


Z DZIAŁALNOŚCI SEKCJI L01'MiCZYCH SIMP i SITK ◄ 
Dzłałałność Zespołów Zarządu SL SIMP 

W końcu 1981 r. odbyły się kolejne spot
kania członków fachowych zespołów Sekcji 
Lotniczej SIMP: 

- Zespól Awioniki i Osprzętu zebra! 
się na swym czwartym posiedzeniu 
i omówił program zamierzeń w zakresie 
produkcji i badań w dziedzinie .osprzętu 
lotniczego. W spotkaniu wzięło udział 
8 członków Zespołu. Przewodniczący -
kol. K. Kunachowicz - poinformował ze
branych o prelekcji pt. ,,Stan obecny i 
tendencje rozwoju radiokomunikacji lotni
czej na świecie i w kraju", którą wygło
su na III konferencji radiokomunikacji 
ruchomej lądowej, morskiej i lotniczej. 
Na zakończenie �potkania kol. Kunacho
wicz opisał ciekawsze eksponaty elektro
niczne demonstrowane na paryskim Salo
nie Lotniczym; 

zwoła! zebranie Zespół Smlgłowco
wy. Z branie, w którym - oprócz prze
wodniczącego Zespołu kol. S. Trębacza -
wzięli udział członkowie Prezydium za
rządu SL, było poświęcone sprawom zwią
zanym z organizacją spotkania „okrągłe
go stołu" nt. perspetkyw techniki śmigłow
cowej na tle polityki rozwoju bazy pro
dukcyjnej w PRL. 

Założenia VIII Kongresu 
Techników Polskich 

Zarząd Główny SIMP uchwalił następu
jący tekst założeń VIII KTP. 

„Delegaci na Kongres zostaną wyłonieni 
z wyborów, Bpośród stowarzyszonych i nie 
stowarzyszonych inżynierów 1 techników 
mechaników. Wybory będą przeprowadzo
ne w sposób demokratyczny, a o systemie 
wyborczym zdecydują w poszczególnych 
oddziałach wojewódzkich ich zarządy na 
plenarnych posiedzeniach. Limity dla po
szczególnych oddziałów wojewódzkich 
określi Prezydium ZG SIMP proporcjonal
nie do liczby członków wg danych na 
dzień 31.12.1980 r. Prezydium ZG SIMP 
spowoduje aktywny udział delegatów 
SIMP-owców w dyskusjach problemowych 
i plenarnych. Delegaci SIMP - tak w 
okresie przygotowawczym, jak i na Kon
gresie - będą popularyzować, zgodnie z 
uchwalą Nadzwyczajnego Zjazdu Delega
tów SIMP, ideę dalszego doskonalenia Fe
deracji NOT. Delegaci oraz członkowie ZG 
SIMP w okresie poprzedzającym Kongres 
wezmą udział w spotkaniu konsultacyjnym 
w wybranych kolach zakładowych SIMP". 

Apel do ogniw SIMP 

Zarząd Główny SIMP zwrócll się z we
zwaniem do kół zakładowych oddziałów 
wojewódzkich i sekcji naukowo-technicz
nych o podjęcie - w programie „Roku 
Prof. Mierzejewskiego" - działań mają
cych na celu poprawę sytuacji gospodar
czej kraju. 

Towarzystwo Konsultantów 

Nowo powstałe Towarzystwo Konsultan
tów Polskich {specjalizacja: promocja pol
skiej .myśli technicznej za granicę, licen
cje, doradztwo techniczne) pragnie wejść 
do Federacji NOT. Zarząd Główny SIMP 
proponuje, aby TKP w pierwszym okresie 
zawarło porozumienie o współpracy z Na
czelną Organizacją Technlczną. 

Dyskusja nt. perspektyw śmigłowcowych 

3 grudnia 1981 r. w Domu Technika 
NOT w Warszawie odbyło się z inicjatywy 
Zarządu Sekcji Lotniczej SIMP kolejne 
koleżeńskie spotkanie „okrągłego stołu". 
w czasie spotkania dyskutowano nt. per
spektyw techniki śmigłowcowej na tle po
lityki rozwoju bazy produkcyjnej w PRL. 
Przyjęty temaf omówiono i przedyskuto
wano zgodnie z ustaloną regułą: bez pro
tokółu, wyprowadzania wniosków i reda
gowania uchwały. Spotkanie „okrągłego 
stołu" miało bowiem być tylko wymianą 
poglądów oraz wyrażeniem opinii i ocen 
nt. zgłoszonego zagadnienia. 

O ważności i aktualności omawianego na 
spotkaniu tematu świadczy liczba uczest
ników spotkania: 26 osób na 40 zaproszo
nych. W spotkaniu wzięła udział grupa 
pracowników WSK PZL-Swidnik z dyrek
torami zakładu J'. Czogałą i OBR - W. 
Mercikiem, główni konstruktorzy S. Ka
miński i A. Gołoś oraz gł. specjaliści: R. 
Kosiol i S. Trębacz, grupa naukowców z 
udziałem m.in. R. Witkowskiego, J'. Koź
niewskiego, J. Lamparskiego i B. Zura
kowskiego, użytkownicy cywilni i wojtsko
wi, przedstawiciele DWLOT, ITWL, COSST 
i CZLC, wreszcie organizatorzy, członko
wie Zarządu Sekcji Lotniczej. Niestety za
brakło przedstawicieli przemysłu silniko
wego. Dyskusję prowadził przew. Sekcji 
kol. A. Misiorek. 

A oto niektóre interesujące propozycje, 
informacje i uwagi: 

- polski przemysł śmigłowcowy ma po
tencjał silny i dojrzały, 

- średni staż inżynierów-konstruktorów 
w fabryce Sikorsky"ego wynosi 14 lat, na
si konstruktorzy mają również duże do
świadczenie, 

- można postawić zarzut, że w polskim 
przemyśle śmigłowcowym w niedostatecz
nym stopniu rosła kadra ekonomistów 
i techników umiejących myśleć ekonomicz
nymi kategoriami, 

- OBR w Swidniku ma w dorobku wie
le konstrukcji prototypowych, które jed
nak, z różnych względów, nie doczekały 
się produl,cji seryjnej, 

- jest niezbędne, aby mogla się rozpo
cząć w Polsce produkcja lekkiego, oszczęd
nego, bezpiecznego i taniego śmigłowca, 

- zagadnienie napędów jest kluczowe dla 
projektów polskich konstrukcji śmigłow
cowych, 

- jest niezbędne, aby przemysł lotniczy 
mógł instalować nowoczesny, polski osprzęt 
śmigłowcowy (m.in. zunifikowane radio
kompasy dla lotnictwa sanitarnego), 

- WSK PZL-Swidnik wyprodukowała 
śmigłowiec Mi-2b lżejszy o 200 kg, jednak 
z konieczności z osprzętem amerykańskim; 
silnik ma resurs zwiększony z 1000 na 
3000 h, 

- wiele narad jakościowych spowodowa
ło, że śmigłowiec Mi-2 został w znacznym 
stopniu udoskonalony, wymaga jednak 
da�zego uatrakcyjnienia i rozwoju; zakład 
w Swidniku unowocześnia Mi-2 stosując 
rozwiązania modułowe, 

- polityka rozwoju sprzętu lotniczego 
wymaga, aby projektując następcę śmi
głowca Mi-2 myśleć już o zastąpieniu na
stępcy, 

- Instytut Lotnictwa w Warszawie ma 
wiele komórek badawczych (likwidacji 
drga1i, wyciszania hałasu, oszczędności pa
liwa, badań modelowych l in.), które nie 
są dostatecznie wykorzystane przez prze
mysł, 

- śmigłowcowe badania aerodynamiczne 
nie powinny ograniczać się tylko do wir
ników, 

- masa użytkowa i przestrzeń dyspozy
cyjna są wykorzystywane w polskich śmi
głowcach tylko w połowie, 

- należy próbować uzyskać projekty 
lekkiego śmigłowca w wyniku prac stu
denckich na politechnice, 

- WSK PZL-Swidnik ostatnio podwoiła 
eksport i za trzy kwartały 1981 r. uzyska
ła 1 mld akumulacji; Ośrodek Badawczo
-Rozwojowy został przejęty na etaty za
kładu. 

Uchwala Rady Ministrów 
w sprawie specjalizacji 

Uchwała nr 193 Rady Ministrów z dn. 
7.IX.1981 r. w sprawie specjalizacji zawo
dowej inżynierów nowelizuje postanowie
nia Uchwały nr 86 z czerwca 1979 r. Po
niżej przytaczamy nowe, podstawowe po
stanowienia. 

§ 7.1. inżynierowi, który uzyskał I lub 
II stopień specjalizacji zawodowej, przy
sługuje przez okres pięciu lat od daty jej 
uzyskania miesięczny dodatek za specjali
zację w wysokości: 

a) 1500 zł za uzyskanie I stopnia specja
lizacji, 

b) 2000 zł za uzyskanie II stopnia spe
cjalizacji. 

2. Dodatki za specjalizację wypłacane 
są z funduszu plac zakładu pracy zatrud
niającego inżyniera. 

3. Okres wypłaty dodatku za specjaliza
cję może być przedłużany na następne 
okresy pięcioletnie, jeżeli inżynier: 

a) wykazał się dalszymi twórczymi 
osiągnięciami zawodowymi, oceDi-onymi 
pozytywnie przez komisję resortową oraz 

b) ukończył w ciągu ostatnich pięciu lat 
studium podyplomowe, kurs lub samo
kształcenie kierowane. 

4. Decyzję o przedłużeniu prawa do do
datku, o którym mowa w ui;t. 1 podej
muje kierownik zakładu pracy zatrudnia
jącego inżyniera na podstawie opinii ko
misji resortowej. 

W październiku 1981 r. została powołana 
Grupa Robocza SIMP na okres do 30 mar
ca 1982 r., która miała za zadanie: 

- uaktualnienie i rozpowszechnienie in
formacji wiążących się z trybem postę
powania przy nadawaniu specjalizacji za
wodowej, 

- przedstawienie ZG SIMP postulatów 
w sprawach związanych ze specjalizacją 
zawodową inżynierów, 

- przygotowanie aktów normatywnych 
oraz wytycznych dla ogniw SIMP w spra
wie nadawania specjalizacji zawodowej. 
W materiałach tych znajdują się: 

a) wykaz kursów spełniających wymogi 
zawarte w Uchwale nr 86 Rady Ministrów, 

b) wykaz ogniw SIMP, w kórych powo
łano zespoły kwalifikacyjne, 

c) Ramowy Regulamin Pracy zespołów 
kwalifikacyjnych. 

Wybór J. Kaczmarka 

Kol. J'an Kaczmarek, vrezes ZG SlMP, 
został wybrany ne członka zarządu Głów
nego NOT. 
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Problem łaniego szkolenia lotniczego 

Mgr inż. ANDRZEJ GLASS 

N�kt -nie ma wątpliwości, że rozwój szkolenia lotniczego 
u nas wymaga obniżenra jeg,o kosztów. Lecz co to znaczy 
tanie szkolenie ·szybowcowe i samolotowe? Czy tyllko -
szkolenie na •sprzęcie o nislkiej cenie .zakupu, o łatwych 
,naprawach i małym zużyciu paliwa? MOŻe ważna jest też 
szybkość szkolenia, czyli czas pracy instr-u:ktorów i me
chaników, oraz nauki pilotów, gdyż ich pensje, wyżywie
nie i zakwaterowanie też ,są składni•kami ikosz-tów. A czy 
nie najważniejsza jest skuteczność szikolenia, tzn. procent 
wy,szkolonych -trafiający do lotnictwa zawodowego? Jeśli 
większość absolwentów kursów aeroklubowydh odchodzi 
od latania, jeśli Wyższa Oficersika Sz.ko.ła Lotnicza 600/o 
:kandydatów ma bez wyszkolenia lotniczeg-o, 300/o z liceów 
:Lotniczych a :tyllko 100/o z aeroklulbowego Lotniczego P.rzy
sposobienia Wojskowego I stopnia - to najwyraźniej źle 
wygląda sprawa z ro-zbudzaniem zainteresowań lotniczych 
i ,selekcją. Brak 'tzw. ,,piramidy lotniczej" (ze 100 tys. mo
delarzy .wyrasta 10 tys. szybowmi!ków, a z nich 1 ty,s. pi
lotów ,samolotowych) ,powoduje, iż szkoli się niezaintere
sowanych • lotnictwem, a skuteczność ich szkolenia jest 
mała. Jakie są drogi wyjścia? 

Po pierwsze - zainteresowane instytucje, np. Zarząd 
Polityczny Wojsk' Lotniczych wraz z Zarządem Głównym 
Aeroklubu ,PRL, powinny doprowa,dz.ić •do akcji p-0pularY
'Lacji lotnictwa wśród młodzieży, np. za pomocą zawodów 
latawców, zawodów modeli ,kartonowyc.h (wraz z •nauką 
'budowy latawców i modeli prowadzoną w TV), pocztówek 
'lotniczych -i popularnych wydawnictw z techniki lotniczej 
oraz szerzej popierać <lział-alność modelarni lotniczych 
i harcernkich drużyn lotni-czy,ch. 

Po d-rugie - zgodnie z doświadczeniami wielu kr.ajów 
1(też ZSRR, NRD i RFN) i-sbnieje konieczność obniżenia 
dolnej granicy wicku dla szkolenia szybowcowego do 
H lat, gidyż jest to górna granica wieku .rozbudzania trwa
łych zainteresowań. .Próby zaintere&owania łotnic-twem 
młodzieży 16-letniej ,są dostatecznie opła•kane, aby wiecz
.r.ie trzymać się kurczowo tej granicy. Irnicjatywę w s,pra
,wie obni•żenia tej gra-nicy powinny przej',\ć wszyscy zain
teresowani, tj. zarówno Aeroklub ja1k i lotnictwo zawodo
we. Znane w naszym ,kraju odstępstwa -od obecnych prze
pisów, pozwalające •na wcześniejsze rozpoczęcie szkolenia 
szyibowoowego są tylko pozytywnymi przykładami na ten 
temat. 

Teraz dopiero ,(jalko ,problem nr 3) możemy sobie .po
stawić pytanie - jaki ,powinien byc cel początkowego 
szkolenia szybowcowego? Chyba i.przede wszystkim rozbu
dzenie i wzmocnienie zainteresowań 'lotniczych oraz wstęp
na .seleikcja kandydatów d,o lotnictwa. W fa-kim razie 
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szkolenie to ma wyrabiać pewne nawyki psyc'hiczne i ce
,chy charakteru, a nie umiejętności pilotaż-owe na wyso:ldm 
poziomie. Dlatego takie szkoJenie powinno być prowadzone 
przede wszy,stkim na szybowcach tanich i t�nio, a nie 
na szybowcach o wysokich osiągach. Powinno być ono 
prowadzone za pomocą wyciągarki, z-e względu n.a koszt 
paliwa. 

Sprawa czwarta - to sprawa sprzętu. Mogą być dwie 
dr-ogi takiego sz,kolenia. Można zaczynać od przedszkola 
szybowcowego prowadzonego metodą dochodzącą na szy
bowcach jednomiejscowych. Wówczas uzasadnione jest 
stosowanie ultralekkiego mini-szybowca o masie uży
tecznej rzędu 55--,-60 kg i pręd,kości minimalnej 30 km/h. 
Byłaby to eliminacja wstępna. Natomiast faktyczna 
nauka pilotażu wymaga niedużego szybowca dwu
miejscowego o taniej i prostej 1konstruk-cji, którego dosko
!llał-ość byłaby rzędu 23. Istnieją przykłady takich kon
strukcji. Na Węgrzech .był swego czasu zbudowany w 
serii 100 stzUJk szy,bowiec metalowy tR-26 Góbe, tktóry przy 
rozpięt,ości 14 m i ·powierzchni nośnej 18 m2 miał ma,sę 
własną 220 kg, doslkonało-ść 23,7 i opadanie 0,97 m/s, a jego 
płat był kryty za dźwigarem płótnem. Podobne osiągi miał 
budowany w NRD !drewniany FES-530 Lehrmeister II 
o rozpiętości 15 m, pow. ,nośnej 18 m2 i masie własnej 
270 kg. Można w tych krajach sprawd.zić j,ak zdawały one 
egzamin w szkoleni-u. 

Jedną z form ro:z:budzania zainteresowania lotnictwem 
jest udział młodzieży w budowie samolotów ultralekkich, 
służących do podfruwania nad terenem lotniska. Pole dzia
łania dla aeroklubów jest tu duże. 

Reasumując, tanie .szkolenie lotnicze jest możliwe tyl1ko 
,wtedy, gdy: 

- zostaną rozwinięte różne formy popularyzacji lotni
ctwa, 

- na szikolenie szybowcowe będ,zie się p,rzyjmować tyl
lko tych, którzy przeszli sz,kolenie modelarskie, J.otniowe 
-czy przedszkole szybowcowe, 

- zostanie obniżona dolna granica wieku dla szkolenia 
szybowe-owego do 14 lat, 

- na obozy LPW będzie kierowana młodzież zaintere
sowana lotnictwem, wstępnie wyselekcjonowana, 

- do szkolenia będzie używany ekonomic.zny sprzęt 
szybowcowy. 

Najważniejszymi elementami są tu: popularyzacja lotni
ctwa i 1,elekcja kandydatów do lotnictwa, zaś sprawy 
s,przętu są d-alszym !kolejnym proiblemem. 
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Z KRAJU◄ 

POLSKA 

• W WSK PZL-War1,zawa Okęcie obla
tano w 1981 r.  prototypy trzech odmian 
samolotu rolniczego PZL-106 Kruk: PZL· 
-106AT Turbo Kruk z silnikiem turbośmi
głowym PT6A-34AG, PZL-1066AS z silni- • 
klem ASz-62IR oraz PZL-106B z nowym 
skrzydłem z krótkimi zastrzałami. Wersja 
PZL-106AT posłużyła do wypróbowania 
samolotu z napędem turbośmigłowym, zaś 
wersja PZL-106A.S jest wzorcem, wg któ
rego przerabiane są Kruki używane w 
klimacie tropikalnym. w 1982 r. Wytwór
nia rozpoczęła produkcję samolotów PZL
-106B Kru k 82 w odmianach: PZL-106BR 
z silnikiem reduktorowym PZL-35 o zu
życiu paliwa 95 1/h, PZL-106BS o ładun
ku chemicznym 1200 kg napędzanej silni
kiem ASz-62IR o zużyci u pali wa 105 1/h 
oraz oferuje odmianę PZL-106BT Kruk 82 
Tu:rbo z silnikiem PT6A-34AG o zużyciu 
paliwa 120 1/h. Na tej wersji może być 
zastosowany silnik turbośmigłowy M-601. 

• Czechosłowackie p rzedsiębiorstwo agro
lotnicze Slovair przeszkoliło swe załogi w 
PZL-Mlelec w obsłudze samolotu PZL
-Ml8 D romader I p rzejęło 2.12.1981 r.  
pierw zego Dromadera do prób eksploata
cyjnych. Przewiduje się, że Czechosłowa
cja zakupi 40 Dromaderów i 200 samolo
tów PZL-106B Kruk. Wartość dostaw sa
molotów wraz z częściami zamiennymi 
i serwisem naprawczym w bieżącym pię
cioleciu ma wynieść ok. 50 mln rubli. Slo
vair użytkuje 36 samolotów polskiej pro
dukcji PZL An-2 oraz 21 śmigłowców 
PZL Mi-2. 

CHINY 

e Delegacja ChRL odwiedziła Wlk. Bry
tanię proponując dostawy tytanu na po
trzeby lotnictwa. (Av. Mag. 812) 

CZECHOSŁOWACJA 

• Wytwórnia LET-Kunovice, w związku 
z zapo trzebowaniem w świecie na szybow
ce dw miejscowe, zamierza wzn-owić pro
d ukcję szybowców L-13 Blanik w ulepszo
nej wersji. 

• Projekt zabudowy silnika turbośmi
głowego M-601 na samolocie rolniczym 
Z-37 Cmelak powstał w 1976 r., lecz do
piero na początku 1981 r. powrócono do 
tej koncepcji i w marcu 1981 r.  zapadła 
decyzja budowy. W ciągu pól roku po
wstał prototyp XZ-37T Turboł!melak. Oblot 
prototypu odbył się 3 września 1981 r.  Sa
molot ma przedłużony tył kadłuba o 
0,8 m. (LK 23/81) 

FRANCJA 

• Wytwórnia motoszybowców Fournier 
rozpoczęła produkcję serii 15 motoszybow
ców RF-IO. W 1981 r .  zbudowała 7 z 11 
zamówionych motoszybowców dwumiej
scowych RF-9. (Av. Mag. 813) 

• W ciągu 12 lat swej działalności wy
twórnia Reims-Aviatlon zbudowała 5850 
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Szybowiec Bocian w Wlk. Brytanii 

samolotów Cessna, z czego 5200 eksporto
wała. W 1979 r. wytwórnia sprzedała 403 
samoloty, w 1980 r.  - 355, zaś w 1981 r. 
- 225. (AV. Mag. 813) 

• Wytwórnia Mudry od 1970 r. zbudo
wała 14! dwurniejscowe samoloty akroba
cyjne CAP-10B, z czego 32 dla francuskie
go lotnictwa wojskowego. zamówione jest 
dalsze 18  szt. W produkcji znajduje się 
20 jednomiejscowych samolotów akroba
cyjnych CAP-21. (AV. Mag. 813) 

0 lłlllE 

• Zakłady HAL r ozpoczęły produkcję se
rii 24 szt. samolotu treningowego Kira.n 
II, którego prototyp oblatano 30.7.1976 r. 
Pierwsze dostawy samolotów seryjnych są 
spodziewane n a  początku 1983 r. (FR 10/81) 

JUGOStAWIA 

• 19 lutego 1981 r. został oblatany jed
nomiejscowy metalowy motoszybowiec 
Soko SL-40 Liska napędzany silnikiem 
Stamo 1500/2 o mocy 33,5 kW. Rozpiętość 
15  m, mf!!a całkowita 500 kg, w=oszenie 
3,3 m/s. "(Ylug Revue 11/81) 

♦ . NRD 

• Nagrodę im. E. Schnellera otrzymał 
zespół pracowników wytwórni spadochro
nów VEB Bekleidungswerke Seifhenner
dorf w składzie: G. Wagner, R.  Badstilb
ner, H. Hentschel, H.-G. Seibt, N. Lucke, 
:,:a wkład w rozwój spadochronów, w tym 
za opracowanie spadochronów treningo
wych RS-4/3C I RS-8, wyczynowych skrzy
deł latających RL-10 I RL-12 oraz daw
niej opracowanych spadochronów wyczy
nowych RL-3/2 i RL-3/5 i ratowniczych 
Re-8 i Re-5/3. (FR 10/81) 

RFN 

• Na zamówienie amerykańskiego pilota 
R. Butlera wytwórnia Schleicher zwięk
szyła w jednym egz. szybowca A.SW-17 

pomalowany na czerwono 

rozpiętość do 23 m, oznaczając go ASW-17/ 
/23m. Płat przedłużono dodając środkowy 
odcinek o d ługości 3 m z dźwigarem z 
laminatu węglowego. Szybowiec oblatano 
27.3.1981 r. Wziął on udział w Mistrzo
stwach $wiata 1981. Doskonałość szybow
ca wynosi 55, a opadanie 0,52 m/s. Masa 
konstrukcji wynosi 527 kg, czyli jest o 
100 kg większa od masy szybowców kon
kurencyjnych tej klasy (Nimbus 3 o roz
piętości 22,9 m I ASW-22./24m), których 
doskonałość jest taka sama lecz opadanie 
rzędu 0,44 mis. (Flug Revue 11/81) 

• M. Schulz na motoszybowcu Taifun 
17E we wrześniu 1981 r. przeleciał przez 
Atlantyk z USA przez Islandię do Nor
wegii. (Aerokurier 10/81) 

• Wytwórnia R olladen-Schneider wypro
dukowała do października 1981 r. 1000 szy
bowców Laminatowych, w tym 100 LS-4, 
których produkcję rozpoczęła z początkiem 
1981 r.  (Aerokurier 10/81) 

• Wytwórnia Grab do końca września 
1981 r. zbudowała 50 dwumiejscowych mo
toszybowców laminatowych Grob 0109, 
których produkcję rozpoczęła w końcu 
1980 r.  (Aerokurier 10/81) 

USA 

• Wy\wórnia samolotów lekkich Plper 
4 wrzesma 1981 r. odsprzedała wytwórni 
WTA prawa do produkcji samolotów Su
per Cub oraz samolotów rolnic:zych Paw
nee, Brave 300 i Brave 375. 

• Produkcja samolotów lekkich w USA 
spadła z 17 344 szt. w 1979 r. do 13 812 szt. 
w 1980 r .  i 8000 szt. w 1981 r.  cessna w 
1979 r. zbudowała 8414 samolotów, w 
1980 r. - 6393, zaś w 1981 r. ok. 4000. (A v. 
Mag. 813) 

• 500 samolotów myśliwskich General 
Dyna.mies F-16 wyprodukowano do paź
dziernika 1981 r.  łącznie w USA i w 
Europie. USAfr Force użytkuje 249 F-16. 
(Av. Mag. 812) 

O Wytwórnia Beech przystąpiła do prób 
stosowania płynnego metanu jako paliwa 
do samolotu sportowego Beech Sundowner 
z silnikiem tłokowyro Lycomlng 0-360. 
(AV. Mag. 812) 

WĘGRY 

• Linie Lotnicze Malev w 1981 r. zaku
piły dwa nowe samoloty Tu-154B. (LK 
19/81) 
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0 W. BRYTANA 

• W 1980 r. w W. Brytanii miały miej
sce 72 wy)lad•ki llla lotniach. Trzy skoń
czyły się śmiercią, 52 - zranieniami, a 
17 tylko uszkodzeniem lotni. (LK 19/81) 

• Wytwórnia Westland odsprzedała In
donezji 4 wyremontowane morskie śmi
głowce pokładowe Wasp. (Av. Mag. 813) 

* ZSRR 

• Centrum Wyszkolenia Personelu Lata
jącego RWPG w Uljanowsku otrzymało 
pierwszy samolot typu Jak-42. (FR 10/81) 

• Próby przechodzi wersja pasażersko
-towarowa samolotu Tu-154M. Ma ona 

Z DZIAŁALNOŚCI SEKCJI LOTMICZVCH SIMP SITK ◄ 

VI koleżeńskie spotkanie „okrągłego stołu" 

Celem VI lotniczego spotkania „okrągłe
go stołu" było omówienie „aktualn.ego sta
nu i zadań polskiej komunikacji lotni
czej". Zebranie odbyło się 20 maja br. w 
sali S Zarządu Głównego SIMP w Domu 
Technika NOT w Warszawie. 

Zgodnie z ustaloną tradycją spotkań 
„okrągłego stołu•· , organizowanych przez 
Sekcję Lotniczą SJMP, w omawianych 
sprawach dyskutanci wypowiadali się nie
oficjalnie - w imien.iu własnym. Przebieg 
dyskusji nie był protokołowany, zaś na 
zakończenie spotkania nie formułowano 
wniosków ani uchwały. 

O ważności i aktualności problemu dot. 
przyszłości komunikacji lotniczej w Pol
sce świadczy liczba i ranga osób przyby
łych na osobiste zaproszenia organizatorów 
(26 na 37 osób zaproszonych). W spotkaniu 
wzięli udział kol . :  wiceminister Komunika
cji J. Raczkowski, p.o. dyrektora CZLP 
M. Żylicz, prezes APRL J.  Sobieraj,  trzej 
dyrektorzy i główny specjalista LOT-u: 
M. Hedeman, J. Kujawa, J. Zwierzyński 
i z. Kiszczak, przedstawiciele prasy pe
riodycznej : PLL LOT, PAP, Przeglqdu Ko
munikacyjnego, Przeglqdu Technicznego, 

Rzeczypospo!ttej, Skrzydlatej Polski, Słowa 

Powszechnego, Sztandaru Młodych, Techni

ki Lotniczej i Astronautycznej, Transpor

tu ! Dróg, Trybuny Ludu, życia Warsza

wy oraz rzecznik prasowy Ministerstwa 
Komunikacji. Na zebranie przybyło też 
kilku zainteresowanych tematem członków 
s�kcji lotniczych, zaś prowadzili je na 
zmianę kol. przewoclniczący: A. Misiorek 

R. Zaremba. 

Merytoryczną debatę i dyskusję poprze
dziło wręczenie obecnym dwóch powielo
nych materiałów: Biuletyn,u Informacyjne
go Lotnictwa Cywilnego (marzec 1982 r.)  i 
wybranych informacji clot. aktualnego sta
n.u i zadań polskiej komunikacji lotniczej . 
W Biuletynie przedstawiono zagadnienia 
dotyczące polskich linii lotniczych w 
1981 r. : podstawowe wskaźniki eksploata
cyjne w latach 1979+1981, wielkość sieci i 
taboru, dane porównawcze 1980/1981 dla Jo-
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tów regularnych i nieregularnych, ruch wg 
portów i zatrudnien.ie. Materiał ten uzu
pełnia tabelka przewozów lotniczych dla 
świata (w !O-leciu). Wybrane informacje 
obejmowały: ocenę retrospektywną za 
okres 1971+1980 r. ,  dane dla aktualnej sy
tuacji przewozowej oraz wyszczególnienie 
głównych zadań i problemów transportu 
lotniczego. 

z aktualną sytuacją eksploatacyjno-ru
chową PLL LOT, z jej ar.,alizą w porów
naniu z 1981 r .  oraz przewidywanymi tren
dami na przyszłość zapoznali zebranych:  
dyrektor handlowy przedsiębiorstwa kol. 
M. Hedeman oraz dyrektor techniczny kol. 
J .  Kujawa. Przekazane informacje spowo
dowały liczne pytania dzienn.ikarzy i wy
wołały ożywioną dyskusję. z przebiegu 
obrad można wyprowadzić następujące 
wnioski i stwierdzenia :  

- Najważniejszym zaŚaniem dla PLL 
LOJ: w okresie kryzysu jest niedopuszcze
nie do utraty i rozproszenia fachowego. 
personelu latającego, gdyż celem nadrzęd
nym przedsiębiorstwa komun.ikacji lotni
czej musi być zapewnienie bezpieczeństwa 
lotów. 

- Przy kryzysowym zmniejszeniu tras 
komunikacyjnych i ruchu pasażerskiego, 
PLL LOT zmuszone są (z przyczyn ekono
micznych) do sprzedaży części taboru la
tającego. Dotyczy to samolotów zużytych 
w ponad 50'/o. 

- LOT liczy na to, że (przy poprawie 
koniunktury) za uzyskane środki będzie 
mógł zakupić odpowiedn.ie nowe, ekono
miczniejsze samoloty. 

- z wielu 
kupy mogą 
ZSRR. 

wyjaśnionych powodów, za
dotyczyć tylko samolotów 

- LOT, dążąc do zwiększenia zysków 
eksploatacyjnych, zwiększa ruch „paczko
wy" oraz liczbę lotów nieregularnych 
(charterowych). 

- Nie jest możliwe, aby LOT mógł 
zwiększyć ruch towarowo-kontenerowy (z 
powodu braku sprzętu), Jak również wy
najmować samoloty z załogą (z powodu 
braku ofert). 

- Samoloty radzieckie Jak-42 i Il-86 ma-

► zE ŚWIATA 

drzwi ładunkowe o wymiarach 2,8 X 1 ,87 m. 
Zużycie paliwa jest o 10+15'/o mniejsze 
niż w poprzednich wersjach tego samolo
tu. Dostawy Tu-154M rozpoczną się w 
1982 r. (FR 10/81) 

• Aerobus U-SG dwa razy w tygodniu 
kursuje na linii Moskwa-Berlin pokonu
jąc tę odległość w 2 h 45 min. (LK 20/81) 

• Radzieccy konstruktorzy opracowali 
miniaturowy zdalnie sterowany przez ra
dio bezzałogowy śmigłowiec nazwany Te
lekopter wyposażony w aparaturę telewi
zyjną, a przeznaczony do obserwacji linii 
wysokiego napięcia, mostów wiszących, 
konstrukcji wież stalowych i przeciwpoża
rowego patrolowania obszarów leśnych. 
Długość śmigłowca wynosi 1 ,37 m, wyso
kość 0,56 m. 

Ją ładownie kontenerowe, lecz w Polsce 
nie ma obecnJe to,warów do przewozru . 

- Należy liczyć się z tym, że wzrost ta
ryf kolejowych wydatnie zwiększy zapo
trzebowanie na krajowe przewozy lotni
cze, które już obecnie są bliskie rentow
ności. 

- Wskutek spadku ruchu lotniczego z 
Polski, w 1982 r. zmniejszą się wydatki 
dewizowe na transport lotniczy samolota
mi polskimi i obcymi. 

- Lotnictwo komunikacyjne zużywa za
ledwie 1'/o krajowego zużycia paliwa. 

- Są dwa sposoby finansowania lotnictwa 
komunikacyjnego: przyznawanie dotacji 
państwowych oraz podniesienie cen za ko
rzystanie z komunikacji. Dotychczas LOT 
był przedsiębiorstwem wysoce rentownym 
(2 mld zł rocznie przekazywał do skarbu 
państwa). Istnieje więc poważna rezerwa 
pozwalająca (w nowym statusie PLL LOT) 
n« pozytywne ustalenie podziału zysków 
między pa11stwo i przedsiębiorstwo. 

- Konieczne jest wprowadzenie sensow
nych ustaler, i rozliczeń należności za pa
sażerów służbowych (w 1981 r .  ruch służ
bowy wynosił 50'/o zagranicznego obciąże
nia pasażerskiego). 

Na zakończenie podajemy 
zadania i problemy polskiej 
lotniczej. 

najpilniejsze 
kom nJkacJi 

Sprawą dominującą Jest przetrwanie 
przedsiębiorstwa przy zachowaniu kadry 
specjalistycznej potencjału sprzc;towego. 

Ważne zadania to :  odtworzenie sieci 
międzynaroclowych połą..ze11 lotniczych w 
celu zaspokojenia potrzeb gospodarki na
rodowej oraz uzyskania nadwyżek dewizo
wych ; ukształtowanie programu i zasad 
rozszerzenia sieci lotniczej komunikacji 
krajowej w zależności od założeń rozwo
jowych transportu w Polsce oraz polityki 
kadrowej ; zwiE:kszenie samodzielności i wy
prowadzenie zasady samofinansowania 
przedsiębiorstwa PLL LOT oraz rozszerze
nie rozrachunku gospodarczego na porty 
lotnicze. 

W.Z. 
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STATYSTYKA LOTNIC.ZA Rozwój PPL LOT 1950-;- 1980 

Rozwój przewozów PLL LOT w latach 1945-,- 1980 wg okresów 5-letnich 

Wskaźnik I 
Jedn, 

I 1946-,- 1950 I I I I I I miary 195 1 -,- 1955 1956� 1960 1961 -,- 1965 1966 -: 1970 197 1 -,- 1975 1976..;. 1980 
I 

Przewóz pasa.żerów I Ogółem tys. osób 329, 1 647,3 887,0 1 362,8 3779,4 6H8.2 8967 ,5 
Wskaźnik wzrostu•) X 197 1 37 1 54 277 179 133 
W lotach międzynarodowych tys. 22,8 52,0 231 ,9 547,9 1 302,7 2865,5 4973,3 
Wskainik wzrostu•) X 228 452 233 238 220 1 74 
W lotach krajowych tys. 306,3 595 ,3  652 , 1  814,9 2476,7 3882,7 3994,2 
Wskaźnik wzrostu*)  X 194 1 10  125 304 160 103 

Przewóz ładunków 
Ogółem tys. ton 3,6 9,6 16,, 27 ,4 70,1 82,1 92,7 
Wskaźnik wzrostu•)  X i 267 172 166 256 l 1 7  1 1 3  
\V lotach międzynarodowych tys. 1 , 6  3 , 4  9,3 18,8 44,1 47,0 56,6 
\Vskaźnik wzrostu*) X [ 213 274 202 236 1 06 120 
W lotach krajowych tys. 2 ,0 : ·  6,2  7 ,2  8 ,6 25,8 35,1 36 
Wskaźnik wzrostu•) X � 3 10  1 08 1 1 9  300 136 103 

Praca przewozowa 
Ogółem mln tkm 10,3  23,0 46,5 97,1 �5'1, ,3 57'1,2 1 129,3 
\Vsknźnik wzrostu X 223 202 210  262 215 197 
W lotach międzynarodowych mln 3 ,2  7 ,3  2U,5 7.5,0 182,6 456, 1 1 005,•L 
\Vskaźuik wzrostu•) X 228 390 263 I 243 2,19 220 
W lotach krajowych mln 7 , 1  15,7 w.o 22,4 70 "  .,. l l8 ,I  123,9 
Wskaźnik wuostu•) X 221  1 1 5 1 2-1 322 1 63 105 

·--
Oferowana zdolność przewozowa mln tk1u 
Ogółem 2 1 ,  7 3 1 ,2  I 7 1l,5 1 1 7, 1 496,7 I 078,3 2068,3 
\Vskoźnik wzrostu•) X l1M 239 23U 28]  2 17  192 

Kilometry lotów 
OgóleJU mln 1 0,4 18,6 30, l 36,9 71 ,0 l l9, I 189A 
\Vskaźnik wzrostu•) " 179  162 123 192 J68 159 

·) Olo·es poprzedni = 100 
' 

Pod.,tawowe wskaźniki działalności PLL LOT w końcowych Jatach okresów 5-1,tnich 

Wskuinik I 
Jedn. 

I llliory 1950 I l 9-5 I 1960 I 1965 I 1970 I 1975 I 1980 

Rozwój sieci linii 
Obslugiwonycli :  pnllstw obcych jedn. 8 1 2  1 6  2 1  2,, 30 24 

miast obcych 8 1 3  1 7  2 1  3 0  4,1 44 
miast w kroju 9 1 0  7 8 1 0  IO  1 2  

Stan inwentarzowy taboru 
Og6łent samolotów komunik. szt. 46 44 40 28 34 34 46 
w tym: Li-2 i C-47 36 36 24 6 - - -

Il-12 i Il-14 5 6 1 2  1 2  7 - -
An-24 - - - - 14 1 7  1 7  
I l - 18 - - - 7 8 9 9 
Tu-134 i Tu-134A - - - - 5 8 I l  
Il-62 - - - - - 5 9 
Inne 5 2 4 3 - - -

Zatrudnienie 
Ogółem pracowników osób 1296 1398 2 161  3301 4661 5891 
\Vskuźnik wzrostu•) X X 108 155 153 Hl 126 

Praca taboru 
Kilometry lotów handlowych mlu 2,6 ,1,8 6,3 8,3 1 7,2 30,3 41,3 
Tonokilometry oferowane 5,J  7,9 16,l 47,8 120,6 308,2 466,7 
Wskaźnik wzrostu tkm•) X 1 55 204 297 252 256 151 ,4 

Przewóz pasażerów 
89,0 Ogółem tys. osób 1 59,2 1 75,7 368,2 958,7 1 596,1 1827,3 

W skoźn ik wzrostu•) X 1 79 J O  2 1 0  260 166 1 1 5  
,v lotach mi�dzyuurod�wych 6,4 1 7 , 4  66,1 153,7 321,6 810,0 1036,7 
W lotach krajowych 82,6 141 ,8 1 09,6 2 1 4,5 63-1 , 1  786,1 790,9 
Przewóz ładunków 

2:8 Ogółem tys. ton 1,0 3,5 7,3 19,8 20,3 1 7,2 
,v skaźn ik wzrostu*) " 280 125 209 271  1 03 85 
W lotach miedz.)'nurodowych 0,5 1,0 2,5 4,9 1 1 ,5 1 1 ,7 10,8 
W lotach krajowych 0,5 J ,8 1 ,0 2,4 8,3 8,6 6,4 
Praca przewozowa 

6,3 Og6lem mln tkn.1 2,9 1 1 ,3 25,5 67,3 162, I 257,8 
,vsknźnik W7.rostu•) X 217  1 79 226 26'1 2-11 159 
W lotach międzynarodowych 0,9 2,,i 8,3 19,'I 48,6 138,2 232,8 
W lotach krajowych 2,0 3,9 3,0 6,1 1 8,7 23,9 25,0 

•) Okres poprzedni = 100 

ir6dlo : Biuletyn Informacyjny Lotnicltva Cywilnego nr 71 /81 .. A . C. 
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Problem głębokiego przec iągn ięc ia szypowców 

Mgr inż. JAN STASZEK 

Po wielu tragicznych w skutkach wypadkach, jakim w 
latach sześćdziesiątych uległy m.in. prototypy samolotów 
E.A.C 1 1 1  i Tri-dent w Angl i i, przeprowadzono szczegółowe 
analizy i badania, które pozwoliły na ustalenie, że przy
czyną tych katastrof były głębokie przeciągnięcia (ode
rwania) pojawiające się w przypadku umieszczenia uste
yzenia poziomego na szczycie statecznika pionowego (układ 
T usterzenia). Przeciągnięcie takie jest groźne dla każdego 
pilota, gdyż jest on bezsilny wobec braku reakcji sterów 
szczególnie przy tylnym położeniu środka masy. Problem 
ten został ostatecznie podsumowany w (3], jednak prze
cenienie zabezpieczeń mechanicznych w postaci wibrato
rów elementów sterowania (stick-shaker) oraz automa
tycznych odpychaczy (stick-pusher) spowodowało, że spra
wa ta została stosunkowo szybko zapomniana i zanie
chana. 

Zjawisko znowu dało znać o sobie na początku lat sie
demdziesiątych, gdy w Australii zanotowano wypadki 
szybowców IS 29 i Kestrel, których przyczyną było głębo
kie oderwanie przy przeciągnięciu. Przeprowadzone bada-
nia tunelowe oraz analizy zjawiska pozwoliły na bliższe 
wyjaśnienie przyczyn niebezpiecznego stanu lotu. 

Istnieją dwie główne i kilka dodatkowych przyczyn głę
bokiego przeciągnięcia w statkach powietrznych z usterze
rzeniem typu T. Należy zwrócić uwagę, że samoloty z ni
sko położonym usterzeniem poziomym rzadko odczuwają 
groźne skutki głębokiego przeciągnięcia, z wyjątkiem pła
skiego korkociągu. Dlatego też prawdopodobnie problem 
ten nie nękał dotąd szybowników. 

Pierwszą przyczyną tego zjawiska jest siła nośna poja
wiająca się na kadłubie przy dużych kątach natarcia ·bli
skich i przekraczających 20° . Powoduje ona, że każdy 
kadłub zachowuje się w zespole jak element nośny ma
jący wyjątkowo małe wydłużenie i tworzący na jego bo
kach wiry brzegowe, nawet długo po oderwaniu strug na 
skrzydle. 

Zjawisko wirow nadkadlubowych zostało zbadane w In
stytucie Aerodynamicznym Politechniki Warszawskiej . 
Częściowe wyniki tych badań pokazano na rys. 1 w po
staci wykresów linii stałych prędkości w pobliżu i ponad 
kadłubem. Na wykresach tych widać wyraźnie zmniejsza
nie się prędkości strumienia powietrza opływającego ba
dany (skrócony) kadłub, co doprowadziło do tworzenia 
się pary dość intensywnych wirów, mających duży wpływ 
na usterzenie znajdujące się w tylnej części .  Zwijanie się 

' 
' .,.......,,9, ,9 

I 

' 

' "---- . 
-- - ............ � 

....... - --...;:  , '? 
� ----

' 
v�ZD rn/s 

linie v =const 

Rys. 1. Tworzenie si<; wirów nad kadłubem przy różnych kątach 
natarcia 
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tej warstwy wirowej rozpoczyna się w warstwie przy
ściennej , w której strugi powietrza mają nie tylko różne 
k ierunki spływu, ale również róźne prędkości w zależno
ści od ich odległości od ścianki kadłuba (rys. 2). 

Rys. 2 .  Kierunki spływu strug w warstwie przyściennej: 1 -
strugi przy samej ściance, 2 � strugi w zewnętrznej części war
stwy przyściennej 

Poważny wpływ na pracę usterzenia mają zawirowania 
odrywające się z przejścia skrzydło-kadłub, które zostały 
zmierzone w locie grzebieniowym zestawem rurek Pitota 
umieszczonym w pobliżu kadłuba za skrzydłem. Pomiary 
wykonane przy różnych kątach natarcia (a więc i przy 

c:) 

\ 

Rys. 3. Rozkłady ciśnienia dynamicznego q w przestrzeni przy
l<acl!ubowej za skrzydłem w locie ustalonym przy różnych pręd
kościach i kątach natarcia : a) q 00 = 48 daN/m', v 00 = 100 km/h; 
b) q 00 = 30 daN/m', v 00 = 80 km/h ; cJ q 00 = 17 daN/m', V co = 
= 60 km/h 

różnych prędkościach lotu) pozwoliły na stosunkowo do
tladne wyznaczenie l ini i  stałych prędkości i pól stałych 
wartości ciśnień dynamicznych (rys. 3), co umożliwiło 
ujawnienie powstawania dodatkowego oporu interferencyj
nego na przejściu skrzydło-kadłub przy „kijankowym" 
kształcie kadłuba (rys. 4). Analiza rozkładu ciśnień w 
przestrzeni przykadłubowej oraz rozkładu c,smen na 
skrzydle w dwóch przekrojach pozwoliła na ustalenie sche
matu tworzenia się wiru interferencyjnego oraz wyraźnego 
cienia aerodynamicznego (rys. 3c i 4b). Schemat spływa
nia strug pokazano na rysunkach. ,,Kijankowy" kształt 
kadłuba, mający zmniejszyć opory przez zmniejszenie po
wierzchni tarcia, spowodował jednak spływ strug powie
trza w dyfuzorowej części kadłuba na skrzydło pod strugi 
opływające przykadłubową część płata. Jest to powodem 
generacji dodatkowego wiru, dającego opór interferencyj
ny. Zmiana kształtu kadłuba (rys. 5b) w celu skierowania 
strug opływających kadłub wzdłuż jego osi (przez po
większenie jego przekroju poza skrzydłem) radykalnie po
prawiła opływ i rozkłady ciśnień przyczyniając się do wy-
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raźnego ·zmmeJszenia współczynnika oporu w całym zakre
sie użytkowych kątów natarcia. 

Samolot z usterzeniem poziomym otrzymuje więc strugi 
wirowe powstające na górnej stronie kadłuba i tworz�ce 
na górnej powierzchni jakby dodatkowy opływ zmywaJą
cy jakiekolwiek zawirowania w tym rejonie. Obydwa wiry 
tworzą duże prędkości i duże podciśnienia, które poza 

Rys. 4.  Rozkład ciśnień statycznych p na skrzydle w części przy
kadłubowej i tworzenie się wiru interferencyjnego: a) rozkłady 
ciśnień, b) schemat tworzenia się wiru interferencyjnego 

Rys. 5 .  Ukształtowanie kadłuba w pobliżu skrzydła: a) kadłub 
„kijankowy", dający dodatkowy opór interferencyjny, b) kadłub 
prawidłowo ukształtowany 

dodatkową siłą nośną odchylają strumień powietrza ku 
dołowi pod kątem ok. 5+8°. W rezultacie daje to silne 
miejscowe obciążenia skierowane ku dołowi na usterzeniu 
poziomym i na każdej powierzchni znajdującej się w tym 
rejonie. 

W przypadku gdy usterzenie poziome znajduje się nisko, 
wówczas kadłub otrzymuje jednocześnie na zewnętrznych 
częściach rozpiętości niezakłócony strumień powietrza, 
który przeciwdziałając strumieniowi wirowemu wytwarza 

A Obszar cie11ia 
aerodynamicznego 

A 

Rys. 6. Opływ przy głębokim przeciągnięciu :  A - kierunek strug 
w płaszczyźnie symetrii 

jednak siłę ku górze na usterzeniu ,  powodując powstanie 
dodatniego momentu pochylającego (na głowę). Dlatego 
samolot z usterzeniem dolnym jest znacznie mniej skłon
ny do głębokiego przeciągnięcia. Wyjątek stanowią:  siły 
występujące np. w płaskim korkociągu, albo pr.rez dział,a
nie wychylenia zbyt dużego steru wysokości lub strumie
n ia płynąceg-o od przo-du kadłuba. 

Usterzenie typu T, na szybowcu umieszczone wyso�o 
na szczycie usterzenia pionowego, jest opływane strumie
niem ze skrzydła o stosunkowo niewielkiej prędkości, na
tomiast miejscowe kąty natarcia na zewnętrznych czę
ściach jego rozpiętości są bardzo duże (rzędu 25+30°) .  
Wówczas większa część powierzchni usterzenia znajduje 
się w strefie pełnego oderwania, a więc jest nieskuteczna 
albo niedostatecznie skuteczna. 

W ten sposób sumaryczny efekt działania wirów nad
kadłubowych na wysoko położone usterzenie T jest skie
rowany silnie ku dołowi. Powoduje on zadzieranie przodu 
kadłuba i niekorzystną zmianę wyważenia, której nie moż
na sparować ster,am i  w przypadku gdy ster wxs-okości jest 
niedostatecznie skuteczny lub nie został wychylony dosta
tecznie wcześnie, aby opanować tendencję do zadzierania 
przodu kadłuba. Wypadkowy rozkład prędkości pionowych 
wzdłuż rozpiętości usterzenia przedstawiono na rys. 7 
(pokazano skierowane ku dołowi siły w części środkowej 
rozkładu). 

Niewielka skuteczność usterzenia jest więc wtórną przy
czyną głębokiego przeciągnięcia, szczególnie w zewnętrz-
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nych częściach jego rozpiętości ,  znajdujących się poza 
wpływem wirów nadkadlubowych. Powodem tego jest deń 
aerodynamiczny tworzący się poza skrzydłem po oderwa
niu strug oraz ich znacznie mniejsza, okresowo zmienn'.1, 
prędkość. Każde skrzydło o dużym wydłużeniu przestaJe 
przy przeciągnięciu odchylać strugi ku dołowi, natomiast 
ciśnienie dynamiczne w aerodynamicznym cieniu zaskrzyd
łowym gwałtownie spada nawet do wartości zaledwie kil
kunastu procent ciśnienia w przepływie niezakłóconym 
(pola zacienione na rys. 3c). Przepływ w tym obszarze 
staje się prawie równoległy do strumienia zewnętrznego, 
niezakłóconego. 

Każde usterzenie znajdujące się w cieniu oderwań za
skrzydłowych traci więc stabilizującą efektywność i dla
tego cały układ jest niestateczny. Ujawnia się to wówczas, 
gdy samolot czy szybowiec mają niewielki zapas statecz: naści, zaś środek masy znajduje się blisko dopuszczalneJ 
tylnej granicy. Różne kąty natarcia wzdłuż rozpiętości 
usterzenia spowodowane wirami nadkadłubowymi i cienia
mi zaskrzydłowymi pokazano na rys. 6 w postaci piono
wych składowych prędkości przepływu, który w płaszczyź
nie symetrii jest odchylony ku dołowi o kąt 5+8° w po
równaniu z przepływem niezakłóconym. 

Oddziaływanie klap skrzydłowych może być również 
przyczyną pogarszania się skutków głębokiego przeciąg
nięcia. Skrzydła szybowców, mające duże wydłużenie, duże 
wygięcie lini szkieletowej profilu i niewielkie liczby Rey
noldsa, przeciągają się przy stosunkowo niewielkich współ
czynnikach C, i niewielkich kątach natarcia, -szczególnie 
przy klapac� wychylo,nych ku dołowi. Na rys. 8 widocz·ne 
jest ostre przeciągnięcie przy kącie ok. 8° i klapach wy
chylonych ku dołowi o 1 0° , natomiast przy klapach wy
chylonych ku górze oderwanie jest bardzo łagodne i C, 
utrzymuje się do 15 ,  a nawet 20°. Gdy tak duży kąt na
tarcia zostaje osiągnięty przed oderwaniem, wówczas całe 
usterzenie T znajdzie się w bardzo głębokim cieniu aero
dynamicznym, w którym ciśnienie dynamiczne spada bar
dzo gwałtownie, zaś przepływ ma charakter nieuporząd
kowany. Tak więc całe usterzenie może być przy prze
ciągnięciu zupełnie nieskuteczne. Może ono być przeciąg
nięte z powodu bardzo dużego kąta natarcia wynikające
go z kierunku strumienia zaskrzydłowego i może być nie
efektywne z powodu niewielkiego ciśnienia dynamicznego 
w cieniu aerodynamicznym. 

Nie jest ważne czy szybowiec ma całe pływające uste
rzenie, czy też sam ster ruchomy. Przy kącie natar_cia 
30° każdy profil czy wychylona klapa z nim związana są 
bezużyteczne i- nawet jeśli pilot wychyli ster całkowicie 
ku dołowi po przeciągnięciu,  może być już zbyt późno 
(na rys. 9 linia przerywana). Gdy brak dodatkowej ze
wnętrznej pomocy do spowodowania nagłego impulsu da
jącego moment pochylający na głowę, wówczas kąt natar
cia ciągle powiększa się przechodząc od punktu a do b 
i dalej do punktu c i. d wzdłuż krzywych momentu po
chylającego w funkcji kąta natarcia (rys. 9). 

W miarę podnoszenia się przodu szybowca i zwiększa
nia się jego kąta natarcia usterzenie poziome nagle wy
chodzi z cienia aerodynamicznego za skrzydłem i dostaje 
się pod podmuch niezakłóconego powietrza. Samolot staje 
się wtedy znowu nagle stateczny podłużnie i sterowny. 
Stateczne pochylenie krzywej momentu ciągnie się od 
punktu c do d (rys. 9) ,  zaś szybowiec odzyskuje prawid
łową stateczność, chociaż pozostaje w dalszym ciągu w 
głębokim przeciągnięciu przy szacunkowym kącie natar
cia rzędu 35° i stałej prędkości opadania rzędu 10 m/s. 
Należy podkreślić, że taka prędkość przekracza wytrzy
małość pilota zamkniętego w kabinie w przypadku ude
rzenia nawet o miękką ziemię lub o wodę. 

�-=--_
-

_-_ -� _::-_( 'c =----=--_ -_-_-� 
'- � /  

Rys. 7 .  Rozkład obciąże11 pionowych n a  usterzeniu T przy głę
bokim przeciągnięciu:  W - wypadkowa siła pionowa, B - obsza
ry cienia aerodynamicznego za skrzydłem 
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Wpływ hamulców skrzydłowych może być dodatkową 
przyczyną powiększania się głębokiego przeciągnięcia. Jest 
on wywoływany parą wirów odrywających się z wewnętrz
nej strony hamulców oraz z połączenia skrzydło-kadłub 
(rys. 10). Obydwie te pary wirów dają na usterzeniu 
obciążenie ku dołowi na jego końcach i pośrodku, pod
czas gdy środkowe części półrozpiętości są w cieniu aero
dynamicznym, a więc są nieskuteczne. Może być to jeszcze 
jedną przy<'zyną -głębokiego przeciągnięcia szybo•wca mają
cego hamulce umieszczone blisko strumienia opływającego 
końce usterzenia T, bak jak w przypadku szyboców IS 29 
czy Kestrel. 

15 ° Ka.t natarcia a.,° 
Rys. 8. Zmiana współczynnika siły nośnej Cz w zależności od 
kąta natarcia przy różnych wychyleniach klap : A - wychylenie 
klap +10° ku dołowi, B - wychylenie klap -10° ku górze, C -
wychylenie klap 0° 

Na na5 

+ 
Na ogon 

e B 

A 

C 

d o  
Ka,t natarcia 

Rys. 9. Rozwój głębokiego przeciągnięcia : A - pełne ściągnięcie 
ste-ru (+10°), B - pełne oddanie steru (-10°), C - ster w poło
żeniu neutralnym (0°), d - dynamiczne przeciągnięcie, e - wy
nurzenie się usterzenia z cienia aerodynamicznego. 

Czynnikami konstrukcyjnymi zabezpieczającymi tylko 
częściowo przed skutkami  głębokiego przeciągnięcia od 
początku jego powstawania i rozwijania się mogą być: 

- powiększony skos usterzenia poziomego, jego dodatni 
lub ujemny wznios pozwalający wyraźnie oddzielić je od 
kątów natarcia skrzydła, w celu zapobiegnięcia nagłemu 
i całkowitemu utraceniu skuteczności usterzenia, gdy 
wchodzi ono w cień aerodynamiczny skrzydła. Jeśli uste-

dokończenie ze str. 20 
.rzanych przez to wyposażenie (norma BN-71/3886/03) oraz 
wymagamia dotyczące koniecznego '[)Ozi,omu odpoT1ności urzą
dzeń na zatkłóce-ruia '1"<1dioelektrycZJ1e (norma BN-72/3886/04). 
W .obu wymienianych normach określono ta'kże odp<>wned
nie metody badań poziomu zakłóceń, jak i odpomiośoi ,na 
z.aikłócenia. Mimo prawidbowej bud-awy samyc·h urządzeń, 
na samolotach i śmigłowe-ach mogą wystąpić zakłócenie 
w pracy sysrtemów Tadioel€.ktranic:zmych $Owodowam.e 
złym :rozmieszczeniem unądzeń (np. anten), jak i IIlieod-

TLiA 1982 nr 4 

rzenie lub sam ster zachowuje nawet niewielką efektyw
ność działania, wówczas pilot ma do dyspozycji środki 
umożl iwiające zapobieganie głębokiemu przeciągnięciu 
i rozwijaniu się zjawiska w pełnej skali, 

- umi-eszczenle obciążenia w przedniej części kadłuba 
lub ograniczenie tylnego położenia środka masy. 

Najbardziej skutecznym środkiem jest rozwinięcie spa
dochronu ogonowego. Wszystkie te czynniki mogą być nie
popularne w przypadku konieczności ich zastosowania. 

Sposoby przywrócenia stanu równowagi 
i pewne przestrogi 

W pewnych samolotach z usterzeniem 
sobem przywrócenia stanu prawidłowej 

T jedynym spo
sta teczności w 

Rys. 10. Wiry -odrywające się od hamulców mogą tworzyć na  
usterzeniu T opływ ku dołowi przy otwarciu hamulców w po
bliżu kątów dających głębokie przeciągnięcie 

razie rozwiniętego pełnego głębokiego przeciągnięcia może 
być wypuszczenie spadochronu ogonowego lub wyrzucenie 
osłony kabiny. Gdy jakieś dopuszczone do eksploatacji 
szybowce mają kłopoty z odzyskaniem równowagi po 
głębokim przeciągnięciu, piloci powinni przestrzegać na
stępujących wskazówek: 

- nie dopuszczać do przeciągnięcia w przypadku, gdy 
środek masy zajmuje daleką tylną pozycję, szczególnie 
unikać przeciągnięcia dynamicznego, 

- nie dopuszczać do przeciągnięcia z klapami wychy
lonymi ku górze, 

- nie używać hamulców przy przeciągnięciu. Należy tu 
podkreślić, że wyjście z głębokiego przeciągnięcia za po
mocą próby przechylenia z użyciem pełnego steru kierun
kowego lub pełnej lotki jest praktycznie niemożliwe 
z przyczyn aerodynamicznych (cień). 

Sugestie dla użytkowników 

Każdy szybowiec z usterzeniem T pow1111en być prze
badany i mieć odpowiednie świadectwo ustalające bez
pieczne granice tylnego położenia środka masy, przy któ
rym głębokie przeciągnięcie jest niemożliwe, oczywiście 
przy różnych kombinacjach użycia klap i hamulców. Może 
się to stać bardzo uciążliwym i niepopularnym ogranicze
niem dla pewnych już eksploatowanych szybowców wy
sokowyczynowych, które są uzależnione od tylnego poło
żenia środka masy przy wysokich osiągach. 

Opór indukowany usterzenia (czyli tzw. opór sterowania 
pochodzący od sił pionowych na usterzeniu) stanowi dość 
duży procent całkowitego oporu profilu przy dużej pręd
kości. Dosyć ciekawe jest stwierdzenie, że z tego samego 
powodu tylne położenie środka masy jest wykorzystywane 
przy dobrych samolotach odrzutowych, takich jak DC 9, 
B-727, Concorde, w celu unikania dużego oporu sterowa
nia przy dużych, przelotowych liczbach Macha zarówno 
poddźwiękowych, jak i naddźwiękowych. 
LITERATURA 
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powiedn,ią instalacją przewodów elektrycznych łączących 
poszczególne blokii. Dlatego okazało stlę c.eLowe opracowa
nie dopuszczalnych poz..iomów zakłóceń na pokład.zje stai
ików ,powietrznych oraz za.lecanych metod pomiarowych. 
Zagadnienia te obejmuje norma BN-73/3886/05. Ostatnio 
wydana z tej serii jest norma branżowa dotycząca odpor
nośc i pokładowych urządzeń radioelektronicznych na wa
runki środowiska BN-80/3895-04. 

Oprac. mgr tnt. Krzysztof Kunachowicz 
E0/23/K/82 
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Zastosowanie światłowodów 
lotniczych układach w 

przetwarzania transmitancji danych ( 1 )  

Badania w dziedzinie techniki światłowodowej jak też 
duże osiągnięcia optoelektroniki i optyki zintegrowanej w 
ostatnim dz iesięcioledu spowodowały, że światłowody znaj
dują obecnie zastosowanie w wielu gałęziach techniki. 
Dzięki takim właściwościom eksploatacyjnym, jak odpor
ność na zakłócenia ,  duża niezawodność, mała masa, nisk i 
koszt, duża elastyczność mechaniczna, brak promieniowa
nia elektromagnetycznego, odporność na wysokie tempera
tury i duża prędkość przesyłania informacji ,  łącza światło
wodowe znalazły również zastosowanie w technice lotni
czej. 

Należy tu także wspomnieć o korzyściach ekonomicz
nych wynikających z oszczędności wysQkowartościowej 
miedzi. Badania wykazały, że 1 g tworzywa szklanego 
zastępuje 10 kg wykorzystywanej w kablach wysokowar
tościowej miedzi. Na razie trudno jednak jest jeszcze 
o precyzyjne porównanie kosztów l ini i  światłowodowych 
z kosztami linii klasycznych opartych na miedzianych 
przewodach elektrycznych, gdyż światłowody i urządzenia 
końcowe nie są jeszcze wytwarzane w długich seriach, 
a ich instalacja wykonywana jest laboratoryjnie przez 
naukowców. Biorąc jednak pod uwagę tylko porównanie 
wagowe, światłowody mają kilkadziesięciokrotną przewagę 
nad torami miedziowymi. 

Sprawdzone zastosowanie znalazły światłowody przy de
tekcji błędów w zwielokrotnionych systemach pokłado
wych. Wykorzystanie łączy światłowodowych do wzajem
nego porównywania odpowiednich wielkości w poszcze
gólnych układach określonego systemu zwiększyło znacz
nie jego niezawodność. Wydaje się, że również duże za
stosowanie na pokładzie samolotu znajdą światłowody 
przy transmitancj i  danych. Polepszenie .  jakości optyczne.i 
włókien szklanych i równoczesny rozwój optoelektronicz
nych przyrządów półprzewodnikowych umożliwiły dalszy 
rozwój techniki przesyłania informacj i  za pomocą łączy 
światłowodowych. Można więc przypuszczać, że w nieda
lekiej przyszłości łącza światłowodowe znajdą w technice 
lotniczej duże zastosowanie. 

Wiadomości ogólne i tendencje rozwojowe 
w dziedzinie łączy światłowodowych 

Łącze światłowodowe składa się z trzech podstawowych 
części : nadajnika, ośrodka transmisyjnego i odbiornika. 
Na rys. 1 podany jest schemat blokowy łącza światłowo
dowego. 

Sygnał elektryczny przekształcany jest w części nadaw
czej łącza światłowodowego na sygnał świetlny, który na
stępnie jest przesyłany światłowodem do części odbiorczej 
łącza. Sygnał emitowany przez źródło promieniowania jest 
zmodulowany sygnałem wejściowym o częstotliwości f. 
Sygnał świetlny steruje następnie fotodetektorem części 
odbiorczej łącza światłowodowego, w wyniku czego na 
jego wyjściu  otrzymujemy sygnał elektryczny. 

Część nad a u;cza lqcza, nadajnik lub źródło sygnału 
optycznego 

Dokonany w ostatnich latach ogromny postęp w dzie
dzinie technologii wytwarzania światłowodów pociągnął za 
sobą rozwój prac nad źródłami promieniowania. Dotyczy 
to przede wszystkim elementów półprzewodnikowych, 
głównie ze względu na ogromną liczbę zalet charaktery-
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zujących te układy. Podstawową zaletą tych źródeł pro
mieniowania jest możliwość modulacji prądowej o pasmie 
sięgającym dla laserów 1 GHz i więcej. Jednym z pod
stawowych wymagań stawianych zródłom sygnałów optycz
nych współpracujących ze światłowodami jest długość fali 
emitowego promieniowania, która powinna przypadać w 
obszarze maksymalnej transmisji światłowodu. 

Badania prowadzone obecnie w dziedzinie źródeł pro
mieniowania dotyczą głównie: diod elektroluminescencyj
nych (DEL), diod superluminescencyjnych (DSL), laserów 
półprzewodnikowych (LP) i laserów jonowych na ciele 
stałym (LCS). 

Diody elektroluminescencyjne z GaALAs generują pro
mieniowanie niekoherentne w zakresie 800 7850 nm i do
starczają mocy rzędu 1 mW. Czas pracy diod elektrolu
minescencyjnych sięga kilkudziesięciu tys. h .  Nowsze kon
strukcje DEL pozwalają uzyskać pasmo modulacyjne prze
kraczające 100 MHz przy ograniczonym jednak widmie 
rzędu 30760 nm. 

Poważną wadą diod elektroluminescencyjnych jest niska 
częstotliwość graniczncJ .  Spowodowane jest to małą pręd
kością działania diody, co podyktowane jest pośrednio 
znaczną szerokością widmową promieniowania i w konsek
wencji  - poważną dyspersją czasową sygnału optycznego 
w światłowodzie (rzędu pojedynczych ns/km). 

Badania przeprowadzone przez firmę IBM w ramach 
amerykcJńsk iego programu ALOFT 1) doprowadziły do po
dania warunków technicznych, jakie powinna spełniać dio
da - elektroluminescencyjna w projektowanym pokłcJdowym 
systemie przetwarzania i transmitancj i  danych:  

- materiał 
- długość fali promieniowania 

arsenek galu, 
!HO nm, 

- moc wyjściowa 
- apertura numeryczna 
- apertura fizyczna (średnica 

części .a'ktywnej diody) 
zakres temperatury pracy 

- obudowa hermetyczna. 

;?: 1 mW przy I =  50 mA, 
::( 25° , 

� 0,050 cala ( 1 ,27 mm), 
-65 7 + 85°C, 

Z diod krajowych, odpowiadających podanym wyzeJ 
warunkom technicznym, należy tu wymienić diody elek
troluminescencyjne CQYP 15. CQYP 1 6, CQYP 19, CQYP 20 
produkcji UNITRA CEMI. Znajdują one zastosowanie w 
komutacj i  i lokacji optycznej,  w układach zdalnego ste
rowania, w układach automatycznej regulacji , w prze
twornikach analogowo-cyfrowych, w układach optoelektro
nicznych złączy fonicznych oraz w technice pomiarowej. 
Dla przykładu podano podstawowe dane techniczne diody 
elektroluminescencyjnej CQYP 20 : 
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Rys. 1. Schemat blokowy łącza światłowodowego 

1) Airborne Light Optical Fiber Technology. 
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- moc promieniowania 4 mW przy I =  200 mA, 
- długość fal i promien iowania 935 mm, 
- zakres temperatury pracy -40 7 +55°C, 
- obudowa metalowa z soczewką z żywicy epoksydowej 
- prąd przewodzenia h :;;;;; 200 mA, 
- napięcie przewodzenia UP = 1 ,2 V, 
- napięcie wsteczne Un :;;;;: 3 V. 
Znacznie większą często tli w ości ą  graniczną charaktery

zują się diody superlumineseencyjne dzięki zmniejszeniu  
ich  szerokości widmowej. Mają one także większą moc 
promieniowania. Obecnie d iody superluminescencyjne znaj
dują się w fazie prac eksperymentalnych. Lasery półprze
wodnikowe umożliwiają zrealizowanie łącza światłowodo
wego o pasmie przenoszenia rzędu kilku GHz, gdyż w 
przeciwieństwie do DEL, odznaczają się one dużą szyb
kością działania i małą szerokością widmową. Przy takiej 
szerokości widmowej dyspersja czasowa sygnału optycz
nego w krzemowym światłowodzie jednomodowym jest 
rzędu 1 00 ps/km. 

Nowe materiały jak też nowe konstrukcje laserowe, 
również z GaALAs, doprowadziły do znacznego udoskona
lenia tych żródeł światła. Lasery biheterozłączowe dostar
czają już mocy od k ilku do k ilkunastu mW w zakresie 
od 8007850 nm. Elementy te mają również zwiększoną 
trwałość sięgającą k ilkudziesięciu tys. h. Przyspieszone 
badania temperaturowe wskazu�ą na 1 mln h pracy w 
normalnych warunkach eksploatacyjnych. Lasery jonowe 
odznaczają się natomiast bardzo małą szerokością widmo
wą. Są więc szczególnie przydatne do łączy o dużej sze
rokości pasma modulacyjnego. 

Znacznie  poważniejsze trudności wystąpiły w konstruk
cji diod elektroluminescencyjnych i laserów pracujących 
w zakresie fal powyżej 1 ftm ( 1000 nm). Konieczne oka
zało się tu zastosowanie innych materiałów. Np. lasery 
czteroskładnikowe GainAsP/InP mogą promieniować w 
zakresie od 1 , 1 7 1 ,7 µm. Moc tego promieniowania jest 
jednak niewielka. Również czas pracy tych elementów 
jest stosunkowo n ieduży i nie przekracza obecnie 2 tys. h. 
Można mieć jednak nadzieję, że w niedalekiej przyszłośc i  
konstrukcje tego typu elementów zostaną ulepszone i będą 
mogły stać się podstawą systemów drugiej generacji .  

Część transmisyjna łącza - światłowody 

Na rys. 1 pokazano schemat blokowy łącza światłowo
dowego. Podstawową częścią takiego łącza jest element 
szklany w postaci przewodu z wiązki włókien szklanych, 
dzięki któremu możliwe jest przesyłanie impulsów światl
nych, np. fali z zakresu światła widzialnego. Impuls, dzię
.ki szczególnym wŁaściwośdom szkła, z którego wy'konane 
zostało włókno jest przekazywany do odbiornika. 

Aby zapobiec zbytniemu osłabieniu impulsu świetlnego, 
tworzy się specjalną konstrukcję włókna. Jest ono zwykle 
dwuwarstwowe, przy czym warstwa zewnętrzna ( , .płaszcz") 
ma odpowiednio niższy współczynnik załamania światła 
i powoduje, że promień świetlny padając na granicę 
warstw ulega całkowitemu, wielokrotnemu odbiciu i dzięki 
temu może przebywać duże odległości .  W praktyce sygnał 
wchodzący do układu ulega jednak osłabieniu. Wynika to 
przede wszystkim z właściwości szkła. 

Pierwszą bardzo i stotną właściwością jest pochłanianie 
fal przez szkło. Ma ono różną wartość dla różnych szkieł. 
Osłabienie promieniowania następuje również ze względu 
na zjawisko nieidealnego odbic ia  na granicy faz rdzeń
-,.płaszcz" (szczególnie przy zgięciach kabla). Część pro
mieniowania przenika „płaszcz" i wychodzi poza układ, 
część natomiast zostaje ,przez „pŁaszcz" pochłon ięta. Na 
wielkość osłabienia sygnału optycznego ma również wpływ 
sprężystość włókna szklanego. Brak tej cechy może spo
wodować pęknięcie włókna i tym samym straty przesy
łanego sygnału. Włókna szklane służące do przewodzenia 
fal świetlnych muszą mieć, oprócz właściwych cech optycz
nych, również odpowiednie parametry mechaniczne, szcze
gólnie dobrą wytrzymałość na zginanie i zrywanie. 

Swiatłowody mają niekiedy bardzo dużą długość. W 
związku z tym uszkodzenia mechaniczne mogą tu m ieć 
duże znaczenie. Oprócz tego pr.zy słabej wytrzymałośc i, np. 
na zginanie występują duże naprężenia wewnętrzne już 
przy niewielkim zgięci u  włókna, powodując zjawiska 
znacznie tłumiące wielkość przesyłanego i mpulsu. Zapo
biec temu można w zasadzie przez : 

- właściwy dobór warstwy zewnętrznej - ,.płaszcza", 
- zmianę mikrostruktury wewnętrznej szkła, powodu-

jącą zwiększenie elastyczności włókna. 
Obecnie prowadzone są i ntensywne prace zmierzając;� 

do zwiększenia doskonałości elementów szklanych urządzeń 
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światłowodowych, od których w dużym stopniu  zależy 
jakość całych systemów. Wielkość strat przy transmisj i  
sygnału świetlnego zależy także od ułożenia  włókien w 
kablu. Przy n iewłaściwym wypełnieniu kabla, jego prze
krój poprzeczny n ie jest całkowic ie wykorzystany i 5ą 
odstępy między włóknami. Zatem część strumienia świat
ła, która trafia m iędzy włókna, jest tracona. Na wielkość 
tłumienia kabla światłowodowego ma także wpływ jego 
niewspółosiowe połączenie ze źródłem i odbiornikiem sy
gnałów świetlnych. Prowadzi to w konsekwencj i  do nie
pełnego wykorzystania strumienia światła. 

W praktyce rozpatrywane są trzy rodzaje światłowodów: 
jednomodowe, wielomodowe o skokowym profilu współ
czynnika załamania światła oraz wielomodowe o gradien
towym (zmiennym) profilu współczynnika załamania 
światła. 

Wielkość strat transmisj i  sygnału świetlnego określa się 
w dB/km. Najnowsze osiągnięcia w dziedzinie produkcji 
światłowodów pozwoliły obniżyć ich tłumienność do kilku 
dB/km. 

Na rys. 2 pokazano zależność tłumienności dwóch świat
łowodów fabrycznych : światłowodu o profilu skokowym 
typu W (krzywa a) oraz światłowodu o profilu gradien
towym typu W (krzywa b)  w funkcj i  długo5ci fali pro
mieniJS1wania. Jak widać z wykresu, światłowód o skoko
wym profilu współczynnika załamania światła ma tłu
m ienność dwukrotnie mniejszą niż światłowód o profil:.i 
gradientowym. Należy tu dodać, że charakterystyki często
tliwościowe światłowodów charakteryzują się dwoma 
„oknami" małej tłumienności. Okno krótkofalowe (8007 
7850 nm) ma większą tłumienność niż okno długofalowe 
( 1 000 nm). Obecnie w praktyce wykorzystywane jest okno 
krótkofalowe ze względu na źródła i odbiorniki sygnałów 
świetlnych. Systemy wykorzystujące ten zakres częstotli
wośc i  przyjęło się nazywać systemami pierwszej genera
cji. Pojęcie systemów drugiej generacj i  jest związane 
z oknem długofalowym. 

Drugie ograniczenie transmisj i  światłowodowej jest 
związane ze zniekształceniami fazowymi przy przesyłaniu 
sygnałów analogowych bądź z rozszerzeniem się impulsów 
przy transmisj i  cyfrowej. Ogranicza to dopuszczalne pa
smo modulacyjne do kilkunastu MHz/km, a szerokość 
impulsów może wzrosnąć nawet do 50 ns/km. Dotyczy to 
światłowodów o profilu skokowym, dla których rozszerze
nie pasma modulacyjnego powoduje n iewielki tylko wzrost 
tłumienności. 

Najmniejszą dyspersję fal elektromagnetycznych osiąga 
się stosując włókna jednomodowe. Takie światłowody 
można uzyskać wykonując rdzeń o bardzo małych roz
miarach (375 ftm) lub sprowadzając względną różnicę 
współczynników załamania w „płaszczu" i rdzeniu do bar
dzo małych wartości .  W obu przypadkach występują jed
nak trudnośc i  w praktycznej realizacj i  łącza z takim 
\:wiatłowodem. Wynika to z trudności podczas łączeni::i 
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Rys. 2. Zależność tłumienności światłowodów w funkcji długości 
fali promieniowania: a - światłowodu o profilu skokowym typu 
W, b - światłowodu o pr,ofilu gradientowym typu W 

poszczególnych odcinków światłowodu między sobą oraz 
podczas sprzęgania z generatorem lub z detektorem. W 
drugim przypadku wzrastają trudności uzyskania tak ma 
łych różnic współczynników załamania oraz straty wywo 
lane zgięciem lub skręceniem włókna szklanego. Dlatego 
chętniej stosowane są światłowody wielomodowe o więk 
szych średnicach rdzenia (30+50 fim). 

O łatwośc i  sprzężenia poszczególnych odcinków światło 
wadu między sobą lub z generatorem decyduje parametr 
nazwany aperturą numeryczną włókna. Jest on miarą gę
stości kątowej energii ,  jaka może być wprowadzona do 
rdzenia  włókna światłowodu i wyraża się wzorem : 
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[NA] = sin 0kr = y 'n� - 11� 

gdzie: NA - apertura numeryczna włókna; Bkr - kąt 
krytyczny zapewniający graniczne odbit:ie wiązki świetlnej 
na granicy rdzeń-,,płaszcz"; ·n1, nf - współczynniki zała
mania światła odpowiednio w rdzeniu i „płaszczu". 

Prędkość przekazywania danych po liniach światłowo
dowych o gradientowym profilu współczynnika załamania 
światła wynosi 500 - Mbit/s, a po l iniach o profilu skoko
wym ok. 50 Mbit/s. Oprócz parametrów transmisyjnych 
należy jeszcze pamiętać o innych kryteriach wyboru 
światłowodu, a przede wszystkim o wytrzymałości me
chanicznej. 

Wspomniane wyżej ograniczenia nie stwarzają jednak 
istotnych przeszkód w stosowaniu instalacji światłowodo
wej na pokładzie samolotu. Stosunkowo niewielkie dłu
gości przewodów (kilkanaście metrów) w tego typu sie
ciach nie wymagają specjalnie wysokiej jakości światło
wodów. Również ilość i prędkość przesyłanej informacji 
w tych układach nie jest duża. 

W celu łatwiejszego zestawienia łączy światłowodowych 
na pokładzie samolotu pożądana jest odpowiednio duża 
średnica rdzenia i jego apertura numeryczna. Pozwala to 
na stosowanie światłowodów o dość dużych tłumieniach 
(rzędu kilkuset dB/km) i o stałej wartości współczynnika 
załamania w rdzeniu, a więc światłowodów stosunkowo 
tanich i łatwych do wykonania. Są one budowane w okre
ślonych odcinkach fabrykacyjnych, do łączenia których 
wykorzystuje się specjalnie zaprojektowane łącza. 

W ciągu ostatnich kilku lat w dziedzinie zastosowania 
techniki światłowodowej na całym świecie osiągnięto 
ogromny postęp. Prace w tym zakresie prowadzone były 
również w technice lotniczej. Przykładem tego może być 
wspomniany już amerykański program badań ALOFT. W 
przyjętym w tego rodzaju programie badań układzie na
wigacji i sterowania samolotu A-7 wyodrębniono nastę
pującą grupę sygnałów elektrycznych : 

- 4 sygnały o częstotliwości 1 MHz - 1 kanał, 
- 10 sygnałów o częstotliwości 50 kHz - 5 kanałów, 
- 42 sygnały dyskretne o napięciu 5 V - 1 kanał, 
- 27 sygnałów z przełączników - 1 kanał, 
- 12 ciągów impulsów o napięciu 5 V - 1 kanał, 
- 8 sygnałów dyskretnych o napięciu 28 V - 1 kanał, 
- 2 sygnały analogowe do przetwornika analogowo-

-cyfrowego - 2 kanały, 
- 1 sygnał analogowy sygnalizacyjny - 1 kanał. 
Jest to 106 sygnałów elektrycznych ośmiu różnych ty

pów. Sygnały te, które w rozwiązaniach klasycznych prze
syłane są wielożyłowymi, często koncentrycznymi, przewo
dami elektrycznymi, przekształcane są na ciąg sygnałów 
zgrupowanych w 13 kanałach. Informacja ta jest następ
nie przesyłana 13 kablami światłowodowymi do przetwor
nika optoelektronicznego wchodzącego w skład interfejsu 
komputerowego. Tak ekstensywne transformowanie sygna-

PRENUMERATA 

Prenumeratę na kraj przyjmują :  

łów elektrycznyc:h jest możliwe ze  względu na  szerokie 
pasmo przenoszenia światłowodu. Prędkość przesyłania 
informacji, którą można osiągnąć w tym systemie wynosi 
1 O Mbit/s. Przedział czasu między sygnałami jest usta lony 
przez przyjęcie odpowiedniego systemu kodowania. we 
wspomnianym programie badań (ze względu na przyjęty 
l imit strat między nadajnikiem i odbiornikiem łącza świat
łowodowego, równy 43 dB) maksymalny odcinek transmi
sji światłowodowej osiągnął długość 8 m. Wymagania sta 
wiane kablom światłowodowym do  zastosowań lotniczych, 
opracowane przez firmy IBM oraz NELC na podstawie 
dokładnej analizy pozostałych elementów łącza światło
wodowego, w tym przede wszystkim dostępnych na rynku 
żródeł promieniowania i fotodetektorów kształtują się 
następująco: 
- tłumienność światło-

wodu 
- liczba włókien 
- średnica kabla 
- średnica rdzenia 
- stosunek powierzchni 

przekroju płaszcza do 
powierzchni przekro
ju całego kabla 

- apertura numeryczna 
- dopuszczalna liczba 

włókien pękniętych w 
nieprzełączonym ka
blu 

- dopuszczalna liczba 
włókien pękniętych w 
kablu przyłączonym 

- badania światłowodu 

� 700 dB/km, 
387 -10/o (4), 
0 ,0465 cala ( l , 1 8 1 1  mm), 
0,00215 cala ±30/o (0,05461 mm), 

88+920/o, 
0,54--:-0,67, 

l O/o [4], 

20/o (7), 
temperaturowe i wibracyjne. 

Osiągnięcia w ciągu ostatnich kilku lat w dziedzinie 
produkcji światłowodów opracowanych przez firmę · Cor
ming Glass Works pozwalają na przesyłanie sygnałów 
świetlnych z tłumieniem 6+10  dB/km. Pasmo przenoszenia 
tych światłowodów jest w granicach 20 MHz przy skoko
wym profilu współczynnika załamania światła oraz osiąga 
400 MHz przy współczynniku gradientowym. Apertura nu
meryczna tych kabli wynosi 0 , 15+0,18. Włókna tej firmy 
pokryte są warstwą z etylen-octan winylu o grubości 50 µm. 

Inna firma specjalizująca się w produkcji kabli świa
tłowodowych (Du Pont) oprac.:owala ulepszony kabel jed
nowlóknowy o długości 300 m, z dwutlenku krzemu, zdol
ny do przesyłania fali o długości promieniowania w za
kresie 550+800 nm i tłumieniu poniżej 80 dB/km. Duża 
średnica rdzenia (203 µm) oraz duża apertura numeryczna 
(do 0 ,4) umożliwiają łatwe łączenie poszczególnych odcin
ków światłowodu między sobą oraz z nadajnikiem i od
biornikiem. Powłoka kabla wykonana jest z miękkiego 
materiału, co pozwala na łatwe jego zginanie. Koszt kabla 
o długości 1 m nie przekracza 5 dol. USA. 
Uwaga: Literaturę zamieścimy w II części artykułu. 
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- dotychczasowi czytelnicy indywidualni w miastach mogą zamawiać prenumeratę przez macierzysty zakład 
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towej za 1 981  r.  należy złożyć we właściwym terytorialnie oddziale RSW obsługującym dany zakład pracy w tzw. 
prenumeracie instytucjonalnej, 

- urzędy pocztowe na wsi i wiejscy doręczyciele od instytucj i i zakładów pracy zlokalizowanych na terenie 
wiejskim oraz od osób fizycznych zamieszkałych na tych terenach. 

Prenumeratę ze zleceniem wysyłki za granicę przyjmuje Centrala Kolportażu ·Prasy i Wydawnictw, ul. Towaro
wa 28, 00 -958 Warszawa, konto NBP XiV 0/M Warszawa, nr 1 1 53-201045-139- 11 .  

Prenumerata ze  zleceniem wysyłki za granicę jest droższa od prenumeraty krajowej o 500/o d la  zleceniodawców 
indywidualnych i o 1000/o dla instytucj i i zakładów pracy. 

Przedpłaty przyjmowane są w terminach: do 25 listopada - na rok następny, I kwartał i I półrocze, do 10 mar-
ca - na II kwartał, do 10 czerwca - na III kwartał i II półrocze. do 10 września - na IV kwartał. 

Dodatkowych szczegółowych informacji udzielają oddziały RSW „Prasa-Książka-Ruch". 
Cena prenumeraty krajowej : kwartalna 150 zł, półroczna 300 zł, roczna 600 zł. 
Egzemplarze archiwalne można nabywać w Dziale Handlowym Wyd. NOT-SIGMA, ul. Mazowiecka 12, 00-048 War

szawa, tel. 26-80-16. 
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Pasażerskie pojazdy peronowe 

Mgr inż. PIOTR ST. ORALEWSK I  
Zakład Dróg i Lotnisk 
Politechnika Warszawska 
Mgr inż. WALDEMAR SUPERSON 
Zarząd Ruchu Lotniczego 
i Lotnisk Komunikacyjnych 

Projektowanie nowych środków transportu do przewozu 
pasażerów między dworcem lotniczym a samolotem nie 
nadąża za rozwojem projektowania samolotów. Pojawienie 
się samolotów szerokokadłubowych potwierdziło koniecz
ność skonstruowania urządzenia, które by umożliwiło łat
we, szybkie, w miarę komfortowe przewożenie pasażerów 
między budynkiem dworca a samolotem. 

W wielu nowych dworcach lotniczych problem ten roz
wiązano przez zastosowanie teleskopowych pomostów, tzw. 
airbridge, łączących bezpośrednio budynek dworca z sa
molotem. Jednak miejsca postoju samolotów na peronie 
nie zawsze są wykorzystane z jednakową intensywnością, 
część z nich jest zajęta trzy, cztery razy na dobę. Nie
pełne wykorzystanie tych miejsc postojowych przy fron
cie budynku dworcowego powoduje, że część pomieszczeń 
w dworcu nie jest dostatecznie wykorzystana. To z kolei ,  
przy takim rozwiązaniu dworca, wpływa na znaczne 
zwiększenie długości frontu budynku od strony peronu, 
co powoduje zwiększenie kubatury budynku i kosztów 
jego budowy. Dlatego też nadal szerokie zastosowanie ma 
sposób dowożenia pasażerów do samolotów pojazdami pe• 
ronowymi - busing. 

Rys. 1. Autobus peronowy Neoplan 940 

Rys. 2. Autobus peron.owy Neoplan Jumbo Bus (makieta) 
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Zastosowanie tego sposobu transportu pasażerów powo
duje obniżenie ogólnej sumy przeznaczonej na budowę 
nowego dworca do 30-,-400/o. Takie rezultaty uzyskano po
równując warianty projektów dworców lotniczych w 

Rys. 3. Autobus peronowy Neoplan Jumbo Bus przy wejściu do 
samolotu B-747 

Dublinie, Montrealu i Monachium. Analiza porównawcza 
wariantów projektów dworca dla Monachium wykazała 
również, że przy wykorzystaniu peronowych pojazdów do 
obsługi samolotów typu B-747 wymagany byłby front 
dworca o długości 1 6  m, podczas gdy przy zastosowaniu 
teleskopowych pomostów długość frontu budynku musia
łaby wzrosnąć co najmniej do 70 m. 

Podstawową wadą busingu jest to, że eksploatacyjne 
wydatki na korzystanie z peronowych pojazdów są kilka
krotnie wyższe niż przy wykorzystaniu bezpośredniego 
połączenia między dworcem a samolotem. 

Badania firmy Aeroport de Paris wykazały, że koszty 
budowy dworca, w którym zastosowano by pomosty oraz 
koszty 15-letniej eksploatacji takiego dworca są o 150/o 
wyższe niż przy dworcu, w którym zastosowano by bus
ing. Równocześnie eksploatacyjne koszty w dworcu z po
mostami są o 100/o mniejsze niż przy drugim wariancie 
dworca. Wykazano, że optymalnym wariantem z ekono
micznego punktu widzenia jest dworzec, w którym zasto-

Rys. 4. Autobus peronowy Gra! &_ Sti!t 
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Rys. 5. W nętrze autobusu peronowego Graf & Stift 

sowany jest mieszany sposób dowożenia pasażerów do 
samolotu [5]. 

Wyróżnia się dwa rodzaje pojazdów peronowych : pero
nowe autobusy oraz „ruchome poczekalnie" - mobil 
lounge. Specjalne peronowe autobusy do przewozu pasa
żerów są jednym z pierwszych sposobów połączenia dwor
ca z samolotem już od najwcześniejszych dni lotnictwa. 
Jedną z pierwszych firm produkujących te pojazdy już 
od 45 lat, w różnych modyfikowanych wersjach, jest za
chodnioniemiecka firma Gottlob Auwarter GmbH & Co. 

. Rys. 6. Autobus peronowy Kogel 

ze Stuttgartu. Produkuje ona pojazdy pod nazwą Neoplan, 
które są również produkowane na licencji w USA, Indii 
i A u str alii . 

W produkcji są trzy podstawowe typy autobusów: 
- N 9 12  z 5 miejscami siedzącymi i 1 26 stojącymi, 
- N 922 z 7 miejscami siedzącymi i 126 stojącymi, 
- N 940 z 12 m iejscami siedzącymi i 156 stojącymi. 

Dodatkowo produkowany jest pojazd dla VIP pod nazwą 
Neoplan VIP (Crew-Bus). Ma on 16 miejsc siedzących. 

r 

Rys. 7. Ruchoma poczekalnia Piane-Mate (USA) ' 
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Najbardziej rozpowszechnionym na świecie pojazdem 
tej firmy jest typ N 940. Eksportowy model kosztuje ok. 
200 tys. dol. i jest dostarczl!.ny w ciągu 3 miesięcy od 
daty złożenia zamówienia przez kupujqcego [ j ]. Test prze
prowadzony dla tego pojazdu wykazał, że 126 pasażerów 
może opuścić kabinę w ciągu 22 s .  

W pojazdach stosuje się wiele urządzeń klimatyzacyj
nych. Autobusy eksportowane do krajów o zimnym kli
macie mają podwójne oszklenie i specjalne ogrzewanie, 
natomiast autobusy eksportowane do krajów o klimacie 
tropikalnym mają oszklenie absorbujące promieniowanie 
słoneczne, podwójnie izolowany dach i dodatkową wenty
lację lub też na specjalne zamówienie urządzenia klima
tyzacyjne. 

Firma ma zamiar produkować specjalny piętrowy auto
bus o nazwie Jumbo Bus, przeznaczony do obsługi samo
lotów szerokokadłubowych. Do tego autobusu może wsiąść 

Rys. 8. Ruchoma poczekalnia Sovam (Francja) 

maks. 320 pasażerów. Będzie się on mógł poruszać z pręd
kością 55 km/h, mimo że większość portów lotniczych 
ograniczyła prędkość poruszania się autobusów perono
wych do 25 km/h. Autobus Jumbo Bus jest wyposażony 

Rys. 9. Ruchoma poczekalnia Lift-lounge (RFN) 

w hydrauliczny podnośnik, który obsługuje wmontowany 
na piętrze pojazdu tunel złączeniowy. Tunel ten pełni tę 
samą funkcję co pomosty łączące bezpośrednio budynek 
dworca z samolotem. Autobusy Jumbo Bus mają być pro
dukowane tylko na specjalne zamówienie i kosztować ok. 
900 tys. dol. [l] .  

Inną firmą produkującą autobusy peronowe jest Graf & 
Stift z Austrii. Produkuje ona m.in. autobus dla 132 lub 
180 pasażerów (w przypadku przyjęcia 0,16 m2/osobę). 
Długość pojazdu wynosi 14 m. Autobus jest wyposażony 
w dwie kabiny kierowcy, z przodu i z tyłu. Takie rozwią
zanie umożliwia optymalną elastyczność i bezpieczeństwo 
w manewrowaniu pojazdem. Minimalny promień skrętu 
przy kierowaniu pojazdem wynosi 12 m. Pojazd wyposa
żony jest w pięć par drzwi, każde o szerokości 1 ,5 m. 
Pozwala to na szybkie i bezpieczne wejście do pojazdu 
i wyjście z niego. Poziom podłogi autobusu uniesiony jest 
powyżej płaszczyzny peronu tylko na 29 cm. Autobus 
może się poruszać z prędkością maks. 50 km/h. Ogólna 
masa pojazdu w pełni załadowanego wynosi 24 t. Autobus 
firmy Graf· &- Stift kosztuje ok. 230 tys. dol., lecz na 
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Rys. 10. Wnętrze ruchomej poczekalni Lift-lounge 

życzenie zamawiającego możliwe jest skonstruowanie tań
szej wersj i ,  z jedną kabiną kierowania ( 1 0) .  

Firma F. X. Kogel GmbH z Ulm/Donau (RFN) produ
kuje autobus, • który może jednorazowo pomieścić 150 osób. 
Ma on 26 miej c siedzących. Kabina pojazdu jest klima
tyzowana i ma trzy pary drzwi po obu stronach auto
busu. Poziom podłogi wznosi się na 32 cm powyżej grun
tu. Minimalny promień skrętu przy manewrowaniu po
jazdem wynosi 24 m. 

Wymienione firmy specjal izują s iG w produkowaniu 
autobusów peronowych. W wielu oprtach l otniczych ,  które 
nie mogą zakupić kosztownych specjalnych pojazdów pe
ronowych, eksploatuje się w celach busingu zwykłe auto
busy komunikc!cj i  miejskiej, częściowo tylko przystoso
wane do przewozu pasażerów między d worcem a samo
lotem. Nie zabezpieczają one jednak ekonomiczności oraz 
komfortu przewozu pasażerów, jakie zapewniają autobusy 
firm specjalizujących się w produkcji pojazdów perono
wych. 

Od wielu już lat w porcie lotniczym Dulles w Wa
szyngtonie eksploatowane są i nnego rodzaju pojazdy pe
ronowe - ruchome poczekalnie. 

W USA firmą produkującą te pojazdy jest Airside 

-
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Rys. 11. Ruchoma poczekalnia Mitsubishi (Japonia) 

Systems of Wilmington. Niedawno firma ta wyprodukowa
ła nową wersję ruchomej poczekalni pod nazwą Piane
-Mate. Stary model Piane-Mate miał śrubowy system pod
noszenia kabiny mobil-lounge, natomiast nowy pojazd jest 
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Rys. 12. Poj azcl peronowy 
Ikarus (Węgry) 

wyposażony w hydrauliczny mechanizm składający się 
z wielokrotnych ram wchodzących jedna w drugą i two
rzących teleskop. Kabina pojazdu może się unieść na wy
sokość 7,57 m. Inny model Piane-Mate ma również hydra
u l iczny mechanizm podnoszenia kabiny, lecz działający na 
zasadzie nożyc. 

W rn79 r .  francuska firma Sovam rozpoczęła produkcję 
m::ibil-lounge, znanych we Francji pod nazwą aerolounge. 
Badania projektowe i real izacyjne pojazdu mającego po
mi'eścić 1 50 osób były finansowane przez rząd francuski 
oraz zarząd Aeroport de Paris .  Podwozie i system podno
szący kabinę mobil -lounge są produkowane przez zachod
nioniemiecką firmę Trepel. 

Kabina francuskiego mobil-lounge ma 15 m długości, 
4,5 m szerokości i wykonana jest z warstwowych płyt od
powiedni o  modelowanego poliuretanu wzmocnionego ply
t.imi alumii l i-owymi.  Pojazd ten może się poruszać z pręd
kością 45 km/h .  a najmniejszy promień skrętu przy ma
newrowaniu p::ijazdem wynosi 18  m.  Kabina opiera się 
na mechanizmie podnoszącym działającym na zasadzie no
życ. Może się ona unosić 275,6 m nad poziom peronu. 

Rys. 13. Zasacla obsługi pasażerskiej przy wykorzystaniu poj azclu 
peronowego Ikarus 

Przy cumowani u  do  wejścia samolotu kabina ruchomej 
poczekalni połączona jest z samolotem teleskopowym ko
rytarzem o długości 2,1 m i zakończonym gumową harmo
nijkową podkładką. 

Wspomniana firma Trepel z RFN również produkuje 
tego rodzaju pojazdy. Mobi l-lounge firmy Trepel, znany 
pod nazwą Lift-lounge, ma długość ok. 1 4,4 m,  a szero
kość 4,12 m. Pojazd ten może zabierać jednorazowo 
150 pasażerów. Konstrukcja ścian kabiny jest podobna do  
konstrukcji francuskiego m obil -lbunge. Maks. prędkość, 
z jaką może poruszać się Lift-lounge wynos i  42 km/h , 
a min imalny promi eń skrętu 1 8  m. Najkrótszy czas opu
szczenia kabiny Lift-Iounge przez pasażerów wynosi 35 s .  
Cały pojazd waży ok. 57 t .  

Również Japonia jest zainteresowana produkcją poja
zdów - ruchomych poczekaln i .  Ich produkcją w Japonii 
zajmuje się firma Mitsubishi Heavy Industries of Japan. 
Skonstruowała ona mobi l -lounge zabierający 1 50 pasaże
rów. Kabina unosi się za pomocą mechanizmu działające
go na zasadzie nożyc. Może się ona unieść na maks. wy
sokość 7,75 m nad poziom peronu w ciągu 40 s .  Przy cu
mowaniu do samolotu z kabiny wysuwa się (do 2,1 m) 
teleskopowy gumowy korytarz. Pojazd oparty jest, podob
nie jak Lift-Iounge, na ośmiokołowym podwoziu. 

Autobusowa f irma Ikarus z Budapesztu w czasie wysta
wy „Inter airport", która odbyła się we Frankfurci e  
n .  Menem, przedstawiła nową koncepcję pojazdu perono
wego. Trudno jest ocenić, czy ta nowa koncepcja obsługi 
pasażerów przyjmie się w przyszłości .  

Nowy pojazd peronowy jest dwupiętrowy i składa się 
z piętra pasażerskiego oraz z piętra bagażowego. Pasaże
rowie przewożeni są w górnej części pojazdu. Bagaż wcho
dzących do pojazdu pasażerów jest załadowywany d o  kon
tenerów, które wsuwa się do  dolnego piętra autobusu. 
Podobnie jak w mobil-lounge, pasażerowie przechodzą do 
kabiny samolotu autobusowym gumowym korytarzem za
opatrzonym w schody. Wysokość uniesienia tego korytarza 
może być regulowana w zależności od potrzeby. 

Innym ciekawym projektem pojazdu peronowego jest 
koncepcja pojazdu zwanego MOAB (MObile ABfertigung). 
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Projektantami tej koncepcj i  pojazdu są Szabo i Fuisz 
z firmy EAA Consulting GmbH z Neustadt w RFN. Przy 
projektowaniu nowego pojazdu z zachodnioniemiecką fir
mą współpracowała firma z Holandii - Hollandia Kloos. 

Pojazd MOAB jest zaprojektowany jako dodatek do 
istniejących instalacji portu lotniczego, obsługujących ruch 
pasażerski, jak również przy projektowaniu nowych por
tów lotniczych jako samodzielna jednostka dworcowa. Wg 
autorów pasażerskie dworce lotnicze nie będą już potrzeb
ne. Całą obsługę pasażerską przejmą pojazdy typu MOAB. 

Rys. 15. Przekrój poprzeczny pojazdu MOAB 

W jednym pojeździe mają się znajdować wszelkie urzą
dzenia do obsługi pasażerów, a więc : rejestracja biletów 
i bagażu, kontrola paszportowa i celna, jak również kon
trola bezpieczeństwa. Każdy pojazd będzie mógł przewieźć 
ok. 400 pasażerów wraz z ich bagażem. Pojazd ma mieć 
następujące wymiary: długość 19 ,6  m, wysokość 5,5 m, 
szerokość 8,9 m. Wewnątrz pojazdu mają być cztery po
mieszczenia, komputerowe centrum rejestracji i system 
obsługi bagażu. W pojeździe ma być 240 miejsc siedzących ,  
snack-bar i instalacje sanitarne. Pasażer wchodząc na  
pokład samolotu będzie przechodził teleskopowym koryta
rzem wysuwanym z górnego pokładu pojazdu. Masa zała
dowanego pojazdu ma wynosić ok. 45 t .  Pojazd będzie się 
poruszał z prędkością 20 km/h. 

Na zakończenie podajemy adresy firm produkujących 
pasażerskie pojazdy peronowe: 

Autobusy peronowe 
- Neoplan Gottlob Auwarter GmbH & Co. 

KSl�lKI LOTNl8ZE � 
----� 

7 Stuttgart 80, Vaihinger Strasse 122  
- OAF-Graf & Stift AG 

Brunner Strasse 72; A-12 1 1  Vienna 
- F. -X. Kogel GmbH & Co. 

Fahrzeugwerke, Daimlerstrasse 1 8 ;  D-7900 Ulm/Donau, 
Germany 

- IKARUS:.Matyasfold 
Margit u.2, H-1630 Budapest 
i\Iobil-lounge 

- Airside Systems (Div of Ludwig Honold) 
1 00 Locke Road, Edgemoor DE 19802, USA 

- Sovam - Air 
!:l rue de Teheran, F-75008 Paris 

- Trepel Airport Equipment 
6200 Wiesbaden-Schierstein ;  Alte Schmelze, Trepel-Hans, 
West Germany 

- Mitsubishi Heavy Industries Ltd. 
5- 1  Marunouchi 2-chome, Chiyoda-ku, Tokyo 100, Japan 
MOAB 

- EAA Ecconomical Airport Architecture GmbH 
Hannoversche Strasse 50, D-3057 Neustadt 1 

&�fill ·� 
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Rys_ 16. Rodzaje autobusów peronowych Neoplan, ich wymiary 
i pojemność pasażerska 
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Jest to świetnie ilustrowany przewodnik 
po muzeach lotniczcyh kraju tysiąca je
zior. Kartonowa okładka mieści na swych 
czterech stronach 13 zdjęć kolorowych 
wysokiej jakości, ukazujących niektóre z 
omawianych eksponatów sprzętu latające
go. Zeszyt składa się z 64 stron papieru 

kredowego, mieszczących tekst w języku 
fińskim, mapkę środkowej i południowej 
Finlandii pokazującą rozmieszczenie mu
zeów, pięć planików sytuacyjnych ułatwia
jących d ojazd oraz 1 01 zdjęć czarno-bia
łych, zajmujących 55'/, powierzchni. Opi
sano w sumie 80 typów sprzętu latające
go, stanowiących chlubę tamtejszych mu
zeów, w tym również polskiego pochodze
nia: W.W.S.-1 Salamandra OH-SAA, 
S. Z.D.-10 bis czapla OH-KCD, SM-lSZ 
HK-1. 

W sumie katalog eksponatów, przewodnik 
i zarazem mila pamiątka dla wszystkich 
zwiedzających, których krąg znacznie roz
szerzyłby korzystanie z niej w przypadku 
wydania wersji w innych językach, a przy
najmniej jeszcze angielskiej. Podobnego 
katalogu należałoby życzyć Muzeum Lot
nictwa i Astronautyki w Krakowie, a tym 
samym nam wszystkim. 

K. Cho!oniewskt 
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ISF Mistral C • RFN • 

Szybowiec klasy klubowej 

KONSTRUKCJA. Jednomiejscowy, wolno
nośny średniopłat konstrukcji laminatowej. 

Piat. Obrys dwutrapezowy z załamaniem 
krawędzi spływu na początku lotek, pro
fil Wortmann FX-61-163 u nasady i FX
-60-126 przy końcówce, wznios 4°18'; kra
wędź natarcia prosta (prostopadła do osi 
symetrii). Konstrukcja dwudzielna, jedno
dźwigarowa, skorupowo-przekladkowa, z 
laminatu epoksydowo-szklanego i sztywnej 
pianki poliuretanowej. Pasy dźwigara z 
rowingu szklanego. W połowie rozpiętości 
sk rzydeł umieszczone są hamulce aerody
namiczne typu Schempp-Hirth konstruk
cji duralowej, wysuwane z górnego i dol
nego obrysu profilu. Lotki konstrukcji 
przekładkowej z laminatu i pianki poli
uretanowej. 

Kadłub:  Przekrój owalny, kształt charak
terystyczny dla szybowca ostatniego dzie
sięciolecia, jednak z wyraźnie mniejszym 
przewężeniem przeJscia kroplowej częsc1 
przedniej w belkę ogonową. Konstrukcja 
skorupowa z laminatu epoksydowo-szkla
nego. Struktura wzmacniająca przednią 
część kadłuba rozprowadza w skorupie 
siły skupione od podwozia, skrzydeł i za
czepu holowniczego. Siedzenie fotela typu 
stałej miski, oparcie regulowane, tablica 
przyrządów w kształcie grzyba. Osłona 
kabiny jednoczęściowa, otwierana na pra
wą stronę. Wnętrze kabiny przewietrzane. 
Belka ogonowa o przekroju kołowym 
przechodzi w statecznik pionowy. Tyl ka
dłuba chroniony płozą umieszczoną pod 
statecznikiem. 

Usterzenie. Usterzenie w układzie T, 
obrysy usterzeń trapezowe, usterzenie po
ziome płytowe. Konstrukcja przekładkowa 
z laminatu epoksydowo-szklanego i sztyw
nej pianki poliuretanowej. 

DANE TECHN ICZNE 

Rozpiętość 
Długość 
Wysokość 
Wydłużenie skrzydła 
Powierzchnia nośna 
Masa własna 
Masa całkowita maks. 
Obciążenie powierzchni min. 
Obciążenie powierzchni maks. 
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Sterowanie. Lotki, hamulce aerodyna
miczne i ster wysokości napędzane popy
chaczami, ster kierunku - u kładem lin
kowym. Pedały w kabinie regulowane w 
zakresie 0,25 m.  

Pod wozie. Stale, jeclnogoleniowe. Kolo 
do polowy schowane w kadłubie, wyposa
żone w mechaniczny hamulec szczękowy 

TOST. Przy podwoziu zaczep holowniczy 
(wykonanie standardowe, na życzenie mo
że on się znajdować z przodu kadłuba). 
Poci statecznikiem pionowym płoza ogo
nowa. 

Wyposażenie. Siedem podstawowych przy
rządów pilotażowo-nawigacyjnych. Możli
wość zainstalowania radiostacji. 

ROZWÓJ KONSTRUK CJI. Mistral C był 
pierwszą o fertą wytwórni ISF (Ingenieur 
Bi.iro Dip!. Ing. Strauber-Frommhold) za
prezentowaną w 1974 r.  Prototyp oblatano 
21. 10. 1976 r .  Szybowiec ten cechuje duża 
poprawność pilotażu, predestynująca go do 
szerokiego wykOTzystania w lataniu klubo
wym - od szkolenia początkowego aż po 
loty wyczynowe. Do początku 1979 r .  wy
produkowano 20 szybowców. 

15,00 m 
6,73 m 
1 ,45 m 

20,7 

Doskonałość maks. (przy prędkości 90 km/h) 
Opadanie min. (przy prędkości 65 km/h) 
Prędkość min. 

35,1 
0,60 m/s 
62 km/h 

250 km/h 
170 km/h 
130 km/h 

10,9 m• 
230 kg 
350 kg  
28  kg/m' 
32 kg/m' 

Prędkość dopuszczalna 
Prędkość holowanl11 
Prędkość za wyciągarką 
Współczynniki obciążeń n = +s,8 do  -3,8 

T.M. 
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Chrisłen Eag le l i  • USA • 

Samolot akrobacyjny 

KONSTRU KCJA. Jednosilnikowy, jedno
miejscowy, zastrzalowy dwupłat o kon
strukcji mieszanej ze stalyrr podwoziem. 

P!a,t. Obrys prostokątny z półkolistymi 
końcówkami, piat dolny prosty z bardzo 
małym wzniosem, piat górny ze skosem 
7°30', bez wzniosu. Profile piatów syme
tryczne o grubości względnej 15¾. Kon
strukcja dwudźwigarowa, drewniana, żebra 
kratownicowe; pokrycie nosków sklejko
we, reszta piatów kryta płótnem. W prze
strzeniach międzydżwigarowych wykrzyżo
wania usztywniające z drutu stalowego. 
Komora dwupłata wyk rzyżowana cięgnami 
z drutu stalowego. Piat górny m ocowany 
do kadłuba na piramidzie wyprowadzonej 
ze struktury. Platy połączone wzajemnie 
stójkami z rur o przekroju kroplowym. 
Wejścia rur w piaty oprofilowane trójkąt
nymi owiewkami. Lotki na obu piatach, 
lotki piatów górnego I dolnego wzajemnie 
połączone popychaczami. Lotki zawieszone 
w dwóch punktach. Szkielet drewniany, 
pokrycie płócienne. Na lewym dolnym 
piacie rurka Pitota. 

K,�dlub. Przekrój prostokątny, od góry 
sklepiony łukowo. Struktura kratownico
wa, spawana z rur stalowych. W przed
niej części kratownicy wyprowadzona pi
ramidka niosąca piat górny. W komorze 
kratownicy pod piatem gór,;ym mieści się 
zbiornik paliwowy. Kabina pilotów z miej
scami jedno za drugim, wnętrze starannie 
wykończone wykładzinami tłoczonymi z 
tworzywa sztucznego. Przednia część ka· 
dluba pokryta odejmowanymi płytami z 
blachy duralowej, mocowanymi do szkie
letu z profili duralowych; część tylna (za 
ka biną) pokryta płótnem. Osłona kabiny 
jednoczęściowa. Tablica przyrządów tylko 
'{)rzed przednim fotelem, wnętrze kabiny 
ogrzewane. Za tylnym fotelem niewielki 
bagażnik. 

Usterzenie. Usterzenie klasyczne, obrysy 
usterzeń trapezowe z owalnymi końców
kami. Profile płaskie. K onstrukcja statecz
nika metalowa (dźwigar i k rawędzie na
tarcia gięte z rur). Pokrycia stateczników 
z tkaniny poliestrowej. Stateczniki usztyw-

DANE TE C H N I CZNE 

Rozpiętość 
Cięciwa (obu piatów) 
Długość 
Wysokość 
Rozpiętość usterzenia 
Rozstaw podwozia 
Baza podwozia 
Srednica śmigła 
Długość wnętrza kabiny 
Szerokość wnętrza l<abiny 
Wysokość wnętrza kabiny 
Powierzchnia nośna 
Masa w łasna 
Masa do startu i lądowania maks. 
Masa bagażu 
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nione cięgnami. Szkielet sterów drewnia
ny, pokrycie z tkaniny poliestrowej. Na 
obu polówkach steru wysokości klapki 
wyważające. 

Sterowanie. Sterownice (drążki i pedały) 
zdwojone. Układy sterowania lotkami i ste
rem wysokości p opychaczowe, układ steru 
kierunku - linkowy. Sterowanie silnikiem 
za pomocą bowdenów. 

Podwozie. Stale, klasyczne z kółkiem 
ogonowym. Golenie podwozia głównego 
sprężyste, duralowe. Kola główne wy
posażone w hydrauliczne hamulce tarczo
we i osłonięte owiewkami z tworzywa 
sztucznego. Kółko ogonowe samonastawne, 
na goleni sprężystej. 

Zespól napędowy. C�erocylindrowy, pla
ski,  chłodzony powietrzem silnik wtrysko
wy Lycoming AEIO-360-AlD o mocy 149 
kW, śmigło dwulopatowe, metalowe, o 
stałych obrotach Hartzell H C-C2YK-2/ 
/C7666A-2. Silnik zawieszony na ł ożu z rur 

Obciążenie powierzchni 
Obciążenie mocy 
Prędk ość dopuszczalna 
Prędkość mal,s. (H = O) 

stalowych. Wyloty kolektorów spalin skie
rowane w dól pod kadłub. Osłony silnika 
dwuczc;ściowe, z laminatu. 

Instalacje. Paliwowa - zbiornik kadłu
bowy o pojemności 98,4 l; instalacja dosto
sowana do lotów oclwróconych bez ogra
niczeń. Olejowa - pojemność zbiornika 
7,5 I .  Elektryczna - akumulator 12 V do 
rozruchu siln.ika i zasilania wyposażeni�. 

\\'yposażenie. Zestaw przyrządów wyma
gany przepisami, radiostacja Edo-Aire RT· 
-563 lub RT-553. 

ROZWÓJ KONSTRUK CJI. Samolot za
cl<::monstrowano po raz pierwszy w 1977 r. 
Przewiduje się jego produkcję w zesta
wach do samodzielnego montażu przez od" 
biorcę w następujących wersjach : I -
jednomiejscowy ze śmigłem przestawial
nym ; IF - jednomiejscowy ze śmigłem 
stałym oraz II i IIF - wersje dwumiej
scowe ze śmigłem przestawialnym i sta
łym. Eagle II m oże stać się w najbliższej 
przyszłości poważnym konkurentem pro
dukowanych od dawna samolotów Pitts 
Special. 

6,07 m 
1,02 m 
5,64 m 
1 ,98 m 
2,13 m 
1,83 m 
3,96 m 
1 ,93 m 
2 , 13 m 
0,71 m 
0,99 m 

Prędkość przelotowa (H = 1825 m )  
Prędkość ekonomiczna (H = 1825 m )  
Prędkość przeciągnięcia 

61,75 kg/m' 
4,8 kg/kW 
341 km/h 
296 km/h 
265 km/h 
254 km/h 
94 km/h 

1 1,61 m• 
465 kg 
716 kg 

13 ,6  kg 

Wznoszenie maks.  (H = O) 
Pułap 
Rozbieg 
Start na 15  m 
Lądowanie z 15 m 
zasięg (pełne paliwo, masa maks.) 

10,66 mis 

5180 m 
244 m 
381 m 
480 m 
611 km 

T.M. 
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Prżepisy i wymagan ia dotycząc.e 

budowy rad ioelektron icznego 
'POMOeE KONSTRUKCYJNE 

. . 

wyposazen 10 

i śm igłowców 

samolotów· 

Konieczność stosowania przepisów wymagań 

Dopuszczenie samofo tów, śmig-l,owców i i ch  wyposażenia 
do użytk,o,wania w Lucie jest związane z udokumentowa
ni,em zgodnoś,ci budowy tego .sprzętu z odpowiednimi pirze•
pisami. Jest to uza.sadrui,one potrze'bą zrupew:ni•enia wł-aści
wego poziomu techniiczneg,o ro-związań konstrukcyjinych 
warunkujących bezpieczeństwo ,statku .powi.etrznego w lo
cie. Od wypo,sażwria ratdioelektroniczneg,o dioda tkowo wy
maga się n-armalizacji chara.kte·rysty.k urządzeń pokłado
wych do .stooowa,nych systemów naziemnych. K,o,ni,eczmość 
:ruormali.zacji w skiali światowej jest wy.raźnie widoczna w 
międzynarodowym Tuchu 'lotniczym. Wypooażenie radi,ok,o
.munikacyjne, rndionawigacyjne i kontroli ruchu lotniczego 
musi mieć te same •par,ametry systemowe zaTówn,o na po
kładzie statków •pOIWielrz,nych, ja!k i .na ziemi na wszy,s<t
kich lobniskach ,d,opuszcz,onych do ruchu mię<lzynar,odowe
g,o w różnych krajach. W związku z właściwościami roz
,chodzerui.a się fal radi,owych i wy,niikającymi stąd możli
wościami wzajemnych zakłóceń z niel•otnice.ymi użytkolw
ni1ka.mi spektrum elektr,omag.netycznego zachodzi rów.nież 
potrz,eba spełruien'i.a przez lotnicze urządzenia ,radiowe 
•przepisów zwią·zarnych z ,ogólnoświratową gospodaQ"'ką częst-o
t1iwo.ściiami radiJOwymi. 

Konstrukt-or urządzeń · radiowych przewidzia·nych do za
.stosowania ,na samoJ.ctach i śmig1owcach powinien, być do
brze zorientowany w rodzaj.ach pa.-zepisów, ich wmjemny,ch 
zależnościach i p,owini.en z,naJ.eźć wyma,gainia szczególiowe 
odpowie,c!Jnie dla ,O')Jracawy.wanej !klasy urządzeń. Tę pro-

1blema•tykę powi,nien również dobrze z.nać konsta:ukt<Yr sa
molotu czy śmigł-01wca projektujący skład i wzajemne ipo
wiązanie 'Urządzeń tworzących pewien zespół ·systemów 
radioelektronicmych, właściwy dla da:negio sta·tku po
wietrznego•. 

Wymaga.nia organizacji międzynarodowych 
W l istopadzie 1 944 r. na zaproszenie rządu USA de'legaci 

52 ,pai1stw uczestniczyli w konfere,ncji p;oświęc,onej zagad
nien�om międzynamdowego, lotnictwa cywilne go. Oprnc•o
wa,no u.mowę o między,nanodowym lotnictwie· cyw,i lnym, 
której następstwem było powołanie najpierw prz.ejściowej 
(PICAO) 1) ,  a potem stałej Organizacji Międzynarodowego 
Lotnictwa Cywilnego (ICAO). W 1947 r.  ICAO została włą
czona do ONZ jako jej ,specjalistyczna or.gainfaacja. Sie
dzibą ICAO je.st Montreal, a tzw. biur,a regiio.nJalne z,naj
dują się w P,aryżu, Ka.irz.e, Da.karze, Ba:ngkolku, Limi-e 
i Meksyku. Za,sadniczym ce'lem ICAO jest roz.wój 1ott11i
ctwa m.iędzynar,odowe-go, m.,in. dzi,ałalność związa,rua z usta
leniem wymagań w stosu,n'ku do systemów radiot11awiga
cyjnych, radi,okomu.nikacyjnych .i kontr,oli ruchu 1-otnicz.ego 
stosowanych w Jot,niczej komuni,kacj i  •międzyna,rodiO'Wej. Ze 
względów bezpieczeń.stwa Tuchu, ekonomicz,nych i ,orgarni
zacyjnych większość ty,ch wymagań jest ,później stosowania 
przez po.szczególne państwa również w J.otnictw,ie ,cywi'l
•nym w danym kraju. 

Wymaga,nia cmracowane przez ICAO zawa-rte są w tz,w. 
a•neksach, tj. załącznikach do k,onwencji ·o międzynarodo
wym lotnictwie cywilinym. Aneks nr 1 0  (Telckomunik.acj,a 
l,otnicza) obejmuje zebra,ne w dwu tomach parametry tech
,nicrne systemów łącz,ności, nawi,gacji i .kontroli ruchu. 

.A!neksy zawierają 1n0Pmy i z,alecenia. Normy są to tak,ie 
wymagania, których s•pełnienie uwaiża:ne jeist za koniecz,ne 
dla bezpi,ecz.eństwa 1ub -regularności w międzynaroddwe.i 
nawigacji lotniczej. :Państwa cz1onkowskie muszą S"peł,niać 
•normy lub ,oficjalnie zawiadamiać ,o każdych ,odstępstwach. 
Zalecenia są wymaganfami, których spełnienie j est nożą
dane dla bezpieczeństwa i efektywności na;w,igacji lotni
cze.i, a pa11:stwa czlonlkowskie ,powi,nny starać się ie speJ,rnić 
i sa pr,oswne o inf,ormowa1nie o -ods,tęp.stwa,ch. Dążeni,em 
ICAO jest powszechne wprowadze,nie noa.-m i zaJ.eceń w 
142 państwach członka.wskich. 

1) Provisional International C!vil Aviation Organization. 
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ICAO wspótpl'acuje z sa.modziel.ną ,organizacją między
nar,od,ową - Międzyinar,odowym Związkiem Telek,omurnika
cyjnym (ITU) 2). ITU powstał w 1865 r., a jego siedzibq 
jest Genewa. ITU iprzydziela częstotli.wości dl,a poszcz•e
gólinych d ziedziJn dz'ialalJ:ności Judzki.ej w s,k,ali świa•towej, 
w tym dla potrz,e'b ir,adiJO!komunikiacj,i i radiona:wig,a,cji  lot
nicz.ej. P,odstaW10wym dokumentem zawierającym wyma,ga
!11ia ITU jest Re!!iulamin, Radiokomuni.kacyjny, w którym 
d okonano podziału pa,sma elektroma·g1ne-tyC'Zneg,o dla ·po
szczególnych s'łużb, -określono stałość częstotliwofoi emisji, 
maksymalne moce nadajników rad"i,owych i dopusz-czalne 
poziomy promieniowaoni'a c zęstotl:iwości n iepożądanych. Re
gulamin R•a'diokomu.ni.kacyj,ny z,o-stał p odpisany przez u,po
ważmionych PTzedstawicieli PRL i olbo,wiązuje w Piols,;:e. 
Koordy,ll!ację 1kraj,owej g,ospodarkJ częstotliwości ·n'a potrz,e
by c ywilne nadzoruje Min,isterstwo Łączruośoi •przy pomocy 
sw.ojego -organu - Państwowej lnSJpekcj i  Radiowej (FIR). 
Kontroluje ona m.,in. spełnienie wymagań Regulaminu Ra
diokomunikacyjnego ·przez rposzczegó1nych użytkiowniików. 

Inną o,rg,arniza:cją ·m'iędzy,n,a.rodową :z,wiąz.aną z opa:,acowa
nie.m wymagań w stosunku do Tadioelektl'oniicz.ne,go wyp•o
sażenira samolotów ,i śmigłowców jest Międzynar,odowa 
Orga,niz<acja  Narmalizacyjna (ISO) 8) ,  ,której Komitet TC-20 
zajmuje się problematyką lotniczą. Ostatnio •opracowywa,na 
jest np. nor,ma dotycząca odporności urządzeń (o,sprzętu) 
pokładowych na warunki śwd,owiskowc, będąca ,od,powied
niJki,em ,normy b1,aniiowe,j ZPLiS „R,adioelektr-onicz,ne urzą
dzenia ,pokŁadowe, wymagaini-a i badaruia śr•odowiskowe". 

P,aństwa zachodnioe·ur,opejskie utworzyły w 1 968 r. Eua:o
pejską Organi zację Elektr,oni:ki Lotnictwa Cywilnego 
(EUROCAE) 4). Organizacja ta ,opracowuje tzw. miin,imal,ne 
wym,agania rw stosunku do pokładoweg,o wy,pos·ażenia ele!k
tranicz,ne,g,o, w tym również wymagania d otyczące ,odpor
ności tych urządzeń na warunki oto.czenfa i metody badań. 
Prac ,e EUROCAE isą skoo�·dy:noWiane z j ej odp,owied,niki.em 
amerykańskim Radiotechnric.zną Komisją LOlbni1czą 
r(RTCA) 5). Jest to zasadniczo narodowa ·organizacja USA, 
,do ·której w ostatnich latach należy również 1 2  organizacj i  
międzynarodowych, Zlapr,oponowaba ta,kże członkostwo in
nym Państwom, w tym P,olsce. 

RTCA jest najstarszą orga·nizacją na świecie zajmującą 
się radi•oelektrioniką lotniczą. Została utworzona w 1 935 r. 
a jej głównym celem był i jest -nadal rozwój naukii i tech
niki J.atniczej •realizO'wa'l'ly przez badanie możliwości ms,to
s,owania •osiągnięć tech nik telek,omuinikacji w lotmictwie. 
Potrzeba powstat11ia tej organizacji wyni·kła z koniecz,ności 
p-owiązanria ,szybkiego r,ozwoiu techniki lotniczej i radio
elektronicznej. Przemysł eleiktronicz,ny p otrzelbo,wiał od 
użytkowników i:nf,ormacj i  o potrzelba,ch i wy,maganirach do
tyczących ,eksploatacji samdl.otów, a nrzemysł loLn'i-czy wi1a
·domośc.i o możliwośc.iach reali.zacyjnych, ,o masi.e, wielko
ści, poborze mocy i kosztach związ1ainy-ch z wprowadz.enriem 
nowych urzadzeń. RTCA .sfał-a się fo-rum, na któ-rym ustal,a 
się ,poglądy na orob�emy mdioelektroniki lot'l'liczej będące 
p rzedmiotem zari•nteres·owa111i,a władz pań stwowych, przemy
słu J.otniczego i ele,ktr.oni·cznego oraz użytkownri,ków sprzętu 
lotniczego. 

Do najważniejszych onracowań RTCA ,należą tzw. mini
malne wyma,ga,nia stawiane nokł.adowym urządzeniom .ra
d ioelektr,o,nicz:ny.m oriaz min-imalne wymagania operacyjne 
stawia,ne tego rodzaju ,systemom, nip. :  ,odbi,orni,k,owi VHF, 
nadajnikowi VHF, radi•okompas,owi, radi,owysok,ości omierz,o·
wi, urządzen�u do lądowania ILS/LOC i ILS/GS, systemo� 
wi  LORAN, systemowi OMEGA i td. Z reguły wyimagia,nia 
fa są oprac,owywane przez ·zespoły IJ'lajwybi<tniejszych 
i komnetentnych specjalistów USA z dziedzi'l'ly :radioelek
troniki l otniczej, a co kilka lat sa aiktualizowa:ne zgodruie 
z nowymi ,os,iągnrięciami techniki •el,ektr-orui cznej i nowymi 

') International Telecommunica-tion Union. 
3) ISO - International Standards Organization. 
') EUROCAE - Euro.pean Organization for Civil Aviation Elec

tronics. 
') RTCA - Radiotechnical Commision for Aeronautics. 
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potrzebami lotnictwa. RTCA zajmowała s ię  też zagadnie
niem odporności pokładowego wypos,ażenia elektronicznego 
i elektryczinego na warunki  występujące przy użytkowaniu 
sprzętu ·l o-tniczego. OpTaoowano klasyfikację waruruków 
otoczenia pan-ujących na samolotach i śmigJ.owcach ora·z 
metody badań odpar.nośc i  urządzeń. P<owstawały kolejno 
opracowania ozn:acwne DO- 1 08 ( 1 96 1  r.), DO- 1 38 ( 1 968 r.) 
oraz ostatnie DO- 160  ( 1 976 r.) uzgodnione z EUROCAE 
i tr;:ikt,owane jako d-okument ISO. 

Wymagania RTCA nie mają z założenia charaik'tcru ,obo
wiązujących przepisów. Zgod,nie z,e sto;iowaną p.raktyką 
wybrane wymaga.ni a RTCA są obowiązujące w USA, po 
wlącwniu ich przez FAA 6) (odpowiednik C entralneg,o Za
rządu Lotnictwa Cywi lnego) do zbioru prze-pi.sów .państw:i
wych d otyczących spnę-tu lotn iczeg,o. Należy podkreśl ić 
wpływ ,opracowań RTCA ,na przepisy dotyczące bud-ewy 
sprzętu radioelektro.ni cz-nego również w. i.nnych krajach, 
np. w Wlk. B ryta,n i i ,  Francj i  i Związ.'ku Radz ieck im. 

Wymagania pos'lczególnych państw 

Admini stfiacje l,otn icze ·poszczególnych pa11stw opracowu
.i:i swoje ,prze•o isy dotyczące budowy sprzętu 'lotniczego. 
Najbardziej  znane i szeroko s tos,owa,ne przez różne pań
stwa s ą  prz,episy amerykańskie FAR 7) wydawane ·prz.ez 
F A. W PRL oficjalnie uz,nanymi przez CZLC MK prze
pisami, wg których powi-nie n  być budowany sprzęt lotni
czy przewidziainy do użytkowania w kraju,  są przepisy 
brytyjs'kie BCAR 8) wydane przez CAA 9) .  

Prze,pisy FAR Sikład•ają s·i ę z .ponad 61 ,oddz,ielnych ,czę
ści" dotyczą,cych różnych zagadn ień lotniczych. Pr.oblemy 
wypos,ażenja ra d·ioelektPonicz,neg-o -omawiane są o gó l-n ie  w 
częściach obejmujących budowę sta1tków powietrznych, n'P
w c zęści 23 •i 25 ,dotyczącej samoJ.o•tów i części 27 i 29 do
tyczącej śmigłowców ,ora•z bard.ziej szczegółowo w części 37 
, ,Certyfikacja wg TSO" 10) ,  w której zawarte są wymaga
nia w s,tosunku do urządzeń i systemów pokładowych zgod
nie z ,opracowa1niami RTCA. 

Wymagania  sta.wia·ne danemu rodzajowi urządzenia oz'l1a
cza się symbolem TSO uzupełnionym znakiem l i terowo-cy
frowym. Przepisy stanOIWią, że tylko urządze ni a przewi
dziane do zastosowania  na statkach powi etrznych trans
portowych oraz te u rzadzenia,  których producenci chcą 
uzyskać świadectwo TSO w celu udokumenl,owa·nia pozio
mu te,chnicz,ne�o swoich wyrobów (rodzaj z,ruaku jakośc-i) 
muszą speln,i ać wymagania TSO. Producenc i l otniczych 
u rządzeń radi -oelektro,nicznych, ,no. f i rma KING, produkują 
, dla małych s<amolotów równolegle urządze·nfa s,pel:niające 
i n ie  spełniające wymagań TSO. 

W częśc iach dotyczących budowy statków powietrz,nych 
•okrelśone jest m ini malne •obowiązkowe wyposażenie, jakie 
powi,nno znajdować s ię  na pokładzie. W praktyce rodzaj 
i l i czba zastosowanych systemów radi,oeleklI'oinicznych z•a
leżą ,od przewidywa,nei ek'sploatacj i  sprzę-tu. a szczególni e 
-od teg,o, czy dany samolot lub śmi�łowiiec będzie latiał w 
1przestrzeniach kio,ntroJ.owa·nych (dr•ogi l otn i·cze, re,iony 
większvch lotn isk) i czy bedz ie  ekspl,oatowainy .zgodnie 
z zasadami VFR 1 1 )  czy też IFR 12) . Często statki powietrz
.ne mają dodatkowe wyposażen ie  ze względu na wygodę 
-użybkow,nikó·w. n ie  zaś ze względu ·na wymaga-n ia  rpnepi
,sów. 

Swiatowy wpływ na r.ozwój pok ładowego w yposażenia 
elektronic znego ma Aerona•ut i,cal Radio Inc. (ARINC), IJdó
rei  właścicielami są głównie amerykańskie towanystwa 
lotnicze. Jej Komitet Elektroniczny AEEC 13) ,opracowuje 
wymagania systemowe, wyma�ania na „ interfejsy" mecha
niczne i elektrycz.ne poszczególnych zespołów między sobą 
i konstru·kcją statku oowietrznego ze wzgledu nia i,nteresy 
l i ni i  l o1miczych. Głównym celem dzia łalności ARINC j est 
o"niżenie k osztów zakuou i eksp1,oatacj i  urządzeń rad i•o
elektnonicz.nych. Normal izacja prowadz.on,a ,przez AEEC 
,umożl i wi,a wymiane ;na po1kladzie samoij,otu u rządzeń .i glów
nvch zesoolów onchodzacych z różnych f irm. \Vprowadze
;n/ e wym a !!a11 AB TNC d otyczare u rząd7.eó o�trzega iący,ch 
przed zbli żeniem do z iemi obni żyło k oszty tego urządzenia 

') FAA - Federal Aviation Administration. '> FAR - Fedcral Aviation Regulation. 
•) BCAR - British Civil Airwo,rthiness Requirements. 
9) C A A  - Civil Aviation Authority. 
10) TSO - Technical Standards Order. 
") VFR - Visual F l ight Rules - procedury przy widzialności 

ziemi. 
") TFR - Instrument Flight Rules - procedury przy Jotach wg 

przyrządów. 
") AEEC - Airlines Electronics Engineering Committee. 
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z 6000 do 3000 do'l. USA. Podobnie ,obn�ż,on,o koszty części 
pokładowej systemu nawigacyj,nego Omega z 40 OOO d,o 
20 OOO dol.  USA. Wymagani1a ARINC nie mają charakteru 
przepisów lecz są przestrzega,ne przez wytwórców urządz.e11 
pokładowych do samolotów komunikacyjnych ornz urzą
dzeń o i1n.nym przeznaczeni u. 

We wspomnianych prz-episach brytyjskich (BCAR) wy
magania w sto.sunku d, urządze11 i systemów ,1,adiioe-lek
tr-onicz1nych zaw1a11te są w części „R - Radi,o". Wg poda
.nej def ini•c j i  część R dotyczy systemów i urządzeń zwią
za,nych ·z przekazywa·n iem informacji  za p.omocą fal radi,o
wych, jak równiet urz.ądze11 do przetwarzan i a  i. nio·rmacj i  
•otrzym)"wJJnyc:h głównie z kanałów radi1owych. Podpo-rząd
kowvme częśc-i R są nip. radi ·owe• systemy łącz.naści i 111a
\\·i gacj i ,  1kom::iutcry p,O:kladowe, mapowe wskażnik i pozycj i ,  
\\·,lrnź.n ik i  systemów rad i oele ktronicznych i system lączmo
ś�i wcwr:ętrznej. 

Przepisy części R z'awier.ają określenia : urządz,enie radio
elektroniczne, wyposażenie rad ioelektron iczne, systemy ra
dioelektroniczn e  statków powietrznych ,  i nstalacje radio 
elektroniczne sitatków •powietrznych. Przepisy tej c zęści 
opierają się na wielu i nnych dokumentach związanych. 
Air Navigation Order (ustawa o nawigacji l otniczej) okreś
la urządzenia ,  które powinny znajdować się na statku po
·wietrznym, ,a min ima1ne wymagania stawi ane poszczegól
•nym urządzeniom i systemom zawarte są w dwu tomach 
publi1kacj i  CAP-208 14 ) .  Wyma,garnia te wwmwane są ,na 
wymaganiach RTCA ·i są -d o  •nich ba'fdz,o ·zbl iżone. Przy 
omawia.n iu  odpornośc i  urządzeń na warunki otoczenia 
część R ,powołuje s ię na wymaga1nia  :norm 'brytyjskich, 
głównie  no,rmy dotyczącej wy,posażooia statków powietrz
nych BS-3G 1 00. 

Część R ,obszerniej niż przepisy amerykańskie omawia 
wymagania stawi,ane i nstaJacj i  sys•temów rad ioelekh,onicz
nych ,na samol•otach i śmigl-owoach oraz metody bada11 
tych systemów ·na ziiemi i w J.oc ie (po i ch  zabudowie nR 
statkach powi-etrz.nych). 

Ja1k wspomnia,no, Ins.pektorat K,onitr-o l i  Statków Po
wietrznych (IKCSP) nadz01,uje  w PRL z ramienia CZLC 
M i n. K,amu,ni kacj i  budowę cywilnego S'Pr.zętu lotniczego 
'przewidzianego do eksploatacj i  w kmju  zasadnicz.o w 
opa,rc i u  o prze,pisy BCAR. W pra,ktyce jed:natk w stosunku 
do urządze11 rad ioelektr-o•ruicz.nych uznawane są f.ormaln1e 
wymagania przepisów amerykańskich FAR. Wynika to 
z nowocz,eśniejszych przepisó w  amery-kia11sk ich, ·powszech-
1n i e  stosowanych m. in .  również o rzez pmducentów a ngi,el
skich.  Takie stanowisko IKCSP •nie  jest sprzeczne z przy
jętą zasadą, ponieważ przepisy brytyjskie dopuszczają wy
konanie i ocenę sp,Tzętu lotniczeg-o w ·oparciu o i nne prze
przepisy, stawiające merytorycz,ni,e równorzędne wymaga
nia.  

P:-zy budowi-e sprzętu lotn iczego przeznacz-onego na eks
port i stotne j es•t jego wyk,onanie zg,odnl,e z wymaga niami 
przepisów -obowiązujących w kraju  importującym s.amoJ.oty 
czy śmigJ.owce. Ze względu na dostawy duże; części p:rro
du'kowa,neg,o w kraj u  sp.rzętu l otni·czego ,do ZSRR 'k,o.ruiecz
,na jest znaj omość -obowią.zujących tam wymagaó ·z,ebra
·nyc·h w ·norma,ch NLG (Nmmy Lotno,i Godnos•t'i ) .  Wy'P'0sa
że111ie radi•oel,ektr-oniczne •omówi,one jest ogólnie w częśc-i 8, 
a szczegółowie j  w załącznikach d o  części 8. Wymaganfa 
NLG stawia,ne urządzeniom rad iowym są zbliżone do wy
magai1 RTCA. 

I nstytut Lotn1ctwa, -opierając się na ogólnośw-ialtowym 
znaczeniu ·przepi sów FAR, oprac,ował wymaga'!llia d•otyczące 
wybranych z.agad nień z wyposażenia r.ad ioelektr.o.nicznego 
samo1'otów i śmigłowców. Stały s ię  •one ,obowiązujące w 
przemyśle lotniczym i przemysłach kooperujących po ich 
zaakceptowa,n iu  jako no,rmy bra·nżowe Zjed-nocze,nia Prze
my,słu Lotniczego i Silnikowego PZL. T.rzy normy dotyczą:  
BN-75/3895/0 1 - ,od'bi•orni kia po'kład1owego VHF, BN-75.' 
/3895/02 - nadajnika pokładowego VHF i BN-75/3895/03 -
pokład-owego urządzenia nawi gacyjnego VOR. Ponadto 
opra·cowano trzy ,no·rmy dotyczące kompatybilności elek
tromagnetycznej wyposażenia rad i·oele'ktr.onic znego. 

Na samoloh1 ch i śmigłowc•ach w stosunkowo ograniczo.nej 
,objętości współpracują ze sobą róż.ne systemy radi,oelek
tronicz.ne, a także wiele urządzeń i maszyn elektrycznych. 
W tych warunkach powsfają za'kłóceni,a radi·oelekbrycz,ne 
utrudni ające ,po·prawne dzia:ła1ni-e .systemów. W celu i ch 
,ogra:n iczenfa cnrra•c,owaTllo wymagania  (normy bra,nżawe) 
zobowiązu jące wytwórców wypos,ażenia pokład owego do 
utrzyma:nia od,powicdni,o n iskiego pozi-omu zakłóce11 wytwa -

cd. n a  str. 7 
") CAP-208 - Civil Aviation Publication 208. 
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Samoloty 
i śmigłowce 
specialne (l i) 

1 - 'napełnianie paliwem w 
locie, tankowanie w po
wietrzu 

2 - samolot-zbiorr.Jkowlec, s. 
- cysterna 

3 - śmigłowiec-cysterna 
4 - wąż 
5 - (sztywna teleskopowa) 

rura tankowania w locie 
6 - końcówka lejkowa 
·, - samolot napełniany, s. 

zaopatrywany w paliwo 
8 - odbiornik paliwa 
9 - o. p. chowany 

10 - sprzęgło automatyczne 
11 - powietrzne operacje 

dźwigowe 
12 - technologia operacji 

dźwigowych 
13  - prace budowlano-monta

żowe 
14 - śmigłowiec-dźwig 
15 - ś. z zewn�trznym ładun

kiem 
16  - ś. do układania przewo-

dów elektrycznych 
17 - obszary leśne 
18 - pożar lasu 
19 - niebezpieczeństwo poża-

rów leśnych 
20 - klęska ognia 
21 - charakterystyka pożaru 
22 - pożar ukryty 
23 - p. tlący się 
24 - p.  w wyniku samoza-

płonu 
25 - ponowny zapłon 
26 - ochrona lasu 
27 - wykrywanie ognia 
28 - walka z pożarem (lasu) 
29 - metoda gaszenia bezpo-

średniego 
30 - gaszen.ie pośrednie, me

toda gaszenia pośrednie
go 

31 - zrzut spadochronowy, 
skok s., desant s.  

32 - gaszenie wodą (z powie
trza) 

33 - g. środlrnmi chemiczny
mi 

34 - zrzut (wody) z głęboką 
penetracją, z. z głębo
kim przenikaniem 

35 - metoda płytkiego pasa 
przeciwpożarowego 

36 - strefa ognia 
37 - unoszenie wiatrem, zno-

szenie w., z. przez wiatr 
33 - rozproszenie 
39 - rozmiar kropel 
·JO - wysokość zrzutu 
41 - salwa 
4i - wydatek opóźniacza, w. 

środka opóżnJającego 
43 -- rozkład (o. ) na ziemi 
44 - system wykrywania (po

żaru) 
45 - termiczny analizator ste

rujący 
46 - a.  mikrofalowy 
47 - samochód pożarniczy, s. 

strażacki 
48 - samolot p. 
49 - chwytak wody 
50 - zbiornik 
51 - integralny zbiornik w 

pływaku 
52 - drzwi (zrzutu wody) 
53 - zamek solenoidowy 
54 - odpowietrzenie zbiornika 
55 - zwalnianie awaryjne, 

zwalniacz awaryjn,y 
56 - zbiornik membranowy 
57 - szpula membrany 
58 - nóż 
59 - uchwyt membrany, za-

cisk m. 
60 - śmigłowiec pożarniczy 
61 - kubeł, czerpak 
62 - drabina sznurowa 
G3 - materiał palny 
64 - chemiczny środek zabez

pieczający, c.  ś. opóź
niający 

65 - opóźniacz typu wodne
go, o. wodopodobny 

66 - zwilżacz 
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Special use 
a ircr aft ( l i)  

- air refueling, !light re
fuelin.g (operation) 

- refueling aircraft, tan-
J<er a., air-to-air r. a., 
in !light r.  a.  

3 - tanker helicopter 
4 - hose 
5 - (flight-) refueling probe 
6 - conical socket 
7 - refueled aircraft 
8 - receiver (refueling) 

probe 
9 - retractable p .  

10  - automatic coupling 
11 - flying cralli! operations, 

f .  C.  !light, f. C .  work 
12 - f. c. technology 
13  - building and assembly 

operations 
14 - (flying) crane helicopter 
15 - exte!"nally Joaded h .  
16 - cable-laying h.  
17  - forest areas 
18 - f. fire 
19  - f.  f .  danger 
20 - firc calamity 
21 - f. characteristics 
22 - hidden f. 
�J - smoulderin.g f. 
24 - spontaneous f .  
2S - f. reignition 
26 - forest protection, 
27 - fire detection 
28 - (forest) fire fighting, (f} 

f .  control 
29 - direct attack, extinguish• 

ing, extinction 
JO - indirect attack, retard-

ing 
Jl - paradrop 
32 - water bombing 
33 - fire bombing 
34 - deep penetration drop, 

d. p. made 
35 - shallow fireline made 
36 - fire area 
37 - wind drift 
38 - dispersion 
39 - droplet size 
40 - drop height 
41 - salvo 
42 - flow rate of retardan,t 
43 - ground distribution of  r.  
44 - scanner 
45 - thermal analyser 
46 - microwave a. 
47 - firetruck 
48 - fire airplane, 

bamber, fire 
tan ker 

49 - water scooper 
50 - tank 

water 
b., air 

51 - integral float tank 
52 - (free-fall) doors 
53 - solenoid latch 
54 - tank venting 
55 - emergency release 
56 - membrane tan,k 
57 - m. spool 
58 - knife 
59 - m. clamp 
60 - fire helicopter, wa ter 

bamber h., helitanker 
61 - bucket 
62 - rope ladder 
63 - combustible 

fuel 
materia!, 

64 - chemical (fire) retardant 
65 - water-like r. 
66 - wetting agent 
67 - wet water 
68 - rheology 
69  - rheologlcal properties, 

physical chemicals cha
racteristics 

70 -- thickening agent, chemi
cal water thickener 

G7 - woda z dodatkiem zwil
żacza 

68 - reologia, (nauka o pły
nJęciu ciał) 

69 - własności reologiczne 
70 - środek zagęszczający, 

chemiczny zagęstnlk wo
dy 

TECH'NleZNY SŁOWNIK LOTNIBZV 

Speziel le 
Luftfahrzeuge (l i) 

1 - Lufttanken (n)  
2 - Tanker (m) ,  Tankflugzeug (n)  
3 - Tankhubschrauber (m), Tan-

ker-Hubschrauber (m} 
4 - Schlauch (m) 
5 - starres Rohr (n) 
6 - Trichtermundstilck (n} 
7 - aufzutankendes F lugzeug (n) 
8 - Gegenmundstilck (n) 
9 - einziehbares G. (n) 

10 - automatische Kupplung (f)  
11  - K ranflug (m} 
12 - K ra nflugtechnoologie (f} 
13  - Bau- und Montage Arbeiten 

(fp)) 
14 - fliegender Kran (m} 
15 - A ussenlast-Hubschrauber (m} 
16  - H ubschrauber (m) filr Zie-

hen von Oberleitungen 
17 - Waldgebiete (np!) 
18 - Waldbrand (m) 
19 - Waldbrandgefahr (f) 
20 - Feuerkalamitat (n) 
21 - Feuercharakteristik (f) 
22 - versteckter Brand (m) 
23 - glimmender B. (m} 
24 - Selbstentzi.mdungsbrand (m) 
25 - WiederentzUndung (f)  
26 - Waldilberwachung (f)  
27 - Lokalisierung (f) von Wald-

branden 
28 - Waldbrandbekampfung (f) 
29 - direkte Loschung (f) 
30 - indirekte L. (f)  
31 - Fallschirmabwurf (m),  Fall

schirm(ab}sprung (m) Luft
la:idung (f) 

32 - (Wasserbomben (n)) 
33 - (F'euerbomben (n)} 
34 - Abwurf (m) mit der tiefen 

Penetration 
35 - Verfahren (n) des untiefen 

Feuerschutzstreifens 
36 - Feuerzone (f}, Feuergebiet 

(11) 

37 - Wind-Drift (f)  
38 - Dispersion (f) ,  Zerstreuung 

(f) 
39 - Tropfengrósse (f) 
40 - Abwurfhóhe (f} 
41 - Salwe (f) 
42 - ł'euerschutzmittel-Durch

satz (m) 
43 - Grundverteilung (f} des 

Feuersch u tzmittels 
44 - Abtastsystem (n) 
45 - Thermalabtaster (m) 
46 - Mikrowellena btaster (m) 
47 - Feuerwehrfahrzeug (n}, 

Lóschfahrzeug (n) 
4d - Wasserbomber cm) 
49 - Wasseransaugstutzen (m) 
50 - Tank (m} 
51 - Schwimmer-Integraltank (m) 
52 - wasserabwurftUr (f}, 'Nas-

serabwurfklappe (f) 
53 - Solenoidsperre (f) ,  Solenoid

schloss (n} 
54 - Tan,k-Entlilftung (f) 
55 - Notauslosen (n), Not(aus), 

laser (m) 
56 - Membran(e)tank (m) 
57 - Membranenspule (f)  
58 - Messer (m) 
59 - Membranenklemme (f) 
60 - Brandbekampfung-Hub-

schrauber (m) 
61 - KUbel (m} 
62 - Strickleiter (f} 
6:1 - Brennmaterial (n) 
64 - Feuerschutzmittel (n}, 

Flammschutzmittel (n) 
65 - wasseriges F. (n} 
66 - Netzmittel (n,) 
67 - Wasser (n) mit dem N. 
68 - Fllesskunde (f}, Rheolo-

gie (f) 
69 - rheologische Eigen,schaften 

(fp!) 
70 - Verdickungsmittel (n) 

JleTOTenbHble 
an napaTbl 
cne�HanbHoro 
H03H04eHH.R (l i) 

1 - (.no)JanpanKa (TOWIUBOM) n noneTc 
2 - cnMonCT - :1anpaeuuuc 
3 - oepTonCT TOITJUIUOJanpaBU(HK• 

D. - TOl1JIUDOB03 

4 - w11a11r, pyKao 
5 - 3anpauo\111an wTaHra (;vrn .a.oJa. 

npaBKU TOllnllBOM B nonCTC) 

6 - B0p011K006pa3Hhli't HaKOIIClfll.HK, D• 
WTYL�Cp 

7 - JanpaOJIHCMLilł (TOOJHillOM o nonC 
TC) Jl.U. 

8 - npuc�maR wTa11ra JanpanmteMoro 
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Badan ia olejów lotn iczych na s i ln i kach turbinowych 

Potrzeba badań środków smarnych stosowanych w lotnic
twie na kompletnych zespołach napędowych (np. silnik
-przekładnia) zaistniała od czasu powstania pierwszych 
konstrukcji s ilników lotniczych i narastała wraz z wyma
ganiami stawianymi tym konstrukcjom. Zasadniczy postęp 
w badaniach olejów lotniczych na kompletnych obiektach 
nastąpił z pojawieniem siE: silników turbinowych. 

Wcześniejsze konstrukcje silników turbinowych przewi
dywały stosowanie lekkich olejów mineralnych, a silniki 
lotnicze smarowane takimi olejami są nadal w użytkowa
niu. Jednakże wymagania pracy w niskich temperaturach 
występujących w lotach na dużych wysokościach w powią
zaniu z wyższymi temperaturami pracy silnika spowodo
wały, że olej mineralny w wielu przypadkach nie może 
spełnić tych wymagań. Dlatego współczesne lotnicze silniki 
turbinowe (odrzutowe, śmigłowe i śmigłowcowe) są smaro
wane zwykle olejami syntetycznymi, w większości spełnia
jącymi stawiane im wymagania. 

Badanie oleju lotniczego na s ilniku turbinowym jest po
przedzone laboratoryjnymi badaniami oleju i specjalistycz
nymi próbami stciskowymi wybranych elementów i zespo
łów silnika. Naj istotniejsze ze względu na pracę oleju na 
silniku są badania stoi&kowe łożysk, kół zębatych, prze
kładni silnika oraz wyizolowanych przekładni zbiorczych 
wielosilnikowego ·zespołu napędowego. 

W obecnym stanie techniki oraz istniejących i projekto
wanych urządzeniach laboratoryjnych i stoiskach badaw
czych do przeprowadzenia prób nowego lub zmodyfikowa
nego gatunku oleju nadal jest potrzebne przeprowadzenie 
prób kwali.Cikacyjnych oleju na kompletnym obiekcie. Istot
nym czynnikiem na jaki trzeba zwrócić uwagę jest wybór 
silnika, na którym zamierza się przeprowadzać badania 
kwalifikacyjne oleju. 

Wybór silnika do badań oleju 

Wybór silnika do badań oleju jest bardzo ważnym czyn
nikiem tak ze względów technicznych, jak i ekonomicz
nych. Silnik powinien stwarzać takie warunki pracy do 
oceny badanego oleju, aby warunki tych badań przepro
wadzanych ,1a danym typie silnika turbinowego mogły 
być przeniesione częściowo lub w całości na silniki innego 
typu o różniącym s ię obciążeniu cieplnym, mechanicznym 
i przepływowym. Ma to na celu uniknięcie powtarzania 
badań oleju na każdym typie lub danej odmianie modyfi
kacyjnej silnika. Dlatego do badań należy wybrać taki 
silnik, który stwarzałby możliwie maksymalne, uniwersal
ne warunki obciążeń c ieplnych i mechanicznych, szczegól
nie dla łożysk i kół zębatych przekładni oraz innych wę
złów ciernych wymagających smarowania. Jest to szczegól
nie istotne, gdy dąży się do zunifikowania oleju dla silni
ków turbinowych i przekładni o zróżnicowanej kon
strukcji. 

Istotnym czynnikiem w wyborze silnika do badań oleju 
jest stopie11 dopracowania silnika, czyli jego dojrzałość kon
strukcyjna. 

Silnik przeznaczony do badań oleju powinien być spraw
dzony w wieloletniej produkcj i  i eksploatacji oraz odzna
czać się wysokim stopniem niezawodności. Dla s ilnika po
winny być znane wyniki zachowania się tzw. oleju bazo
wego (oleju standardowego analogu), tj. oleju ,  którego 
wcześniejsze wyniki prób będą porównywane z olejem 
badanym. 

Przygotowanie silnika do badań 

Do badań oleju powinien być przeznaczony w zasadzie 
nowy silnik produkowany seryjnie. Można również dopu-
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ścić do badań silnik technologiczny po ·różnych innych pró
bach, z dostatecznym zapasem godzin na wykorzystanie do 
badań oleju pod warunkiem, że zostaną na nim wymienio
ne na nowe wszystkie elementy pracuj.ące w styczności 
z olejem, a które będą podlegać ocenie porównawczej.  

Przed próbą oleju na silniku wykonuje się : 
- sprawdzenie porównawcze sprawności funkcjonalnej 

i parametrów pracy wytypowanych części i zespołów ukła
d u olejowego na oleju bazowym i badanym, 

- pomiary geometryczne wytypowanych części 
łów pracujących w styczności z olejem, 

- próby zdawczo-odbiorcze silnika. 

zespo-

Sprawdzenie porównawcze polega głównie na porówna
niu parametrów pracy uzyskiwanych na oleju bazowym 
i badanym elementów i zespołów s ilnika oraz sprawdzeniu 
ich prawidłowej pracy. Jest to zwykle:  

- sprawdzenie wydajności pomp olejowych przy różnych 
ciśnieniach występujących w czasie pracy silnika i podle
gających regulacji w zakresie warunków technicznych obo
wiązujących dla danego silnika z uwzględnieniem odpo
wiednich zapasów i rozrzutów pomiarowych (rozszerzenie 
pomiarów poza produkcyjne warunki techniczne), 

- sprawdzenie przepustowości wtryskiwaczy olejowych, 
dyszek, szczelin itp. stosowanych do wymuszonego i natu
ralnego smarowania łożysk, kół zębatych itp., 

- sprawdzenie przepustowości olejowych filtrów silniko
wych, filtrów instalacji płatowcowej oraz urządzeń chłod
niczych (z wyposażenia stoiska hamownianego) w przypad
ku gdy s ilnik nie ma autonomicznego układu olejowego 
wraz ze zbiornikiem, 

- sprawdzenie przepustowości wytypowanych przewodów 
olejowycn i kanałów węzłów łożyskowych w systemie do
prowadzenia i obiegu oleju w silniku, 

- sprawdzenie pracy agregatów i innych urządzeń ukła
du olejowego (np. automatu lotu odwróconego zapewnia
jącego warunki smar,owania w locie plecowym, wirówki 
olejowej, odpieniaczy, mikropompek dla otwartego układu 
olejowego, urządzeń kontroli ilości opiłków sygnalizacji 
parametrów itp.), 

- sprawdzenie zakresów regulacyjnych olejowych zawo
rów ciśnieniowych (nadmiarowych, przelotowych) itp. 

Podane przykładowo sprawdzenia funkcjonalności i wiel
kości parametrycznych elementów silnika nie wyczerpują 
wszystkich możliwych sprawdzeń porównawczych, co jest 
uzależnione od typu silnika. Wykonuje się je w pełnym 
lub ograniczonym zakresie w zależności od tego, w jakim 
stopniu olej badany odbiega od oleju bazowego w odnie
sieHiu głównie do takich parametrów jak: lepkość, smar
ność i gęstość oleju z uwzględnieniem zmienności w funkcji  
temperatury pracy oleju. 

Pomiary geometryczne wytypowanych części i zespołów 
s ilnika można podzielić na dwie grupy: pomiary montażo
we (makro- i mikrometryczne pomiary skojarzeń trących) 
oraz pomiary wagowe (masy). 

Pomiary montażowe sprowadzają się zwykle do pomiaru 
luzów międzyzębnych wytypowanych kół zębatych (prze
ważnie najbardziej obciążonych) łącznie z opisem śladów 
współpracy (tuszowanie), pomiarów geometrycznych wyty
powanych węzłów łożyskowych (tj . geometrii gniazd, paso
wania łożysk, pomiarów dławików, uszczelek gumowych 
lub g1:1mowo-metalowych) wreszcie pomiarów mikrometrycz
nych samych łożysk, a szczególnie luzów łożyskowych 
(promieniowych, osiowych), mikrofalistości bieżni (w przy
padku gdy takie wyniki pomiarów nie są podane w me-
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lrykach łożysk) 0raz innych wymiarów charakterystycz
nych. 

Pomia ry wi.:gCJwe (rna�y) p::,dlegajq na dokładnym zwa 
żeniu na wadze laboratoryjnej (z dCJkladnością do 0,0 1 g) 
wytypowanych łożysk, filtrów olejowych, wirówki olejo
wej, uszczelnień różnegc typu oraz tych elementów (nie
wielkich gabarytowo i lżejszych), które ulegają zwykle 
typowym pokryciom osadami i nagarami poolejowymi oraz 
rnikruzużyc iem (tarcie). W przypadku gdy właściwości 
oleju badanego (baza olejowa, dodatki, parametry itp.) nie 
różnią s ię zasadi:iczo od· właściwości oleju bazowego, po
miary wagowe są zwykle pomijane. Ogranicza się je wów
czas do pomiarów wagowych f iltrów olejowych przed, w 
czasie próby i po próbie. 

Po wykonaniu prób funkcjonalnych i pomiarów elemen
tów silnika przeznaczonego do prób kwalifikacyjnych ole
ju, silnik przechodzi próby zdawczo-odbiorcze. Próby te 
wykonuje się od razu na oleju badanym, aby uzyskać 
czysty wpływ tego oleju, zwłaszcza w procesie docierania 
silnika w czasie próby przydatności. Przegląd silnika i wy
konane pomiary po próbie przydatności dają dodatkowo 
wstępne dane do oceny oleju niezależnie od skróconych 
prób rozeznaniowych oleju wykonywanych wstępnie przed 
uruchomieniem próby kwalifikacyjnej. W przypadku wcześ
niej wykonanych skróconych prób rozeznaniowych badane
go oleju i zakwalifikowania wstc;pnego oleju do dalszych 
prób rezygnuje sic; niekiedy z prób przydatności. Unika sic; 
wówczas powtarzania kłopotliwych pomiarów przed próbą 
długotrwałą. 

Program próby oleju na silniku 

Badaniami kwal ifikacyjnymi nowego lub modyfikowane
go oleju na s ilniku zajmują s ię zwykle specjalistyczne za
kłady lub instytuty względnie firmy produkujące mate
riały pędne (paliwa, środki smarne itp.). Np. firma Shell, 
oprócz badań laboratoryjnych olej u  wykonywanych wg 
specyfikacji MIL-L-7808 (dla silników w zastosowaniu woj
skowym) wykonuje 100-godzinne kwalifkacyjne badania 
oleju na silniku wg specyfikacji MIL-E-5009. Badania oleju 
na silniku są przeprowadzane również przez specjalistycz
ne firmy wg norm 3GP-905 (kanadyjska) DERD-2487 (bry
tyjska) i 0- 149 (NATO). Nowe lub modyfikowane oleje bada 
się w tych firmach na silnikach odrzutowych (np. J57-1 9  
lub J57-29) . Stosownie do  programu takiej próby (dane 
z 1970 r.) temperatury oleju w czasie próby utrzymywane 
są na poziomie 1 50±3°C. Próba składa się z 20 cykli (eta
pów), każdy po 5 h przeprowadzanych w warunkach usta
lonych i przejściowych i obejmujących rozruchy, zatrzy
mania, nadobroty itp. Przed każdym cyklem na silniku 
montuje się czysty i zważony filtr olejowy i po każdych 
5 h pracy określa się zużycie oleju i zmianę masy filtru. 

Jakościowy wskaźnik oleju określa się porównując olej 
badany z olejem bazowym wg ilości osadu, wielkości zuży
cia i stopnia korozji części silnika określanych przy de
montażu i przeglądzie silnika po próbie. Wskaźnik jako
ściowy oleju określa się wg specjalnej skali, porównując 
stan różnych części silnika i najcharakterystyczniejsze wę
zły tarcia z ich stanem po pracy na oleju bazowym. Skalę 
takiego porównania podaje tablica. 

TABLICA 

Wskaźnik juko�ciowy 
(gatunkowy) oleju 

4 
3 
2 
1 
o 

Stnn części po pracy nn 
oleju badanym w po• 
równaniu ze stanem po 
pracy na o1cju bazowym 

znacznie lepszy 
n icznucznie leps7.y 
r6wnontdny 
n ieznncznie gorszy 
znacznie gorszy 

Dolychczas w naszej praktyce krajowej nie przeprowadza 
się 8króconych prób kwalifikacyjnych oleju, takich jak 
opisano wyżej lecz zdecydowano się na próby długotrwałe 
w pełnym wymiarze t rwałości międzynaprawczej silnika, 
wzgh;dnie dla silników o dużej trwałości przeprowadza sic; 
próby oleju wg programu tzw. próby ekwiwalentnej w celu 
uzyskania materiałów porównawczych oleju badanego i ba
zowego. Wynika to głównie z braku adekwatnego programu 
skróconych badań kwalifikacyjnych, sprawdzonego wielo
letnią praktyką eksploatacyjną. 

Program pełnowymiarowych badań oleju na s ilniku ma 
wiele zalet, m.in.: 
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- program taki, oparty zwykle na wymaganiach progra
mó\V eksploatacyjnych, ujmuje poszczególne zakresy pracy 
w pełnym wymiarze czasowym, co jest istotne dla stworze
nia podobnych warunków w czasie próby, jak w ek8ploata
<.:J i . Pełny wymiar czasu pracy silnika odzwierciedla liczbę 
cykli rozruchowych, czasy pracy na zakresach przejścio
wych, tj. pracę układów pompowych, filtrów, wtrysk iwaczy 
olejowych itp., a tym s::imym bardziej zbliża do rzeczywi
stego procesu gromadzenia się osadów i nagarów poolejo
wych, 

- przy układach o obiegu zamknic;tym, które przeważa
ją w konstrukcjach silników lotniczych, próby oleju w peł
nym wymiarze godzin umożliwiają śledzenie procesu sta
rzenia się olej u w okresie próby {przepompowanie, pienie
ne się, nawilgocenie, zanieczyszczenie) mimo stałego uzu
pełnienia olej u w zbiorniku lub (w zależności od wymagai; 
i WT konstrukcji)  jego wymiany przewidzianej pracami 
okresowymi po 100, 200 lub więcej godzinach. Dla niektó-• 
rych konstrukcj i  silników i gatunków olejów, olej wymienia 
się w czasie próby, w zależności od stanu -tzw. ,,przepra
cowania oleju" ocenianego na bieżąco w czasie próby. 

Do ujemnych cech takich prób oleju należy czas ich 
trwania, który dla silników o dużej trwałości międzyna
prawczej (TBO) może wynosić k ilka miesięcy, koszt paliwa 
i oleju, obsługi oraz zużycie silnika. Dlatego dla silników 
o dużej trwałości (od 800 do k ilku tys. h) program normal
nych okresowych prób długotrwałych siln ików przewiduje 
skrócony (tzw. ekwiwalentny) czas pracy silnika zawiera
jący czasy pracy na znamionowych prędkościach obroto
wych (warunki startowe nominalne) w _pełnym wymiarze 
jak dla próby pełnowymiarowej oraz zwiększoną liczbę 
cykl i rozruchowych i zakresów przejśc iowych (przyspie
szenia, deceleracje). 

Próby k walifikacyjne oleju stosowane przez firmy spe
cjalistyczne opierają się zwykle na próbach skróconych, 
zbliżonych w układzie do p rób ekwiwalentnych. Przez sta
tystykc; skróconych prób ekwiwalentnych można wypraco
wać praktycznie uniwersalny program prób kwalifikacyj
nych oleju całkowicie wystarczający do oceny oleju. 

Przebieg badań oleju na silniku 
Po próbach zdawczo-odbiorczych (z przeglądem lub bez 

przeglądu silnika) silnik jest zwykle poddawany próbie dłu
gotrwałej. Jeżeli silnik ma autonomiczny układ olejowy 
(własny zbiornik, chłodnice, filtry itp.), nie przewiduje się 
dodatkowych urządzeń na hamowni oprócz standardowych 
urządzeń stosowanych przy normalnych próbach silniko
wych. Dla silników turbinowych, dla których układ olejo
wy (np. zbiorniki, chłodnice, f iltry) znajduje się poza silni
kiem wbudowany w instalację stoiskową hamowni ,  można 
stosować specjalne urządzenia (grzałki, chłodnice, wagi 
olejowe) stwarzające graniczne warunki pracy oleju {np. 
maks. temperatury oleju na wejściu i wyjściu z s ilnika), 
których nie można osiągnąć w czasie normalnej pracy silni
ka w danych warunkach atmosferycznych (np. zimą przy 
intensywnym wychładzaniu instalacj i itp.). 

Istotnym wymaganiem instalacji stoiskowej jest, aby po
jemności urządzeń stoiskowych były zbliżone do natural
nych - płatowcowych (śmigłowcowych). Dla prób oleju 
w niskich temperaturach otoczenia i w warunkach wyso
kościowych wskazana oczywiście byłaby hamownia wyso
kościowa lub hamownia latająca, stwarzająca warunki zbli
żone do naturalnych warunków pracy silnika. W naszych 
warunkach krajowych, ze względu na brak tego typu 
hamowni, zbadanie np. właściwości rozruchowych silnika 
w niskich temperaturach oraz zachowania się oleju w czasie 
pracy w tych warunkach nie jest możliwe i jest potwier
dzane dopiero w czasie badań w locie i prób eksplotacyj
nych w naszej strefie klimatycznej. 

Ze względu na kontrolę pracy silnika turbinowego na 
stoisku podstawowymi parametrami mierzonymi i rejestro
wanymi obowiązkowo są :  

- moc lub ciąg silnika, 
- temperatura gazów przed lub za turbiną (turbinami), 
- ciśnienie (paliwa, oleju, powietrza, mieszanki hydrau-

l icznej) w charakterystycznych punktach silnika, 
- temperatury oleju w zbiorniku na wejściu i wyjściu, 
- prędkość obrotowa. 
Ze wzglc;du na dodatkowe informacje nt. zachowania się 

lub wpływu badanego oleju na pracę silnika przewiduje s ię 
dodatkowo pomiary: 

- temperatury najbardziej obciążonych węzłów łożysko
wych, 

- bilansu cieplnego układu olejowego {pomiar masy oleju 
na wadze urządzeń stoiskowych do oceny oddawania ciepła, 
skuteczności chłodzenia itp.), 
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- dodatkowe pomiary c iśnień i temperatur oleju w wy
typowanych punktach s ilnika, 

- czasy wejścia i dobiegu s i lnika od O do nbi i z nbi 
do O obr.Imin, 

-· pomiary drga11 s ilnika (wskaźnik orientacyjny), 
- pomiary poziomu szumu łożysk głównych pędni, 
- pomiary godzinowego i jednostkowego zużycia oleju 

na każdym charakterystycznym etapie pracy silnika, 
- pomiary i lościowe i jakościowe ścieru różnymi meto

dami (wskaźniki zl iczeniowe, metody izotopowe itp.), 
- kontrola (pom iary) i lości wiórów (korki magnetyczne) 

wszelkiego typu, 
- pomiary stopnia odpowietrzenia i odpienienia oleju. 
Silniki o współczesnej konstrukcj i mają zwykle możli

wość bądź ciągłej, bądź okresowej kontroli ww. parame
trów, co wy nika z zasad projektowania tych s i iników w 
świetle wymagań kontrol i „wg stanu". W czasie badaó 
olejów lotniczych celowe jest wykorzystanie metod kontrol i 
stanu eksploatacyjnego układów trących. 

Mimo, że głównym celem tych metod jest wykrywanie 
stanów przedawaryj nych, dają one jednak pożądany mate
r iał porównawczy zachowania s ię napędów na oleju bazo
wym i badanym, zwłaszcza w okresie tzw. doc ierania napę
dów. Stosowane są tu metody : 

- rentgenografii  fluorescencyjnej (radioizotopowej ) ,  
- anal izy akty wacyjnej, 
- skaningowej mikroskopii elektronowej i optycznej oraz 

inne metody dające dodatkowe informacje nt. zachowania 
się elementów s i lnika pracującego na badanym oleju -
zwłaszcza przy trwalościowych ptóbach oleju przeprowadza
nych w celu określenia częstot l iwości  wymiany oleju,  wpły
wu oleju na trwałość węzłów łożyskowych, kół zębatych 
itp. nie ogran iczanych wzglqdami  technicznymi. 

W przypadku niedostępności wymienionych metod można 
stosować inne urządzenia, jak detektory opiłków (np. korki 
TU RBOMAG), ferrografy oraz inne skuteczne i n iezawodne 
urządzenia do badat'l ferrocząsteczek w oleju (np. urządze
nie opracowane w Instytucie Lotnictwa w Warszawie me
todą pułapki magnetycznej z zastosowaniem transformatora 
różnicowego). 
• Niezależnie od pomiaru parametrów s ilnika związanych 
z pracą na badanym oleju,  w czas ie próby długotrwałej 
wykonuje s ię tzw. skrócone analizy olej u po każdym l ub 
co k ilka etapów próby s ilnika w celu kontrol i  parametrów 
ole ju  (przy zamkniętych - obiegowych układach olejowych) 
oraz analizy oleju zalewanego. Jest to bardzo istotna infor
macja nt. zachowania się (starzenia - ,,przepracowania") 
oleju w czasie próby, która stanowi materiał porównawczy 
z olejem bazowym. Zwykle kontroluje się takie parametry 
jale gęstość, lepkość, l iczba kwasowa, zawartość zanie
czyszczeń, wody itp. Przed i po próbie oleju wykonuje s ię 
pełną analizę oleju świeżego użytego do próby oraz oleju 
„przepracowanego'' pobieranego ze zbiornika oleju lub 
lrndłubów skrzynek przekładńiowych po zakończeniu próby. 

Próbę długotrwałą ole ju  na silniku prowadzi s ię zasadni
czo w sposób c iągły bez demontażu i przeglądu silnika 
w czasie próby. Jest to uwarunkowane wynikami skróco
nych prób rozeznaniowych, które, jak wspomniano, wyko
nuje się przed próbami  długotrwałym i  w celu wstępnej 
oceny wpływu oleju na pracę si lnika. 

Ocena stanu silnika po próbie oleju 

Bezpośrednio po próbie oleju s ilnik jest poddawany de
montażowi, weryfikacj i i ocenie stanu. 

Wstępna ocena przydatności badanego oleju, w porówna
niu z olejem bazowym, może być wydana j uż z chwilą 
przegląd u  części i zespołów s ilnika pracujących w stycz
ności z olejem. Dotyczy to oceny stanu łożysk głównych, 
kół zębatych przekładni, agregatów olejowych oraz określe
nia rodzaju i ilości osadów oraz nagarów poolejowych na 

częśc iach i zespołach silnika. Charakterystyczne węzły 
i czqści si lnika, które zwykle podlegają ocenie porównaw
czej ,  .fotografuje s ię w celu dokumentacyjnego utrwalenia 
stanu. 

Osady i nagar z charakterystycznych miejsc silnika 
(węzły łożyskowe, przewody, kadłuby, skrzynki przekład
niowe itp.) zabezpiecza s ię (zdejmuje) w celu dodatkowych 
badań laboratoryjnych (skład, konsystencja, właściwości) .  
Badania tego typu po próbie są cenną informacją i mate
r iałem porównawczym. 

Wytypowane części s ilnika (zwykle łożyska i filtry) są 
poddawane ponownie ważeniu po ich ususzeniu bez usu
wania osadów i nagarów w celu porównania ze stanem 
przed próbą. Daje to pogląd nt. osadotwórczości  i nagaro
wania oleju badanego oraz zatrzymywania tych substancj i  
w elementach i węzłach s ilnika. 

Następnie wykonuje się wszystkie !jadania i próby tj. 
przeprowadza się sprawdzenie prawidłowości pracy i ocenę 
parametrów dla (:zęści i zespołów bez ich mycia. Badania 
te wykonuje s ię na oleju badanym. 

Przez porównanie charakterystyk przepływowych, prób 
pracy elementów i zespołów wykonanych przed i po próbie 
oleju ocenia s ię w jakim stopniu olej badany wpłynął w 
okresie próby pełnej lub ekwiwaletnej na hamowni na za
chowanie s ię, tj. pogorszenie względnie utrzymanie spraw
ności funkcjonalnej i parametrów na wymaganym pozio· • 
m ie gwarantującym ich n iezawodną pracę. Spadki spraw
ności przepływowej, parametry (wydatki, c iśnienia itp.) 
tych elementów są materiałem porównawczym z wynikami 
uzyskiwanymi wcześniej na oleju bazowym. 

Do dalszych badań i pomiarów części oraz zespołów s il
nika elementy te podlegają dokładnemu umyciu w celu 
usunięcia wszystkich pozostałości poolejowych, a następnie 
podlegają szczegółowej weryfikacj i :  

- po przeglądzie wizualnym ze szczegółowym opisem 
stanu powierzchni (korozja, zużycia) oraz wykonaniu zdjęć 
fotograficznych, części i zespoły podlegają takim samym 
pomiarom, jakie były wykonywane przed próbą. Makro
i m ikropomiary oraz ewentualne pomiary wagowe wytypo
wanych części i zespołów dają obraz porównawczy wpływu 
oleju badanego na zużycia elementów, 

- wszystkie uszczelki, dławiki, podkładki gumowe z two
rzyw itp. poddawane są dalszym badaniom laboratoryjnym 
ich stanu (np. w instytutach specjalistycznych) w celu 
oszacowania ich właściwości, przydatności do dalszej pracy 
n iezależnie od pomiarów geometrycznych i oceny zużyć 
wykonanych po próbie. 

Opracowanie wyników badań 
Wyniki badań zarówno s ilnika, jak i badanego oleju są 

opracowywane na bieżąco w formie tabel i wykresów. Do
tyczy to również wyników uzyskiwanych z zastosowanych 
metod kontroli zanieczyszczeń. 

v\iyniki pomiarów m ikro- i makrometrycznych oraz po
miary wagowe są zestawiane w tabele, które określają 
zmiany geometryczne, wielkości zużycia oraz zawierają 
uwagi nt. prawidłowości współpracy elementów trących. 

Materiały te służą do wydan ia opinii  nt. badaneg,o oleju 
i porównania go z olejem bazowym, na podstawie czego 
ocenia s ię czy olej przeszedł próbę pozytywnie i kwalifikuje 
się do dalszych badań (próby w locie i eksploatacyjne), czy 
też ulega zdyskwalifikowaniu, względnie dopuszczeni u  do 
eksplotacj i  z ogran iczeniami .  

Przedstawione w niniejszym artykule badania olejów na 
s ilniku turbinowym są opracowane na podstawie dotychcza
wych doświadczeń zakładu WSK PZL Rzeszów z różnymi 
gatunkami oleju (PAL-1 ,  AW-38, AW-30, SDF, B3-W, Aero
shell 300, 307, 500, 750, IPM-10) i mogą podlegać modyfi
kacjom i uzupełnieniom w zależności od rozciągłości badań. 

Praktyczne wyniki prób i doświadczenia eksploatacyjne 
badanych olejów pozwoliły r.a podaną interpretację i po
gląd nt. metod stoiskowych badań olejów na s ilniku. 

PRE N U M E RATA ROCZNA 

NAJ PEWN IEJSZĄ FORMĄ NABYCIA 

NASZEGO CZASOPISMA 
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CASA/Nurtanio CN-235 

• H iszpania/I ndonezja • 

Dwusilnikowy samolot wielozadamiowy 

Hiszpańska firma CASA opracowuje z udziałem kon
struktorów z indonezyjskiej firmy PT Nurtanio samolot 
wielozadaniowy CN-235, który będzie budowany w wersji 
pasażerskiej na linie lokalne, pasażersko-towarowej i to
warowej oraz do celów wojskowych. CASA ma produko
wać przednią część kadłuba z wyposażeniem kabiny pilo
tów i wewnętrzną część płata, a Nurtanio - zewnętrzńe 
części płata i ogonową część kadłuba z usterzeniem. Mon
taż końcowy będzie odbywał się w Hiszpanii i w Indo
nezj i. 

Podstawowe założenia projektu to prostota i wytrzyma
łość konstrukcji .  W związku z wojskowym również prze
inaczeniem samolotu zastosowano ogonową rampę zała
dunkową i podwozie główne w układzie tandem umożli
wiające korzystanie z pasów lotniskowych o półutwardzo
nej nawierzchni. Owalny prz.ekrój kadłub.a pozwala na 
umieszczenie 4 foteli w rzędzie z przejściem pośrodku 
o wysokości 1 ,9 m; przy podziałce 81 cm liczba miejsc 
wynosi 34, a przy podziałce 76 cm - 38. Wersja towa
rowa może zabrać 5 kontenerów LD-2 lub 4 kontenery 
LD-3 o łącznej masie 4500 kg. 

Samolot jest napędzany dwoma turbinowymi silnikami 
śmigłowymi General Electric CT7-7 o mocy startowej 
1200 kW ( 1 700 KM) utrzymywanej w zakresie temp. oto
czenia do 30° i maks. mocy przelotowej 1 100 kW ( 1 500 KM) 
poniżej wysokości 4500 m i 1 230 kW (1 670 KM) powyżej 
4500 m. Produkcja seryjna ma być uruchomiona w paź
dzierniku 1984 r . ;  przewiduje się sprzedaż 360 samolotów 
cywilnych i 240 wojskowych. 

Dane techniczne 

Rozpiętość 
Długość 
Wysokość 
Masa własna 
Zapas paliwa maks. 
Udźwig maks. 
Masa startowa maks. 
Prędkość przelotowa maks. na wys. 6 100 m 

PROTOTYPY 

25,8 m 
2 1 ,3 m 
7,9 m 

3300 kg 
4000 kg 
4500 kg 

13 OOO kg 
463 km/h 

Gulfstream Peregrine • USA • 

Odrzuto"VY samolot szkolno-treningowy 

22 maja 1981 r .  wykonał pierwszy lot prototyp samolotu 
do wstępnego i podstawowego szkolenia Gulfstream Pere
grine. Samolot jest budowany bez finansowej pomocy 
państwa, lecz ma spełniać wymagania USAF w zakresie 
odrzutowych samo otów szkolnych. W samolocie Peregrine 
wykorzystano płat, ogonową część kadłuba i usterzenie 
z dwusilnikowego samolotu Hustler (z jednym silnikiem 
śmigłowym i jednym odrzutowym). W porównaniu z wcze
śniejszym projektem samolotu zmieniono przednią część 
kadłuba wraz z osłoną kabiny i zastosowano odgięte do 
góry końcówki płata. Kabina ma siedzenia obok siebie, 
lecz ma być również budowana wersja z s iedzeniami 
landem. 

Prototyp jest napędzany si lnikiem Pratt Whitney of 
Canada JT15D-4 o ciągu 1 1 12 daN ( 1 134 kg) i stosunku 
natężenia przepływu 2 ,8 : 1 , który umożliwia osiąganie 
prękości maks. 7 J O  km/h na wysokości 9 150  m. Samoloty 
seryjne będą wyposażone w silnik JT 15D-5 o ciągu 
1 333 daN ( 1 360 kg), z wyjątkiem wersji z kabiną tandem, 
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Wznoszenie maks. 
Pułap praktyczny 
Długość drogi startu na 1 0,7 m 
Długość drogi lądowania z 1 5,2 m 
Zasięg przy 463 km/h na 6 1 00 m z rezerwą 

pal iwa na 45 min i 1 60 km : 
z 34 pasażerami 
z 38 pasażerami 

1 1  
8840 
900 
600 

1480 
1 1 10 

mis 
m 
m 
m 

km 
km 

W.K.  

która ma być napędzana dwoma silnikami (dwuprzepły
wowymi) Williams Research o ciągu 667 daN (680 kg). 
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Podczas trzygodzinnego lotu ze średnią prędkością 680 km/h 
samoloty Peregrine będą zużywać ok. 30·0 1/h paliwa, tj .  
o 300/o mniej niż obecnie stosowane samoloty szkolno-tre
ningowe o podobnej wielkości. Produkcja seryjna ma być 
rozpoczęta w końcu 1 983 r . .  przy czym cena samolotu (w 
cenach stałych z 1 98 1  r . )  będzie wynasić 1 ,5 mln dol. 

Dane techniczne 

Rozpiętość 
Długość 
Wysokość 
Mnsa startowa maks. 
Prędkość maks. na wys. 9 1 50 m 
Prędkość przelotowa na wys. 9 150  m 
Czas wznoszenia na wys. 1 2  1 90 m 

1 0,50 m 
1 1 ,68 m 
4,09 m 
2812 kg 
7 1 0  km/h 
685 km/h 
1 6,5 min 

Pułap praktyczny 
Zasięg bez dodatkowych zbiorników 

14 630 m 
2000 km 

W.K. 

Zastosowan ie anal izy trwałośc i zmęczen iowej 

do oceny skutków uszkodzeń lokalnych 

i efektów napraw powłok skrzydeł 

Cz. I .  Kryterium oceny skutków uszkodzeń i efektów napraw 

Ozna-czenia 

D 
n 

N 

m 
H 

aa 
Om 
"tm 
et' 
fJ 
Oz 

H (Ja) 

D' 
I'(/J+ l ) 
t 
Lo 

V 
Pt 
D, 
nt 
Diw 
tR 

• Ll tR 
k 
Du 
Dp 
Dn 
Diu 
D1p 
D;,. 

26 

- zużycie zmęczeniowe, 
- l iczba zmian obciążeń przyłożona do konstruk-

cji w określonym stanie naprężeń zmiennych, 
- liczba zmian obciążeń potrzebnych do zniszcze

nia, 
- liczba poziomów naprężeń, 

l iczba podmuchów o prędkości pionowej 
±w (m/s) i większej odniesiona do umownej 
sumarycznej długości przelotów, 
amplituda naprężeń, 

- naprężenia średnie rozciągające, 
- naprężenia średnie ścinające, 
- stały parametr krzywej zmęczeniowej, 
- stały parametr krzywej zmęczeniowej , 
- granica zmęczenia, 
- liczba zmian naprężeń o wartości przekraczają-

cej aa , 
- wykładnik potęgowy funkcj i ,  
- stały parametr widma obciążeń, 
- stały parametr widma obciążeń, 
- stały parametr widma naprężeń, 
- całkowita trwałość zmęczeniowa odniesiona do 

parametru podstawowego widma obciążeń, 
- intensywność zużycia zmęczeniowego, 
- funkcja stablicowana, 
- bezpieczny okres użytkowania, 
- l iczba kilometrów będąca podstawą dla widma 

obciążeń, 
- prędkość operacyjna samolotu, 
- prawdopodobieństwo zniszczenia zmęczeniowego, 
- względne zużycie zmęczeniowe, 
- jednostkowe zużycie zmęczeniowe, 
- względne jednostkowe zużycie zmęczeniowe, 
- całkowity resurs techniczny płatowca, 
- część całego resursu technicznego, 
- krotność części resursu technicznego, 
- zużycie zmęczeniowe uszkodzenia, 
- zużycie zmęczeniowe powłoki, 
- zużycie zmęczeniowe połączenia nitowego, 

jednostkowe zużycie zmęczeniowe uszkodzenia, 
jednostkowe zużycie zmęczeniowe powłoki ,  
jednostkowe zużycie zmęczeniowe połączenia 
nitowego, 

Dr inż. S'r ANISŁA w DANILECKI 
Instytut Techniki Lotniczej 

i Mechaniki Stosowanej 
Politechn.ika Warszawska 

DJ kryt. - jednostkowe zużycie zmęczeniowe elementu 
krytycznego, 

tu gr. - czas graniczny wystąpienia uszkodzenia lokal-
nego, 

D;N - jednostkowe zużycie zmęczeniowe naprawy, 
v - współczynnik bezpieczeństwa, 
n - współczynik obciążeń dopuszczalnych, 
(]1<. - współczynnik działania karbu, 
Stog N - odchylenie standardowe, 
Llm - przyrost współczynnika obciążeń niszczących. 

W rozwoju konstrukcji lotniczych widoczne jest od dłuż
szego czasu, wywołane presją ekonomiczności, dążenie do 
wzrostu zarówno liczby godzin użytkowania płatowca w 
locie, jak i wzrostu l iczby lądowań jako drugiego równo
ległego ograniczenia trwałościowego. Już obecnie całkowi
ta trwałość techniczna, czyli tzw. resurs techniczny ma
łych samolotów lekkich, sięga 10 OOO h,  gdy nie jest sto
sowana zasada dopuszczania samolotów do użytkowania 
na podstawie jego stanu technicznego, a więc nie na pod
stawie liczby wylatanych godzin czy też l iczby wykona
nych lądowań. 

Współczesne samoloty transportowe nowej generacji 
mają resursy techniczne sięgające 60 OOO h lotu lub kilku
nastu tys. lądowań. Jednocześnie znacznie wydłużają się 
okresy międzyprzeglądowe i międzynaprawcze oraz zmniej
szają się ich zakresy, co prowadzi do skracania przerw 
w przynoszącym zyski użytkowaniu. Jednym z najważ
niejszych skutków tego stanu dla konstrukcji płatowca, 
w tym szczególnie dla konstrukcj i  płatów nośnych, jest 
znaczny wzrost liczby obciążeń zmiennych prowadzących 
do zaostrzenia wymagań zmęczeniowych. Niezwykle waż
nym skutkiem jest również znaczny wzrost liczby drob
nych uszkodzeń przypadkowych, powstałych w wyniku 
uderzeń kamieniami czy odłamkami nawierzchni pasów 
betonowych, kolizji ze sprzętem naziemnym itp. 

Z dostępnych danych wynika, że np.' w 1 963 r. z anali
zowanych 29 lotniczych przedsiębiorstw przewozowych, aż 
19 zgłosiło liczne drobne uszkodzenia struktury płatowca, 
przede • wszystkim dolnych powłok skrzydeł, które nastą
piły w wyniku różnych kolizji podczas operacji naziem
nych na nawierzchniach betonowych i powodowały kosz
towne przerwy w użytkowaniu samolotów. Wykrycie ta
kich uszkodzeń w przeglądach dokonywanych przed każ
dym lotem nie sprawia większych trudności, natomiast 

TLiA 1982 nr <ł 



ich konsekwencje mogą być bardzo kłopotliwe. Obecnie 
w przypadku wystąpienia uszkodzenia lokalnego elemen
tów powłokowych, ich wpływ na zmianę bezpieczneg0-
okresu użytkowania nie jest określany. Przyczyną tego 
może być nieumiejętność doceniania istotności zmiany bez
piecznego okresu użytkowania po wystąpieniu uszkodze
nia lokalnego, wynikająca z dużej złożoności wielu czyn
ników składających się na całość zagadnienia. 

Uszkodzenie lokalne może w zasadniczy sposób zmienić 
dalszy przebieg procesu zmęczenia uszkodzonej konstruk
cji, powodując konieczność przeciwdziałania niebezpiecz
nym skutkom. 

Elementy powłokowe w konstrukcjach płatowców łączą 
w sobie wykonywanie dwóch zasadniczych zadań: 

- nadanie kształtu zewnętrznego bryle samolotu, 
- przeniesienie obciążeń przy zachowaniu wymagań wy-

trzymałościowych, sztywności i trwałości w sensie zmę
czeniowym. 

Powłoki takie są często narażone na przypadkowe nie
wielkie uszkodzenia elementu, jak np. zagniecenia lub 
przebicia. Pojawia się wówczas problem o bardzo istotnym 
znaczeniu praktycznym. Dotyczy to szczególnie powłok, 
których nie można projektować zgodnie z koncepcją trwa
łości dozorowanej. W literaturze naukowej i technicznej 
nie spotyka się ani analiz teoretycznych, ani badań eks
perymentalnych dotyczących bezpośrednio tego problemu. 

Praktyka obsługi sprzętu oraz projektowanie ewentual
nych napraw jako reakcja na powstałe uszkodzenie pro
wadzi do wniosku, że zagadnienie jak dotychczas jest 
ograniczone do udokumentowywania decyzji konstrukcyj
no-technologicznych opartych na przesłankach wytrzyma
łości statycznej. 

Kształtowanie konstrukcji z uwzględnieniem wymagań 
zmęczeniowych odbywa się obecnie zgodnie z jedną 
z dwóch zasadniczych koncepcji .  

W rozwiązaniach, w których powstanie i rozwój pęk
nięcia zmęczeniowego do pewnej długości nie stanowi za
grożenia zniszczenia konstrukcji z uwzględnieniem odpor
ności na kruche pękanie, jest to koncepcja tzw. bezpiecz
nego uszkodzenia (ang. fail safe). Roz iązanie takie to 
np. powłoki z elementami wzdłużnymi , w których dość 
często wprowadza się dodatkowe podziały, stanowiące 
przeszkodę w rozwoju pęknięcia lub zatrzymujące rozwój 
pęknięć na czas rzutujący na częstość przeglądów. Trwa
łość zmęczeniowa takiej konstrukcji uzależniona jest więc 
od możliwości wykrycia pęknięcia zmęczeniowego i doko
nania naprawy przed osiągnięciem przez nie niebezpiecz
nej długości. Ustalenie programu przeglądów zawierające
go ich zakres i częstość zależy zatem od znajomości cha
rakterystyki zmęczeniowej (powstania i rozwoju pęknię
cia zmęczeniowego w danym materiale oraz przy pewnym 
stochastycznym przebiegu obciążeń danego elementu, wy
wołujących zmienne naprężenia w materiale) . Ocena bez
pieczeństwa metodami probabilistycznymi sprowadza się 
tu właściwie do oceny prawdopodobieństwa koniunkcji 
zdarzeń: powstania pęknięcia zmęczeniowego i jego roz
woju do długości niebezpiecznej. 

Drugą zasadniczą koncepcję kształtowania przeciwzmę
czeniowego konstrukcji stanowi określenie bezpiecznego 
okresu użytkowania (ang. safe life). Koncepcję tę stosuje 
się w przypadku, gdy pęknięcie zmęczeniowe danego ele
mentu czy fragmentu konstrukcji powoduje zniszczenie 
całej konstrukcji. Dotyczy to więc przede wszystkim ustro
jów statycznie wyznaczalnych o przekrojach krępych, 
gdzie czas do wystąpienia pęknięcia jest stosunkowo długi, 
a rozwój pęknięcia do długości niebezpiecznej bardzo 
krótki, n ie stwarzający możliwości racjonalnego progra
mowania przeglądów. Zgodnie z tą koncepcją należy rów
nież kształtować elementy i fragmenty konstrukcji, do 
których dostęp w czasie przeglądów wykonywanych współ
czesnymi metodami i urządzeniami diagnostycznymi nie 
prowadzi do wykrycia istniejących pęknięć. W konstruk
cjach powłokowych istnieją również fragmenty, które są 
analizowane zgodnie z koncepcją bezpiecznego okresu 
użytkowania, np. powłoki pokryciowe w otoczeniu dysz 
wylotowych silników odrzutowych lub turbośmigłowych, 
położone (w zależności od układu samolotu) w tylnej czę
ści kadłuba lub, co ważniejsze, w dolnych przeważnie 
rozciąganych pokryciach płatów nośnych. Zgodnie z tą 
koncepcją ocena probabilistyczna bezpieczeństwa konstruk
cji ze względu na zmęczenie polega na wyznaczeniu ta
kiego okresu użytkowania, w którym prawdopodobieństwo 
zniszczenia zmęczeniowego konstrukcji jest odpowiednio 
małe i akceptowane nie tylko przez konstruktora i użyt
kownika, ale również w kategoriach społecznych. 

Przedmiotem zainteresowania są właśnie przede wszyst
kim takie elementy powłokowe, których bezpieczne okresy 
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użytkowania są krótsze niż resurs całej konstrukcji, gdyż 
ze względów zmęczeniowych muszą podlegać wymianie 
z określoną częstością bez względu na to, czy wystąpiły 
zewnętrzne objawy zmęczenia. Ważność zagadnienia staje 
się zrozumiała, gdy weźmie się pod uwagę liczne możli
wości lokalnych uszkodzeń dolnych powłok zewnętrznych 
konstrukcji skrzydeł i istnienie w tych samych miejscach 
elementów powłokowych kształtowanych zgodnie z kon
cepcją bezpiecznego okresu użytkowania. Powstaje bowiem 
zagadnienie złożone. Drobne uszkodzenie lokalne, które 
staje się źródłem powstania i rozwoju pęknięcia zmęcze
niowego, · może bowiem wystąpić po takim czasie użytko
wania, po którym konstrukcja nie uszkodzona jest dość 
daleka od wyczerpania bezpiecznego okresu użytkowania. 
Jednakże to uszkodzenie lokalne może w zasadniczy spo
sób zmienić dalszy przebieg procesu zmęczenia konstruk
cji ,  powodując konieczność przeciwdziałania niebezpiecz
nym skutkom. 

Obserwowane w praktyce uszkodzenia, stanowiące nie
wiele ponad 10/o obwodu najbardziej obciążonych i nara
żonych na uszkodzenie fragmentów powłokowego kesonu 
nośnego w skrzydle samolotu lekkiego, a znacznie poniżej 
1 O/o w przypadku średnich i dużych samolotów transpor
towych, rzadko wpływają na naruszenie wymagań wy
nikłych z wytrzymałości statycznej i sztywności konstruk
cji, ponieważ uszkodzenie fragmentów o istotnym znacze
niu dla nośności statycznej, jak np. połączeń powłok, jest 
znacznie mniej prawdopodobne niż powłoki ciągłej. W 
strukturze płatów nośnych można bowiem wyodrębnić 
trzy charakterystyczne grupy elementów (lub fragmentów) : 

- powłoka zewnętrzna w formie cienkiej blachy ciąg
łej, 

- wysoko obciążone połączenia elementów powłoki :  ni
towe, zgrzewane, klejone, położone zarówno wzdłuż cięci
wy, jak i wzdłuż rozpiętości ,  

- połączenia elementów wewnętrznych jak żebra, po
dłużnice, wsporniki itp. z blaszaną powloką zewnętrzną 
wykonane również przez nitowanie, zgrzewanie lub kle
jenie. 

Z analizy płatów nośnych samolotów pasażersko-trans 
portowych wynika, że powłoka z blachy ciągłej zajmuje 
ponad 800/o powierzchni. Pozostałą część zajmują różne 
połączenia elementów wzdłużnych i poprzecznych oraz 
niezbędne wykroje i wzierniki. Powłoka jest więc pod tym 
względem wyraźnie dominującą częścią struktury skrzydła, 
najbardziej narażoną na przypadkowe lokalne uszkodze
nia. Podobne wyniki otrzymuje się dla kadłubów i uste
rzeń o konstrukcji  powłokowej. 

O statycznym zniszczeniu skrzydeł konstrukcji powłoko
wej wielopodlużnicowej decyduje utrata stateczności ele
mentów powłoki po stronie ściskanej poddanej jednocze
snemu ścinaniu. Poziomy naprężeń, jakie wówczas wystę
pują po stronie rozciąganej, są znacznie niższe od wy
trzymałości doraźnej materiału.' Ponieważ poziomy naprę
żenia w ciągłych elementach powłoki są znacznie niższe 
niż w najbardziej obciążonych połączeniach ograniczają
cych te elementy powłoki, uszkodzenia powłoki ciągłej, 
obejmujące ok. 10/o poprzecznego obwodu kesonu, nie od
grywają istotnej roli w obniżaniu bezpieczeństwa ani w 
aspekcie sztywności konstrukcji skrzydeł, ani jej nośności 
statycznej, nawet przy uwzględnieniu efektów kruchego 
pękania. Warto również zauważyć, że np. w odniesieniu 
do obliczania oraz dokumentowania w próbach sztywności 
konstrukcji aktualna dokładność metod i urządzeń unie
możliwia wykrycie wpływów tak niewielkich uszkodzeń. 

Jednak te niewielkie uszkodzenia powłok ciągłych mogą 
mieć zasadnicze znaczenie dla trwałości zmęczeniowej 
i_wnstrukcji płata nośnego, obniżając poziom bezpieczeń
stwa, tworząc nowe źródła intensywnego zmęczeniowego 
zużywania się i wprowadzając tym samym potrzebę nie 
planowanej początkowo interwencji użytkownika, zmuszo
nego do kosztownego wstrzymania użytkowania samolotu 
i podjęcia naprawy. Dotyczy to szczególnie powłok, 
ukształtowanych zgodnie z koncepcją bezpiecznego okresu 
użytkowania. Poszukując sposobów reakcji na lokaln_e 
uszkodzenia powłoki ciągłej, za niezadowalające należy 
uznać kryterium odtwarzania właściwości wyjściowych 
konstrukcji ,  nie ma ono bowiem ani ekonomicznego, ani 
konstrukcyjno-technologicznego uzasadnienia. Potrzebne 
i możliwe jest natomiast uwzględnienie zarówno stopnia 
zużycia zmęczeniowego od początku użytkowania konstruk
cji, zwłaszcza jej krytycznych pod tym względem frag
mentów, jak i rodzaju uszkodzenia wraz z rodzajem jego 
naprawy w sensie ich wpływu na trwałość zmęczeniową 
konstrukcji ,  mającej przed sobą jeszcze określony sposób 
i czas użytkowania przy założeniu niezmniejszonych wy-
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magań bezpieczeństwa. Aktualnie istniejące teoretyczne 
metody analiz i wyniki badań zmęczeniowych typowych 
fragmentów konstrukcji lub całych konstrukcji już obec
nie mogą stanowić zespól danych o wartości bezpośredniej 
lub pośredniej dla tego celu. 

Te liczne badania zmęczeniowe różnych rozwiązań kon
strukcyjnych, pomiary obciążeń zewnętrznych samolotów, 
metody analiz teoretycznych pozwalają np. na oszacowa
nie bezpiecznego okresu użytkowania określonej konstruk
cji już na etapie projektowania wstępnego. Te dane i me
tody można również adaptować do analizy zmęczeniowej 
użytkowanych konstrukc j i ,  m.in. w celu np. porównania 
bezpiecznych okresów użytkowania poszczególnych frag
mentów konstrukcji ,  co ułatwia ocenę wpływu uszkodzeń 
lokalnych i ich ewentualnych napraw na bezpieczny okres 
użytkowania całej konstrukcji .  Dla przykładu przeprowa
dzono analizę bezpiecznych okresów użytkowania powłoki 
ciągłej i sąsiadujących z nią połączeń nitowych w dol
nym pokryciu skrzydła samolotu transportowego An-24 
przy założeniu, że fragmenty te zostały ukształtowane 
zgodnie z ww. koncepcją. 

Posłużono się metodą podaną przez Lundberga i Egg
wertza, którzy dostosowali do potrzeb budowy płatowców 
hipotezę o liniowej kumulacji zużycia zmęczeniowego sfor
mułowaną przez Palmgrena i rozwiniętą przez Minera. 
Ogólne zużycie zmęczeniowe określa się wg niej jako : 

D = ,5 -"' ( n ) . {';;1 N i 
( 1 ) 

gdzie :  
n - liczba zmian obciążeń przyłożona do konstrukcji 

w określonym stanie naprężeń zmiennych, 
N -- l iczba zmian tych obciążeń potrzebnych do zni

szczenia w tych samych warunkach, 
m - liczba poziomów naprężeń. 

• Dla przyrostu naprężeń doa, przy danej krzywej zmęcze
niowej i danym widmie naprężeń, przyrost zużycia zmę
czeniowego (rys. 1) wyniesie: 

dl-I 
dD = - 

N (2) 

Krzywa zmęczenia w postaci hiperboli w układzie 
N =, f(oa) przy stałych naprężeniach średnich Om wyraża 
się jako: 

(3) 
gdzie:  

ci' i fi - stałe parametry funkcji , 
o, - ew. istniejąca pozioma asymtota lub granica 

zmęczeniowa. 
Przyjęta funkcja daje całkowicie zadowalające wyniki 

przy trwałości powyżej N = 1 04 zmian obciążeń. 
Widmo obciążeń zmiennych uzależnione jest od przezna

c'zenia, a więc i typu samolotu. Przedstawiane ono bywa 
w postaci liczby i wartości obciążeń, osiągniętych i prze
kraczających pewien poziom, dla określonej liczby --godzin 
lotu l ub l iczby przelecianych kilometrów. W pierwszym 
przypadku chodzi o te samoloty, w których dominujące 
dla trwałości zmęczeniowej są obciążenia tzw. sterowane 
(np. dotyczy to samolotów akrobacyjnych, myśliwskich 
itp.), w drugim o te samoloty, dla których dominujące 

da �f(N) 
d,,

= f(fl) 
0a , O max 

luq N 
lor;H

,.... 
I 

I D  

Rys. 1 .  Krzywa zmęczenia struktury z jej widmem obciążeń oraz 
przebieg intensywności zużycia - zmęczeniowego D' struktury 
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z punktu widzenia trwałości zmęczeniowej są obciążenia 
w burzliwej atmosferze. Otq:ymane przez Taylora (rys. 2) 
z pomiarów w locie widmo podmuchów atmosferycznych 
opisać można funkcją wykładniczą jako : 

H = H0 - e-" 1 · '" 
lub w postaci zlogarytmowanej jako: 

(4) 

log H = log H
0

- h
1 
· w · log e (5) 

gdzie :  
H -- liczba podmuchów o prędkości pionowej ±w, 

m/s i większej odniesiona do pewnej umow
nej sumarycznej długości przelotów z uwzględ

, nieniem wysokości lotu, stref klimatycznych 
itp., 

Ho, h 1 - stałe parametry funkcji .  
Widmo podmuchów jest więc w układzie (w, log H) 

linią prostą o pochyleniu -h1• Podobnie wyrazić można 
czasem widmo obciążeń od sterowania. W przypadku 
przejścia z prędkości podmuchu na wartości odpowiada
jącej im amplitudy naprężeń w konstrukcji widmo przy
bierze postać: 

/9 ,----,---,----r----,-----,----,---�-� 

17 

70 3 

Rys. 2. Widmo pddmuchów pionowych w burzliwej atmosferze 
wg Taylora dla L0 = 1 ,6  • 10• km: 1 - o-;-3000 m, 2 - podstawowe 
widmo dla 0-;-3600 m, 3 - 1500-;-J000 m, 4 - 3000 m, 5 - 9000-;- • 
-;-12 ooo m 

(6) 
a gdy 

f(aa) = - h • aa (7) 
funkcję opisującą widmo naprężeń w konstrukcji pocho
dzące od burzliwej atmosfery przedstawić można jako: 

H (au) = H0 • e-h .a. (8) 
lub po zlogarytmowaniu :  

log H = log H0-h • aa • Iog e (9) 
Wprowadzając pojęcie intensywności zużycia zmęczenio

wego jako: 

D
' = dD = _ dH 2_ 

daa daa N 

wprowadzając doń (3) i (9) otrzymuje się :  

, J-I}i -h .a  /J D = --,- · e  a ,  (aa - Oz) a 

( 10) 

( l l )  

całkowite zużycie zmęczeniowe wyraża się wtedy jako: 

( 1 2) 

Doświadczenie wykazuje, że intensywność zużycia zmę
czeniowego na poziomach naprężeń, przy których trwa
łość zmęczeniowa jest mniejsza niż 1 04 zmian obciążeń, 
jest mała ze względu na małe liczby obciążeń zmiennych 
i w rachunku całkowitego zuźycia zmęczeniowego można 
je pominąć, zwłaszcza w analizie porównawczej. Przyjmu
je się również, że obciążenia wywołujące naprężenia po
r!iżej granicy zmęczenia nie powodują przyrostu zużycia 
zmęczeniowego. Jest to uproszczenie, gdyż naprężenia te 
występując wraz z naprężeniami przekraczającymi grani
cę zmęczenia,  mogą mieć pewien wpływ na zużycie zmę
czeniowe. Uproszczenia te ułatwiają jednak obliczenia, gdyż 
umożliwiają przyjęcie granic całkowania od Oz do oo. 

Po wykonaniu odpowiednich podstawień i przeprowadze
niu całkowania otrzymuje się: 

H 
D = -;- 1i-P , e-" ·a, . r(P + I) ( 1 3) a 
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Poszukiwany bezpieczny okres użytkowania wyraża się 
wówc,:as : 

I 

D 
( 1 4-) 

i odniesiony jest do bazy określonej jako łączna długość 
przelotów lub czas lotu. 

Jeśli dla przykładu obliczono całkowite zużycie zmęcze
niowe konstrukcji na bazie L0 kilometrów widma obcią
żeń od podmuchów, bezpieczny okres użytkowania można 
wówczas wyznaczyć w godzinach w zależności od średniej 
prędkości operacyjnej samolotu v, km/h jako : 

gdzie: 

Lo t = -- (15) D - v  

Lo liczba km, podstawowa dla przyjętego widma 
obciążeń. 

Do przykładowej analizy fragmentów powłok skrzydła 
samolotu An-24 położonych jak na rys. 3 przyjęto typowy 
profil lotu złożony z pięciu stanów (tabl. 1 ) .  

Krzywe zmęczeniowe dla połączeń nitowych i dla po
włoki ciągłej zaczerpnięto z publikowanych danych. Ba
dania te dotyczyły wprawdzie tego samego typu materia
łu, ale o nieco korzystniejszych właściwościach w przy
padku połączeń nitowych, co w prowadzonej analizie daje 
wyniki po stronie bezpiecznej .  Celem badań jest bowiem 
określenie, o ile bezpieczny okres użytkowania powłoki 
ciągłej może być większy niż bezpieczny okFes użytkowa
nia otaczających powłokę połączeń nitowych w tych sa
mych warunkach obciążeń zewnętrznych. Sprowadzenie 
krzywych zmęczenia do warunków naprężeń w powłokach 
skrzydła samolotu An-24 wykonano opierając się na do
świadczalnym spostrzeżeniu o stałości pochodnej daaldam 

przy N = const w zakresie poziomów występujących w 
eksploatacji . Jako dominujące przyjęto (zgodnie z doświad
czeniem) obciążenia od burzliwej atmosfery, których wid
mo określono wg widma podmuchów dla przeciętnych wa
runków środkowoeuropejskich. Wyniki obliczeń dla wska
zanych połączeń nitowych oraz fragmentu powłoki ciągłej 
położonej między połączeniami o najkrótszych okresach 
bezpiecznego użytkowania przy prawdopodobieństwie zni
szczenia zmęczeniowego P = 0,5 • 1 0-& zestawiono w tabl. 2. 

Z przedstawionych obliczeń wynika; że bezpieczny okres 
użytkowania fragmentu powłoki ciągłej jest ok. 5700 razy 
większy niż przyległego połączenia nitowego. Uznać więc 
można, że zużywanie się zmęczeniowe takiej powłoki ciąg
łej jest pomijalnie małe w porównaniu ze zużywaniem 
się przyległych połączeń nitowych. Jak wykazano poprzed
nio, powłoki ciągle są jednak najbardziej narażone na 

TABLICA I 

Średnia Średnia Masa 
Czos 

Stnn lotu wysoko-ść, prędkość, samolotu, 
poszczególnych 

eta pÓ�' lotu, 
Dl m/s kg IDIU 

\V znoszenie 2C00 95 20 900 1 2  
Przelot 4000 1 36 20 550 30 
Schodzenie 2400 1'14 20 217  10 
Oczekiwanie 800 H 20 092 5 
Podchodzenie do lą-

down n i u 400 71  20 025 3 

TABLICA 2 

I 
Bezpieczny okrt•s uiytkowunia w h lotu przy 

Typ fragmentu 
P = 0,5 • 10-• 

I 
I 

II  
I 

III 
I 

lV 

Połączenie nitowe l,7 , 10' I 3 • 10• I 5,2 • 10• I 9,6 • 10• 

Powłoka ciągła I 9,7 , 10' I 
uszkodzenia lokalne, stąd niezwykle ważne jest podjęcie 
badai1 zmęczeniowych, które mogłyby wykazać, czy po
włoki takie po lokalnym uszkodzeniu nie stają się bar
dziej niebezpieczne zmęczeniowa niż sąsiednie połączenia 
nitowe. Szczególne znaczenie mogą mieć wyniki badań 
zmęczeniowych konstrukcji w skali naturalnej (1 : 1 ) .  Ba
dań takich, w większej niż 1 liczebności próby, wykonano 
jednak bardzo niewiele, Wyniki badań przeprowadzonych 
w latach pięćdziesiątych w Australii, mimo nieuchronnych 
uproszczeń, są pod tym względem do dziś jednym z bar-
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dzo wartościowych żródel danych, wskazujących na moż
l 1wo • ć wyciągania wniosków o trwałości zmęczeniowej 
skrzydła na podstawie odpowiednio dobranych płaskich 
elementów z koncentratorem naprężeń. Wyniki tych badań 
przedstawia rys. 4. 

I IV 

/// 

I 
I IV 

T, h; p= 0,5· 70 6 

96 DOO 
700000 

SO (X}{) 

!I 
I /{ ff[ IV 

Numery przekr�iu 

Rys. J. Bezpieczny okres użytkowania wybranych połączeń nito
wych wzdłuż rozpiętości skrzydła samolotu An-24 dla prawdopo
dobieństwa zniszczenia zmęczeniowego P = 0,5 , 10·• 

so �--�--,---------,----,------.----, 

(jlj 

JU 

20 

IO 
/U J  

2 

/0 6 /0 1 N 
liczba zmian ubciażeri 

Rys. 4. Krzywe zmęczeniowe dla skrzydeł samolotów Mustang 
P-51 D i Bumerang CA-12 i dla próbki płaskiej ze stopu 24 S'I' 
(PA7T) ze współczynnikiem koncentracji 01< = 3,6:  1 - plaska 
próbka z materiału 24 ST, "k = 3,G; 2 - skrzydło samolotu Mu
stang P-51 D; 3 - skrzydło samolotu Bumerang CA-12 

Ocena trwałości zmęczeniowej zarówno elementów struk
tury jak i jej całości jest trudna ze względu na brak 
jednoznacznego wyjaśnienia kumulacji zużycia zmęczenio
wego, przez które rozumie się stopień wyczerpywania w 
procesie użytkowania zdolności do przenoszenia obciążeń 
zmiennych wywołujących naprężenia o wartościach mniej
szych niż wytrzymałość doraźna materiału. 

Najprostszą i najpopularniejszą hipotezą jest wymienio
na już, zaproponowana przez Palmgrena i rozwinięta przez 
Minera, hipoteza o l iniowej kumulacji zużycia zmęcze
niowego przyjmująca, że na danym poziomie naprężei':1 
zużycie zmęczeniowe w każdym cyklu jest stale, a osiąga 
wartość 1 w chwili zniszczenia próbki, Powstanie hipotez 
uzupełniających regułę Minera, np, Freudenthalla czy 
Cortena, spowodowane było chęcią uzyskania lepszego 
przybliżenia do prawdziwej trwałości. Jednakże trudności 
ich stosowania nie są rekompensowane wynikami. Reguła 
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Minera pozostaje więc nadal metodą najprostszą i jest 
obecnie często stosowana w obliczeniach praktycznych. 
Dyskusja nad zakresem zastosowania reguły Minera nie 
została dotąd zamknięta. 

Dowiedziono doświadczalnie, że wartości sum stosunków 
n/N odpowiadające zniszczeniu zmęczeniowemu są zarów
no większe, jak i mniejsze od 1 ,  a w przypadku występo
wania pojedynczych obciążeń wprowadzających napręże
nia własne mogą prowadzić do znacznych odchyleń od 
uznanej przez Minera za podstawową wartość 1. Spotyka
ne w analizach zmęczeniowych zastosowanie hipotez 
o liniowości kumulacji zużycia zmęc·zeniowego jest czasem 
połączone z wprowadzeniem przez badaczy i konstrukto
rów arbitralnych współczynników korygujących, dla któ
rych jedynym dowodem bywa oczekiwanie, że sprawdzą 
się w przyszłej praktyce użytkowania. 

Istotną różnicę oceny przydatności poszczególnych hipo
tez o kumulacji zużycia zmęczeniowego otrzymuje się, gdy 
analiza zmęczeniowa ma charakter porównawczy. Wówczas 
zastosowanie tego samego widma obciążeń• i tej samej 
h ipotezy umcżliwia wskazanie wariantu lepszego z punktu 
widzenia trwałości zmęczeniowej. 

Jeś l i  więc jedną z wersji konstrukcji przyjąć za pod
stawową i oznaczyć charakterystyczne jej parametry 
indeksem „o", np. całkowite zużycie zmęczeniowe D0, a pa
rametry innej wersji oznaczyć indeksem „1" ,  to względne 

całkowite zużycie zmęczeniowe tej wersji można zapisać 
jako: 

Diw = D1/ Do (16) 

co po podstawieniu wzoru ( 1 3) z uwzględnieniem wprowa
dzonych indeksów przyjmie postać : 

Diw 
= a� h-({J, -fJo ) . e-li(a, , -a,o) . T(P1 + 1 )  

(17) 
a1 T(/J0 + 1 )  

Całkowita względna trwałość wyrazi się wówczas wzo
rem : 

1 
(1 8) 

i to może być parametrem porównawczym uniezależnio
nym od parametru H0, czyli podstawy czasowej lub kilo
metrowej widma obciążeń. Podkreślić tu należy bardzo 
ważny fakt, że bez względu na przyjętą hipotezę kumu
lacji zużycia zmęczeniowego, rozkład tego zużycia na cał
kowity czas użytkowania samolotu przyjmuje się jako 
liniowy, gdy profil użytkowania samolotu jest przeciętnie 
ten sam. Historia użytkowania poszczególnych egz. samo
lotu jest z pewnością inna, jednakże kumulacja ta pozo
stanie prostoliniowa przy analizie odniesionej do przecięt
nego w sensie statystycznym egzemplarza. 

Z DZIEJOW ·POLSKIEJ TECHNIKI LOTNICZEJ 

Lubl in R-XX z trójdzielnym płatem 

Kierownictwo Marynarki Wojennej, zawierając w 
1 932 r. umowę *) z Z.M. Plage i Laśkiewicz na opracowa
nie projektu i budowę prototypu samolotu torpedowego 
R-XX, podało warunek, aby dwudźwigarowy płat nośny 
był trójdzielny, składający się ze skrzydła środkowego 
połączonego na stale z kadłubem i skrzydeł zewnętrznych 
zawieszanych za pomocą mocnych okuć (rys. 1 ) .  Warunek 
umotywowany był ułatwieniem transportu drogą lądową 
i hangarowaniem samolotu w stanie zdemontowanym. Ze
spól konstruktorów, w skład którego wchodzili : mgr Je
rzy Rudlicki (szef), inż. Janusz Lange, inż. Jerzy Teissey
re, inż. Franciszek Janik, inż. Jaworski oraz techn. lotn. 
Józef Medwecki, stanął przed bardzo trudnym zadaniem. 

Pracę podzielono między poszczególnych członków ze
społu. Konstruktorem płata nośnego został J. Medwecki: 
Znaczny wkład pracy w tym kierunku wniósł również 
inż. J. Lange. Problem był o tyle skomplikowany, że 
fokkerowski ukald konstrukcji grubego, wolnonośnego 
płata ze współpracującym pokryciem nie bardzo sprzyjał 
takim rozwiązaniom. Konstrukcja lekka, sztywna r wy
trzymała w całości, traciła swoje walory po dokonaniu 
cięć wzdłuż cięciwy. 

W tej sytuacji, przed przystąpieniem do budowy płata 
postanowiono przeprowadzić niszczącą próbę statyczną 
dźwigara zaprojektowanego zgodnie z życzeniem strony 
zamawiającej. Ponieważ żaden z budynków wytwórni nie 
mógł pomieścić rusztowania zaprojektowanego specjalnie 
dla tej próby, zbudowano je pod gołym niebem na dzie
dzińcu fabrycznym. Próbie poddano dźwigar skrzydła 
środkowego i zewnętrznego lewego skrzydła. 

Badany element miał konstrukcję skrzynkową, a jego 
'długość wynosiła ok. 1 6,0 m. Zamocowano go na wysoko
ści 5,0 m nad ziemią, zawieszając wzdłuż rozpiętości, w 
określonych miejscach (co kilkadziesiąt centymetrów), spe
cjalne uchwyty z wiszącymi małymi podestami, na któ
rych ustawiono skrzynie z piaskiem. Powiększając stop
niowo obciążenie przez dodawanie piasku , mierzono 
strzałkę ugięcia aż do złamania dźwigara. 

Zakładany współczynnik obciążenia dopuszczalnego wy
nosił 6, a niszczącego 9. Stosowane wówczas uproszczone 

0) Umowę nr 59/32 parafowano w imieniu KMW, Kierownictwo 
Zaopatrzenia Aeronautyki. 
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metody obliczeń wytrzymałościowych nie dawały 1 000/o 
pewności wyników i dlatego pełne potwierdzenie dawały 
dopiero próby statyczne. Przy obciążeniu niewiele więk
szym od 6 wystąpiły pierwsze trwałe odkształcenia na 
ściankach dźwigara, a wkrótce i na dolnej półce (odwró
conej do góry). Przy obciążeniu ok. 7,5 (a więc mniejszym 
od 9) nastąpiło złamanie dźwigara i zniszczenie okucia 
skrzydła środkowego w miejscu u nasady gondoli silniko
wej. Długie okucia, zaprojektowane tak ze względu na 
konieczność przeniesienia i rozłożenia znacznego obciąże
nia były niewspółmiernie sztywniejsze od drewna, które 
silnie uginając się na długości okucia odłamywało się od 
metalu, powodując następnie zniszczenie samego okucia 
(rys. 2 i 3). 

Prowadząc dalej badania, wykonano szereg kolejnych • 
prób, stosując lokalne wzmocnienia i coraz to inne kon
strukcje. Próby te wykonywano przy ścisłej współpracy 
z IBTL. Poczynania nie dały n iestety oczekiwanych rezul
tatów. Wzmocniony dźwigar dzielony był niewspółmiernie 
cięższy od dźwigara wykonanego w całości. Konsekwencją 
zastosowania cięższego skrzydła byłoby ograniczenie masy 
użytecznej samolotu. W efekcie uzyskano zgodę KMW na 
zaprojektowanie i budowę skrzydła nie dzielonego wg 
klasycznych wzorów Fokkera. 

Rys. 1 .  Model tunelowy samolotu R-XX. Widoczne części ze
w nętrzne płata (ze wzniosem) miały być odłączane na czas trans
portu i hangarowania 
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W tym m1eJscu niestety nie skończyły się kłopoty i pro
blemy konstruktorów. Lekkie, wysmukłe dźwigary zasto
sowane na R-X.X powodowały przenoszenie większej czę
ści obciążeń na pokrycie sklejkowe od wewnątrz usztyw-

własnej w porównaniu z wielkością 
jektu. 

wynikającą z pro-

Zbudowany prototyp R-XX załadowano 
lory i w trzech partiach wyekspediowano 

na specjalne 
z Lublina do 

Rys. 2. Urządzenie do próby statycznej dźwigara dzielonego zbu
dowane na dziedzińcu fabrycznym ZMPiL. Na pierwszym planie 
Józef Medwecki - konstruktor płata nośnego samolotu R-XX 

Rys. 3. Miejsce złamania dźwigara. Widoczne zniszczone okucie 

nione podłużnicami. Podczas prób statycznych całego 
skrzydła pokrycie pękało lub ulegało wyboczeniu. Dopie
ro po zwiększeniu liczby podłuźnic i zastosowaniu grub
szej sklejki uzyskano odpowiednią sztywność i wytrzy
małość skrzydła. Odbyło się to jednak wzrostem masy 

Pucka w dniu 22.VI . 1934 r. Trudności ze zmontowaniem 
całości nad morzem były duźe. Ponadto zaistniała koniecz
ność dokonania przeróbek. W efekcie wielki wodnopłat 
został w całości postawiony na pływakach dopiero wiosną 
następnego roku zgłoszony do oblotu w dniu 8.IV.1935 r. 

cd. ze str. 32 

ORALEWSKI P. ST., SUPERSON W. :  A1r
field passenger vebicles. TLlA, vol. XXXVII, 
1982, No. 4, p. 11 

This paper presents airfield passenger 
vehicles, i.e. airfield buses and mobil
-lounges, which are deslgned to trans
port passengers between an air terminal 
and an airplane. Descriptions of vehicles 
made nowadays by leading speciallstic 
bus manufactures and descriptions of ve
hicles representlng the present-day ttends 
in designing of vehicles of this type are 
included. 

DROŻDŻ J . :  Examinations of aircraft oils 
d!n turbine engines. TLiA, vol. XXXVII, 
1982, No. 4, p.  22 

This paper presents criterions of selection 
o! the engine and oi! for tests, prepara
tion o! the engine, a program of the oil 
test in the engine, examination principles 
and the method of evaluation of test 
results. 

DANILECKI S.: Application of fati.gue 
durahllity analysis to evaluation of results 
of !ocal damages and effects of włng sheil 
repairs. Part I. The criterion of evaluation 
of damage results and repai.r effects. 
TLiA, vol. XXXVII, 1982, No. 4, p. 26 

Damages of thin-walled wing shells, re
sulting from stone impacts, af!ect signifi
cantly the fatigue durabi!ity, i.e. the 
technics! life of an airplane. The method 
to evaluate the fatigue ,life and results 
of the analysis carried out for the An-24 
aircraft are presented. 

MORGAŁA A. : Lublin R-XX with a three
-segment wing. TLiA, vol. XXXVII, 1982, 
No. 4, p .  30 

The dl!ficultles met by designers in 
1933 at design!ng of the R-XX torpedo 
hydroplane and the reasons to give up 
divlsion of the piane are presented. This 
is a contributlon to the history of deve
lopment o! this aircraft. 

ZUSAMMENF ASSUNG 

STASZEK J. :  Das Problem des tiefen 
Uberziehens von Segelflugzeugen. TLiA, 
XXXVII Jhrg., 1982, H. 4, S. 5 

Es werden die Ursachen der Beherr
schungsschwlerigkelten des tiefen ltberzie
hens von Flugzeugen und Segelflugzeugen 
(besonders bel Anwendung von T-Hohen
steuerflachenan8rdmmg), wie auch Mlttel 
zur Minderung des Einflusses von Ober
rumpfwirbeln sowie anderer Flugzeug- und 
Segelflugzeugteile angegeben. 
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ADAMOWICZ Z . :  Anwendung von Licht
leitern in flugtec.hnischen Anlagen fiir Da
ten- Verarbeitung und U bergangsfulllktion 
(I). TLiA, XXXVII Jhrg., 1982, H. 4, S .  8 

Im ersten Tell des Beitrages werden die 
Eigenschaften und der Aufbau des Sende
und ttbertragungsteiles einer Lichtleiter
anordung erortert. 

ORALEWSKI P. ST. , SUPERSON W . :  
Bahnsteigbusse fiir Flug2eugpa.ssagiere. 
TLiA, XXXVII Jhrg., 1982, H. 4, S. 1 1  

I n  dem Beitrag werden Bahnsteigwagen 
wie Bahnsteigbusse und Mobil-Lounge 
dargestellt, deren Aufgabe auf der Be
ftirderung von Fluggasten zwischen dem 
Abfertigungsgebliude und dem Flugzeug 
beruht. Es werden die heutzutage von 
Bus-Spenzlalfirmen hergestellte Beftirde
rungswagen sowie Verkehrsmittel beschrie
ben, die fiir die Entwicklungstendenzen 
dleses Typs von Fahrzeugen kennzeich
nend sind. 

DROŻDŻ J . :  Untersuc.hungen von luft
fahrttechruischen Olen an Turbinenmotoren. 
TLIA, XXXVII Jhrg., . 1982, H. 4, S. 22. 

In dem Beltrag werden Kriterien ftir die 
Wahl des Motors, des Ols, die Vorberei
tungen des Motors zur Untersuchung, das 
Untersuchungsprogramm flir das Ol im 
Motor, die Grundlagen fUr die Durchftih
rung der Untersuchungen sowie die Beur
teilungsmethode der Versuchsergebnisse 
erortert. 

DANILECKI S.: Anwendung der Ermii
dungsbestandigkeits-Analyse zur Berurtel
lung von ortlichen Besch!idigungen und 
de·r Reparatureffekte an Fliigeloberfl!ic.hen. 
Teil. I. Beurteilungskrite.riium der Be
schadigungsauswirlw.ngen und der Repar
tureff ekte. TLiA. XXXVII Jhrg., 1982, 
H. 4, S. 26 

Die durch Aufprallen von Stelnen ent
standene Beschiidlgungen der dUnnwandl
gen FIUgeloberfl!lchen, ilben auf die Er
mUdungsfestigke!t, also auf die techn!sche 
Bestandigkeit des Flugzeuges, bedeutenden 
Einfluss aus. Es wird eine Beurteilungs
methode der ErmUdungs!estlgkelt sowie 
die Ergebnisse der filr das Flugzeug An-24 
durchgefUhrten Analyse dargestellt. 

MORGAŁA A. :  Lublin R-XX mit 3-teiliger 
Tragfllic.he, TLiA, XXXVII Jhrg., 1982, 
H. 4, S. 30 

Die Schwierigkelten, die beim Entwerfen 
des Torpedo-Wasserflugzeuges R-XX im 
Jahre 1933 auftraten und die Ursachen des 
Verzichts auf die Teilung der Tragflache, 
stellen einen Be!trag zur Entwicklungs
geschichte dieses Flugzeuges dar. 

co,n:EP)KAHIUI 

CT AIDEK R.: Jlpo6ncMa rny6oKoro cpLtBa 06TCKa111ll1 
nnancpoo. TJJnA, T. 37, 1982, N• 4, CTP, 5 

Onncam,1 IlpH'fiJHbI TPYAHOCTeil B oceoeHHH npo6ne
Mhl r ny6oKoro cpbrna o6reKamrn nnauepoe n caMoneTon, 
oco6eu.uo npn npaMeeeIDIH T-o6pa3Horo onepeau11, 
a TaKxce caoco6bl yMeR.bUJeHB.R BITH..RHl.UI Ha.a;<l>JOJCJlIDK-
HLTX BHX:peH. 

AJ:(AMOBRq 3.: Jlp11,1e11em1e coeT0D0Jl0D o ae11au11011-
HbJX CHCTeMaX nepepa60TKłl łł ypauCMHTaHQHH .ąaHHLIX 
(I '1,). TJJHA, T. 37, 1982, No 4, CTp. 8 

B aepeoH 'laCTH CTaTbH 0IJHCaHbl CB0liCTBa H CTpoe1rne 
nepe,a,aT0llH0H 'laCTH coe,a,HHeBnH HCI10Jlb3YJ0U(ero coe-

T0B0,[(. 

OPAJlEBCKH Jl. CT., CYilEPCOH B.:  TpaucnopT
HblC cpe.n,cTea .n,n:H nepeeoJKH oacca>Knpoe ua aJpo.n.poMe. 
TJlnA, T. 37, 1982, N• 4, cTp. l i  

B CTaTbe 0mtCaHbl TpancoopTHble cpe.n,CTBa Jl.Jl.R nc
peeoJKll nacca>KHpon na a3po.o.p0Me: aJpo.npoMHbIC ao
T06ycbl B „Il0JlBH)KJ-.1.blC JaJlbl O)l(H,O,aHHH". Onucaubl 
ll]Jl.CJlHH Bbl,QaIOut.HXCH Jaso.a.oe np0BJB0Jl.RLURX aBT0-
6ycw; 0IIHCallhl T0lKC aDTo6ycw JlBJIJlłOlll.HCCH npHMepa
MH C0BpeMeHB.blX TeH.n,ea:u:Kll B 3TOii o6JJaCTB. 

.D:PO)K,l:{)K E. :  Hcab1Ta11u.H a0Han11011111>1x Macen H a  
ra30Typ6u11111>1x .n,onraTCJIHX. TJIHA, T .  37, 1982 r .  
N• 4,  CTp. 22 

B craThe 0llllCallbl KpHTepHH Bbl6opa ,ll.BHfaTe!lJl .ll.JlJI 
HCDbITaHHH, nporpaMMa HCilblTURHH Macna Ha Jl.BHfa
Tene, DPBHUHilbI ee,a,eRHH HCDhlTanuli H MCT0Jl. 0UCHKH 
peJyJibTaT0B. 

J:(AHRJJEUKR C.: Jlp11Mene1111e auan111a ycranocruoii 
npoąH0CTII Jl.JIH 0UCHKH pClYJlbTaT0B MCCTHbl:X nospe,tc
Jl.CHHil H peM0HTa o6untBKH Kl)blJlbCB C3M0J1CT3. I ą. Kpu
Tepait 0UCHKH DOCJIC.IlCTBHii ooepeiK,llCHH.ii H :Jct,dtcKTOB 
peM0HT0B. TJJnA, T. 37, 1982, .N2 4, CTp. 26 

IIoepe>K.neRB..R. T0HK0CTCHBblX o6wHBOK KpbłJJbCB D03-
tmKaIOut.He opu CJ1}"ł.3f(HbIX y,napax KaMł:UIMH, BJIHfflOT 
ea ycTan0CTHYIO DP0lfll0CTb TO eCTb TeXHH"leCKHii pecypc 
caMoneTa. IlpeJlCTaBJICH MeT0,O: 0UCBKll ycTanocnlOA: 
np0'l:H0CTH H pe3yJl"bTaTbl auaJTBJa ,nnJI CllMOJICTa Au-24. 

MOPrAJIA A.: Jlro6mm P-XX c l<PLIJJOM 'IJJQHCllllbIM 
118 TPH 'l8CTH. TJJHA, T. 37 1982, N• 4, CTp. 30 

Ilpe,ncTaBJICRbI Tpy,łlH0CTR, C K0T0pbIMU BCTpeTHJlHCb 
K0HCTPYKT0pbl e 1933 r. npe npoeKTHpOBaHHB T0pDeA
noro ru.ZlpocaMoneTa P-XX H npH"IR.DbI 0TCTyaneHHJI OT 
'.)TOłi CXCMl,I. CTaTMł HBJIJICTCH 0'łCpK0M H3 HCT0pHB pa 
BlITIDI 3T0ro caMOJJCTa. 
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STRESZCZENIA 

STASZEK J.: Problem głębokiego przecią
gnięcia szybowców. TL!A, t. XXXVII, 
1982, nr 4, s. 5 

Podano przyczyny trudności opanowania 
głębokiego przeciągnięcia samolotów i szy
bowców (szczególnie przy zastosowaniu 
układu T usterzenia wysokości), jak rów
nież sposoby złagodzenia wpływu wirów 
nadkadłubowych oraz innych części samo
lot6w i szybowców. 

ADAMOWICZ z.: zastosowanie światłowo
dów w lotniczych układach przetwarzania 
i transmi,tan1cji danych (I), TLiA, · t. XXXVII, 
1982, nr 4, s. 8 

W części I artykułu omówiono właśtiwo
sc1 oraz budowę części nadawczej i trans
misyjnej łącza światłowodowego. 

ORALEWSKI P. ST., SUPERSON W.: Pa
sażerskie pojazdy peronowe. TLiA, t. 
XXXVII, 1982, nr 4, s. 11. 

W artykule przedstawiono pasażerskie 
pojazdy peronowe: autobusy peronowe i 
mobil-lounge, których zadaniem jest prze
wóz pasażerów między dworcem a samo
lotem. Przedstawiono opisy pojazdów obec
nie produkowanych przez przodujące spe
cjalistyczne firmy autobusowe oraz opisy 
pojazdów reprezentujących współczesne 
tendencje w projektowaniu tego typu po
jazdów. 

DROŻDŻ J.: Badania olejów lotniczych n:1 
silnikach turbi,n,owych. TLiA, t. XXXVII, 
1982, nr 4, s. 22. 

w artykule przedstawiono 'kryteria wy
boru silnika do badań, oleju, przygotowy
wanie silnika do badań, program próby 
oleju na silniku, zasady przeprowadzania 
badań i sposób oceny wyników badań. 

DANILECKI S . :  Zastosowanie analizy 
trwałości zmęczentiowej do oceny skutków 
uszkodzei1 lokalnych i efektów napraw 
•powłok skrzydeł. Cz. I. Kryterium oceny 
skutków uszk;odzeń i efektów ,napraw. 
TLiA, t. XXXVII, 1982, nr 4, s. 26 

uszkodzenia cienkościennych powłok 
skrzydeł, powstałe w wyniku uderzeń ka
mieniami mają duży wpływ na wytrzy
małość z'męczeniową, czyli trwałość tech
niczną samolotu. Przedstawiono metod_ę 
oceny trwałości zmęczeniowej oraz wym
ki analizy przeprowadzonej dla samolotu 
An-24. 

MORGAŁA A. :  Lublin R-XX z trój!)ziel
nym piatem. TLiA, t. XXXVII, 1982, nr 4, 
s.  30 

Przedstawiono trudności, na  jakie natra
fili w 1933 r. konstruktorzy przy projek
towaniu wodnosamolotu torpedowego R-XX 
i przyczyny zrezygnowania z . d_zielenia 
płata. Jest to przyczynek do dz1eJow roz
woju tego samolotu. 

CONTENTS 

STASZEK J.: The problem of dee,p sta\l 
o.f gliders. TLiA, vol. XXXVII, 1982, No. 4, 
p.  5 

The reasons for difficulties in controlling 
airplanes and gliders when deeply s!alled 
(particularly in case of elevator umt of 
the T system), as well as the methods 
to moderate the influence of the over
-fuselage vortexes and other parts of air
planes and gliders, are shown. 

ADAMOWICZ z . :  Application Of light 
pipes itn aircraft data P·TOcessing and 
transferfunction systems (I). TLiA, vol. 
XXXVII, 1982, No. 4, p.  8 

Features and structure of the sending 
and transmitting sections of a light pipe 
connection are discussed in part I of this 
paper. " 
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HOflOCT� "13 nOJ1bWH ◄ ► NEWS FROM POLAND 

• Ha aaso11e BCK TI3JI Bapl11asa-OKcH11e n 1981 r. conepmmm ncpsLic noneTbT 
TpR nonL1x nap11anTa ccrrbcKoXOJJ1f!cTB011Boro caMorrern Il3JI- 1 06 KPYK, Il3JT-
106AT Typ6o-KpyK c Typ60BHBTOBLIM /IBIITBTencM IlT6A 34Ar, Il3JI-1 06AC c /IBIT• 
raTenCM Aill-62MP li Il3JI- 106:6 C BOB.IM KPbIJIOM C KOpOTKllMll ll0)1KOC8MII, Ba
pHaBT IlJJI.t06AT 6hm B'CtJOJTb30BaH .rvrn HCITblT3HH.R CCITbCKOX03HikTBCRHOf0 C3MO„ 

rreTa c Typ6on1mrnnsIM /IBIITaTeneM, a napuaHT Il3Jl-1 06AC - 3TO o6paaeu no 
KOTOPOMY 6y)IYT MO)IH(jJ1nU{pOB8TbCll CaMOJICTbl KPYK, pa60T8!0ll!IIC D TPOOlf<JCCKOM 
IUlHMaTC. B 1982 r. 33B0)1 BB'łRJI BbirryCK C3MOJICTOB Il3JI-106:6 KpyK 82 B B8pll3BT3X 
IT3JI-106:6P c peJIYKTOpllbIM /IBIIT3TCJJCM IT3JI-3C, c pacxo110M TOnmrea 95 n/qac , 
IT3JI-106EC C 11arpy31.:oil XRMRK3TOB 1200 Kr, C npBBO)IOM OT )I0IIT3TCJIJI Aill-6211P 
c pacxo)IOM TOnmroa 105 n/ąac, a TBKlkC npe11rraracT sapHauT Il3JI-1066T KPYK 82 
Typ6o C /1:BllrnTenCM TIT 6A-34Ar C paCXO)IOM TODJIHBB 1 20 JI/qac. Ha 3TOT B3pH8HT 
C3MOJICT8 BO]MOJKDa TO)l(0 ycTaROBKa Typ6onmrronoro )IBHr3TOJill M-601 .  

• Protolypes o f  three versions o f  the PZL-108 Kruk agricultural 
airplane were test-flown in WSK PZL-Okęcie in 1081 : PZL-108AT 
Turbo Kruk wlth the PT6A-34AG turbo-prop engine, PZL-106AS 
with the ASz-82IR engine and PZL-l0GB with a new wing design 
with short bracing struts. The PZL-106AT version served to test 
an aircraft with a turbopropeller propulsion system and the 
PZL-106AS version is a pattern to which the Kruks to be used 
in troplcal climate are modlfied. In 1982 the factory started pro
duction of the PZL-106B Kruk 82 alrplanes in verslons: PZL
-l0GBR with the PZL-3S geared engine with fuel consumption 
of 95 1/h, PZL-106BS of 1200 kg chcmlcals load capa ci ty dri ven 
with the ASz-62IR engine with fucl consumption of 105 1/h and 
offers the PZL-106BT Kruk 82 Turbo version with the PT8A-34AG 
engine consuming 1 20 1/h of fuel. The latter version may be 
equipped as well with the M-601 turbo-prop engine. 

• 'tfexo,11onan,oe upo,nnpl!•rnc ceJ1i.cioxo1•llcrBeIU1oli a111rnu1m CJIOB3P 
noworoanno cuow JKBJJa,,m B o6nacn, o6cny-"'m,annR caMoneTa Il3Jl-Ml8 ,n;po 
Ma11ep li DplłlłOJIO 2.12.81 r. nepBbllt CBMOJICT .D:POM3/ICP Ha 3KCDnyaraunOHH.blC 
RCm,J:TaBlUI. IlonaraeTCJI, "łTO 'ICXocnoeamcoe npe.nnptrnTHC DOKyDHT 40 CaMOJJeTOB 

.l(poMB)lep u 200 caMOJie'l'OB IT3JI-1066 Kpy!<. CrOBMOCTh llOCTaBOK CaMOflCTOB 
DMCCTC C 38DACBLJMU 'faCTKMH Jl cepBDCOl\1 B TCKymcił WI.THJICTXC COCTaBITT OlC, 50 MJlB 
py6ncli. CJIOB3P axcnnynupy eT 36 caMoneTOB AR-2 noJibcxoro npomso11cTsa 
u 21 BCpTOJICTOB TI3Jl Mlł-2. 

• Slovair, a Czechoslovak air agricultural enterprise, trained 
their crews in PZL-Mielec in operation of the PZL-M18 Dromader 
aircraft and on 2nd Dec. 1981 they took over their first Droma
der for service tests. It is  anticipated that Czechoslovakia will 
purchase 40 Dromaders a111.d 200 PZL-106B Kruk a.irplanes, The 
value of delivery of these airplanes together with spare parts 
and service is to amount to approx. SO milllon roubles for the 
curren 5-years' period. Slovalr use 36 PZL An-2 airplanes and 
21 PZL Mi-2 helicopters made in Poland. 
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Wytwórnia Sprzętu Komunikacyjnego 
PZL-Mielec zgłoslla do opatentowania: 

• Sposób zabezpieczenia wnętrza samo
lC1tu rolniczego przed zanieczyszczeniami 
atmosferycznymi, zwłaszcza środkami che
micznymi (autorzy: J. Rumszewicz, s. Mar
kowski), mający zastosowanie w technice 
agrolotniczej i zapobiegający przedwcze
snemu powstawaniu korozji wewnątrz kon
strukcji samolotu. 

Sposób będący przedmiotem patentu 
charakteryzuje się tym, że podczas lotu 
samolotu wytwarza się nadciśnienie we
wnątrz struktury samolotu przez wtłacza
nie powietrza z zewnątrz, chwytem umie
szczonym w dowolnym miejscu samolotu, 
lub przez nadmuch z upustu powietrza z 
silnika, ,rozprowadzając go wewnątrz. 

Skrót opisu wynalazku, chronionego jed
nym zastrzeżeniem, zamieszczono w BUP 
nr 8/1980, w klasie B 64D, pod ru: 
P.215429 T. 

• Wspornik dwuramienny siłownika 
(autorzy; W. Kornas, J. Cepnik), rozwią
zujący zagadnienie umożliwienia szybkiego 
mocowania i rozmocowywania sUowników 
cylindrycznych wyposażenia pokładowego 
statków powietrznych. 

Wspornik ma dwa ramiona l wraz z 
gniazdami 2, w których zn,ajdują się 
sworznie suwliwe, 3 mające !kołnierze oraz 
otwory poprzeczne, w których mocowane 
są uchwyty 4. w górnej części umocowa
ne są ograniczniki 5 wysunięcia sworzni 
3, natomiast w dolnej części są umocowa
ne sprężyny płaskie 6 mające w górnej 
części prostokątn.e wycięcia wzdłużne. W 
wycięcia prostokątne wchodzą sworznie 
ruchome 3 1 ograniczniki 5. Wstępne na
cięcia sprętyn 6 utrzymują sworznie 3 w 

stanie wciśniętym do środka przez ich koł
nierz. Pociągnięcie za uchwyty 4 powodu
je rozsunięcie sworzni na zewnątrz i zwol
nienie s!lownika. 

Skrót opisu wzoru użytkowego, chronio
nego jednym zastrzeżeniem, opublikowano 
w BUP nr 8/1980, w klasie F oac, pod nr 
W.61750. 

• Pletwy stabilizująco-rozbryzgowe, zwła
szcza samolotów rolniczych ze stałym pod
woziem przednim (autorzy: L. Sanecki, A. 
Romanek, Z.  Szczeciński, R.  A. rzmalłow). 

Wynalazek rozwiązuje zagadnienie zabez
pieczenia przedniej szyby kabiny pilota 
przed błotnistymi bryzgami wody. 

Pletwy charakteryzują się tym, że są 
zbudowane z boków kadłuba l symetrycz
nie do podwozia 4, od noska kadłuba l 
do kabiny 2, pod kątem a 15°+20° na prze
dłużeniu promieni przekrojów poprzecznych 
kadłuba 1, przy czym szerokość pletwy 3 
dostosowana jest do gabarytów kadłuba l 
gwarantując wsteczny rozbryzg strugi. 

Skrót opisu wynalazku, chronionego 
dwoma zastrzeżeniami, opublikowano w 
BUP !111' 9/1980, w klasie B 64C, pod nr 
P.215990 T. 

• Sygnalizator zamkniętych (b'zwi Iub 
pokryw, zwłaszcza statku powietrznego 
(autor C. Mądro), rozwiązujący zagadnie
nie opracowania sygnalizatora gwarantują
cego prawidłową sygnalizację zamknięcia. 
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Sygnalizator wg wynalazku jest zabudo
wany w gnieździe obramowania otworu 
drzwiowego konstrukcji samplotu, naprze
ciw rygla 3 zamka l drzwi 2 i składa się 
ze wspornika 6 z zabudowanym mlkrowy
łącznikiem 8, pod którym zamocowana jest 
sprężyna plaska 4 z wyprofilowaniem 5, 
płaską częścią oraz końcem 7, wchodzącym 
w otwór gn!azda. 

Sl;rót opisu wynalazku, chronionego jed
nym zastrzeżeniem, opublikowano w BUP 
nr 9/1980, w klasie G 08B, pod nr 
P.215461 T. 

• Samon.ośne skrzydełko •rolnicze, 2wła
szcza do transportu pneumatycznego ma
ter.fałów pylistych (autorzy: K. Piwek, T. 
Widełka, Z. Szczeciński), rozwiązujące za
gadnienie opracowania konstrukcji s·kny
delka szybkoodłączalnego od konstrukcji 

statku powietrznego, zwłaszcza agrolotni
czego, mającego minimalne opory tarcia 
materiałów sypkich transportowanych z 
dozownika do kanałów rozprowadzających. 

Samonośne skrzydełko charakteryzuje się 
tym, że ma przy nasadzie do gardzieli do
zownika rolniczego dwa żebra npśne 4 ze
wnętrzne, rozmieszczone wzdłuż skrzydellka 
l zakończone przynajmniej trzema punk
tami zaczepienia 2 do konstrukcji nośnej 
stat.ku powietrznego 3 zdolnymi do przeję
cia obciążeń działających na skirzydelko l. 

Skrót opisu wyn.alazku, chronionego trze
ma zastrzeżeniami, opublikowano w BUP 
nr 9/1980, w ,klasie B 65G, pod nr 
P.215872 T. 
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