 
18 - rycerz. l<awa lcr orrlcru ; 

brodziec (ptak) 
1U - l<awka 
20 - pierścieniopłat 
21 - Jrnmodor (ang.  dowódca 

eskadry) 
22 - wspólność (interesów) 
2:ł -· j<>clność, zgoda 

5:ł - gnani ,  karzełek 
54 - mewa 
ó5 - ol lJrzym 
56 -- wielka t urystyka 
57 - gry f ;  sęp ; pi nez e r  
5 8  - gepard 
fi9 - harpun 
GO  - j askółka 
fil - widnokrąg, horyzont 
n .  - tęcza ; irys 
fi:! - kozica pirenejslrn 
n4 - dziryt, oszczep 
05 - jabiru (ptal<) 
fi6 - lampart 
r,7 - figlarny ; psotnik 
68 - rys 
fin - mag, mc;drzec 
70 - major, komendant 
71 -· miot 
72 -· Merkury 
'1:1 - sikora 
7•'· -· k;inL 1  (ptnk) 
n: · 1niraz, z łuclzenir'.! 
7(i - l11C'Wa 
7 i' - · lllUSZkietcr 
78 - l:JjE"mnica 
7! )  - l1ilf\Val 

I 
TieHNleZNY SŁOWNIK LOTN1ezv 

NOMS 

DU MATERIEL AERIEN 

1 - A b<>ille (f) 
2 - Aiglon (m) 
3 - Alize (m) 
,, - Alouette (f) 
5 - Ambassadeur (m) 
G - Anjou (m) 
7 -· A ntoinette (/) 
a - Arc-en-ciel (m) 
!J - Autan (m) 

1 0  - Bebe (ml 
1 1  -· Be!ier (m) 
1 2 - Blincle 
n - Bouvreuil (m) 
1 4  - Broussarcl (m) 
1 5  - Busard (m) 
16  - Canard (m) 
17 -· caravellc (f) 
18 -· Chevalier (m) 
19 - Choucas (m) 
20 - Coleoptere (m) ' 
2 1  -· Commodore (m) 
23 -· Communaut.e (f) 
2:1 - Concorde (f) 
"'· - Condor (m) 
�5 -· Corvette (f) 
26 - Couguar (m) 
27 -· Cou rlis (m) 
28 -- Criquet (m) 

fil - l lor izon  (m) 
li2 - Iris (m) 
n:1 - Jsard (m) 
64 - Javelot (m) 
!i5 - J abiru (m) 
66 - Leopard  (m) 
67 - Lutin (m) 
68 - Lynx (m) 
r,9 •-· Mage (m) 
70 - Major (m) 
71 -· Marle! (m) 
72 -· Mercure (m) 
7:ł - Mćsange (f) 
74 - Milan (m) 
75 - Mirage (m) 
7f, - Mouctte (fJ 
77 - Mousqueta ire (m) 
78 - M ystćrc (m) 

'/O -· N;,rval  (m) 
HO - Nor,,it (m) 
81 -· Oiscau (m) Blanc 
82 -· Oiseau (m) Canari 
H:! -· Oura g a n  (m) 
U·' - Petit Prince (m)  

3!i -· Pigcon (m) 
24 - kondor 
25 - korweta 
26 -· kuguar. pum'1 
27 -· kulik (ptak) 

ao - wiatr pólnocno-zach od111 
81 - _biały ptal< 
32 ·-· kt' nrtrck 
H:ł -·  l i  ur�gn n 

20 - Cro i x-rlu-Sud (f) 
:w - Crolale (m) 
:l ' - Cyclone ,m> 

!!<i - Point (mJ rl ' Inlrrrogation 
S'i -· Pou (m) du Ciel 

28 - świerszcz 
29 - Krzyż Poludni;i (g\viaz-

dozbiór) 
30 - grzechotnik 
31 - trąba powietrzna. cyklu!1 
32 - delfin 
33 - panna. panienka 
31 - dwupokładowy 
35 - d iament, klejnot 
36 - dżin 
37 - smok. jędza ; dragon 
38 - błyskawica 
39 -· wiewiórka 
40 - łoś ; rozpęd, sus ;  poryw. 

zapal 
41- - szmaragd 
42 - krogulec 
4J - miecz oburęcz n y :  m i<'CZ·· 

nik,  ostropysk (ryh.1) 
44 - chorągiew. sztandar 
45 - ryba l ataj:1ca 
46 - jelonek. kożl,1tko 
47 - farandola ( taniec) 
48 - gajówk,1 . piC'gża (pt.1k) 
49 - rlan1 i ng-, czerwonak 
50 - rrc-gal '1 (state k :  pt.il< ) 
51 - szerszeń ; trute11 
52 - gazelu 

PRENUMERATA 

8"· -· M a ł y  Ksi;1 żt� 
a;; -· goh1 b 
ł:Hi - znak zapyt { 111ia 
H7 • \VC"=z p0wiPtrzn-J 
80 - kurcze;. pisklę 
89 -· Prowanc-ja 
01 -· k;,rz.elek 
91  - si lny wiat r ;  podmuch 
92 - regert 
93 -· holownik 
91  - - rubin 
!}5 - szafir 
9r. - s.1n1um. gor:-1cy wicher 

(na pu-ty ni)  
n7 -·  (. i rocC"o (.-..uchy.  gorący 

wiatr nołuclniowo 
wschodni)  

98 -· rrkin 
})!) - supf'r lJl · ! �zank'l 

lflll -· burza. za\vicru cha 
tol - ·  topnz 
10 "! - whtr pól-iocny:  Gwia;., _ 

c ła Pol;, rn.:i ; strona pół
noc n ,  

· n:t - ·  t 1'",1 to11 . tr.:iszk;i 
Vl '• • 1 1 .; t l . 1 :� l iwy .  niesforn y  
1 'Fi - 1,- row:l • 
1 01: - · ,<.;-n 
107 - woltyżer 

Prenumeratę na kraj przyjmują : 

n - nauphin (m) 
:n -·· Demoisellc (f) 
:1 ◄

• -· ncux-Ponts 
:15 -· Diamant (m) 
:ir, - Djinn (m) 
J7 - Dragon (m) 
:rn - Eelair (m) 
:in - Ecureuil (m) 
40 - Elan (ml 
11 -· Emeraude (f) 
42 - Epervier (m) 
4'J - Espadon (m) 
44 - Etendard (m) 
45 - Exocet (m) 
4r, - Faon (m) 
47 - Farandole (f) 
48 - Fauvette (f) 
49 -· Flamant (m) 
50 - Fregate ( f )  
51 -· Fre lon (m) 
52 -· Gazel i<' (f) 
53 - G nomc (m) 
5,, - Goc• lancl  (f) 
55 -· Golialh (m) 
!Hi - G r;1 11cl Touri�-.;n1c (ni) 
57 -· G ri f fon (m) 
5H -· G I IĆ'J)'1rcl (m)  
59  - T l ;i rpon (m) 
60 - H irondellc (J) 

88 -- Poussin (m) 
B:J - Provt'ncc UJ 
!JO - Pyr.mec Cm) 
!Jl - Rafale (f) 
H� - Rćgent l1n) 
!l.ł -· Remorqucur (m)  
94  -· Rubis (m) 

9'> -· Saphir (m) 

91i - Simoun (m) 

U7 - Siroc(c)o (m) 
9H - Squa !C' (m) 
!In -- · Super Bidon (m) 

100 - T;·mpctc (/) 
101 - ·  Topazc (m) 
IO� -· Tramonta nc (J) 
10:ł -- Tr i \ 0•1 (m) 

10• - Turbu lent 
I O!\ - V:1ellc (J} 
! Oli -· V;iutour (m) 

1 07 - V<> l l igcur (m) 
E0/28/K/81 . 

TC D. 

- oddziały RSW „Prasa-Książka--Ruch" od i nstytucji, organizacji społeczno-politycznych, jednostek 1 • nspodark i  
uspołecznionej i in. zakładów prary z lokal izowanych w miastach - uzgadniając sposób dostawy l ub odbioru za
mówionej prasy, 

- dotychczasowi czytelnicy indywidualni w m iastach mogą zamaw1ac prenumerat<; przez macierz_vsty zakład 
pracy prenumeratora . Zamówienia zbiorowe wraz z załączonymi  (do wgl ą d u) dowodami opłaty prenumeraty pocz
towej za 1 98 1  r .  należy złożyć we właściwym terytorial nie oddziale RSW obsługujfjcym dany zakład pracy w tzw. 
prenumeracie instytucjo1nlnej, 

- mzc;dy po1:ztowe na wsi i w�cjscy doręczyciele od instytucji  i zakładów p racy zlokal izowanycl 1  1 1 ; 1  te renie 
wie .isk im oraz od osób fizyl'znych zamieszkałych na tych terenach. 

P renumeratę ze z lecen iem wysyłki  za gran icę przyjmuje Centrala Kolportaż u  Prasy Wydavmictw, u l .  • Towa ro-
wa 28. 00-958 Warszawa, k onto NBP XV O/M Warszawa, nr 1 1 53-201 045- 1 39- l l .  

Prenumerata ze zleceniem wysyłki  za gro nicę jest d roższa od prenumeraty krajowej o 500/o d la  zlccrnioda wców 
i 1 1dy •.\· idual nych i o 1 OOO/o rl l ,1 instytucji i zakladóvJ' pracy. 

Przedpłaty przyjmow;inc Sf\ w termina ('h : do 25 l istopada -· n a  rok 11 a stę1rnY, I k wart.tł i I pt'1 lroczc, do 10 mar-
ca - na Il kwartał, do 10 czerwca - na III k \\·artał i II półrocze, do 10 ,vrześni a  - na IV kwart ał.. 

Dodatkowych szczególow.vch informacj i  udzielają oddziały RSW „Prasa-Książka-Ruch". 
Cena prenumeraty krajowej : kwartalna 150 zł, JJółroczna 300 zł, �zna 600 zł (w 1 982 r. - 4ci0 z]) 
Egzemplarze archiwalne można nabywać w Dziale Handlowym Wyd . NOT.::-SIGMA, �- Mazowiecka 1 2, 00-048 War

szawa, tel. 26-80- 16. 
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'POMOef 'KONSTRUKCYJNE 

Międzynarodowe normy zdatności 

do lotów statków powietrznych 

Aneks 8 do Konwencj i 

Lotn ictwie Cywi lnym 

o Międzynarodowym 

( 1 1 ) 

2.3.4.2. Zachowanie się samolotu po przeciągnięciu 
W każdej konfiguracji i przy każdej mocy, w których 

zakłada się, że zdolność do powrotu po przeciągnięciu jest 
sprawą zasadniczą, zachowanie się samolotu po przeciąg
nięciu powinno umożliwiać wyprowadzenie samolotu bez 
przekroczenia prędkości krytycznej lub ograniczeń wytrzy
małościowych. Powinno b yć dopuszczalne zmniejszenie mo
cy silników w czasie wyprowadzani;:, sc:molotu po prze
c iągnięciu .  

2.3.4.3. Prędkość przeciągniecia 
Należy ustal ić prędkość przeciągnięcia l u b  najmniejszą 

prędkość w locie ustalonym dla konfiguracji oqpowiada
j ;icych każdemu stanowi lotu (np. start, przelot, lądowa
nie). Jedna z wielkości mocy, przyjęta przy ustalan iu  
prędkości przeciągnięci;:i , powinna być  nie większa n iż  moc 
pot'rzcbna do uzyskania zerowego c iągu przy prędkości tuż 
powyżej przeciągnięcia. 

2.3.5 .  Flatter i drgania 
Prze1 przeprowadzenie odpowiednich prób należy u do

wodnić, że wszystkie zespoły samolotu są wolne od flatteru 
i nadmiernych drgań dla różnych konfigu racj i samolotu 
w zakres ie wszystkich prędkości i ogranicze11 pi lotażowych 
(patrz pkt 1 .3 .2). Nie może występować także trzepohmie 
w stopniu mogącym wpływać na sterowność samol otu . na 
wytrzymałość lub mogące wywołać nadmierne zmęczenie 
pilota. 

Trzepotanie występujące przed przcciagnięciem jest zjawiskiem 
pożytecznym ! usuwanie go nie Jest wskazane. 

Rozdział 3.  Wytrzymałość 
3 . 1 .  Wymagania ogólne 
Normy zawa rte w rozdz. 1 dotyc1.,1 konstrukc.i i  samolotu . 

w skład której wchodzą wszystkie zespoły płatowca.  któ
rych uszkodzenie może poważnie zagrozić bezpieczci'1stwu 
lotu. 

3 . 1 . 1 .  Ladunck i jego rozmieszczen ie 
G dy nic ma innych 1.a leccii, należy sprawdzić zgodność 

wszystkic h norm dotyczących konstrukcji samolotu w przy
padku, kiedy ładunek zmienia się w odpowiednim zakresie 
i jest rozłożony w sposób całkowicie przeciwny do zaleca
nego, w zakresie ograniczeń eksploatacyjnych, na podsta
wie których żąda się wydania świadectwa zdatności do 
lotów. 

3 .1 .2. Obciążenia· maksymalne 
Gdy nie ma innych zaleceń, obciążenia zewnętrzne i od

powiednie siły masowe lub  istniejące obciążenia powstałe 
wskutek różnego rozmieszczenia ładunku (opisane w pkt. 3 .3 ,  
3.4 i 3 .5 )  n:ileży traktować jako obciążenia dopuszczalne. 

3 . 1 .3 .  Wytrzymałość i odkształcenia 
W różnych warunkach obciążeń (opisanych w pkt. 3 .3 ,  

3.4 i 3 .5) żadna część konstrukcji samolotu nie może ulec 
szkodliwym odkształceniom pod wpływem maksymalnego 
dopuszczal nego obciążenia .  Konstrukcja samolotu powinna 
być zdatna do przeniesienia obciążeń niszczących. 

3.2. Prędkości lotu 
3.2. 1 .  Pr�dkości obliczeniowe 
Należy określić prędkości obliczeniowe, na podstawie 

których została zaprojektowana konstrukcja płatowca 
przenosząca obci,1żenia  7. odpowiednich manewrów i po
d muchów, zgodnie z pkt. 3 .3 .  Przy ustalaniu prędkości 
oblicze>niowych należy zwrócić uwagę na n,1stępującc pręd
kości: 

2( 

a) V A - obliczeniowa prędkość ewolucyj na, 
b) V a - prędkość uwzględniająca wystąpienie maksy

malnego podmuchu pionowego, podanego w pkt. 3.3.2, 
c) V c - prędkość, której w zasadzie n ie przekracza się 

w normalnym locie, uwzględniając możl iwe wpływy naru
szenia równowagi w czasie lotu w burzliwej atmosferze, 

d) Vo - maks. prędkość nurkowania, odpowiednio więk
sza od prędkości podanej w c). której nic ,nożna osiągnąć 
przez przyp,1dkowy wzro:st prędkości w przcwid:rwanyc;h 
w;i ruf'l'kach u żytkowania ,  uwzględniając właściwości  lotnP 
i inne charakterystyki samolotu, 

e) VE1 do VEn - mak5": prędkości, przy których mogą 
być wypuszczone klapy i podwozie lub wykonane inne 
Lmiany w konfiguracji samolotu. 

Prędkości V A, Vn, Vc i VE wymienione w a),  b) ,  c) i e) 
powinny być odpowiednio wyższe od prędkości przeciągnię
cia samolotu w celu zapobieżenia możliwości utraty ste
rownoscl w warunkach burzl iwej atmosfery. 

3.2. 2. Ograniczenia prędkości 
Ograniczenia prędkości oparte na odpow!ednich prędko

ściach obliczeniowych z uwzględnieniem zapasu bezpieczeń
stwa, gdy jest to konieczne (zgodnie z pkt. 1 .3 . 1 )  powinny 
być umieszczone w instrukcj i u żytkowania w locie jako 
część ograniczeń warunków użytkowania (patrz pkt 9.2.2). 

3.2. Obciążenia w locie 
Powinny być ustalone warunki obciążeń w loc ie w opar

ciu o pkt. 3 .3. 1 ,  3 .3 .2 i 3.5 dla ładunku i jego rozkładu 
wg pkt. 3 . 1 . 1  oraz dla prędkości lotu zgodnie z pkt. 3.2. 1 .  
Należy wziąć p o d  uwagę zarówno obciążeni a  symetryczne, 
Jak i niesymetryczne oraz stan atmosfery, siły bezwład
no.ki i inne s iły wywołane podobnymi obciążeniami w 
celu wiernego oddania istniejących warunków lub możl i
wie dokła dnego ich mvzględnienia. 

3.3. 1 .  Obciążenia sterowc1.ne 
Obciążenia sterowane p.nwinny być obl iczone na podsta

wie współczynników obeiąże1i występujących przy ma
newrze dopuszczonym do wykonywania zgodnie z ograni
czeniami ui.y tk:ownika. Współczynniki te n ie powinny być 
mniej :szc od wielkości. które praktyka uznaje za odpo
wiednie dla przewidywanych warunków u żytkowania. 

3.3.2. Obciążenia od podmuchów 
Obciążenia od podmuchów powinny być uwzględnione dla 

pionowych i poziomych p·rędkości podmuchów i gradien
tów, które statystyka lub inne źródła przyjmują za właści
we dla przewidywanych warunków użytkowania. 

3 .4. Obciążenia od ziemi i wody 
Konstrukcja musi być zdatna do przeniesienia wszystkich 

obcią�eó powstających jako reakcje od ziemi i wody, które 
mogą wystąpić w czasie kołowania, startu i lądowania. 

3.4. 1 .  Warunki lądow,rnia 
Warunki lądowania przy obliczeniowej masie do startu 

i lądowania powinny zawierać takie pTZypadki symetrycz
nych i niesymetrycznych położe11 samolotu oodczas lądo
wania l u b  wodowania .  takie prędkości opadanh i także 
inne czynniki wpływające na  obciążenia przechodzące na 
konstrukcię, które są zawarte w przewidywanych warun
kach u żytkowania. 

1.5. Obciążenia różne 
Niezależnie od obciążeń sterowanych, podmuchów i reak

c . i i  od ziemi i wody należy wziąć także pod uwagę wszyst
kie pozostałe obciążenia (np. siły w układach sterowania, 
nadciśnienie w kabinie, wpływ pracy silnika, obciążenia 
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z powoau zmian w KonuguracJ1 samolotu ltp.J, Kto're mogą 
wystąpić w przewidywanych warunkach użytkowania. 

3.6. Flatter, diwergencja i . drgania 
Konstrukcja sarnnlotu powinna być zaprojektowana w 

sposób zapewniający niewystąpienie flatteru, diwergencji  
(tj. niestateczności skrętnej konstrukcji wskutek obciążeń 
aerodynamicznych) i utraty sterowności z powodu odkształ
ceń konstrukcji przy prędkościach mieszczących się w za
kresie ograniczen i mniejszych zgodnie z pkt. 1 .3 . 1 .  

Wytrzymało�ć: samolotu powinna zapewniać zachowanie 
odpowiedniego współczynnika bezpieczeństwa, mimo ewen
tualnego wystąpienia drgań i trzepotania konstrukcj i w 
zakresie przewidywanych warunków użytkowania . 

'J.'i. Wytrzymałość zmęczeniowa 
Wytrzymałość i metody budowy samolotu powinny za

pewniać jak najmniejszą możllwość zgubnego uszkodzenia 
zmęczeniowego konstrukcji samolotu wskutek zmiennych 
obciąże11 i obciążen od drgań w zakresie przewidywanych 
wa1·unków użytkowania. 
_ Norma ta może być porównywana z zasadą safe-lives lub fail-safe 

uwzględniając spodziewane umiarkowane wielkości obciążeń i czę
sto_tliwości podczas przewidywanych warunków użytkowania i czyn
nosci kontrolnych. Dla pewnych zespołów konstrukcji może być 
konieczne ustalenie charakterystyk fail-safe i safe-lives (bezpiecz
nych uszkodzeń i bezpiecznej żywotności). 

4 . 1 .  Wymagania ogólne 
Metody projektowania i konstruowania powinny zapew

niać prawidłowe i skuteczne działanie wszystkich czc;ści 
somolotu w przewidywanych warunkach użytkowania. Mogą 
być one oparte na praktyce potwierdzonej doświadczeniem 
lub n� specjalnych próbach, l ub też na jednym i drugim. 

4.1. l .  Próby kontrolne 
Działanie wszystkich części ruchomych samolotu, mają

cych zasadnicze znaczenie dla bezpieczeństwa użytkowania, 
powino być sprawdzone za pomocą odpowiednich prób w 
celu upewnienia s ię, czy będą one pracowały prawidłowo 
we wszystkich warunkach użytkowania, przewidzianych dla 
Jych części. 

4 . 1 .2. Materiały 
Wszystkie materiały stosowane w częściach somolotu, ma

jące wpływ na ich bezpieczne użytkowanie, powinny odpo
wiadać założonym parametrom. Parametry te powinny być 
takie, by materiały uznane za zgodne z dokumentacją 
miały swe zasadnicze właściwości takie same, j ak przyjęte 
do obliczeń. 

4. 1.3. Metody fabrykacji 
M etody fabrykacji i montażu powinny gwarantować uzy

skanie konstrukcj i spełniającej wymagania stawiane wy
trzymałości płatowca w czasie użytkowania. 

4.1 .4. Zabezpieczenie zewnętrzne 
Konstrukcja powinna być zabezpieczona p1 zed czynnika

mi pogarszającymi właściwości lub powodującymi spadek 
wytrzymałości ·podczas użytkowania, np. wskutek czynni
ków atmosferyczny_ch, korozji, ścierania lub innych przy
czyn, które mogą niezauważalnie wystąpić w okresie eks
ploatacji samolotu. 

4 . 1 .5 .  Postanowienia dotyczące kontroli 
Powinny być zastosowane właściwe środki, umożliwia

jące przeprowadzenie koniecznych kontroli układów, wy
miany l ub naprawy części samolotu, które wymagają takiej 
naprawy czy to okresowo, czy też po _ zbyt ostrych warun
kach pracy. 

4 1 .6. Założenia konstrukcyjne 
Specjalną uwagę należy zwrócić na takie założenia kon

strukcyjne, które mają wpływ na zdolność załogi do utrzy
mania kontroli nad samolotem. Odnosi s ię to co najmniej 
do następujących zagadnień : 

a. Stery i układy st�rowania 
Konstrukcja sterów i układów sterowania powinna 

zmniejszać do minimum możliwość zacinania s ię, samoczyn
nego wyłączania oraz niezamierzonego uruchomienia urzą
dzeń blokujących stery. 

� Pomieszczenie załogi 
Kabina załogi powinna być zaprojektowana w sposób 

wykl uczający możliwość n ieprawidłowego lub ograniczone
go działania układu sterowania wskutek zmęczenia, za
mieszania l ub zakłóceń. Należy również zwrócić uwagę na : 
sposób rozmieszczenia i oznaczenia napędów i przyrządów, 
zdolność do szybkiego wykrycia sytuacji  awaryjnych, k ie
runek ruchu dźwigni napędów, wentylację i hałas . . 

c. Widzialność z miejsca pilota 
usytuowanie pomieszczenia pilota powinno zapewnić mu 

wystarczająco obszerny, czysty i nie przysłonięty obszar 
widzialności ze względu na bezpieczne użytkowanie samo
lotu oraz powinno zapobiegać załamaniom promieni świetl
nych (odblask), które mogłyby pogorszyć widzialność z ka-
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biny p ilota. Sposób zaprojektowania szyb w kabinie powi
nien gwarantować pilotowi podczas opadów dostateczną 
widzialność w normalnym locie oraz ·w czasie podejścia 
do lądowania i lądowania .  

d .  Srodki zaradcze w nagłych okolicznościach 
Należy przewidzieć środki, które powinny albo automa

tycznie zapobiegać, albo umożliwiać załodze podjęcie środ
ków zaradczych w nagłych okoliczności°!ch, powstałych 
wskutek dających s ię przewidzieć usterek wyposażenia 
i układów pomocniczych, mogących zmniejszyć bezpieczeń
stwo lotu. Należy zapewnić zdatność do sprawnego działa
n ia zasadniczych ii:i,stalacji samolotu mimo usterek s ilni
ka (ów), o 'których mówi s ię w normach niniejszego aneksu 

aneksu 6 cz. I i II. 
e. Zabezpieczeriia pożarowe 
Konstrukcja samolotu powinna zmniejszać do minimum 

możl iwość pożaru zarówno w powietrzu, jak i na ziemi. 
Należy przewidzieć bezpieczne sposoby pozwalające na wy
krycie i zgaszenie ewentualnego pożaru takimi środkami, 
które nie byłyby powodem powstania dodatkowego niebez
p ieczeństwa dla samolotu. 

f. Ochrona pasażerów 
Przez właściwe rozwiązania należy zabezpieczyć konstruk

cję przed możliwością spadku c iśnienia powietrza w kabi
n ie, jak również przed obecnością dymu lub innych gazów 
trujących mogących oddziaływać na pasażerów samolotu. 

4. 1 .7 .  Ochrona pasażerów w razie przymusowego lądowa
nia 

Podczas projektowania samolotu specjalną uwagę należy 
zwrócić; na ochronę pasażerów przed pożarem i wpływem 
przeciążeń w przypadku przymusowego lądowania. Należy. 
przewidzieć urządzenia umożl iwiające szybkie opuszczenie 
samolotu w warunkach zbliżonych do tych, jakie zachodzą 
przy przymusowym l c\dowaniu. Urządzenia te powinny 
uwzględn iać l iczb� pasażerów i załogi. Należy również za
pewnić wc1runki umożl iwiające bezpieczne opuszczenie sa
molotu przez pasażerów i załogę w przypadku przymuso
wego wodowania. 

4 . 1 .8. Obsługa naziemna 
Przy projektowaniu należy uwzględnić odpowiednie za

bezpieczenia obniż?jąrce ryzyko uszkodzeń podczas obsługi 
naziemnej, np. przy holowaniu, unoszeniu podnośnikami. 
Uszkodzenia te, nawet niezauważalne, mogą mieć ujemny 
wpływ na części zapewniające bezpieczeństwo lotów. Nale
ży opracować instrukcję dotyczącą czynności wykonywa
nych przez obsługę naziemną. 

Rozdział 5. Silniki 

5 . 1 .  Zakres stosowania 
Normy rozdz. 5 odnoszą się do s ilników wszelkich typów, 

które są zabudowane na samolocie jako podstawowe jed
nostki napędowe. 

5.2. Projektowanie, konstrukcja i działanie 
Kompletny silnik wraz z osprzętem powinien być zapro

j ektowany i wykonany tak, aby mógł pracować prawidłowo 
. w zakresie swych ograniczeń eksploatacyjnych i przewidy
wanych warunków użytkowania pod warunkiem,  że został 
właściwie zabudowany na samolocie (zgodnie z rozdz. 7) 
oraz zaopatrzony w odpowiednie śmigło. 

5.3. Moce, warunki i ograniczenia 
Należy określić zakresy mocy silnika i warunki atmo

sferyczne odpowiadające im oraz wszystkie inne warunki 
i ograniczenia, które są przewidziane w celu zmiany para
metrów pracy s ilnika. 

:'>.4. Próby 
Silnik odpowiedniego typu powm1en przejść pomyślnie 

próby konieczne do  sprawdzenia zgodności z założeniami: 
obrotów, warunków i ograniczeń oraz do upewnienia s ię, 
że będzie on pracował właściwie i pewnie. Próby kontrolne 
powinny ujmować przynajmniej następujące przypadki :  

a .  Cechowanie mocy 
Należy wykonać próby w celu określenia charakterystyk 

mocy i c iągu silnika w przypadku, gdy j est on nowy oraz 
po próbach wymienionych w b) i c). N ie powinien wystę
pować nadmierny spadek mocy po zakończeniu wszystkich 
wymienionych prób. 

b. Praca 
Powinno się wykonać próby w celu upewnienia się, że 

rozruch, praca na małym gazie, przyspieszanie, drgania, 
przekroczenie dopuszczalnych obrotów i inne charaktery
styki są prawidłowe, jak również, że istnie je  dostateczne 
zabezpieczenie przed zjawiskiem detonacj i, pulsacją ciśnie
nia lub przed innymi szkodliwymi zjawiskami, jakie mogą 
wystąpić przy poszczególnym typie s ilnika. 

Opracowai mgr tnż. Kazimierz Rzemek 
E0/28/K/81A 
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Chaos czy porządek w ruchu lotn iczym? 

W dniach :Q---;-24 pa:i:dziernika ub. r. odbyło :;ie; w Lon
dynie, pod nazwą CU1� V EX 80, zgromadzenie ::.to wdrzy:;w
rna Kontrolerów Huchu (The Guild of Air Trafiic control 
OHicers). l'viotto zJazu u brzmiało „Chaos czy porzcictek -
ATC w latach os ien1dziesiątych" (dosłownie : Chaos or 
Conlrol - A"l'C i i ito tl-e 80's"). Istnienie tak iej d ramatycz
nej alternalyw;y prób01vclnO udowoLinic na 'I �esjach, nu 
ktorych wy głoszono Hi  referatów ') .  G łówne w4tki tych 
referatów Lo :  

- wpływ ATC na opóźnienia, 
- problemy związane z użytkowaniem przestrzeni po-

wietrzneJ, 
- wpływ ATC na ekonomik<; latania, 
- problemy niectorozwoj u  A'l'C, 
- problemy portów Jotn iczych. 
N a  sposób w idze1 1 1a i prezentacji poszczególnych tcm.1-

tow istotny wpły w m iało z..iwodowe „pochodzenie" n:lc:
renta. Dla przed�tawicie l i  l inii lotniczych naj wilżniejszc! 
sprawą s4 opoźme111a ;:;powodowane przez ATC o raz ogra
n iczenia w doborze optymal nych tras i pararnetrów Jolu,  
a Lakze spowodowane przez to naamierne zużyc ie  paliwa. 
Przedstawiciele służby ruchu uskarżal i się na n iedoinwe
stowanie ATC, wypominając przy okazj i przewoźmkom 
wydatki na konferencje w egzotycznych krajach. Przed
stawicie!E: przemysłu oferowal i  swoje produkty jako pana
ceum na bolączki służb kontrol i  ruchu, a referenci repre
zentujący władze pa11�twowe zapewniali o swoich wys i ł 
kach w celu poprdwy sytuacj i i o ograniczeniach .finanso
wych z jak imi m c.1szq siq l iczyć. 

W 11.iniejszym artykule zreferowano niektóre charaktery
styczne poglc)dy.  kil oceni:: pozostawiono Czytel11ikowi. 
Tylko w niektórych przypadkach są one skomentowane J ub 
odniesione do naszej sytuacji 

A TC a opóźnienia 

Interesujące fakty podał dr K. G. Wilkinson, wiceprezes 
British Airways, w swoim referacie pt. ,,Direct approach" .  
Przedstawił on  punkt widzenfa l in i i  lotniczej na sytuację 
w europejskim ruchu lotn iczym, informując co robi BA, 
aby wplywr,ć na planowanie i real izację ruchu lotniczego 
oraz na działanie zwi,)zanych z tym o rganizacj i, w celu 
.uzyskania optymalnych efekt.ów ko1"icowych . W ciągu 
1 980 r. w Heathrow, ATC opóźniło "230/o operacj i (w okre
s ie IV---;-X na Okęciu było- z tego tytułu również ok. 230/o 
opożnień), przy czym sytuacje na różnych trasach różniły 
:;ię znacznie m iędzy sobą. Tak np. w korytarzu Amber l 
prowadzącym do Szwajcarii i płd. F rancji ,  ATC opóźniło 
�5 rejsów do  Zurychu. Łącznie na tej d rodze 340/o opóź
nień yVynosiło 15 min i więcej. W ciągu j ednego tygodnia 
w sierpmu 1 980 r .  BA straciły 1 0 0  h lotu. Odpowiada to 
stratom przewozowym w skal i  rocznej ocenianym na 1 0  do  
20 mln  funtów ang. Oczywiście opóźnienia te n ie  obcią
żaj.:i wyłącznie ATC w Heathrow, ale zgodnie z definicją 
IATA, gdy samolot gotowy do  startu jest wstrzymywany 
w odlocie pr zez 1\TC, to opóźnienie przypisuje s ic; służbie 
ruchu, n iewleżnie w którym jej ogniwie powstały przy
cz;y ny. 

Nawet 1 1 1ewielkie, J 5..,.,20-minutowe opóźnienie startu 
z Londynu powoduje, zwłaszcza w lotach do wysoko obcią
żonych Jotmsk, np. do Rzymu, narastan ie opóźnienia kolej
nych operac j i  lądowania w porc ie docelowym, startu w 
kierunku powrotnym i lądowania w Londynie. Skutki na
wet niewielkich opóźnie11 w Jotach dalekodystansowych, 
np. w lotach do Australii ,  są także groźne, ponieważ na 
niektórych loln iskćlch t ranzytowych obowiązuje zakaz lo
tów nocą - wypadnięcie z rozkładu grozi zatrzymaniem 
samolotu na jednym z tych lotnisk na wiele godzin. 

· Linia lotnicza płaci za opóźnienia także w inny sposób : 
koniecznośc ią utrzymania dodatkowego zatrudnienia, sta
nowbk • pracy i sprzętu do obsł ugi opóźnionych rejsów w 
pozaplanowym czasi�.  nie mówiąc o niespodziewanych 
szczytach p rzewozowych, powstających lub potęgujących 
się w ten właśnie: sposób. 

Dr Wilkinson informował także o zabiegach podjqtych 

•) Szczegółowy program i tel<sty referatów są · dostępne w PLL 
LOT. 
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przez BA w cel u zmnkjszenia l iczby opóźnie11 wywołanych 
przez ATC. Tak np. w celu z 1nn iejszcnia l iczby opóźnień • 
<Jo Zurych u zmnieJszono poziom lotu do 23Ó, godząc s iq 
na wzrost zużycia pal iwa o ok. uO/o. 

N ieco szerzej ,  z ogólniejszego punktu widzenia, omawiał 
ten s:1m p ro blem regionalny dyrektor techniczny IATA 
w Europie P. C unnigham. Oto j ego ogólne tezy : 

-· p unktualność jesl m iarą sprawneści każdego syste,1 1 u  
transportowego, 

- opóźmenia kosztują;  koszt ten da się wyrazić w p ie
n iądzach, ponosz,i go i przewoźnik, i pasażer. Łącznie jest 
011 wysoki, 

- opożnicnie odlotu w pierwszym punkcie trasy jest 
pierwszym ogniwem dług iego lai1cucha skutków w innych 
m iastach, a czasem w odległych k rajach, 

- mówiąc o opóżnieniach, trzeba odnosić je  nie tylko 
do l in i i  lotniczej,  ale do całego systemu, w tym do służb 
kontrol i ruchu, choc iaż. niektóre sytuacje leżą zupełnie 
poza . możl iwościami oddzia ływania przez ATC. 

Omawiając bl iżej prcblemy na jakie napotyka l in ia lot
n icza w związku z opóź l l ieniami, autor dochodzi do nastę
pujących wniosków :  

- opóżnienie ponad 4 m i n  jest już dostatecznie poważne 
1 należy je zbadać; koszt opóźnienia jest minimalny, gdy 
nastąpiło ono przed uruchomieniem siln ików, natomiast 
znac:z1 1 1e wzrasla, jeżel i  samolot czeka z pracującymi s il -
1 1 ikam i na zezwolenie na st ,n t, lub czeka w powietrzu na 
zezwolenie na lqdowanie, 

- opóznienie o 40 min  znacznie zakłóca program eks
ploatac j i  i przysparza kłopotów pasaż.erom, 

- cz<;ste opóźnienia 40-:-minutowe lub wic;ksze powodują 
znaczny spadek zaufania pasażerów, �trat<; ruchu i wpły
wów oraz znaczny wzrost kosztów dla przewoźnika i dla 
Jego klientów, 

- opóźnienia 4-godzinne rujnują organizację, powodując 
mnóstwo problemów i bardzo istotne kłopoty dla wszyst
k ich użytkowników systemu, 

- częste opóźnienia o 4 h i więcej rugują najczęściej 
l inię lotniczą z rynku. 

Wg P. Cunnighama w 1979 r. ATC spowodowała w Sta
nach Zjednoczonych ponad 8 tys. opóźnieó., co stanowi 
ok. 0 ,20/o lotów (łącznie było ich ok. 5 mln).  

W Europie zbadano sytuacje w trzech liniach:  AF, BA 
i LH. ATC w bazach macierzystych tych l ini i  spowodowały 
(jO/� opóźnie1i. punad 15 -minutowych .  Te ostatnie dane do
tyczą dwóch m iesic:cy : stycznia i l ipca, są więc dosta
tecznie reprezentatywne dla całeg0 roku. Na tej podstawie 
ocenia s iq ,  że w Europie ATC ponosi winę za ok. 50/o opóź
nień ponad 15-minutowych. Liczby te nie pozwalają jed
nak porówny wać sytuacj i  w Sianach Zjednoczonych i w 
Europie, ponieważ różne Sc\ w tych rejonach w ielkości 
opóźnie11 podlegajqcych b,1.da,1iu, a ponadto w USA mniej 
wiGCE-j polowa opóźnie11 powstaje wskutek działania ATC 
już pe, starcie.  

Autor wyl iczci k i lkanaście ś rodków zaradczych poczyna
jąc od l iczby kontro lerów ruchu, ich wyposażenia, proce
dur ,  sprawnej łączności itp. Szczególną uwagę zwraca na 
prawidłowe· planowanie rozkładu lotów i wskazuje, że na 
niektórych trasach, np. do Hiszpanii, latem l inie lotnicze 
upo rczywie planują rozkład n ie l icząc s ię z realną -sytua
cją, co powoduje przeładowame t ras i nieuniknione opóź
nienia. 

P. Cunnigham konkluduje, że nie ma lepszego instru
mentu postępu w działa lności ATC jak szczegółowe bada
nie każdego przypadku opóźnienia w miejscu jego po
wstania. Zakładając, że każdy stara s ię wykonać swą 
pracę jak najlepiej, t rzeba w drodze badań ustalać, co 
stoi temu na przeszkodzie. 

ATC a. oszczędność paliwa 

Temat ten podnoszony był w w ielu wystąpieniach. 
Szczegółowo zreferowany został w specjalnym refracie 
kpt. J. S.  Savage z IFALPA. A oto jego poglądy. 

Ogólnie biorąc p iloci podzielają poglądy k ierownictw 
l inii  lotniczyc� i służb ko1�troli ruchu na ten problem. 
Mają oni te same cele, m ianowicie : bezpieczeń�two, spraw
ność ruchu i racjonalna ekonmika. Jednakże mimo teJ 
ogólnej zgodności są sprawy, w których wymagania pilo-
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tów Hiec:ałkowicie pokrywają siG z wymaganiami linii 
lotnicz_y-c;h i temu właśi�ic poswit;cony jest referat. W skró
c ie wymagania pilotów są i1c1stt;pując:e ; 

- zezwolenie ATC powii1110 dotrzeć do p il?ta zanim 
urucliomi simiki, 

- start i wznoszenie nie powinny być, w miarc; możli
wości, krc;powane przez ustanowione przez ludzi ograni
czenia ,  takie jak procedury przeciwhałasowe itp. ,  

- początek 10tu powii:iic.n odoywać się na poziomie za
pewniając;yn. oszczęane zuzyc;ic paliwa, 

- wejście na wyższy poziom powinno być możliwe nie
zwłocznie p<J zredukowaniu ma:,y samolotu, 

- przydzielony trak powinien zapewniać minimalny czas 
przelotu z miejsca startu do miejsca przeznaczeni_a ,  

- powinnd być zapewniona swoboda odchylema od tra
ku w celu uniknięcia przeszkód pogodowych, 

- należy umożliwić n ieskrępowane schodzenie, w zna
czemu swobody wyboru punktu początku schodzenia, 
prędkości i wy:,okości, tak dalece jak to jest możliwe, 

- na przestrzeni ostatnich 3 mil (4828 m) trasy i 1000 
stóp (304,8 m) wysokości nie powinno być żadnych ogra
niczeń. 

Takie warunki lotu można uzyskać tylko w n iektórych 
rejonach Afryki i Azj i. W Europie, w Ameryce oraz nie
których rnnych czQściach świata intensywność ruchu 
i gęstość zaludnienia pow(')dują istotne ograniczenia eks
ploatacyjne. Ograniczenia te prowadzą do zwiększenia cza
su lotu i zużycia paliwa oraz do frustracji załóg. 

Lol poziomy 
' l  

Różnica w poglądach l inii  lotniczych i pilotów dotyczy 
m. in. lotu poziomego. Jest on, jeżel i pominąć na chwilG 
falę wznoszenia i schodzenia, istotą problemu zagęszczema 
ruchu. Linie lotnicze troszczą s ię o to, aby otrzymać naj
lepszą pou wzglQdcin czasu i wysokości lotu trasę z A 
do B. W ten sposób uzyskuje s iG minimalne średnie zuży
cie p<1liwa. Pilot natomiast bardziej troszczy s iG o rzeczy
wiste zużycie paliwa w danym indywidualnym locie. 

Gdy pilot ląduje technicznie w celu uzupełnienia pali
wa, to stanowi dla niego n iewielką poc iechę, że pozostałe 
D9 lotów wykonano bezpośrednio. Chodzi o to, że pilot me 

1tylko powinien otr�ymać _od��wiednią trasę i poziom lotu, 
ale także musi m1ec mozhwosc zmiany trasy, np. gdy prze
ciwny wiatr jest s ilniejszy niż w prognozie. Dlatego ocze
kuje on elasty czności pozwalającej na n ieznaczną (np. 
przez ścięcie zakrętu) 1 ub większą (w celu unikniQcia s il
nego wiatru tylnego) zmianę t rasy, na zmianę poziomu na 
wyższy lub czasem na !1!7. szy w celu zmniejszenia zużycia 
paliwa. Pod względem tej właśnie elastyczności poszczegól
ne strefy są bardzo zróżnicowane. Jak na iro_n ię, strefy, 
w których elastyczność jest bardzo duża (mały ruch) mają 
często tak złą łączność, że nie można porozumieć :;ię z od
powiednią służbą ruchu. W strefach o doskonalej łączności 
gęstość ruchu jest tak duża, że zmiana ·poziomu lub tras 
jest trudna do zrealizowania. Przykładami tego stanu są 
trasy portów kontrolow:mych przez Eurokontrol prowa
dzące na Bliski i Daleki Wschód - prawie cały ruch od
bywa s iG pojedynczymi korytarzami przez ·Bułgarię i Tur
cję. Wiele samolotów na tej trasie lata na karygodnie 
niskich poziomach, inne zmniejszają go, aby utrzymać_ s iG 
w 10-minutowej separac j i  przed innym samolotem, a 111ne 
l ecą na granicy przepadania usiłując stracić dwie m inuty 
w ciągu dziesięciu. 

Sytuacja będzie s ię komplikowała wraz ze wzrostem 
ruc·hu. Są dwie możliwości rozwiązania:  

- przez zmniejszenie separacj i  pionowej, 
- przez zmniejszenie separacj i poziomej. 
Zmniejszenie separacji  p ionowej ma swoje zalety, ale 

musi być drastyczne, np. o połowę, aby uzyskać znaczące 
zwiększenie przepustowości. Może to nie być akceptowane 
przez pilotów - dokładność wysokośc-iomierzy oraz skutki 
turbulencji  mogą wytwarzać krytyczne sytuacje. 

Zmniejszenie separacj i poziomej również związane jest 
z pewnym i problemami: większość samolotów ma kłopoty 
z utrzymaniem stałej prędkości, gdy ma być ona in_na 
niż ich prędkość podróżna. Wymaga to częstej zmia
ny ciągu i w konsekwencji  zwiększa zużycie paliwa. Ob
serwuje s ię dążenie do latania na prędkości odpowiadają
cej minimalnemu zużyciu paliwa, która jest różna dla 
każdego samolotu (zależy ona od typu, wysokości i masy 
samolotu). Należy także poruszyć trudności wywołane ta
kimi poleceniami ATC, jak np . .,I?rzelecieć nad punktf::11: 
XYZ o 20.00 lub później".  Możliwość redukcji prędkosci 
przez wy oko lecący samolot odrzutowy jest zaskakująco 
mała. Zależy to od wysokości i masy samolotu, ale może 
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s ię okazac:, że prędkosć nie przekracza 1 0  węZłów 
( 18,52 km/h). Nawet jE-dnak p'rzyjmując srednh. \  wartość 
JO . wQzlów (55,56 kmih), pilot moze tracić czas w skali 
ok. 4 min/h lotu. Poza dyskusją więc jest żądanie, aby 
s tracić np. 2 mm w ciągu 10 min. 

J. S. Savage zaproponował rozwiązanie problemu braku 
przepustowości przestrzeni powietrznej. Jest to. jego zda
n iem, sposób tani, pro.,ty, szybki i nie wymagający no
wego sprzQtu. Sprowadza s ię on do całkowitego przebudo
wania dróg lotniczych W strefach o dużym ruchu. Zdaje 
on sobie: sprawę, że zadanie wygląda na trudne, próbuje 
jednakże wykazywać, że Lik nie jest oraz że wyniki i kon� 
:,ekwencje tej operacj i  będą uzasadnione poprawą sytuacji. 
Twierdzi on m ianowicie, że nie trzeba przenosić wyposa
żenia naziemnego, np. VOH, lecz zmienić tylko „software'·, 
tj. takie elementy jak mapy, radar i sposób myślenia (to 
ostatnie moze być trudniejsze niż przeniesienie VOR). Przy 
podejmowaniu tego zadania można wykorzystać dwie k?
rzystne okol iczności, które n ie istniały gdy struktura drog 
ldtniczych była tworzona i modernizowana przez lata, 
m ianowicie, aby ;  

•·- metody latania są już dojrzałe i ustabil izowane, 
- samoloty mają obecnie nowe możliwości wynikające 

z INS i z łatwości prowadzenia nawigacji  przestrzennej. 
Pozwala to latać ina:.:zej niż dotychczas - od radiola

tarni do radiolatarni. Obecnie można zdefiniować drogę lo\
niczą jako wiele punktów o znanych współrzędnych (po
dobnie jak traki północnoatlantyc/de). Pożyteczne będzie 
pozostawienie obecnych VOR z trzech powodów, miano
wicie : 

zabezpieczyć samoloty nie mające INS, 
-- zapewnić możliwość wykrycia większych błędów, 
-- ułatwić korygowanie INS. 
Chociaż taki system dróg lotniczych może być bardziej 

racjonalny niż obecny n ie przyniesie on zbyt dużego zwięk
szenia przepustowości. Większą przepustowość można _osiąg
nąć ty lko przez wprowadzenie na dużą skalG jednokierun
kowych dróg lotniczych, zwłaszcza m iędzy większymi mia
stami Europy i w k ierunku Bliskiego Wschodu. Ze wzglę
du na korzyści wynikające z ANS **) nie byłoby to rzecn 
zbyt trudną, a latanie jednokierunkowe podniosło?y prze
pustowość dróg i poZ'Woliłoby także na dalszą racJonahza-
cję zużycia paliwa ; . . 

- przy locie w danym k ierunku każdy „krok" zmiany 
wysokości powodowałby jej zmianę tylko o 2 tys. stóp 
(li09,6 m), co pozwoliłoby utrzymać samolot na optymalneJ 
wysokości, 

- ponieważ samolot bc;dzie zmieniał wysokość stosun
kowo płynllie, pilot bqdzie mógł przystosować prc;dkość cjo 
swoich potrzeb, 

- ponieważ wszystkie samoloty będą poruszały :;ię w 
tym samym kierunk u, będzie mniej restrykcj i co do roz-
poczęcia schodzenia. . • . . Autor tych propozycj i  przytacza lulka przybl!zo:iych 
l iczb podkreślających wagę poprawnego wyboru poz1omu 
lotu oraz początku schodzenia. Lot na wysokości o 4 tys: stóp **") ( 12 19,2 m) mniejszej od wysokości optymałneJ 
zwiąksza o 70/o zużyc ie paliwa. Dla samolotu Tristar lecą
cego z Londynu do Bahrain oznacza to dodatkowy koszt 
w wysokości 300 funtów. Zatrzymanie tego samolotu na 
poziomic ·1otu tylko przez 3 min poza idealnym punktem 
początku schodzenia powoduje dodatkowe zużycie paliwa 
,.a 30 funtów, a rozpoczęcie schodzenia wcześniej daje 
jeszcze gorsze rezultaty - wzrost kosztów zużytego paliwa 
wynosi 50 funtów w ciągu trzech minut. Jeżeli taki przy
padek spotka tylko jeden lot na dziesięć, to dla British 
Airway� oznacza to wzrost kosztów pal iwa o 4 mln funtów 
rocznie. 

Start  

Obecnie, prawie bez wyjątków, ATC, czasem w koordy
nacj i z zarządem portu, wyznacza kierunek startu. Jest 
on zdeterminowany k ierunkiem wiatru oraz względami 
przeciwhałasowymi. Tu rów_nież są różnice . w pu.�ktach 
w idzenia p ilota i użytkowmka, a nawet m1ęd_zy pilotem 
a władzami portu i ATC. 

Pilot także chciałby zminimalizować hałas, jednak dla 
n iego pr iorytet musi mieć bezpieczeńs�wo lotu. ie c�ce 
on startować z tylnym lub bocznym wiatrem albo w k ie
runku nadciągającej burzy, jeżeli widzi inną możliwość. 

.. ) Area Navigation System - system nawigacji przestrzennej. 
... ) Obecna różnica sąsiednich poziomów lotu w tym samym 

kierunku na wysokościach powyżej 9000 m. 
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Linie lotnicze i zarządy portów troszczą s ię o spokój 
i otoczenie lotniska, ale odpowiadają także za ogólny efekt 
przyJ<;tego rozwiązania. w najgor�zej pozycj i  jest ATC : 
Jest pod naciskiem obu stron i ina wtasne problemy zw i<1 -
zane z ruchem. Zdaniem J .  S. Savagc nawet przy _tycl 1  
rozbieżnuści.lch za interE.sowań jest możl iwość zw1ększema 
elastycznośc i przy startach. K iedy mowa . o procedurach 
m inimalizujących hałas, tzw. ,,Standard Instrument Depar
tures'', autor podkreśla zastrzeżenia p ilotów do jakiegoKol
wiek innego polecenia niż : ,,wznoś s ię prosto do 1 000 stóp" 
(304,8 m), nawet jeżeli inne polecenie byłoby sugerowane 
przez względy przeciwhałasowe, ruchowe i in. W jego 
przekonaniu, ze względu na bezpieczeństwo, pierwsze 30 s 
lotu powino odbywać s ię w linii prostej przy stałych para
metrach pracy s ilnika i nie zmienionej koniiguracj i samo
lotu. 

Jeżel i chodzi o procedury wznoszenia, to w opinii p ilota 
są one na ogol zadowalające. Tam gdzie nie ma lokamycn 
zastrzeżeń, ze względu na  zużycie pal iwa plan lotu będzie 
przewidywał zawsze n ieprzerwane wzno:;zenie. Jedyna 
uwaga dotycząca fazy wznoszenia jest taka sama jak w 
stosunku do fazy przelotu i schodzenia, a mianowicie piloci 
n ie mają dostatecznej :;wobody w omijaniu skup isk chmur 
a nawet burz. Pamiętając o ograniczeniach jak ie ATC ma 
w tym względzie, należy podkreślić, że omijanie cumulu
sów wy11 1ka nie tylko z kurtuazj i w stosunku do pa:;aże
rów. Spotkania z nimi obawiają s ię także załogi, gdyż 
jest to rzeczywiście niebezpieczne. 

Schodzenie i Lądowanie 

J uż wcześniej poruszono istotne znaczenie wyboru punktu 
rozpoczęcia schodzenia dla zużycia paliwa. Położenie tego 
punktu zalezy od typu samulotu jego masy, para metrów 
wiatru i drogi st.i rto wec:j, r.a którJj samolot będzie lqdowal.  
Wskazane jest,  aby pi lot zawiadomił ATC kilka minut 
wcześniej o tym, k iedy rhcialby schodzić. N iewielki  jest 
jednak pożytek, jeżh pawet schodzenie rozpocznie s ię w_ 
odpowie�nim czas ie, gdy w czasie schodzenia trzeba przejsc 
określone punkty na zadanej wysokości, co wymaga odej
ścia od optymalnego profilu schodzenia. Jest to jeszcze 
zrozumiale gdy wynika z sytuacj i ruchowej, ale zbyt często 
jest to po prostu wynik formalnych procedur obowią
zujących na danym lotnisku. N iekorzystne pod tym 
względem wyróżniają s ię lotniska USA. Zdaniem referen
ta procedura stosowana w Heatrow jest bardzo dobra 
i warta szerszego stosowania, 

Ku dolinie śmierci 

Pod tym szokującym nieco tytułem G.  G. Gil l  reprezen 
tujący Inte rnational Aeradio Ltd. efektywnie przedstawił 
rzeczywiście interesujące fakty. Jego zdaniem kumulo
wane efekty opóźnień, strajków, zagęszczenia przestrzeni 
powietrznej są nie tylko dobrze znane, ale często akcepto
wane jako norma i zarówEo kontrolerzy ruchu, władze 
lotnisk jak i sam i pasażerowie n ie w pełni dostrzegają 
rosnące „zrakowacenie" ruchu przez restrykcje i opóźnie
n ia. Zadna inna gałąż transportu n ie jest tak szeroko 
regulowana jak transpcrt lotniczy. Ma on w stosunku do 
innych gałęzi więcej : 

- związków zawodowych, 
-- stowarzyszeń, 
- organów nadzoru, 
- ,.publicity", 

kontaktu ze społeczeństwem, 
efektownej reklamy, 
zjazdów w egzotycznych miejscach, 
wydawnictw, 
umundurowanego personelu, 

- p.a�ażerów płacących coraz niższe ceny za coraz droż-
sze m1eJsca, 

- środków transportu wożących więcej pustych miejsc, 
- ludzi troszczących s ię o bezpieczeństwo, 
- kapitału zainwestowanego w taborze. 
Dwie wojny światowe są nadal żywe w pamięci star

szego pokolenia, potwierdzając fenomenalny i gwałtowny 
rozwój samolotu od oplótnionego, drewnianego dwupła
towca z 2 lub 3 miejscami do dzis iejszych szerokokadłubo
wych odrzutowców zdolnych unieść 500 pasażerów, 150 t 
paliwa i towaru oraz przewieźć ładunek na odległość 3 lub 
4 tys. mil  (4 828 020 m lub 6 437 360 m) z precyzją za
wdzięczaną nawigacja bezwładnościowej i opartej na kom
puterach kontroli ruchu po to, aby opóźnić s ię, zmienić 
trasę l ub odwołać lot wskutek „kontrolowanego chaosu". 
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A oto zdaniem autora elementy wielkiej fo r�y lotniczej 
lat osiemdziesiątych : 

322 : 1 
l in ie lolniczt wydadzą w 1Jież<1cej dekadzie : 

JJ :)UO mln funtów na nowe samoloty , 
- 4 1  liOO mln funtów na ich utrzymanie czqśc i za-

mienne, 
--_ 83 200 .mln funtów na paliwo, 
- 2200 mln funtów na sprzęt obsługi naziemej, 
-- 657 mln funtów na szkolenie personelu. 

Daje to łącznie 161 157 mln funtów angiebkich. Do tego 
można dodać ok, : 

- i32  OOO mln funtów na samoloty ogólnego zastoso
waaia, 

- 3318 mln funtów na ich utrzymanie części zamienne, 
- 21 0�4 mln funtów na paliwo, 

co łącznie wynosi 1 6 1  372 mln funtów. 
Ogółem suma powyższych wydatków wynosi 322 529 mln 
funtów. 

Na urządzen ia naziemne, które mają towarzyszyć ww. 
wydatkom v,yda s ię ok. :  

- 5695 mln funtów na budowę ; utrzymanie portów 
lotniczych,  

- 5233 mln funtów na A TC,  
co razem daje 1028 mir ,  funtów. 

Niezależnie od zastrzeżeń jakie można mieć do po
szcLegolnycJ-, l iczb wskazują one, że rozwój będzie od' 
bywał s ię podobnie jak w przeszłości, od 1945 r. Nie
współmierność rozwoju l inii  lotniczych z jednej strony 
: portów oraz środków kontro l i  z drugiej będzie s ię nie 
tylim utrzymywała, ale i powit;kszała. Rządy chętnie 
kupuj.:\ najnowszy, drogi i najbardziej prestiżowy samo
lot, aby pokazać flagę narodowej linii ,  ale mn iej chqtnie 
uzuaFJ potrzeby rowoju infrastruktury. 

W ostatnich latach obserwuje s ię tendencje niektóryrh 
władz lotniczych i użytkowników portów du złagodzenia 
tych dysproporcji przez zn.1c:me zwiększenie wpływów 
pochodzących z opłat za lądowanie, parkowanie oraz za 
przelot. Teoretycznie takie działanie jest poprawne. W 
praktyce można podejrzewać, że zebrane w ten sposób 
pieniądze dzielą los podatku drogowego w wielu krajach 
idzie on do skarbu państwa i tylko mała część jest prze
znaczona na cele, na które jest zbierany. 

Zdaniem G.  G. Gilla przedstawiciele tak właśnie postę
pujących rządów będą na czele tych, których spotyka się 
w Miami, Thaiti, Montrealu lub Genewie akceptujących 
kolejne rezolucje ubolewające nad stanem światowych 
lotnisk, dróg lotniczych i ruchu lotniczego. Sądzi on, że 
gdyby 1/10 środków wydanych na międzynarodowe kon
ferencje przeznaczyć na potrzeby portów lotniczych i służb 
kontrol i  ruchu, to pozwoliłoby to zbliżyć s ię do zadowala
jącego stanu. Wiele przestrzeni, szczególnie w Trzecim 
Swiecie , jest w stahie obsług iwać tylko odrzutowiec I gene
racji ,  jak Boeing 707. Płyty peronowe załamują się pod cię
:::arem samolotów, dla których nigdy nie były przezna
czone. 

J eszcze bardziej niepokojące jest to, że mil iony mil kwa
dratowych przestrzeni  powietrznej, wykorzystywane do 
ruchu samolotów w dzień i w nocy, są wyposażone w przy
rządy  nawigacyjne z epoki  DC3, tj .  średniofalowe NDB 
oraz środki łączności oparte na rad iofonii HF, przy czym 
wiele z nich jest przestarzałych lub zupełnie zniszczonych 
l ub bardzo zawodnych. Często funkcjonowanie tych ledwo 
dyszących urządzeń zawdzięcza s ię poświęceniu kontrole
rów i techników. 

Niektóre władze • lotnicze i porty odwlekają wydatki 
inwestycyjne w nadziei, że problemy same znikną. Spoty
kając rosnące z roku na'· rok żądania próbują zahamować 
rozwój tworząc przeciwko n iemu przepisy. Np. w Wlk. 
Brytanii trzeba unać fakt, że port w Heathrow osiągnął 
maksymalną przepustowość. Wiadomo było o tym 20 lat 
temu, a przecież ani Stansted, ani Gatwick nie są do 
przyjęcia dla zagranicznych l ini i  lothiczych. Linie te chcą 
lądować w Londynie, a n ie w Essex czy Sussex. Gdyby 
zakupu terenu dokano we właściwym czasie, Heathrow 
mogłoby rozwijać się do rozmiarów, które sprostałyby 
potrzebom. , Zamiast tego co roku po trochu łagodzi się 
trudności, Tak jakby nie było dosyć problemów z prze
strzenią powietrzną i przepustowością portów, ruch ochrony 
środowiska może z dnia na dzień podwoić obecne kłopoty. 
Podstawową cech<1 dobrego portu lotniczego jest to, że 
jest on otwarty całą dobę, aby zapewnić obsługę pasaże
rów, poczty i przeładunku lecących do i z różnych zakąt
ków świata . Inaczej jest w Heathrow, J. F. Kennedy. 
i wielu innych portach. Uleganie lobby antyhałasowemu 
niewątpliwie przyniosło poprawę warunków życia wielu 
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ludziom mieszkającym w pobliżu lotnisk i na osi dróg 
startowych. Z drugiej strony pożałowania godne jest, że 
wskutek zakazu ruchu w nocy może się od obywać za
ledwie w ciągu ok. Io h. Rezultatem tego jest czynnik 
zwany „efektem międzykontynentalnym". Ponieważ samo
lot l inii A nie może lądowa-_: w X przed godziną 6.00, 
to musi on odlecieć z Ameryki Pin. lub Srodkowego Wscho
du w określonym czasie. Wskutek tego dana część ruchu 
lotniczego nie moż.e być rozgęszczona, ponieważ każda 
lin ia lotnicza chce odlatywać w optymalnej porze dnia. 

Gdy strajki zamykają część przestrzeni lotn iczej w Eu
ropie i zagęszczają ruch w portach i FIR, powstajq rów
nież zakłócenia ·N ruchu  i . ,efekt m iędzykontynentalny" : 
start samolotu jest opóźniony. ponieważ oczekuje na ze
zwolell ie ATC, opóźniony jest jego przylot, przed łużony 
holding itp. Tc mic;dzynarodowe i m iędzykontynenta lne 
zjawiska stwarzaj;:i pow::iżne problemy, których rozwią
zanie wymaga dużej wyobraźni szczególnie od służb kon-

troli ruchu. Liczba pasażerów przewiezionych w Jotacn 
rozkładowych prawie podwoiła s ię z 395 mln w 1 969 r. do  
'/45 mln w 1979  r .  W ielkości te n ie obejmują wielkiego 
i ciągle rosnącego ruchu charterowego. 

G. G. G ill nie widzi szansy, aby część linii  lotn iczych 
lub władz zmieniła sposób myślenia. Będą one konty
nuował y  inwestowanie w samoloty i hotele turystyczne, 
a tylko okazyjnie będą uzupełn iały urządzenia ATC lub 
budowały gdzieś drog i startowe. Dlatego do 1 989 r. bę
dziemy świadkami chaosu i n ieporządku, aż wreszcie 
wskaźnik wypadków osiągnie taką wielkość, która spowo
duje spadek załadowania samolotów znacznie w iększy niż 
spadek spov.rodowany pnez jakąkolwiek podwyżkę taryf. 

Być może w tym dr :imatycznym stanowisku jest sporo 
przesady .  Ale czy nie ma w nirr. także sporo racj i?  

Destrukcja oleju podczas użytkowan ia 

w lotn iczych s i ln i kach turbinowych 

Dr inż. MIROSŁAW OSTAPhOWICZ 
Instytut Techniczny Wojsk Lotniczych 

W lotniczych s i l nikach turb inowych do chłodzenia i sma
rowania powie1 zchni t rących• łożysk wałów głównych oraz 
łożysk i kół zębatych napędu agregatów stosuje się wy
łącznic oleje . W porównaniu ze smarem olej ma tę zaletę, 
że nie utrudnia rozruchu s ilnika przy niskich temperatu
rach otoczen�, lepiej odprowadza ciepło, łatwiej go wy
mienia ć w obsłygach b ieżących, okresowych i specjalnych 
oraz łatwiej kontrolować jego stan ilościowy i jakościowy 
w czasie przeglądów silnika. Może to być olej syntetyczny 
lub głęboko rafir.owany olej m ineralny. Mieszanie ze sobą 
obu tych olejów w układzie smarowania tego samego s il
nika jest niedopuszczalne. W większości lotniczych s ilników 
turbinowych stosuje s ic; o leje m ineralne. W porównaniu 
z olejami syntetycznymi mają one wiele zalet, ·np. ich pary 
nie są trujące, co w lotn ictwie, ze względu na bezpieczeń
stwo pilota, jest zaletą szczególnie istotną. 

Olej mineralny otrzymuje s ię z ropy naftowej w p ro
cesie jej destylac j i  pr-J�tej i rafinac j i  kwasem siarkowym 
lub rozpuszczal nikami selektywnymi. Pod względem che
micznym jest on mieszan iną węglowodorów parafinowych 
(o budowie łańcuchowej) z domieszką n iepożądanych węglo
wodorów naftenowych i aromatycznych (o budowie pier
śc ien iowej) .  Oprócz składników wę�lowodorowych istn ieje 
w oleju także pcw1�a. niepożądana ilość naturalnych suh
stancj i żywicznych, zbliżonych pod względem chemicznym 
do wc;glowodorów aromatycznych i a romatyczno-nafteno-
wych. ,,-

Dei najczęściej określanych właściwości fizykochemicz
nych oleju mineralnego należy:  lepkość kinematyczna, tem
peratura zapłonu i krzepnięcia, l iczba kwasowa i pozosta
łość po spopieleniu, zawartość zanieczyszczeń mechanicz
nych, wody, kwasów i zasad n ierozpuszczalnych w wodzie 
oraz stabilność tcrmicz!1a  i odporno5ć na ścinanie . W prak
tyce eksploatacyjnej właściwości te określa s ię laborato
ryjnie dla każdego nowo zalewanego oleju do układu sma
rowania s ilnika oraz w niektórych przypadkach dla oleju, 
w którym nastąpiła zmiana jego barwy oraz pojawiły się 
w nim substancje asfaltowo-żywiczne i koks. 

Przeprowadzając badania laboratoryjne tego ostatniego 
w Centralnym Wojskowym Ośrodku Badań Pal iw Płynnych 
w Warszawie [1] otrzymano ścisłą korelacjG czasu użytko
wania oleju M K-Bp w lotniczym silniku turbinowym 
o umownym oznaczeniu 37F z wartością lepkości k inema
tycznej (rys. ] )  i zawartości „jonolu" *) (rys. 2), określającą 
m.in. stopień destrukcj i oleju. Badając występowanie tej 
korelacji w 1tym samym oleju użytkowanym w lotniczym 

*) Wg GOST-fi4:i7-flfl. M K-Rp jest olejem pochodzenia mineralnego. 
• zawieraj,•1cym dodatek 0,59/, inhibitora utlenienla o nazwie han

dlowej . .  jonol". 
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silniku turbinąwym o umownym znaczeniu 3 1  nie stwier
diono jednak istotnej zmiany wart

l
ości obu tych wielkości, 

m imo że czas jego użytkowania w ych silnikach jest dwu
krotnie dluż:-:zy niż w s ilnikach 37F. Podczas eksploatacj i  
s i lników 31  nie spotyka � ię przypadków destrukcj i oleju. 
natom iast w czasie eksploatacj i  siln ików 37F przypadki 
takie wystc;pują. 
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Rys. 1 .  Zmiana lepkości olej u MK-Bp podczas użyłkowania w sll
niku J7F 
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Rys. 2. Zmiana zawartości „jonolu" w oleju 1';1K-8p podczas użyt
kowania w slln11W 37F 
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Analiza przyczyn destrukcji oleju w silnikach 37F 

Szybkość zmian właściwości fizykochemicznych oleju 
(m.in. · jego lepkości k inematycznej i zawartości „jonolu") 
jest uwarunkowana wpływem wielu czynników. Za jedne 
z istotniejszych należy uznać konstrukcrq i warunki eks
ploatacj i silnika. Analizq obu tych czynników w silniku 
37F przeprowadzono w konfrontacj i z anal izą tych czyn
ników w silniku 3 1 .  

Pod względem konstrukcyjnym oba silniki różnią siQ 
m.in. ułożyskowaniem zespołu wirnikowego i uszczelnie
niem podpór łożyskowych. 

Zespól wirnikowy w silniku 31 jest ułożyskowany w 
trzech podporach, w których łożyska toczne mają tylko 
jedną b ieżnię wirującą. W silniku 37F zespól ten jest kon
strukcją dwuwalową, składającą się z wirnika niskiego 
i wysokiego ciśnienia, sprzężonych ze sobą tylko gazody
namicznie. Dwie podpory łożyskowe w tym silniku: po
średnia i tylna (wirnika . wysokiego c iśnienia) mają w 
związku z tym łożyska toczne z obu wirującymi bieżniami. 
Wg danych fabrycznych (tabl.) temperatura nagrzewania 

TABLICA. Warunki techniczne lożyok tocznych oilnika 37 F 
,-------;-----.---.---.-- --------- -

Rodzaj podpory 

Przednia 

Pośrctlnht 

Srodkowa 

turbiny 
WC 

Typ 
i W)'lJliary, 

mm 

wałkowe 
-70 x l00x20 
kulkowe 
95 X 145 Y 24 

ku1k0we - -
100 ,- 165 " 30 

�\•ułkowc -
130 xWOx!?'-1, 

Liczba 
łożysk 

Tempe• 
ratura, 

K 

4 10 . 

520 

\\"zglfdna 
prędkość 
obrotowa 

bieżni, 
o�r./min 

Obciążenie, 1\IPa 

pr?mic� 1 �siowc 
lllOWC 

O .;.. l i  200 5 886 

1 1  536 10 791 

--2- 450 0 .;- 1 1 -180 1 1 0 79 1 1� 
_ _  1 __ __ _ _ 

ł 
C' 

I 1 150 I
, 

o
_ 

..,. 1 1  180 I 10 006 1 -

l-t-u-,b
-

i,-,y--

1

• -"-."lkowc 1--1- -:;20 I O ..,. 2 ·000 1
1�, --=-

• NC 100 x 140 x 20 I 
1 

tych łożysk jest wyższa od temperatury nagrzewania łotysk 
z jedną wirującą bieżnią o ok. 70-;---80 K i dochodzi podczas 
pracy silnika do 520 K. 

Uszczelnienie podpór łożyskowych- w obu silnikach jest 
zupełni różne. W s il niku 31 są zabudowane uszczelnienia 
kontaktowe (rys. 3). Zasadniczą rolę odgrywa w nich płyt
ka wykonana ze specjalnie przygotowanego grafitu z do
datkiem talku. Płytka ta stanowi mechaniczne odgrodzenie 
przestrzeni olejowej od atmosfery i jest dociskana do pier
ścienia oporowego sprężyną o zmiennej s ile  nacisku. Nato
miast w silniku 37F są zabudowane uszczelnienia p ier
ścieniowe (rys. 4). Każde z tych uszczelnień składa s ię 
z tulei  zewr.ętrznej, tulei prowadzącej i pierścieni uszczel
niających. Szczelność uzyskano w nich dzięki przyleganiu 
pierścieni uszczelniających całym obwodem zewnętrznej po-

2 4 

Rys. 3. Uszczelnienie kontaktowe: 1 - pierściei1 oporowy, 2 -
element grafitowy, 3 - ruchomy element uszczelnienia, 4 -
uszczelka gumowa, 5 - wal wirnika, 6 - łożysko, 7 - spr<�żyna, 
B - tulejki oporowe, 9 - pierścień oporowy, 10 - pierście·ń zabez • 
pteczający, 11 - uszczelki gumowe 
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wierzchni cylindrycznej do gładzi tulei zewnętrznej oraz 
jedną z powierzchni  bocznych do jednej ze ścianek rowka 
tulei prowadzącej. Do gładzi tulei zewnętr-znej pierścień 
jest dociskany siłą wynikającą ze sprężystości pierściri
nia P: 

gdzie :  

1t • 

P = J p� R3 sinada = 2p; bR3 

o 
( 1)  

p, - nacisk jednostkowy pierścienia na tuleję zewnęh·.t-
ną ; 

b - grubość pierścienia ; 
R3 - promie11 zewnętrzn y pierścienia. 
Do ścianki rowka tulei prowadzącej pierścień jest do-• 

ciskany silą , normalną N :  

gdzie: 
N =  P11 + 1 · F1 - p,. · F2 (2) 

Pn+ 1 Pn - ciśnienia powietrza w dwu kolejnych stop-
niach uszczelnienia, 

F1 i F2 - pola powierzchni bocznych tego samego pier
ścienia, na które działa ciśnienie powietrza. 

Siła wynikająca ze sm·ężystości pierścienia P i siła nor
malna N są tak dobierane, aby w czasie pracy uszczelnienia 
pierścienie były nieru:::home względem gładzi tulei ze
wnętrznej i ruchome względem tulei prowadzącej , tworząc 
z .  nią ukłacty trybologiczne par trących typu dwóch po
wierzchni płaskich. Na powierzchniach ślizgowych tych 
par zachodzi tarcie ślizgowe o sile ta·rcia T: 

7.' � Jl · N  (3) 
Jak wynika z przeprowadzonych badań [2], powierzchnie 

le ulegają przedwczesnem u zużyciu w uszczelnieniach 
współpracujących z łożyskami wałkowymi podpory przed
niej i tylnej. I ch  przedwczesne zużycie zwiększa stopień 
przecieku powietrza do przestrzeni olejowej . Ponieważ 
przeciek powietrza zachodzi również przy nie uszkodzo
nych uszcielnieniach pierścieniowych, tylko że jest znacz
nie mniejszy. to destrukcja oleju w �ilniku może zachodzić 
tylko z dostępem · tlenu zawartego w powietrzu. Jest więc 
ona równoznaczna z utlenieniem oleju. 

-+ - - - - - - - - - - · - - - - -!-

Rys. 4. Uszczelnienie pierścieniowe : l - przestrzeń powietrzna, 
2 - przestrzeń olejowa, 3 - łożysko, 4 - wal, 5 - tuleje z row
kami prowadzącymi (tuleja prowadząca), 6 - pierścienie uszczel
niające, 7 - tuleja zewnętrzna 

W norma lnych warunkach temperaturowych, określonych 
dla tego silnika odpowiednią instrukcją eksploatacj i ,  pro
ces utlemania • oleju zachodzi bardzo powoli i nie jest za
uważalny dla eksploatatorów. Stwierdzane przez nich ze
wnętrzne objawy destrukcj i oleju mogą być rezultatem 
jedynie j ego utlenienia w podwyższonych temperaturach. 

Zgodnie z instrukcją eksploatacj i silnika 37F, olej MK-Bp 
powinien zachowywać swoje właściwości fizykochemiczne 
podczas pracy przez 25 ±5 h w zakresie temperatur 
233+413  K. Przekroczenie górnej gra nicy tego prźedziału 
można zatem uważać za nienormalne warunki tempera
turowe. Dokonując pomiaru temperatury oleju na wejściu 
i wyjściu z podpór łożyskowych silnikach 37F stwierdzo
no, że: 

- na weJsc1u w podporę łoży�kow,1 temperatura oleju 
nie pl zekracza 333 K (rys. 5a) ,  

-- w czasie przepływu przez podpory ło:i.yskowe olej 
nagrzewa się od łożysk, z których szczególnie łożyska z obu 
wirującymi pierścieniami mają bardzo wysoką tempera
turę (tabl . ) ,  

- na wyjściu z podpór łożyskowych temperatura oleju 
jest więc znacznie wyższa niż na wejściu , osiągając maksy 
malną wartość równą ok. 390 K (Tys. 5b). 
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Oznacza lo, że w czasie norma lnej pracy s il nika lempe
ralury oleju nie są podwyżs1:one i nie powinna zachodzić 
jego przyspieszona deslrukcj,1. 
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Rys. 5. Zmiana temperatury oleju i powietrza w funkcji prędkości 
obrotowej si lnika : a) oleju  na wlocie do podpory łożyskowej , 
b) oleju na wylocie z podpory łożyskowej, c) powietrza przecie
kającego do przestrzeni olejowej ze sprężarki, d) powietrza prze
ciekającego do przestrzeni olejowej zza sprężarki 

Szukając zalem związku destrukcji oleju z nienormalny
mi warunkami pracy s i lnika p rzeanalizowano warunki 
pracy łych silników, w kló·rych podczas eksploatacj i wy
stąpiła zmiana barwy oleju, obecność w nim substancji  
asfa ltowo-żywicznych i koksu. W większości przypadków 
silniki te zostały przedwcześnie wycofane z eksploatacji  ze 
względu na niedopuszczalną koncentrację produktów zuży
cia w próbkach oleju p rzebadanych w Instytucie Technicz
nym Wojsk Lotniczych metodą rentgenowskiej izotopowej 
analizy fluorescencyjnej [3] . Weryfikując podczas remontu 
stan techniczny przedwcześnie wycofanych z eksploatacj i 
silników stwierdzono we wszystkich przypadkach uszko
dzenie uszczelnień pierścieniowych, powodujące wspomma
ny już wzrost stopnia przecieku powietrza do przestrzeni 
olejowej. Stwierdzenie tego faktu skłoniło autora do po
miaru temp.eratur tegc powietrza. Pomiarów dokonano 
podczas p róby si lnika w hamowni za pomocą przyrządu 
Me·ra Tronie firmy Conway Elektronie Enterprises. Wyniki 
badań przedstawiono na rys, 5c i d. Na ich podstawie 
można stwierdzić, że temperatury powietrza pobieranego 
zza sprężarki (krzywa cl) dochodzą nawet do 590 K .  Po
wietrze to, podobnie j a k  łożyska z obu wirującymi bież-· 
niami, zwiększa stopień obciążenia termicznego stykającego 
się z nim oleju. 

Oczywiście nie wszystkie silniki, w których wystąpiła 
destrukcja olej u wykazywały wzmożone zużycie części trą
cych. Tych silników nie wycofano przedwcześnie z eks
pioat,1cj i .  Zlano z nich tylko olej , przemyto układ smaro
wania , zalano nowy olej i silnik dopuszczono do · nadzoro
wanej eksploatacji. W tych warunkach przepracowały one 
bezawaryjnie swoje okresy n 1 iędzyremontowe. We,yfikuj ąc 
podczas remontu ich stan techniczny nie stwierdzono istot
nego dla badań zużycia elementów trących smarowanych 
olejem. Co więc było pGwodem destrukcji oleju w tych 
silnikach? Na to pytanie, mimo wielu prób, nie znaleziono 
jednoznacznej odpowiedzi. W oparciu o przeprowadzone 
analizy można j ednak sformułować wniosek, że j est ona 
następstwem : 

- za malej ilości oleju biorącego udział w obiegu, 
- niewłaściwego chłodzenia silnika przed wyłączeniem 

z pracy. 
Ilość oleju_ biorącego udział w obiegu jest istotna w kon

tekście badania jego dEstrukcji dlatego, że : 
- olej mineralny, w tym również olej M K-Bp, ma nie

wielkie stosunkowo ciepło właściwe (ok. 2,1 kJ/kg °C), 
- w silniku olej spełnia funkcję nie tylko  smarowania, 

ale p·rzede wszystkim chłodzenia powierzchni trących. 
Destrukcja oleju w następstwie za małej ilości oleju bio

rące�o udział w obiegu j est teoretycznie bardzo realna, ale 
w praktyce bardziej prawdopodobną przyczyną destrukcji 
olej u jest r..1czej niewłaściwe chłodzenie silnika przed wy-
łączeniem z pracy. 
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W czasie p racy si lnika o lej krąż;ir w układzie smarowa
nia wg schematu przedstawionego na rys. 6 .  Ze zbiornika 
oleju 1 przepływa on przewodami  rurowymi do pompy 
tłoczącej 2,  a z niej p rzez w wór zwrotny i filtr olej u do 
podpór zespołu wirnikowego 3 oraz do skrzynki agregatów 
silnika 4. Ze skrzynki agregatów olej trafia bezpośrednio 
do zbiornika o leju. Natomiast z podpór łożyskowych j est 
on odsysany przez pompę olej u 5 w postaci m ieszaniny 
powietrzno-olejowej, a z n iej zostaje skierowany do od
środkowego oddzielacza 6, gdzie pod wpływem sił odśrod
kowych następuje oddzielenie powietrza od oleju-. Oddzielo
ne powietrze przepływa do skrzynki agregatów silnika, a olej 
przez fil lr-sygnal izator 7 do chłodnicy paliwo wo.olejo
wej 8 ,  skąd po ochłodzeniu przez pal iwo przepływa do 
zbiornika oleju. Po wyłączeniu silnika z p racy olej nie 
będzie już chłodzony w chłodnicy paliwowo-olejowej. W 
konsekwencj i tego będzie on nagrzewał się od gorących 
części si lnika nawet j eszcze przez ok. pół • godziny, j a k  po
dają niektóre źródła, i j ego temperatura może wówczas 
p·rzekroczyć górną granicę dopuszczalnego przedziału tem
peratur. 

Fizyka, powstawania destrukcji oleju [4) 

Podczas użytkowania w l otniczych s ilnikach turbinowych 
olej styka się z powietr zem (przeciekającym do p rzestrzeni 
olejowej, m.in.  z przestrzeni powietrznej uszczelnień pier
ścieniowych). Zawarty w powietrzu tlen łatwo reaguje 
z węglowodorowymi składnikami oleju, twonąc z nimi 
hydroksynadllenki. W normalnych temperaturach tylko 
hydroksynadllenki węglowodorów parafinowych ulegają 
rozkła dowi tworząc a lkohole, aldehydy i ketony. W pod
wyższonych temperaturach pracy zwiększa się reaktywność 
wszystkich węglowodorowych składników olej_u .  Z hydro
ksynadtlenków węglowodorów naftenowych powstają kwa
sy, . a z hydroksynadtlenków węglowodorów aromatycz
nych - fenole. Dalszym reakcjom ulegają również pro
dukty rozkładu hydroksynadllenków węglowodorów parafi
nowych. Alkohole utleniają się na aldehydy lub ketony. 
Mogą również reagować z tworzącymi się kwasami,  daj ąc 
'różnego rodzaju estry. Aldehydy utleniają się łatwo do 
k wasów, natomiast ketony są mniej podatne na utlenianie 
i u legają raczej kondensacj i .  Przy dalszym oddziaływaniu 
tlenu na olej w podwyższonej temperaturze część kwasów 
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Rys. 6. Schemat obiegu oleju w układzie smarowania silnika 
:nF :  1 - zbiornik olej u ,  2 - pompa tłocząca olej ,  3 - silnik 
(podpory łożyskowe), 4 - skrzynka agregatów silnika, 5 - pompa 
odsysająca olej, 6 - odśrodkowy oddzielacz powietrza od oleju ,  
7 - filtr sygnalizator, 8 - chłodnica paliwowo-olejowa, 9 - od
powietrznik odśrodkowy, A - zawór zwrotny, B - filtr oleju,  
linia przerywana - powietrze 

(utworzona z węglowodorów para finowych i naftenowych) 
utlenia się do hydroksykwasów o wysokim stopniu kon
densacj i ,  będących s ubstancjami żywicznymi.  Substancje 
żywiczne są  też tworzone z węglowodorów a romatycznych 
w wyniku kondensacji fenoli (utworzonych z rozkładu hy
droksynadtlenków tych węglowodorów). 

Substancje żywiczne, identyfikowane przez eksploatato
rów jako substancje asfaltowo-żywiczne, pod wpływem pod
wyższonej temperatury ulegają kondensacji ,  ubożeniu w 
wodór i s lopniowemu zwęgleniu. Tworzą się w oleju nie
rozpuszczalne karbeny i karboidy, które w zależności od 
slopnia odwodornienia przechodzą w koks o mniej lub 
więcej zwartej budowie. ściemnienie oleju j est następ
stwem nagromadzenia się dużej ilości substancji żywicz
nych i koksu. 

Wpływ destrukcji oleju na warunki  smarowania si lnika 

Krążące ,Jbiegowo w układzie smarowania silnika pro
dukty destrukcji oleju mogą stać się przyczyną zatylwnia 
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(lłoksem) lub zamulania (związkami żywicznymi) szczelin 
ciasno pasówanych elementów układu łożyskowania. Istnie
nie tego zagrożenia narzuca pewne wymagania dotyczące 
rozmiarów produktów destrukcji oleju. Od koksu wymaga 
się, aby jego cząstki mogły swobodnie przepływać przez 
szczelinę, tzn. że ich rozmiary nie powinny przekraczać 
¼ szerokości szczeliny. Znacznie ostrzejsze wymagania 
stawia się związkom żywicznym. Ze względu na narasta
jący proces zamulania szczel in, szczególnie przy niskich 
ciśnieniach olej u, rozmiary cząstek tych związków nie po
winny przekraczać 1/3 szerokości szczeliny. Pozytywną rolę 
w tym zakresie spełnia filtr oleju dokładnego oczyszcza
nia, wychwytując z oleju cząstki o rozmiarach powyżej 
5 11 m. 

Znajdujące się w oleju produkty jego destrukcji mogą 
stać się przyczyną zmian jego wlaściwo5ci smarnych. Wła
ściwości te są tym lepsze, im więcej jest w nim substancji 
powierzchniowo czynnych, tj . związków o budowie polar
nej , które za pomocą ładunków elektrycznych przeciwnego 
znaku (do ładunków zwartych w materiale powierzchni nim 
smarowanych) są de nich przyciągane i tworzą na nich 
trwałą przylegającą warstwę. Do substancji powierzchniowo 
czynnych należy właśnie t worzący się w oleju koks. 

Tworzące siG w oleju produkty jego destrukcji mogą 
więc spełniać w procesie smarowania silnika nie tylko 

negatywną, ale i pozytywną rolę. Ze względu na ·negatywną 
rolę destrukcja oleju jest na pewno zjawiskiem bardzo 
niepożądanym. Dlatego też w procesie eksploatacji należy 
przeciwdziałać tym wszystkim czynnikom, które ją wywo
łują. Nie oznacza to jednak, że w przypadku wystąpienia 
destrukcji oleju są podstawy do przedwczesnego wycofania 
siln ika z eksploatacji ,  powodującego niewykorzystanie jego 
pełnej trwałości międzynaprawczej i zmniejszenie opera
cyjnego wykorzystania samolotu. Pnktyka pokazuje, że 
można w takim przypadku dokładnie tylko przemyć i prze
płuirnć układ smarowania silnika, zalać nowy olej i objąć 
silnik nadzorowaną eksplo,1 t;.icj ą. 
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Czynn ik dynamiczny w procesie 

cyl indrów s i ln ikp tłokowego 

napełn ian ia 

Efekt dynamicznego doładowania silnika jest spowodo
wany zmienną prędkośe:ią strumienia mieszanki dopływa
jącej do cylindrów w kanale dolotowym. Chwilową war
tość ciśnienia bezpośrednio przed zaworem stanowi suma 
przyrostów ciśnienia wynikających ze zjawisk falowych 
LJ P1 i bezwładności strumienia LJpd o wartościach uzależ
nionych od charakteru przebiegu prędkości i przyspiesze
nia tłoka oraz wzniosu zaworów silnika. Ich związek moż
na wyrazić następująco: 

Pkd = Po +  L1pf + L1pd 
gdzie: Pkr1 - ciśnienie w kanale dolotowym, Po - ciśnie
nie we wlocie rury dolotowej cylindra. 

Autorzy nie rozpatrują tu zjawisk falowych opisanych 
w pracy [ l]. Należy natomiast ocenić, jaki udział ma war
tość Pd i czy wpływa ona w sposób istotny na proces 
napełniania cylindrów silnika. 

Oznaczenia: 

(!k, Tk, ak, vk, Rk - odpowiednio w kanale gęstość, tempe
ratura, przyspieszenie, prędkość, indywidualna stała gazo
wa strumienia w kanale dolotowym, 
Qe, Pe, Te, Re - odpowiednio w cylindrze gęstość, ciśnie
nie, temperatura, indywidualna stała gazowa w cylindrze, 
vn, a11 - prędkość i przyspieszenie tłoka. 

Sp?sób oceny 

Do rozwiązania postawionego problemu posłużyć może 
model przepływu strumienia dolotowego silnika (rys. 1 ) .  

Wskutek ruchu tłoka od zwrotu zewnętrznego ZZ ze 
zmianą chwilowej prędkości tłoka Vtt i przyspieszenia att 
w kanale dolotowym powstaje podciśnienie powodujące 
przesuwanie się mieszanki od gaźnika do zaworu z pewną 
prędkością Vk i przyspieszeniem ak. W związku z tym na 
zawór działa siła bezwładności strumienia równa: 

(1)  

3Z 

MAREK ORK ISZ 
RYSZARD PROCIAK 

Prof. dr h a b .  inż. STEF./.\ N  SZCZECIŃSKI 
Wojskowa Akademia Techniczna 

Z równania ciągłości można wyznaczyć prędkość w kanale 
dolotowym: 

n - d• n · D2 

pk · ---;f-- vk = µ, · Pe · -
4
- t·11 

gdzie: µz - współczynnik przepływu [2]. 

Po przekształceniu 
Pe D' 

t'k = tł, -- - t>11 
Ph d� 

Oczywiście Jiz = f1 (t) i vu = f2 (t) . 

Przyspieszenie strumienia w • kanale dolotowym 
wyznaczyć, znając zmianG prc;dkością Vk w czasie: 

dv1, D' Pe 
( 

clv,1 dp,
) llk = - = - • - fi. -- + V1l --cft d� Pk • dt dt 

Rys. 1. Model układu dolo
towego: dx - elementar• 
na wysokość słupa stru
nienia dolotowego ; d2 -

średnica trzonka zaworo
wego, d - średnica ka
nału dolotowego, D - śred
nica cylindrH 

_o _ _  

(2) 

można 

(3) 
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Z kinematyki układu korbowego znane są zmiany pręd
kości tłoka w zależności od kąta obrotu wału korbowe
go CC : 

oraz 
v11 = R - cv_(sina + O,SJ. sin 2a) 

dv,1 
au = d

t 
gdzie: 1 - wydłużenie korbowodu, R - ramię wykorbie
nia, cv - prędkość kątowa. 

Elementarną masę przepływającego czynnika (mieszanki) 
wyraża wzór: 

pamiętając, że: 

n · d2 

dm = Pk '  --0 dx 
4 

dx 
Vk = - , czyli dx = Vk · dt 

dt 

(4-) 

(5) 

oraz że czas obrotu walu korbowego o pewien kąt jest 
związany zależnością 

dt = - da 
6n 

gdzie: n - prędkość onrotowa siln ika w obr.Imin, 

(6) 

Wykorzystując wzory (5) i (6) do rozwinięcia wzoru (4) 
otrzymuje się: 

n - d� Vk 
dm = Pk --" - da 

4 6n 
Żastępując ·-Vk wyrażeniem (2): 

n 
dm = -- •Pc · D• - µ, , v11 · da 

24n 

podstawiając wrnz z (3) do zależności ( 1 )  otrzyn,t.:.je :;ię:  

2 � I P · ·<p ·p /._) x=-f  sn ia- o\x„1 

12x \0,5 v,; = liFf R0 T0; 

P . =p . (·Yi.-:1..1, Je i-, 
I 1-1 

Vi 

Pśri �o,s (p; • Pci-1 )  

x,-.. 1· 1  
T, · =T.. (E.0..) Je,_, ::,n ci- 1 Pci- 1 

T . = Cvmi•(fs'r; ·mci- 1 +-mpi Cva·lo ci mc1 · Cvmi 

m,; 9m, ='v"/ 

;;e . =1 + Rm; 
1 Cvmi 

Rys. 2. Algorytm obliczania procesu napełniania silnika tłokowego 
z uwzględnien_iem zmiany ciśnienia na dolocie do cylindra 
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Rys. J. Względna zmiana ciśnienia przed zaworem i w cylindrze 
w funkcji kąta obrotu walu korbowego silnika PZL-ł-ranklln 
4A-235B przy prędkości obrotowej n =  2800 obr.imin: l - ciśnienie 
przed zaworem, z uwzględnieniem dynamiki, 2 - ciśnienie w cy
lindrze, z uwzględnieniem dynamiki, 3 - gdy Pkd = Po 

dFb = - · - • -- Pc · D• • µ, • va µ, • aa + v,1 -- da 
D• Pe n 

( 
dµ.

) 
- � h �n � 

a po uporządkowaniu i pominięciu drugiego członu w na
wiasie jako wielkości małej 

n D' p: dFb = -- · - · - - µ� • vw·a,1 · dd 24n d� Pk 
Powstałe ciśnienie można wyrazić wzorem 

gdziE:: 

czyli  

nd2 
A = -o-o 4 

1000 14 
4
-• 1 

- --
�, mis c · 10 , Pa,  I 

800 12-- • 

I 
600 10::-::-- -

'- " 1 
\ ··...c. --400 8 .'- ..,,,-

200 - 6 

(7) 

0 4 -�=��
60
�-�

9
�
0
�-��-��-������� 

-200 . j - •• ;;..-r::f",,_-r�=1-:=-"""".l..--::=-�-+-- --I 
� I -400-

Rys. 4. Zmiana ciśnienia w cylindrze i prędkości przepływu przez 
zawór w funkcji kąta obrotu walu korbowego silnika PZL-Frank· 
lin 4A-235B przy prędkości obrotowej n = 2800 obr.Imin: l -
z uwzględnieniem dynamiki przepływu 
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1 D 1 fi 
l C , l ' Pel =

� · 
d0

4 
• - · /L� · v,, - a,, - , a 

fik 
(8) 

Wygodniej j est zastąpić różniczki przez różnice skońc:zo
ne (przy;mując mały krok podczas rozwiązania), a następ
nie równanie (8) rozwiązać metodą Rungego i Kutty : 

1 D4 Pi 
Apd = - · -- • _:_ • µ; • vw a,, -Aa 

6,i d� Pk 
(9) 

W tym też czasie zmieniają się parametry termodyna • 
micz1;.E: w kanale, k tóre można wyznaczyć z równania 
stanu. Nc1leży pamiętać, że, w obszarze małego kroku ci:,;
nienie w kanale dolotowym zmienia się w następujący 
sposób: 

Pkd = Po +  Ap,i ( 1  O) 

Z równania stanu : 

Pe 
fi C = � 

C C 

( I l )  

Ni� popdni.:. j :.1c wielkiego b łędu, 1 11ożna zapisać i.P :  
Tk � 'l'o i l<k = Ro 

gdzie indeks o odnosi się d�) parametrów zasysanej mie
szanki  w warunkach usta lonych. 

Pn.eksztalc;1 jąc równ,mia ( 1 1 )  otrzymuje się: 

Tc - Rc · P� 
'1': · Ił� · f'k,t 

( 1 2 )  

Podstawiając ( 12) do  wzoru na  Pk<t ( 1 0) i wyciągając war 
tość stałą dla danego silnika przy n = const:  

D 4 R T 
F = o o 

6 - a · d� 

otrzymuje s ię równanie kwadratowe, którego rozwiązaniem 
jest pierwiastek: 

Pkd"  = O 5 (Pk r -I- -. / J)��4-�;; __!!];_ /12 • • v r • a,r • Aa ) ( ] 3) 
' ' - I 1-1 

V 
k. 1-1 

1,:i . T�i 

Zł • I ' 

Przy wykorzystaniu metody numerycznej do obliczenia 
procesu napełniania (przedstawionej w [2]) wygodniej jcs L  
wykorzystać wzó'r ( 1 3) w postaci :  

Wyniki 

Wzór ( 13.:i)  wprowc1dzono do algorytmu obliczeń procesu 
napełniania (rys. 2). Na j ego podstawie dokonano obliczeń 
procesu napełniania dla silnika PZL-Franklin 4A-235B 
i wyniki  przedstawiono na rys . 3, 4, 5, 6, przy s konfron • 
towaniu ich z danymi przedstawionymi w pracy [2), wyzna
czonymi omówioną w tym a1 tyku le metodą. 

Wykres na rys. 3 przedstawia zależność c iśnienia na wlo
cie do silnika (ciśnienie przed zaworem) i ciśnienia w cy
lindrze silnika w stosunkt1 do ciśnienia otoczenia w zależ
ności od położenia kątowego wału korbowego. Widać, że 
zmiany ciśnienia p rzed zaworem nie są duże i nie prze
kraczają :!:0,5°1°, a le ,  j ak  się okazuje, powoduje _ to zwięk
szenie. masy zassanej m ieszanki o 7 ,50/o. Należy więc sądzić. 
iż podczas analizy procesu napełniania przeprowadzonej na 

µodstawie . wyników z obliczeń numerycznych należy 
uwzględnia ć wpływ czynnika dynam icznego, co pozwala 
w większym s lopniu na zbl iżenie się modelu obliczenio
wego do warunków rzeczywistych procesu napełniania 
cylindrów si lnika. 

Ana l izująe: wzór (13)  można dojść do wniosku, że przy 
wzroście współczynnika przepływu o ok. 1 00/o zmiana ciś
nienia na dolocie wyniesie ok. 220/o. W idać więc, że dopra
cowanie kształtu kanału dolotowego może mieć istotny 
wpływ na parametry efektywne siln ika, o czym była juz 
mowa w pracy (2). 

12 0,24 

rń; , kgls 

8 0,16 
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rń, 
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Hys. 5. Zmiana masy mieszanki zassanej do silnika i masowego 
natężenia przepływu w funkcji • 1<ąta obrotu wału korbowego si!
rnki. PZL-Franklin 4A-235B przy prędkości obrotowej n = 2800 obr./ 
/min ; 1 - z uwzględnieniem dynamiki przepływu 
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Hys. , ; _  Zmi�na  parametrów termodynamicznych w funkcji kąta 
obrotu walu korbowego s i lnika . PZL-Franklin 4A-235B przy pręd
lrnsc1 obrotoweJ 11 = 2800 obr ./mm : l - z uwzględnieniem dyna
m1k1 przepływu 
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Określan ie wielkości zjarna austen itu w stalach 

Dr inż. MARIAN GLIWA 
Instytut Mechaniki Precyzyjnej 
Oddział w Rzeszowie 

Na problem wielkości ziarna austc-· 
nistu w stalach po raz pierwszy zwró
cono uwagę, i to przypadkowo, w la
tach dwudziestych w jednej z firm 
amerykańskich. Przyc;zymlo siG do te
go występowanie m iękkich plam po 
hartowaniu przedmiotów nawęglo
nych. Została wówczas opracowana 
przez McQuaida i Ehna { l ]  metoda 
eliminowania z dalszego przerobu tych 
wytopów stali, które wykazują skłon
ność do miękkich plam. Szczegółowe 
obserwacje i badania wykazały jed
nak, że objawy anormalności struktu
ralnej występują rzadko; znacznie czę
ściej występuje między wytopami róz
nica w wielkości ziarna ujawnionego 
w warunkach próby McQuaida i Ehna. 
Z tego względu metodę tę (stosowaną 
dziś pod nazwą metody nawęglania) 
zaczęto stosować do określania wiel
kości zwanego w tym okresie „pier
wotnego ziarna austenitu" wytopu w 
ramach kontroli odbiorczej. W tym 
celu w 1933 r. opracowano normę 
ASTM, która wprowadziła w życie 
skalę wzorców wielkości ziarna, ogól 
nie dziś przyjQtą pod nazwą skal i 
ASTM. 

W latach trzydziestych w USA na 
problem wielkości ziarna austenitu 
zwrncano zbyt dużą uwagę. Elimino
wano z dalszego przerobu wszystkie 
te wyroby stali, które w warunkach 
próby McQuaida i Ehna wykazywały 
duże ziarno. Pociągnęło to za sobą 
konsekwencje ekonomiczne i zmusiło 
do szczegółowych badań, w wyniku 
których ustalono błędy metody i opra
cowano technologię otrzymywania 
stali drobnoziarnistych. Rezultatem 
tych badań było także opracowanie 
w 1949 r. nowej normy ASTM [2] 
ujmującej już i inne metody ujawnia
nia ziarna austenitu. 

W toku dalszych badaó nad rozro
stem ziarn;ł austenitu opracowano 
czynniki wpływające na jego wiel
kość. Przyczyniło się do tego w du
żym stopniu opracowanie przez Beche
ta i Beaujarda [3] metody wytrawia
nia granic ziarn byłego austenitu, u 
jawniającej faktycznie istniejące ziar•· 
no w stali .  

Opracowanie metalurgicznych metod 
otrzymywania stali drobnoziarnistych ,  
jak również możliwości regulowania 
ziarna przeróbką plastyczną i obrób•· 
ką cieplną spowodowało stopniowe 
wycofyw�nie z warunków technicz
nych obowiązkowej kontroli wielkośr.i 
ziarna. W aktualnych amerykańskie.il. 
warunkach technicznych przewiduje 
siE: anal ityczne określanie zawartości 
Al metalicznego w stali .  Jest to moż
l iwe w przypadku dużej kultury pro
dukcji i przerobu stali. Przestrzeganie 
ściśle określonych warunków wyta
piania stali i jej dalszej przeróbki 
gwarantuje otrzymanie w całym cyklu 
technologicznym wyrobów o żądanej 
wielkości ziarna. 

W Europie w latach przedwojennych 
do problemu wielkości ziarna austeni
tu podchodzono z dużą rezerwą, zwła
szcza że znane były konsekwencje 
ekonomiczne w USA wynikające ze 
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zbyt pochopnie stawianych wymagań. 
Dopiero po wnikliwszym wyjaśnieni • 1  
zagadnienia do warunków technicz„ 

nych • wprowadzano kontrolG wielkośc i 
ziarna. Obecnie w Europie do zagad -
nienia wielkości ziarna austenitu przy
wiązuje się większą uwagę niż w 
U SA. 

W Polsce przedwojennej nie stoso
wano kontroll wielkości ziarna przy 
odbiorze stali, mimo że zagadnieniu 
temu poświęcono wiele prac badaw
czych. Dopiero po wojnie kontrolę tę 
wprowadzono do niektórych warun
ków technicznych, gdyż wiele maszyn 
i urządzeń buduje się na licencj i  ra
dzieckiej, te zaś w . wielu przypad
kach przewidują stosowanie stali 
drobnoziarnistych. Obecnie kontrola 
wielkości ziarna obowiązuje tylko dla 
niektórych stali stopowych przezna
czonych na elementy s ilnie obciążone, 
głównie w przemyśle lotniczym. Wy
stępują tu j ednak pewne niedomówi€'
nia dotyczące metodyki ujawniania 
ziarna i celowości  jego określania. Na 
te dwa zagadnienia w niniejszym ar
tykule zwrócono szczególną uwagę. 

Wpływ metody na wielkość 
ujawnianego ziarna austenitu 

Spośród metod ujawniania ziarna 
austenitu zalecanych przez PN-66/ 
/H-04516, najczęściej stosowanymi me
todami są: nawęglanie, wytrawianie 
granic ziarn austenitu i siatka tlen
ków. 

Metoda nawęglania stosowana jest 
do stali podlegających nawęglaniu. 
W wyniku badań stwierdzono [4, 5), 
że metodą tą Ujawniane jest ziarno 
większe niż istnieje w rzeczywistości .  
Dyfundujący do stali  węgiel zmienia 
skład chemiczny stali i k inetykę roz
rostu ziarna austenitu, a gazy z kar
buryzatora dyfundujące do stali rea
gują dodatkowo z · pierwiastkami roz
puszczonymi w metalu. • Mimo tak 
istotnej wady metoda ta jest nadal 
stosowana, gdyż warunki jej przepro
wadzenia bardziej odpowiadają wc1-
runkom następneJ obróbki ni.i. wh run
ki innych metod. Przyjmuje sie więc, 
że jeżeli w warunkach próby rw 1ęgla
nia ujawni się ziarno nie w I�-�- ,ze niz 
odpowiadające nr 5 skali ASTM. to 
stal jest drobnoziarnista 

W przypadku stali  d-:, ulep-;zania 
c ieplnego stosowanie n .eH;dy nawę-• 
glania jest nieuzasadnione mimo że 
takie przypadki w praktyce wystę
pują. Ziarno tych stali można ujaw
niać metodą wytrawiania granic ziarn 
austenitu 1 metodą siatki tlenków. 

Metoda wytrawiania granic ziarn 
byłego austenitu, polegająca na tra
wieniu granic martenzytu, bainitu l ub 
sorbitu nasyconym roztwon.m kwasu 
p ikrynowego z dodatkiem środków 
zwilżających jak Nekalina S lub po
wszechnie stosowane środki  piorące 
(płyny FF, Tip-Top · i in.), daje fak
tyczny obraz granic ziarn w danych 
warunkach obróbki c ieplnej. Pewne 
trudności występują tylko przy wy
trawianiu granic ziarn w stalach 

o zwiększonej zawartości krzemu 
(30HGSA) i boru. W takich przypad
kach dobre wyniki daje trawienie na 
gorąco w odczynniku z dodatkiem 
Nekaliny S. 

Istnieją dwie odmiany metody siat
ki tlenków: pierwsza polega na auste
nityzowaniu stall w piecu bez atmo
sfery ochronnej , a druga w atmo
sferze gazu obojętnego. Pierwsza, 
błędnie wskazująca wyniki, nie zost"'
la ujęta w obowiązującej normie. Mi
mo to w wielu warunkach technicz
nych jest nadal obowiązująca, a przy
najmniej stosowana w przypadku, gdy 
warunki przewidują metodę siatki 
tlenków bez dodatkowego sprecyzo
wania. Ujawnia ona wyraźnie drob
niejsze ziarno a us tenitu niż faktyc:i:
nie tworzy się w danych warunkach 
nagrzewania. Spowodowane jest to 
utrudnieniem rozrostu ziarna przez 
tworzące s ię już w pierwszym okre
s ie  nagrzewania tlenków [6 ,  7 ] .  Oprócz 
tego podczas nagrzewania moż nastą
pić odwęglenie i wówczas określane 
jest ziarno ferrytu a nie austenitu. To 
zjawisko występuje w przypadku stali 
38HMJ A [7]. 

Podczas austenityzowania w atmo
sferze gazu obojętnego oddziaływanie 
tlenków na rozrost ziarna jest znacz
nie ograniczone, gdyż utlenianie na
st�puje w końcowej . fazie austenity
zowania. Fakt, że ziarno określane 
jest na powierzchni bezpośrednio sty
kającej się z atmosferą p ieca, gdzie 
warunki energetyczne do rozrostu 
ziarna różnią się od warunków panu
jących wewnątrz sugeruje, że metoda 
ta ujawnia ziarno inne niż występują
ce w środku próbki. 

W celu sprawdzenia dokładności u
jawniania ziarna austenitu metodą 
siatki tlenków z austenityzowaniem w 
atmosferze argonu, przeprowadzono 
badania na stalach 38HA, 1 2HN3A, 
40HNMA i HlH2N4W A. Wypolerowa
.ne metalograficznie próbki austenity
zowano w czasie l h w temp. 850+ 
+ 1 1 50°C w piecu z atmosferą argonu 
i następnie chłodzono w oleju. Wyni
ki pomiaru wielkości ziarna na po
wierzchni (gdzie określa się ziarno 
metodą siatki tlenków) oraz w środku 
próbki przedstawiono na rys. W każ .• 
dym przypadku ziarno ujawnione na 
powierzchni jest drobniejsze niż fak
tycznie występujące w środku próbki, 
a zatem w środku obrabianego c iepl
nie przedmiotu przy każdej tempera
turze austenityzowania. Należy zazna
czyć, że wykresy ujmują tylko  śred
nią cięciwę ziarna, a zatem nie okre
ślają rozłożenia ziarna wg w ielkości, 
tzn. nie wykazują wyraźnie początku 
jego rozrostu. Przy ocenie wizualnej 
stwierdzono zapoczątkowanie rozrostu 
ziarna wewnątrz próbki, podczas gdy 
na powierzchni ziarna były jednako
wej wielkości. 

Na podstawie · przeprowadzonych 
badań stwierdzono, że ziarno określa
ne na powierzchni próbki bezpośred
nio stykającej siG z atmosferą pieca 
jest zawsze drobniejsze niż wewnątrz 
próbki. Swiadczy to o otrzymywaniu 
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hlc;d; iych wyników ujawniania ziarna 
mdodą �iatk i llenków z austcnityzo
wan il· 1 1 1  w atmosferze a rgo1 1u .  

Celowość określania wielkości ziarna 
austenitu w stalach konstrukcyjnych 

Ze względ u na rozrost z iarna a us te
nitu stale dzie l i  się umownie na drobno
i gruboziarniste .  Podział ten n ie jest 
uzależniony od wielkości  ziarna fak„ 
ty('znie wystc;pującego w stal i w okre
ślo11ej tempraturze, ale od sposobi 
jego rozrostu wraz ze wzrostem ten,
peratury, gdyż w pewnych warun
kach 5ta l gruboziarn ista może m ieć 
d robniejsze ziarno niż  stal d robno
ziarnista. W sta l i  drobnoz iarnistej ro;:
rost z iarna austenitu odbywa się se ·
lektywnie. Do pewnej stosunkowo wy
sok iej temperatury, tzw. temp. poczq \ 
ku rozrostu ziarna austenitu, ziarn.J 
pozostaje praktycznie n ie zmien ione, 
a po je przek roczeniu gwałtown ie roś
nie. Stale gru boziarniste cechuje c iq 
g ły  wzrost z iarna wraz ze  wzrostem 
temperatury austenityzowania.  Cech:\ 
drobnoz iarn istości nadaje sic; stal i  w 
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Rys. zale2ność średniej cięciwy ziarna ba
danych stali od temperatury austenityzo
wania w atmosferze argonu :  1 - na po
wierzchni .  2 - wewnątrz próbek; a) stal 
:J8HA, b) stal 12HN3A , c)  stal 40HNMA, 
d) stal 1BH2N4WI 
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procc�ie jej  wytapiania odtleniajqc ją 
osta teczn ie ok reśloną ilością m ik rodo
dat ków Al, Ti ,  Zr. Nb i V, które to 
pic •rwiastk i tworz..i t rudno rozpuszczal 
ne azo t k i , wc;gl i k i  l u b  węgl ikoazotk i 
hamujc\Ce rozrost ziarna do stosunko
wo wysok ich temperatur. 

Zaletami stal i drobnoziarnistych w 
porównaniu ze stalami  gruboziarnisty
mi jest przede wszystkim większa 
równomierność właściwości, korzyst
n iejsze zachowanie s ię podczas obrób
k i  c ieplnej oraz lepsze właściwości  
mechaniczne. 

Ze wzglt;;du na małą wrażliwość na 
działanie wysokich temperatur i długi 
czas austenityzowania, stale drobno
ziarniste powinny być stosowane p rze 
de wszystkim na przedmioty podlega 
j c\Cc nawc;glaniu. Jest to wymagar�c 
obecnie, gdyż ze względów ,ekono
m icznych dąży się do podwyższan i;, 
temperatury nawc;g!ania, aby zwic;k
SZ'JĆ' g rubość warstwy nawęglonej i 
skrócić czas procesu, jaii: również w 
przypadkach,  gdy przedmioty nawc;
glant• hartowane są bezpośrednio od 
tcrnpera tury nawęgiania.  W takkn 
przypadkach stal powinna zachować: 
drobne zia rno austenitu ,  a za tem jej 
temperatura poczqtku rozrostu z iarna 
austenitu powinna być slosunkow0 
wysoka. Uniknie sic; wówczas kosz
townej międzyoperacyjnej obróbk i 
c ieplnej mającej na celu dodatkowe 
rozdrobnienie ziarna wymaganego ze 
względu na c iqgl iwość w strefie rdze
nwwej . 

W przemyś le  lotn iczym do nawęgl.i 
n ia i ulepszania c ieplnego powinny 
być stosowane stale drobnoziarniste. 
Staje s ię więc konieczna k ontrola 
wielkości ziarna przy odbiorze stali 
i na wykonanych z nich półwyrobach, 
głównie odkuwkach. Spostrzeżenia z 
praktyki wskazują, że dostarczane 
obecnie przez hutnictwo stale budz<J 
w iele zastrzeżeń pod względem wiel
kośc i z iarna. Z tego względu powin
no być zalecane wprowadzenie do 
warunków odbioru stali przez użyt
kownika kontroli wielkości z iarna . 
Konieczne jest również sprawdzanie 
z iarna na odkuwkach, gdyż oprócz 
czynników metalurg icznych na wiel
kość z iarna wpływa istotnie przeróbka 
plastyczna i obróbka c ieplna (8+ 1 1  j. 
Procesy te, przeprowadzone w nieod
powiednich warunkach, mogą przybl i 
J.yć stal  wytopioną jako drobnoz iar
nistq do stal i gruboziarn is lej .  

W praktyce obserwuje sic; często 
zbyt wygórowane wymagania pod 
względem wielkości ziarna. Przy od
b iorze stali stosowanie jednopunkto
wej próby przegrzewnośc i stali, pole
gającej na określaniu tzw. umownego 
z iarna austenitu (obowiązująca norm.a 
nie ujmuje tego pojęcia) jest w pełn i  
uzasadnione, a w przypadku gotowych 
odk uwek jest niepotrzebne, bowiem 
urr.owne ziarno austenitu odróżnia 
stale d robnoziarniste od gruboziarni
stych. W przypadku konkretnych od
kuwek, o śc iśle określonej następnej 
obróbce cieplnej, powinno być kon
tro lowane tylko ziarno rzeczywiste, 
czyi i ziarno tworzące się w przepisa
nych warunkach obróbki c ieplnej, a 
nie w warunkach, którym dana od 
k uwka n ie będzie podlegała, a które 
wymagane są przy określaniu umow
nego z iarna austenitu. 

W p rzypadku stal i ,  k tórej cech<; 
drobnoziarnistości  nadano mikrododat
k iem alumin ium, w kontroli odbior-

czej stal i  powinno być zalecane, oprócż 
określania wielkości ziarna, spraw
dzenie także zawa rtości w n iej Al 
metalicznego i azotu. J est to o tyle 
pewniejsze, że zawa rtość Al metal icz
nego nie ulega w trakcie przeróbk i 
żadnym zm ianom, a zatem może jed
noznacznie określić przynależność sta
li do grupy d robno- czy gruboziarni
stych. W przypadku stwierdzenia w iel
kości z iarna n iezgodnej z wymaga
n iami danego wytopu nie należy bra
kować, gdyż jest to stal drobnoziar
n ista, należy natomiast przez odpo
wiednią obróbkc; c ieplnq przywrócić 
jej tę cechę. 

Ze względu na istotny wpływ wstc;p
nej obróbk i c ieplnej na wielkość ziar
na austenitu kon ieczne jest, przy usta
laniu warunków dotyczqcych określe
n ia wielkości z iarna austenitu, a prze • 
de wszystkim w celu uzyskania po
równywalnej opini i  różnych placówek 
badawczych, ustalenie n ie tylko wa
runków austenityzowania, ale tak:i.c 
rod„aju wstc;pnej obróbk i  c ieplnej w 
celu zapewn ienia ok reślonego, opty 
malnego stanu początkowego stal i .  

Wnioski 

• Ze wzglc;du na n ieustabil izowan,1 
jakość dostarczanych przez hutnictwo 
konstrukcyjnych stali stopowych prze'.
znaczonych dla przemysłu lotniczego 
konieczne jest sprawdzenie wielkości 
z ia rna austen itu przy ich odb iorze:. 
Zalecane jest również określenie za
wartości m ikrododatków regulujących 
wielkość ziarna, a szczególnie zawar
tośc i  Al metal icznego. 

• Ponieważ metodą siatki tlenkó w 
ujawniane jest drobniejsze z iarno niż 
istnieje w rzeczywistości, metoda ta 
n ie powinna być uwzględni ana w wa • 
rur.kach technicznych. W przypadku 
sta l i  przeznaczonych do nawęglania 
ziarno austenitu powinno być ujaw
niane metodą nawęglania, zaś w sta 
lach do ulep�zania c ieplnego - me
todą wytrawiania granic ziarn auste
n itu. 

• Sprawdzenie wielkości z iarna au
stenitu na odkuwkach jest uzasadnio
ne. gdyż przeróbka plastyczna ma 
istotny wlyw na rozrost ziarna. Z iar
nem określar,ym na odkuwkach po
winno być jedynie z iarno rzeczywiste 
a nic umowne. Brakowanie odkuwek 
ze względu ,1a wielkość umownego 
z iarna austenitu jest nieuzasadnione. 

• Stosowanie sta l i  drobnoziar111-
stych przez przemysł lotniczy jest 
wskazane. Z nane są również czynnik i  
metalurgiczne wpływające n a  wielkość 
ziarna. Wystarczy tylko zwiększyć 
kulturę produkcji i przerobu stali, a 
problem wielkości ziarna austenitu 
zmaleje do 1ninimum. 
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Z DZIEJÓW POLSKIEJ TECHNIKI LOTNICZEJ 

Mgr AN DRZEJ '.\'IORGAŁA 

Polsk ie wersje samolotu Hannover Cli ł 
Wśród sprzQtu lotniczego zdobytego na zaborcach w 1 9 1 8  

i 1 9 1 9  r.  znajdowały s ię również samoloty myśliwskie Han
nover ELII produkowane w Niemczech przez Hanowerską • 
Fabrykę Wagonów. Wg I spisu zdobyczy dokonanego w lu
tym 19 19  r . ,  w byłej Kongresówce i Małopolsce znajdo
wało s ię 15 samolotów tego typu. K ilka egzemplarzy zdo
byto równi€ż w Wi€lkopolsce. Z późniejszych zapisów ewi
dencyjnych dokonanych w 1 9 1 9  r .  wynikało, że lotnictwo 
polskie używało 1 7  samolotów w wersj i  podstawowej CLII 
produkowanej przez macierzystą fabrykę w Hanowerze 
i w wers j i  l icencyjnej CLIIa pochodzącej z wytwórni LFG 
Roland. 

Samolot odznaczał s i�  dobrymi właściwościami lotno-pi
lotażowymi, eksploatacyjnym i i wysokimi  walorami bojo
wymi. Mia ł  nowoczesmi jak na owe czasy konstrukcję. 
Cechy te wyróżniały korzystnie Han CLII z innych samo
lotów tej klasy. Samolot był przeznaczony do eskortowania 
i osłony bombowców oraz do zwc1 lczania myśl iwców n ie
przyjaciela. Był to dwum iejscowy samolot myśl iwski ,  który 
można było również wykorzysbć do rozpoznania i bombar
dowania przec iwnika. W czas ie dziala11 Han CLII spełniał 
funkcję wielozadaniowego samolotu bojowego, który mógł 
z powodzeniem wykonywać różnorodne zadania : wsparcie, 
osłona i rozpoznanie wojsk lądowych. 

K ierownictwo utworzonych w l istopadzie 1 0 1 9  r .  Central
nych Warsztatów Lotn iczych, pragnąc zaspokoić potrzeby 
polsk iego lotn ictwa dotyczące sprzQtu dla eskadr wywia
dowczych, podjGlo in icjatywG uruchomienia ser i i  samolo
tów, które mogłyby stanowić podstawowe wyposażenie jed
nostek. Spośród używanych samolotów uznano Hannover 
CLII za najatrakcyjniejszy i odpowiedni  do zadań stawia
nych samolotom tej k lasy. 

Dokonano pom iarów posiad_mych płatowców i sporządzo
no rysunki warsztatowe. Prace konstrukcyjne prowadził 
k ierownik CWL por. inż. Karol Słowik. Jegc zastępcą był 
inż. Zdzisław W i lk.  Płatowiec był w zasadzie odwzorowa
niem pierwowzoru z n iewie lk imi  :�mianami  powodującymi 
m.in. różnice w wym iarach l in i0wych, powierzchni nośnej 
i masie własnej. Podstawową różnicG stanowił zespół napę
óowy. \V samolocie zrekcnstruowanym w CWL zastosowano 
nieco słabszy i lżejszy s i ln ik Austro Daimler o mocy 1 18 kW 
1 60 KM), znany w naszym lotn ictwie z samolotów austro
-węgi�rsk ich : Brandenburg CI  i Lloyd CII. W biurze kon
strukcyjnym CWL zaprojektowano równil:ż nowe łoże 
i osłonę s i lnika. Konstrukcja całego przodu samolotu była • 
opracowana w CWL. 

Lotnictwo wojskowe zarnóv.r i lo  ser ie; 10 samolotów, przy 
czym p i€rwsza partia, budowa na w warsztacie platowco
wym, składała s ię z trzech szt., którym nadano wojskowe 
numery ewidencyjne: 1 3 . 1 ,  1 8. 2  i 1 8. 3. Centra lne Warsztaty 
Lotnicze zatrudniały dobrych fachowców i miały zapasy 
materiałów lotn iczych odzied7.i czonych po istniejącej od 
1 916 r. w Warszawie n iemieckiej wytwórni Refla (Refla 
Mil itarerkstatten Albatros) specja l izującej się w seryjnej 
oudowie samolotów Albatros BIL  

Rys. 1 .  Oryginalny Hannover CLII na  lotnisl,u w Krakowie, 1919 r. 

TLiA 1982 nr 1 

Z powodu braku urzadień nic przeprowadzono prób wy
trzymałości materiałów użytych do budowy płatowca z wy
j ątkiem próby wytrzymałośc i na zginanie drewna sosno
wego. N ie wykonano także prób obciążenia statycznego 
całej konstrukcj i. Samolot zbudowano stosunkowo szybko. 
Pierwszy lot wykonał w l ipcu 1 9 19  r. p ilot doświadczalny 
CWL Bolesław Skraba. Prototyp był poprawny w locie, 
a le oblatywacz miał za�trzeżenia do wykonania war ztato
wego maszyny ; zauważył bowiem w locie odkształcanie 
wykrzyżowań z l inek w komorze płatów i w iążące się z tym 
n ienormalne drgania skrzydeł. Wg jego opini i  latanie na 
tak n iepewnym samolocie było dużym ryzykiem. Niemniej 
jednak loty były kontynuowane. Przeprowadzano n ieskom
pl ikowane ewolucje wchodzące w zakres prób zwrotności. 

23.08. 1 9 1 9  r .  podczas uroczystej wizytacj i lotniska moko
towskiego przez Naczelnika Państwa i Naczelnego Wodza -
Józefa P iłsudsk iego pokazano samolot z b l iska na ziemi, 
a następnie w Jocie .  Załogę stanowi l i :  konstruktor por . .inż. 
Karol Słowik i ppor. p i l .  Kazim ier,.; .Jesionowski. W czasie 
lotu ze zn iżaniem samolot rozpadł się w powietrzu i spadł • 
na ziemię w odległośc i  1 50 m od zgromadzonych. Załoga 
zginęła. Wstrząs był ogromny. General ic.:ja w m il czeniu 
opuściła lotnisko. Z resztek sa 1 nolotu zabezpieczono l inki 
usztywniające komorę płatów, okucia i wGzly skrzydłowe. 
Podano je następnie badan iom, których dokona l i  inż: Arndt ,  
Cywióski  i Pęcza !ski .  Ukończony egzemplarz nr 18 . 2  pod
dano prób ie.: wytrzymałości statycznej przez stopniowe obcią
żanie skrzydeł workam i z piaskiem. Przy n iespełna dwu
krotnym obciążeniu w �tosunku do obciążenia obl i l "zenio
wego zostało zniszczone górne' prawe okucie przy balda
chimie. Uszkodzenie było podobne do uszkodzenia stwier
dzonego na samolocie nr 1 8. 1 .  

Przeprowadzono także wył iczenia kontrolne wytrzymałośc i  
komory płatów, które wykazały n iską wytrzymałość tylnego 
dźwigara w dolnym płac ie. Wspólcz.vnnik obciążenia n isz-

,, .. �.- .j •• ¾f 

nys. 2. Prototyp CWL nr 18 . l  podczas pokazu na lotnisku moko-
1·owskim 23.08.1919 r. 

Rys. 3. CWL nr 18.1 w dniu katastrofy 
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czącego wynosił dla tego elementu k ~ 2 wobec wytrzy
małości przedniego dźwigara k = 1 2,2, przy zakładanej wy
trzymałości całego zespołu k � 6. Obliczenia wykonali inż. 
M. Pęczalski z biura konstrukcyjnego CWL i techn. lotn. 
J. Arkuszewski z Z. M. Plage i Laśkiewicz w Lublinie *). 

Na podstawie wspomnianych już obserwacj i p ilota do
świadczalnego i spostrzeżeń innych osób oraz późniejszych 
badań stwierdzono również, i:e zastosowane linki usztyw
niające nie nadawały się do tego celu. Wraz ze zwiększa
niem obciążenia wydłużały s if;, powodując utratę sztywno
ści komory płatów. Niewystarczająca wytrzymałość okuć 
i węzłów górnego płata oraz tylnego dźwigara dolnego płata, 
a także ciągliwe, odkształcające się l inki usztywniające spo
wodowały naruszenie statyki konstrukcj i i zniszczenie pła
towca w locie. Zrezygnowano więc z budowy pozostałych 
samolotów CWL, których serię oznaczono symbolem 1 8. 

Rys. 4. H a n  (Rol) CLIIa nr 8.2 z silnikiem Argus Opel o mocy 
132 kW. '.t:djęcie wykonano na lotnisku polowym w 1919 r.  

Rys. 5. Han (Rol) CLIIa nr 8.2 z silnikiem Argus Opel o mocy 
132 kW (180 KM) w wersji E, przebudowany w CWL w 1920 r.  

Rys. 6. Han (Rol) CLIIaE nr 8.lE. Zdjęcie wykonano wiosną 1920 r. 

W styczniu 1920 r. k ierownikiem CWL został mjr pil . inż. 
Zdzisław Zych-Płodowski, k tóry zaproponował moderniza
cję samolotów Hannover CLII przez zastąpienie zużytych, 
słabych i zawodnych s ilników Argus Opel o mocy 132 kW 
(180 KM) mocniejszymi Benz o mocy 147 kW (200 KM), 
których niewielki zapas znajdował s ię w składach wojsko
wych. W p ierwszej połowie 1920 r. poddano remontowi 
kilka samolotów Han (Rol) CLUa dokonując również za
m iany s ilników. Montaż s ilnika Benz nie był w tym przy-
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TABLICA. Znane isamoloty Hannover CLII i ich wersje w Jotnictwic po1!kim 

r I k" 

I I I 
Silnik I 

.:�/ ,;��;ia Nr fabr. ---ty_p 
_ __ l_k

_
W
_
m_

(
_
�
_
M
_
) 

8 . 1  I CLUa 1 684/18 
8. lE CLIIaE

I 
681/18 

Argus Opel 1 32 (180) 
Ilcnz 147 (200) 

-8-.-2 - CLIIa I 683/18 132 ( 180) gus Opel 
--- --- ,  

1919 r, 
przebudowany w ] 920 
w CWL 
Lwów 1919 r. 

8.2E CLIIaE 1 683/18 Benz H7 (200) przehudowanv w 1 920 c, ___ _ __ ! ____ 
-
----

-
:
-----

l
- -w_C_W_'L __

_ • ___ _ 
8.3 CLII I 1 3 153/ 1 7  1 32  ( 180) 

- -- - -- 1- ----1----------
Argus Opel Lwów 1919 r. 

8 .1. CLlI I . .. Argus Opel 132 ( !UO) Kraków 1919 r. --- -
Pn:cmy�J 1920 r. 8.6 CLlia J_6_8_6_J1_s _ _ , Argus Opel 1 32  ( 180) 

8.7 CLJia , 688/l8 _A
_

r_g-us--:0-p-cl-· ,
1
-l-32-(l_8_0_) +- P-.-z-.c-n-,y-śl-19_2_0_r_. ---

1 _ _ __ , ______ , _____ , _ _ _______ _ 
8.8- CLI! I_·_· ·---I--A-

rg_u_s_o_,_,c_·l_l_1_J_�_(_l_80_)_1 _1_9_1_9/_1_n_o_,_· ___ _ 
CLI! I 13107/ 1 7  Argus Opel 132 ( 1 80) 
CLI! 2 18/ . . .  Argus Opel 

Przemyśl 1920 r. 
1 3:! ( 180) montaż - Łowica 

1919 r., usterzenie jak Han CLIJI 
- -- --- - _ __ _ _  , __ --- -- -- - ___ __ __ ___ _  , 8 . 1 2  Argus Opel 132 ( 180) Kruków 1919 r. 
- -- - - - -- --: - - - --8 . 1 7  CLIIa 680/18 Argus Opel 132 (180) 1919 r. 
8.17E CL!IaEf 680/18 Benz J.17 (200) przebudowany w 1920 --- ____ 1l ____ 1------ 1 ------1 -'_,._c_·w_1. _____ _ I 18 .J I CWL I 00l/ 19 

I 
,\u<tro- l l8 ( 1 60) prototyp, polska adap-
-Uaimlcr tacjn lian CLII �1 CWL I

-
0-0-2/

_
1
_
9_

1

_
A_u,--1-n-,-- --l -- l-l

_
8
_
(
_
l
_
60
_
)_

, 
drugi egz. wzięty do 

• , -Daimler próby statycznej 18.31 en I 003/19 

I 
trzeci egz. nic ukoń
czony, bu<lm•q} przer-. 
wano 

Uwaga : ponadto znane są cztery polskie Hau CLII o uiczidcutyfikowonych nume
rach fabrycznych i bez polskich numerów ewidencyjnych . 
. . . brak danych 

padku zbyt skomplikowany. Wymagał jedynie dokonania 
niewielkich zmian w instalacjach I łożu. Osłony pozosta
wiono nie zmienione. Silnik Benza miał jednak inną kon-
a) 

bi 

c) 

Rys. 7. Han CLII i jego polskie wersje: a) Hannover CLII z silni
kiem Argus Opel o mocy 1 32 kW (180 KM), o) CWL nr 18.1 (Sło
wik) z silnikiem Austro Daimler o mocy !18 kW (160 KM), c) Han
nover CLIIa (Roland) przebudowany w CWL w 1920 r .  Silnik Benz 
o mocy 147 kW (200 KM) 
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strukcję i większe wymiary, wystawał więc do góry zasła
niając pilotowi widok do przodu. Ponadto rura wydechowa 
od kolektora sterczała wysoko nad baldachimem, co było 
również pewnym utrudnieniem dla załogi. 

DANE TECHNICZNE 

Nowa wersja, oznaczona literą E, c ieszyła siG m imo 
wszystko wśród p ilotów większą popularnością niż orygi
nalnt Hannovery CLII i CLIIa. Dokładna l iczba samolotów 
tej wersji nie jest znana. Wiadomo jedynie, że były trzy 
samoloty E o numerach :  8. lE (684/18) ,  8.2E \683/18) i 8.l 7E 
(630/18) .  Wysłużone płatowce służyły jednak stosunkowo 
krótko. Skasowano je 113 początku lat dwudziestych w 
okresie unifikacji sprzętu, kolejnych redukcj i i reorganiza
cji lotnictwa wojskowego. N iemniej jednak zarówno pro
totyp CWL nr 18 . 1 ,  jak i CWL wersja E stanowiły jeden 
z podstawowych przej&wów rodzącej się polskiej myśli 
konstrukcyjnej, która w niedługim czasie zabłysnęła efek
townymi rozwiązaniami sławiącymi do dzis iaj polskich kon
struktorów lotniczych. 

RozpiĘtość 
Długość 
Wysokość 
Pow. nośna płata 

górnego 
Pow. nośna płata 

dolnego 
Pow. nośna calk. 
Masa własna 
Masa użyteczna 
Masa całkowita 
Prędkość maks. 
Prędkość m in. 
Pułap 

•) .,Szemat sprawozdania z obliczenia płatowca Hannover (Roland) 
CLU" - inż. M. Pęczalski, biuro k onstrukcyjne CWL Warszawa, 
6.02.1920 r. oraz techn. lotn. J. Arkuszewski, Lublin, 23.03.1920 r.  
Rękopis stron 19,  rysunków 18. Napis na okładce „CWL Słowik", 

ZasiĘg 
----- --
. . .  brak danych. ---- ---------- - ----- -- ------- - -----
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turbipe and the main turbines as well as 
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wahrend der neschleunigung. TLiA, 
XXXVII Jhrg., 1982, H. 1, S. 13  

GestUtzt auf die Ergcbnisse eines mathe
matischen Modellierens von Einschwingvor• 
gangen des Motors GTD-350 wird der ver„ 

lauf der gasodynamischen Motorl,ennwerte 
darunter der Drehzahl des Verdichters 
und der Antriebsturbine, des verdichtungs
verhaltnisses und der Luftdurchsatzmenge, 
des �tatischen Betriebsvorrats des verdich
ters, der Temperatur v or der Tur binc, 
des LuftLiberschussfaktors, der Expansion 
der Verdichterturbinen und der Turbinen 
sowie der Motorleistung wahrend der Be
schleunigung dargestellt. Dabei wird der 
Einfluss der vorgange, die mit der insta
tionaren Stromung verbunden sind - das 
Beharrungsvermbgen des Arbei tsstoffcs, der 
Massen- und warmeakkumulation auf die 
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Die Versammlung des Fluglotsen-Verban
des (London 22+24.10.1980) befasste sich mit 
den Problemen des Weltluftverkehrs. Es 
wercten Standpunkte einiger Teilnehmer 
dieser Versammlung geschildert, die die 
schwere Situation im Luftverkehr auf der 
Welt wiedergegeben haben. 

OSTAPKOWICZ M.: O!destruktion wlihrend 
des netriebes in Flugturbinenmotoren. 
TLiA, XXXVII Jhrg., 1982, H.  1 ,  S. 29 

In dem Beitrag werden die Kounkstruh
tionen der Lagerknoten des einwelligen, 
k onventionell ais 31 bezeichneten Motor,; 
und des d oppelwelligen Motors 37F vergli
chen. Es wird der Entstehungsmechanismus 
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Hannover CLII CWL CWL E 
nr 18.1 

1 1 ,95 1 1,90 1 1 ,95 m 
7,80 7,80 m 
2,75 2,75 2,75 111 

20,02 1 9,62 20,02 12 

1 2,34 1 2,48 J 2,34 m2 
32,36 32, 1 0  32,36 m2 

773 805 . . .  kg 
360 295 . . .  kg 

1 1 33 1 100 1 1 50 kg 
170  165 1 78 km/h 
72 70 75 km/h 

7200 7000 7500 111 
450 400 450 km 

CO):i:EP)KAHl15i 

MOPABCKM E .  M., CMOJIJ1'l T. :  B11e·ianuoe 
łJ:.J:\1eue1n1e CKOpOCTM llCTpa-AeiiCTDHe Ha ca
MOJieT, cpe;J.C'llla, ClUUłG.llOU.\HC onacnOCTb 
(l l.Ii.iCTh) ·1·Ju,11-'i.., ·f. :J , ,  l�U� r.  N� 1, cTp. 5. 

B CTaThe onwcaHo .HSJie1u1e nue3auHOro 
J1:.JMe11eHl1R. CKOPOCTl1 neTpa, ero BJ(ł1J11-IJl1e 
Ha Cal\JOJieT l1 AOCTYlIJibie Mepbl B Ol)J1acT11 
IIHJlOTHPOBaHlffl caMOJieTa, a TaK>Ke Tex i-u,1-
t..{eCKHe ycTpouc-rna orpa1 1 l-P-n1na1ow,ue onac
l!OCTb. 

K AHfl b. HnTep1.1cnTOp1,1 n anual\HII. TJl 11A,  
TJ1111-\, 'l'. :J'I, U.ld2„ r .  N2 1, CTp. 7 

uui,1cano npwMetteH1'1e 1,11-1Tepu.enTopon n no
nepe�1HuM y11paui1e1-111.L1 caMo,n.eTOB .1-1 coape
Med1- 1 b1e CHt:'l'e!\ILI 111-lTepu.enTopou JVHI J[erKJ.1X 
Cal\'lOJleTOB. 
:$1:;Ml:iUPAK E. BJntSłHHe q>aKTOpOB OTHO· 
C.>łllVIXCJł K IlHJlOTHpOnaHHlO caMOJieTa H ar„ 

poTeXIDPICCKHi\l xapaKTepHCTHKal\l Ha AHana„ 
301:l np111ueHeHHJI CCJJbCKOX0.3J'liicTBeHHOrO ca
MOJieTa. 'fJ1nA, T. 3-1, 1982 r. Ne 1 CTP. 10. 

B CTaThe Olll1Ch1Ba10TC1ł CIIOC06hl ae,11eHMH 
ca,wneTa ao apeMJ'l pa6oqero noneTa Ha,11 
y1..:1:aCTKUI'\'l, AOCT11ra'.jMy10 TOquOCTb no DbICOTe 
J,( Jll1.Hl111. nyT11., a TaK>Ke IlJH1JlHHe OTJCJIOHe
HI111 1-1a KaY.ec-reo Bhino1u-1e1-u1J1 cenhCKoxo-
3Jil1cTBe1-u-1b1x pa60T. 

JIBOPCK11 3.: Auamn lł3Me11c11un ra30,Am1aM H�CCKHX 
Hapai\,teTpOB Il MOJ.U.IIOCTH ra10-rypbuu11oro DCPTOJ1eT1t0ro 
J).011ra1·e1u1 no spcMH pa1ro11a. TJUtA, T.37 , l�Kl r. Jw 1, 
CTp, 13  

Om1pa11co Ila PCJYJlbTaThl MaTeMaTn"ICCKOfO MOACnll"' 
poeau1u1. 11cpexOAtt1,1x npou.cccou ADHraTeJrn J 'TA-350 
aBTOp IlPCACTaBJHI.CT U3MCHCJHIC DO BpCMH pa3fOHa 
ra:Jo.ruwaAm'iccKux napaMl!TpOD JJ,nuraTenH - o6opo
TOB KOMDpcccopa u paOO'iCH Typ6Hllbl, CTODCIW CJKaTlUI 
li pacxo.n.a llO'JAyxa, Janaca ycToi1•urnoii pa60Tb1 KOM
upeccopa, TCMaepaTypbl DCPCA Typ6HHOil, łCOJ!pcl>HU.J.fCH
Ta l13ÓblTKa BOJAYXa, naACJHHl .a.au nelUHl ua Typbmrnx. 
a 1 atoKC MOW,HOCTU ABHraTCnH. ÓOHCaHO TaK:>Ke BIIIUlJ 

BUC HHepu.uu pabO'iCro nna, llKKYMYJUIU.mI MaCChl 
11 Teuna u�, nepexo.o,11.b1e npo1.ieccw ,n.euraTens:i. 

3BE)Kl1HhCKH E . :  Xaoc 11JIJ1 nop11,110K 
B Du3/Will110M ,!1BlUKe1m11. TJil1A, T. 37, 1982 r. 
N2_ l, CTp. 26 

3ace,11a1-rne o6�ecTaa pa60T1111KOB cnyll<6 
ynpan;1em,111 B03,!IYillHblM ,!IBl1l1<e1-111eM (JIOl·l
,!IOH, 2 2-24 OKTJ16pn 1980 r.) 06CYll<,!lano B0-
r,pOChl 1\-IHPOBOro B03,!IYillHOro ,!IBMll<eIIHR. 

ABTOP npe,!leTaBnReT a:;rJIJ'l,!11,l HeKOTOpbIX 
yqacn111KOB, 1rai16onee TO'IHO onpe,11enmo�>1x 
TPY ,1.1uy10 06cTa11onKy n 06nacT11 B03,!IYill
HOro ,11B11}1{emrn n M11pe. 

OCTAilKODM'l M . :  Pa3pyllleH11e Ma cna BO 
ape,rn ero pa60Thl B an11a�J10llHblX r 30TYP· 
6m111b1x ,11a11raTennx. TJI11A, T.· 37, 1982 r. 
Ne 1,  CTp. 29 

B CTaTbe cpaDHMBaeTCJ'l KOI-ICTPYKI.\11J1 no,11-
llHIIlHJ1KOBhlX Y3JIOB 0,!IHOBaJihHOrO ,!IBMra
TeJIJ'l C ycJIOBHhlM 0603Ha'ieI-IJ1eM 31 11 ,!IBYX
BaJihHOro ,!IBMraTeJIJ'l C 0603Irn'ieH11e. 37<1>. 
Onl1Cb1BaeTCJ1 MexaHH3M pa3pymeHMJ1 Macna 
11 BJll1J11łl1e pa3pymeH11J1 Ha YCJI0B11J1 CMa3KH 
,!IBMra-reJIJ'l. YCTaHaBJIMBaeTCII, 'iTO pa3pyme
Hl1e Mac;ia HC 060311aqaeT e�e 11eo6xo,1111-
MOCT11 CHJ'ITh ,!IBMraTeJib C 3KCnnyaTal.lM>f, 
ecn11 np11 3TOM He Ha6mo,11aeTCJ1 nOBblllleH
Hhlii 1131-1oc Tpy�11xcn sneMeHTOB. 
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STRESZCZENIA 

MORAWSKI J,  M.,  SMOL!CZ T. :  Uskok 
wiatru działanie na san1olot, środki 

zmnicjszaj,.1cc zagrożenie ( I ) ,  TLiA, t. XXXVII, 
1 98:., n r  1 ,  s.  ;.5 

W artylrnle omówiono zjawislfa uskoku 
wiatru, jego działanie na samolot oraz 
aktualnie dostępne środki pilotażowe (soft · 
ware) i techniczne (hardware) ograniczające 
zagrożenie, 

KANIA W.: Interccptory w lotnictwie. 
TLiA, t. XXXVII, 1982, nr 1 ,  s. 7 

Opisano zastosowanie interceptorów w 
sterowaniu poprzecznym samolotów oraz no
woczesne układy interceptorów dla samolo
tów lel,kich. 

ZIĘBORAK J , :  Wpływ czynników pilotażo
wych i c.grotech nicznych na zakres użyt
kowania samolotu rolniczego, TLiA, t. 
XXXVII, 1982, n r  1, s. 10  

w artykule przedstawiono sposoby pro
wadzenia samolotu podczas lotu roboczei;o 
nad polem, dokładność osiąganą w zakresie 
wysokosci i linii drogi oraz wpływ odchy
łek na jakość zabiegu rolniczego. 

JA WO HS KI E . :  Analiza przebiegu 1>aramc
t rów gazodynamicznych i mocy turbino, 
,ngo silnika śnuglo wcowcgo podczas przy
spieszania. TLiA, t. XXXV l l ,  1982, nr 1, 
s. 13 

Opierając si,:: nn wynikach matematycz
nego n1urteluwa nia procesów przejściowych 
silnika GTLl-350 przedstawiono przebiegi 
pa rumetrów gazodynamicznych silnika 
podc.:zas przyspieszania - prędkości obroto
wyc.:h spr,::ża rki • i turbiny napędowej, 
spr,::żu i natężenia przepływu powietrza, 
zapasu statecznej p1 acy sprężarki, tcmpe
rutury p rzed tu rbiną, współczynnika nad
mia r u  powietrza, rozprężów tu rbiny sprę
żarki i turbin - i mocy silnika. Omówio
no pncy tym wpływ na procesy przejścio
we zjawisk związar:.ych z przepływem nie
ustalonym - bezwładn ości czynnika robo
czego, a kumulacji masy i a kumulacji cie
pła. 

ZWIERZYŃSKI J,; Chaos czy porządek w 
ruchu lotniczym? TLiA, t. XXXVII, 1982, 
nr 1, s. 26 

Zgromadzenie Stowarzyszenia Kontrole
rów Ruchu (Londyn 22+24.10, 1980 r.) oma
wiało problemy dotyczące światowego ruchu 
lotniczego. Artykuł przedstawia poglądy 
niektórych uczestników tego zgromadzenia 
oddających najtrafniej trudną sytuację w 
ruchu lotniczym na świecie, 

OSTAPKO.WICZ M.: Destrukcja oleju pod
czas Uli:ytkowania w lotniczych silnikach 
tu rbinowych. TLiA, t. XXXVII, 1982, nr 1, 
s. 2� 

W artykule porównano konstrukcję wę
złów łożyskowych silnika jednowałowego 
o umownym oznaczeniu 31 i silnika dwu
wałowego o oznaczeniu 37F. Opisano me
chanizm powstawania destrukcji oleju i jej 
wpływ na warunki smarowania silnika. 
Stw,erdzono, że destrukcja oleju nie ozna
cza jeszcze k onieczności wycofania silnika 
z eksploatacji, jeżeli nie towarzyszy jej 
wzmożone zużycie części trących, 

ORKISZ M., PROCIAK R., SZCZECIŃ
SKI S.: Cz>·nnik dynamiczny w procesie 
napełniania cylindrów silnika tłokowego. 
TLiA, t,  XXXVII, 1982, nr 1, s,  32 

Przedstawiono próbę teoretycznego roz
wiązania przebiegu zmian ciśnienia w ka
nale d olotowym bezpośrednio przed zawo
rem i jego wpływ na wal'tość ciśnienia w 
cylindrze silnika. Rozwiązanie uwzględnia 
bezwładność strumienia powietrza (mieszan
ki) w lrnnale doiotowym uzależnioną od 
chwilowego położenia kątowego walu kor, 
bowego silnil<a. 

GLIWA M.: Określanie wielkości ziarna 
austenitu w stalach. TLiA, t. XXXVII,  1982, 
nr 1, s. 35 

Omówiono problem określania ziarna au
stenitu w stalach konstrukcyjnych. Wyka
zano błędy ujawniania ziarna metodą siat
ki tlenków z zastosowaniem austenityzo
wania w atmosferze argonu. Zwrócono 
uwagę na nieścisłości w metodyce ujaw
niania ziarna w odkuwkach lotniczych, 

MORGAŁA A.: Polskie wersje samolotów 
Hannover CLH. TLiA, t. XXXVII,  1 98�, 
nr 1, /S. 37 

Przedstawiono dzieje budowy samolotu 
CLI-I zbudowanego przez rnż. K. Słowika w 
.1919 r. w Centralnych warsztatach Lotni
czych w Warszawie oraz odmiany CLH 
opracowanej przez inż. z. Zych-Plodow
skiego w 1920 r. 

TLiA 1 982 nr 1 



Z DZIAŁALNOŚCI SEKCJI LOTNICZVCH SIMP I SITK ........ 

Spotkanie w Sejmie 

Nadzwyczajny Walny ZjaLd Delegatów 
SIMP zobowiązał władze Stowarzyszenia dO 
podjęcia współpracy z posłami na Sej m. 
czlon,rnmi SIMP. \V czerwcu br. kol. kol .  
J. Kaczmarek i K .  Wawrzyniak omówili 
z posłami m . ,n .  następujące zagadnienia: 

- spccjalizncja zawodowa inżynierów i 
związane z tym d odatki, 

- warunl,i socjalno-bytowe kadry mzy
n icryjno-tcchnicznej. ze szczególnym u 
względnieniem warunków pracy i plac mło
dej J;adry techn,cznej, 

- konieczność nowelizacji Uchwały nr 180 
Rady Ministrów przez wprowadzenie do 
niej przepisów usuwających przeszkody w 
funkcjonowaniu stowarzyszeń naukowo
-technicznych, 

- sporządzone przez sekcje naukowo-
-techniczne Stowarzyszenia raporty I me-
moriały (np. o stanie branży:  napędy i 
sterowanie hydrauliczne) . 

- wnioski i założenia dot. postępu tech
nicznego i systemów jego finansowania. 

W czasie spotkania dokonano wyboru 
dziclrnna zespołu posłów-SIMP-owców. Zo
�tał nim lwi. Tadeusz w. Młyńczak. 

ro,tuia.t,· Nadzwyczajnego Walnego Zjazdu 
Oelegatów SI!\11' 

Przytaczamy kilka ważnych postulatów 
programowych zgłoszonych w Uchwale 
Nadzwyczajnego Walnego Zjazdu Delega
tów SIMP: 

- Analizować i oceniać pract; oraz post�
powanie in:i.ynicrów I technll,ów na wszyst
l<ich szczeblach, aby przeciwdziałać obni
żaniu rangi zawodu oraz naruszaniu norm 
ctyl<i zawodowej. Podjąć al,cję przez 
odpowiednie organ;. SIMP - oczyszczania 
szeregów Stowarzy\,zenia z członl,ów, któ
rzy przez ewidentne błędy w działaniu 
inżynierskim i wynikające stąd decyzje 
doprowadzili do  znacznych strat gospodar
czych. Oceniać na bieżąco postawy człon
ków SIMP. ( Program dla kół SIMP). 

- Uczynić sekcje naukowo-techniczne 
SIMP odpowi edzialnymi za prawidłową rea-

lizację przez nasze Stowarzyszenie funkcji 
eksperta . \\'prowadzić zasadę dolrnnywama 
przez sekcje naul,owo-technicznc SIMP 
krytycznych analiz i opinii  d ot. rozwoju 
dziedzin Jeżących w zakresie ich specjal 
ności na tle gospodarki narodowej na 
wszystldch szczeblach. t,.n. wytwórca i u 
żytkownil< oraz bran,.a l rząd ,  jako wyraz 
niezależnego od administracj i głosu opinii 
publicznej. I nicjować przedstawianie włas
nych koncepcji i postulatów w przypa<J 
kacll odmiennego poglądu �rodowisl<a n a  
kierunki rozwoju danej dziedziny technik i .  
Domagać s ię  uzasadnień negatywnych od
powiedzi na wnioski i raporty SIMP skie
rowane do władz gospodarczych. (Program 
dla sekcji). 

- Należy dążyć do przejęcia przez Sto
warzyszenie całej procedury przyznawa nia 
tytułów specjalisty. Należy opracować kry
tyczną analizę dotychczasowej procedury 
uzyskiwania stopni specjalizacji zawodowej 
z uwzględnieniem celów jej zdobywaniR. 
Na!eży upowszechniać kryteria przyznawa
nia specjalizacji, wylrnzy kursów, tryb po
stępowania itd. (Program dla ZG SIMP), 

- Kon tynuować proces decentralizacji za
rz;;dzania i dysponowania środkami ogniw 
Stowurzyszenia wszystkich szczebli. Upro
ścić administrację, ograniczyć sprawozdaw
czość i t!okumcntację, szczególnie w dzia
łalności agend. (Program dla ZG SIMP). 

Największe kola naukowo-1.cehnicznc 
Największe w kraju kola zakładowe 

SIMP ( 1000-,--2001 członków) - to koła lot
nicze w Wytwórn ; ach Sprz<c:tu Komunika
cyj nego PZL w Mielcu i w Rzeszowie. 

Nowa �ekcja naukowo-t echniczna 
Powstała nowa sekcja SIMP:  Sterowanie 

i Napęd Hydrauliczny. Sekcja, z którą 
współpracuj ą  lotnicy z zakładu PZL-Hydral 
we Wrocławiu, opracowała i przekazała 
władzom „ Informację o stanie branży·• . 
Zagadnienie to było przez członków Prezy
dium Zarządu G!ówncgo S.IMP omówione 
podczas spotl<ania z posłami. 

"· i·wiad z prezesem SIMP 

W sierpniu br. ,  na lamach życta Warsza 
wy, ukazał się wywiad przeprowadzony z 
prof. dr .  Janem Kaczma rkiem przez red. 
T. Podwysockiego nt.  działalności Stowa 
rzyszenia. Rozmowa dotyczyła ustosunko
wania się inżynierów i techników mecha
n ików polskich do  odnowy w kraj u, refor
my gospodarczej , zagadnień importowych i 
k nopcr�cyj nych, oszcz,:;dności i int 1owacji 
tech nicznych, wreszcie humanizacji pracy. 

Prz�·got.owa n ia  clo Kongresu Techn ików 
Pol skich 

Rada G łówna NOT 15 września br. omó
wiła stan przygotowania federacji do 
VI I I  KTP. Wysur.ięto propozycję, aby dele
gaci n:, Kongres w l istopadzie br. przedy
skutowali merytoryczne tezy, przygotowa
ne przez zespoły problemowe Kongresu. 

Przyjęto nast�pujący podział na zespoły 
pro blemowe : 

- Gospodarka żywnościowa i wyżywienie 
narodu, 

- Energia, paliwa, surowce, 
- W ykorzystan ie polskiej myśli technicz-

nej i kaclr technicznych, 
- Poszukiwanie optymalnej struktury go

spodarczej i perspektywiczne przeobrażanie 
gospodarki narodowej, 

Budownictwo, 
- Ochrona środowiska. 

l !1form acjc o Rydzynie 

W Domu Pracy Twórczej w Rydzynie 
oddano ostatnio do użytku :  salę balow,s , 
sal,:; audiowizualną oraz trzy poJrnje klu · 
bowe. Zakończono również prace w części 
hotelowej na I I I  piętrze oraz częściowo 
uporządkowano park. 

W br. zorganizowano dwa 2-tygor tnlowe 
turn usy wczasowe, w cenie 3100 zł dla 
SIMP-owca i 3400 zł dla członka rodziny. 

POLS KI E  PA TENTY LOTNICZE===========---_--_----=---=-�---=---=-=-------_:=-- ···---

Wytwórnia Sprzętu Komunikacyjnego 
PZL-Mielec zgłosiła do opatentowania n a 
stc;pujące wynalazki lotnicze : 

• Przyrząd pomiarowy do mierzenia 
ścianek, zwłaszcza przed miot ów o slrnm
plikowanych przekrojach (autorzy: L. 
Skrzyniarz, M. Bożek, z. Godziejewicz). 

Przyrząd pomiarowy wg wynalazku ma 
ramię wymienne 3 pomiarowe sztywno 
złączone śrubami 2 z korpusem l w pro
wadnicy 5 oraz ramię 4 wychylne, zbloko
wane w osi obrotu 8 korpusu 1 z krzywką 
6, tworząc przekładnię pomiarową A do B 
w zestyku z nóżką 7 czujnika 9. 

Skrót opisu wynalazku, chronionego trze
ma zastrzeżeniami, opublikowano w BUP 
nr 4/1980 r . ,  w klasie GOI B, pod nr 
P.214420 T. 

• Agrolotniczy dOZO\\ , . ik 
materiałów sypkich (autorzy: 

zabierakowy 
T. Małysz, 

\V. Błaszczak, w. I waszczenko, 
ci1\ski .  J. Kuroń). 
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Dozownik ma obrotowy zabierak 5, u
mieszczony między płaszczyznami czołowy
mi klapek 4 i l a ścianką 2, wzdłuż całej 
długości dozownika 3. Zabierak ma kształt 
walca z w&:lębieniami, tworzącymi przy-

1 , a jmniej trzy wlerzchołki ,  pod które, w 
c-ci;.i i ntensywnego przemieszczania mate
, i .J!ów sypkich, doprowadzone jest powie
trie spr,:;żone dyszami 6. 

\\·ynalazek, chronion,• trzema zastrzeże
niami,  opisany jest w BUP nr 6/1980 r . ,  w 
klasie B64 D, pod nr P.2H652 T .  

• Dowództwo Wojsk Lotniczych z głosiło 
do opatentowania wynalazek pn. Sposób 
t łumienia wiru w swobodnym stru 1ienln 
wlotowym t urbinowego silnika odrzutowe
go (a utor T. Gajewski). Wynalazek roz
wiązuje zagadnienie zabezpieczenia turbi
nowych silników odrzutowych przed możli
wością zasysania unoszonych c ia ł  stałych 
z podłoża podczas pracy silników od rzuto
wych zarówno na postoju, jak i w ruchu 
bez poga rszania jego charakterystyk . 

Sposób wg wynalazku polega na umiesz
c,eniu kratownicy o grubości co naj mniej 
20 mm o oczkach kwadratowych lub pro
sto,·.ątnych w przestrzeni między dolną 
!, rnwędzią wlotu powietrza do silnika a 
podłożem,  równolegle do osi podłużnej 
wlotu. Stosunek powierzchni kratownicy 
do powierzchni wlotu powinien być nie 
mniejszy niż 3 :2. Srodek geometryczny 
krztownicy powinien znajdować siE: na osi 
pionowej wlotu. 

Skrót opisu wynalazku, chronionego je
dnym zastrzeżeniem, opublikowano w BUP 
nr 6/1980 r. , w klasie F02 K ,  poct nr 
P.213356 T. 
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