


HOBOCTH H3 nOJ'lbWH ◄ ► NEWS FROM POLAND 

• l HIOHHn 1982 r. CK0B'lanc11 B B03pacTe 79 neT npocl>. HIDK. E>KH JiyxoecK11 (p. 23.XI. 
1902) - a:Jpo.mnmMHK, K0HCTP)'KT0P B03.UYWHblX BHHT0B, HCT0PHK Texmnm, npo
cpeccop BapwaBCKOro IlOJUłTCXBH'łCCKoro MHCTH'TyTa. JJ:nnnoM HH)KeHepa Il0JIY'[BJI 
n nomrTCXHlł'ICCKOM l1RCTUTyTe a 1930 r. C 1925 r. pa6oran aCCHCTCRT0M H3BCCTH0ro 
a)p0,llHRaMHKa, npo<p. qecnana BHTOlUHHhCKOr0. IlpHim.Man Y'łUCTHe B CTp0HTCJib
CTBe J.f pa3BlITHH A3pOJJ.HHaMłflfCCKOrO l1HCTHTyTa, np0CKTHp0Ban a3po,a;RHaM.ff'łCCK.He 
Tpy6bC H HCilblTbman BHHTbI. 

• Mr. Jerzy Bukowski, Prof. Eng. (born on 23 rd Nov. 1902), 
a specialist in aerodynamics, designer of airscrews, historian of 
technology, professor of the Warsaw University of Technology, 
died on 1 st. June 1982, aged 79 years. He graduated as an 
engineer in mecharucs from the Warsaw University of Tech
nology in 1930. From 1925 he was an assista•nt of Prof. Czesław 
Witoszyński, a famo us speciallst in aerodynamics. He pa rti
cipated in erection and development of the Aerodynamic In
stitute at the Warsaw University of Technology, designing wind 
tunnels and testing airscrews. From 1931 he designed airscrews 
and from 1935 he was a designer and technical manager of the 
Propeller Factory W. Szomańskd in Warsaw. F-rom 1936 he 
lectured cm aerodynami<:s. In 1938 he was granted the title of 
Assistant Professor. In 1933 he published the book entitled "The 
La bora tory Technique of Aerodynami,c Measurements" (re-edited 
in 1973), and ,in 1936 - the book "Airscrew Design". During the 
war he lectured at the Secret University of Technology. Since 
1945 he was a professor in aerodynamics, managing fo,r many 
yearn the Aerodynamics Department at the Warsaw University 
of Technology. He was the originator of the Aeronautical Faculty 
at the Warsaw University of Technology, for one term he served 
the office of Prorector and for three terms - Rector of that 
University. In 1959 he published the handbook "The Fluid Me
chanics" (4 issues) and in 1973, together with P. Kijkowskl "The 
C(?urse in Fluid Mechanics". He was also engaged in history of 
science and technology. He was the President of the Committee 
for History of Science and Technology of the Pollsh Academy 
of Sc1ences and a honorary member of the International Academy 
of History of Science. In the years 1971-1976 he was the President 
of the Chief Technical Organ.ization, and afterwards he was the 
hononary president of that organization. 

C 1931 r. npoeKTHp0nan B03Jl.YUIHblC BHRTbl, a c  1935 r. 6bIJI KOHCTPYKT0p0M H TCX
RH'ICCKHM llRPCKT0POM JlponeJJJJepBOro 3aeO/l3 B. illOM3BbCKH B Bapwaee. C 1936 r .  
•nnan JJCKU,Klł no a3p0.D,HRaMMKe. B 1938 r .  C M Y  6bIJIO npHCB0CR0 3BaHl•te ,ll0QCHTa. 
B 1933 r. Ramican KHHTY «Jia6oparopaaJI TCXHHKa a3p0.!lttHaMJl'łCCKHX HJMepeHHll» 
(nOBTOpt-10 H3.IJ;3HHYI-O B 1973 r.) a n 1936 r. KHHTY «IIpoeKT DHHTa». Bo BPCMH B0HHbl 
�mT::tn nCKI..UHI B no.nnonbH0M non1nexrn1'iCCK0M HHCTHTyTe. C 1945 r. 6h1Jl npo
cJJcccopoM a:>po.n.HeaMHKif, MHoro ncT yupannnn Kacl>e.!lpoił A3pO.D.HHaMHKH Bap
waucKoro IIonHTCXH.H'iCCKOro MHCTHTyTa. ÓblJl C0J,UaTcneM ABHaI(RORR0ro OT.ne 
ne,urn IT.11., npopeKT0P0M u TPCXKparno PCKT0P0M JT.11. B 1959 r. HJ/laJJ yse6FUJK 
<<McxaHHKa )KH.llK0CTH» (4 HJ.Ilamrn:). B 1973 r. «Kypc MCX3HHKH )f(H,llK0CTeii» (BMCCTC 
C n. KHltt.:OBCKHM). 3aeHM.3TTC11 TQ)KC J1CT0pHel, H3YKH H TCXHIJKH. ÓblJl npcncenaTCJICM 
KoMuTcTa HcTopnu HayKH 11 TcxR11Kn nonbcKof1 AKa.UCMHn HayK, a TaKiKC n0lfCT
HhIM 1łJICH0M Me>K.uynaponnolf AKU.DCMJHI McTOPHH ]-JayxH. 
B 1971-1976 r. 6un npe.uce.naTeneM BepxonHor1 Opra1-1nJall;IłH TexnHKH, n0J)f(C
nolfeTHhIM npe,nce,nareneM 3T0ił opraHHJau,,nf. 

• B Mae M-t1e T.r. 3aeo.11 BCK IT3JJ-MeJJeu no.naucan ll0roeop Ha nocrneKy e IOro
cnasH10 15 WTYK caM0JJeT0D Ml8 )lpo,1a.11ep. 
M18 - 3T0 CCJlbCK0X03HHCTBCHHb1H caM0JTCT, npHfO)l}Thiił .llJIH pacceea MHRepaJlbHbIX: 
y.no6pCHHfi H cpe,llCTB 33ll:UiThl paCTCHHfi. IlOCT3BK3 C0CT0RTCJI B TexymeM ro.Il)', 

O B BCK TIJJJ-MeJJeu na'laJ1c11 cepHlim,1li nhmycK caMol!eTa An-28 aa cooeTcKo tł 
JIIUlCH3HH. JlepDblC 5 3K3CMTTilHp0B 6y.ny,- roT0Bbl YlKC B 6y.nymeM ropy. 

ft Car-.,,oneT An-2, cepn'1Ro n1,mycKaCMh1ll 3aso.noM BCK Il3JI-Meneu, CTP0RTCJI 
y)ł(e 24 rona . .ll:0HH.blC Bblnymem1 9 TbIC. WTYK :noro caM0JICT3. B 60JTbWlfHCTBe 
caMoneT 3KC00pTnpyeTCJI B CoeeTCKOH CoroJ, Ky.na npo.a.aHO CDbrwC 8 TblC. mTyx. 
CaMOJICT 3KCil0pTnpyeTCJI TOxce B 15 .npyrHX CTpau MHpa, M . .np. B CTP3Hbl Eaponhl, 
AJHll H AMepmcH. B TCKYlllCM rony HMCłOTCR 3aK33bl H3 Benmco6pHT8HlłH H Py
MblBHH. IIpe,n:nonaraeTCR TPCXKP8TBOe D0BbIUJeRHe 1IPOH3BO,D;CTBa DO Cp3BHCHHlO 
C np0WJlbIMH ro,D.aMH. 

• In May this year WSK PZL-Mielec signed a contract for 
supply o,f 15 M18 Dromader airplanes to Yugoslawia. Those air
pl'.'mes will _be in the agricultural version, adapted to spread 
mmeral fertilizers and plant esticides. The delivery is to be 
executed already thls year. 

• Lot producUon of the An-28 alrcraft on a Soviet licence has 
been started at WSK PZL-Mielec. The first 5 airplanes are to be 
finlshed already next year. 

0 YlKe 30 WT. onepeHHH Ann Hn-86 33B0/l BCK ITJJJ-MeJJet1 ornpaem, n CoaeTCKHR 
Co103 no .a.oroeopy c anaanp0MLIUineHHoCTblO CCCP. B cocTae 3JICMCHT0B BXO,lUIT 
CTa6unH3aTOpbI H KRJlH, PYJlll BbICOThl JI uaupasneRHJI. 

• 30 sets of c-ontrol surfaces for Ił-86 have already been sent 
to the USSR ,according to the contract concluded with the 
Soviet aviation llndustry. Those sets include the most important 
components manufactured in Mielec, Le. tadl fins, tall planes, 
rudders and elevators. 
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MAGNUSZEWSKI Z.: Icing of aviation 
turbine engines. TLiA, vol. XXXVII, 1982, 
No. 6, p. 11 

The paper presents fundamental factors 
affccting the inter,sity of icing of com
ponents of aviatlon turblne engines, the 
mechanism of icing during fllght in clouds 
consisting of drops of overcooled water 
flnd in clouds contalning fee crystals as 
well as outside clouds - when an alr
plane is quickly descending from high 
flltitudes, and, mare over, when taxying, 
take-off and climbing In ambient tempe
ratures above the freezlng point. The In
fluence of flii(ht speed and altitude on 
the icing process has been explalned and 
impact of icing on engine operation as 
well as the resultlng necesslty of applica
tion of de-icing installations have been 
discussed. 

DANILECKI S.: Applicatlon of fatique 
durability analysis to evaluatlon of results 
of Iocal damages and effects of wing shell 
repairs. Part III. An example of anpli
cation of the fatigue durabltity analysis 
with the use of specific fatique wear. 
TLiA, vol. XXXVII, 1982, No 6, p. 23 

The method of evaluation of res\Jlts of 
loca! damages based on specific fatique 
wea r has been described. An example of 
analvsis and tests as well as examples of 
specimens modelling repaired places have 
been demonstrated. 

GLASS A.: Attempts to develop a turbo
-.let en1dne in Poland In 1930's. TLlA. vol. 
XXXVII, 1982, No 6, p. 28 

The history of works carrled on by W. 
Bernadzikiewicz. Eng.. J. Oderfeld, Eng., 
and J. Sachs, Eng. at a turbo-jet engine 
in the years 1931-1933 and the history of 
wo-rks performed by J. Oderfeld at PZL 
at turbine for the turbo-jet engine, have 
been described. 

ZUSAMMENFASSUNGEN 

STAFIEJ W.: Rechnerlsche Folgen der 
Massenvergrosserung am Segelflugzeug. 
TLiA, XXXVII Jhrg., 1982, H. 6, S. 5. 

Es werden die Ursachen der Massenver
grosserung des Segelflugzeuges sowie der 
Einfluss dl-eser Vergrosserung auf das 
Lt\ngsglelchwicht, auf die Leistungen und 
die Belastung des Segelflugzeuges behan
delt. 

T-lEREŻA_NSKI J., STANISŁAWSKI J., 
SZUMANSKI K.: Einsatz des Hubschra
ubers im geneigten Ge!lincle (I). TLiA, 
XXXVII Jhrg., 1982, H. 6, S. 8 

In dem Beitrag werden die Grundlagen 
fUr die analytische Ermittlung der Ein
satzgrenzen des Hubschraubers (Anlassen, 
Start, Landung und Anhalten der Hub
schraube) im geneigten Gelande sowie die 
Methode der Durchfilhrung von simulier
ten erfahrungsmassigen Versuchen fUr die 
Verifikation der Analysen und die Me
thode der Verwirkllchung der Proben 
unter naturlichen Bedlngungen zur Berur
teilungserweiterung der Anwendung des 
Hubschraubers, angefUhrt. 
MAGNUSZEWSKI Z.: Vereisung der Tur
binen- Flugmotore. TLiA, XXXVII Jhrg., 
1982, H. 6, S. 11 

In dem Aufsatz werden die Faktoren 
aufgeftihrt, die die Vereisungs!ntens!tat 
der Teile von Turb!nen-Flugmotoren beein
flussen. Es w!rd der Mechanismus der 
Bildung der Vereisung wahrend des Flu
ges in Walken, die aus tiberkUhlten wass
ertropfen bestehen und In Walken mit 
Eiskristallen sowie ausserhalb der Wolken 
bel grosser Sinkgeschwindigkeit aus 
gri:isseren Hi:ihen wie auch wlihrend des 
Rollens, beim Start und beim Aufstieg in 
Plus-Umgebungstemperaturen behandelt. 
Ferner werden der Einfluss der Fluggesch
windi.!(keit und der Flughohe auf r.Jen 
Vereisungsvorgang erkllirt sowie der Ein
fluss des Vereisungsvorganges auf den 
Betrleb des Triebwerkes und die sich 
daraus ergebende Notwendigkelt der An
wendun!( von Vereisung-Verhlitungsanlagen 
eri:irtert. 
DANILECKI S.: Anwendung der Ermii
dungsbestlindlgkelts-Analyse zur Beurteilung 
von ortlichen Beschlidigungen und Rel)era
tnreffketen an Fliigeloberfllichen. Teil III. 
Anwendungsbeispiel der Ermiidungsbestan
digkelts-Analyse auf Grund des sezifischen 
Ermildungsvedschlelssens. TLIA, XXXVII 
Jhrg., 1982, H. 6, S. 23. 

In dem Beitrag wlrd die Beurte1lungs
methode von llrtllchen Beschl:ldigungen auf 
Grund des sppezlfischen ErmUdungsver
schleisses behandelt. Es werden Beispiele 
flir Berechnung und Untersuchung sowie 
flir Reperatur-Nachahmungsproben ange
flihrt. 
GLASS A.: Versuche am Bau eines Diise
nmotors in Pełen in den dreissiger Jahren. 
TLiA, XXXVII Jhrg., 1982, H. 6, S. 28. 

In dem Aufsatz werden die von Ing. W. 
Bernadzi.ki!ewicz; Ing. J. Oderfeld und Ing. 

.J. Sachs am Dtisenmoto,r in den Jahren 
1931-1933 sowie an der Turblne flir den 
DUsenmotor in den Jahren 1937-1939 von 
Ing. ,T. Oderfeld im PZL - Betrieb 
ausgeftihrten Arbeiten, dergestellt. 

CO,D;EP)KAHIUI 

CTA<l>EA: B.: .Pac�eT111,.1e noc;1e)]CT0Hn yocJ1w1emrn Mal·_ 
c1>1 nnaHepa.�TJhtA, T 37, 1982 r, N2 6, cTp. 5 

YKa3bIB8JOTCft IlPiflłHHbl ynenn'łernrn: MaCChl nnaaepa 
R Bnrurnue 3T0ro YBCJ1H'łee1u1 Ra apo.a.onLHOe paenoee
CHe, neTRbIC xapaKTCpHCTRKH I::! 1rnrpy3KH nnaHcpa. 

EEPE)KAHbCKl1 11., CTAHMCJIABCKM 11., lllY
MAHbCKl1 K.: 3KcnnyaTaQ1m nepTomrra 11a naKJJOHHOii 
MCCTH0CTlł (I}. TJIHA, T. XXXVII, 1982, No 6, CTp. 8 

B CT3TbC .a;aRhf 0CR0BaRHH aaaJI.HTR"'iCCK0f0 RaMeąeeH 
npeJJ.enon 3KcnnyaTalUIH eeproneya (JanycK, BJneT, no
ca.a.Ka li OCT3H0BJJCBHC POTOpa) Ha B3KJ10llH0H MCCTH0CTR 
H MCT0Jl npoae.a.eeuJI M0,llCJIHPYIOllUIX 3MnHpH"fCCKHX 
HCnbJT3RHił .IlJJH IIP0BCPKH aRanuJa, a T3K)ł(C MCTO,ll pe
annJaU.HH narypRbJX HCIIb1T3HB�. K0T0J)bJe pacwnpmoT 
OU.CHKY 3KCITrryaTaIUIOBHLIX ceoikTB BCpT0JJCTa. 

MATT-łYIDEBCI<H 3.: O6nellenenue aeuanuonn&rx ra-
3oryp6u1111b1x .neuraTeneii. TJinA, r. XXXVII, 1982, N2 
6, CTp. li 

B CTaTbC .Il3HbT OCH0BHble ą>aKTOPbl BJIHHłOIUHC Ha BH
TCRCBBH0CTb 06ne.neneH1u1 "laCTC.tł aeHaUH0RRbJX ra3o
Typ6HRHblX .D,BHrareneił, npe)lCTaanen MCX3Hl13M B0JHH
KR0BCRRJI 06ne.a;eeH11 no npeMJI nonera n o6naKax co
CTOHUUłX H3 KaneJib nepeoxna)f(,!lCHHOH BO.Il.LI H D  o6naKax 
conep,tc8BWBX KplłCTanru.I Jn.,Ua, a TalOKe BHe o6naKOB 
-npu 6LICTPOM CHH:JKCHHH C 60JibWRX BblCOT UJIH-JKC BO 
BpCMR PYJICHHJI, BJJiiha u aa6opa DbtC0TbT, npe nono
)KffTCJlbRhlX TeMTieparypax 0Kpy)K3101UCro B03Dyxa; pa3h
HC HCH0 BJIHRHHC CKOP0CTH H BbICOTbI nonera na npouecc 
o6JIC.llCBCHHH;i paCCMOTpCHO DJIHJI.HHe o6ne.a.eBJUI na 
pa6oTy neeraTCJIH H, CJIC.ll,0BaTCJlbHO, aeo6xo,n:HMOCTb 
npKMCRCHlłJI npOTHB006ne.neRRTCJibHblX CHCTCM. 

,!lAHHJIE[(KH C.: Tlp11Me11cntte auaml3a ycranocruoii 
npo�mocr11"'.n:m1 00,CłlKH n0CJJC.l(CTBHii MCCTHbIX noopem.zxe
nnil: li peJyJlbTRT0B peM0HTa o60JIO"IKH TH0a KPhlJJa caM0-
JJCTa.'laCTb m.TJiaA,T. 37, 1982 r, No 6,CTp. 23 

OTIHcaH MCTO.ZX OUCHICH nocne,n;CTBHił MCCTID,TX 00B
pe)JC)lCHmi Ba 6a3e Y)lCIILBOro YCT3JT0CTB0rO nope)KJJ.e
HHJI. )laeTcR npHMep pac'łera H onecaaue HCflhITaaHił, 
a T3K)KC npH.MepLI o6pa3UOB, M0,ZlCJIBPlłlOUlHX PCM0BT. 

rJIJICC A.: rronhlTKH C03Jl,aHHH pcaKTHBR0ro J{BHr3TCJlff 
B Iłom.mee TPH/lllaTbJC r0/lhl. TJiaA, T. 37, 1982 r., N2 6, 
CTp. 28 

YKaJaHhI pa6oTbI HH)KeRepoe B. EepnanJeKCBl:Prn 
.H. O.n:ep<f>enb,a:a H E.Caxca aan coJnanueM peaKTHBlloro 
p;BHT3TCilll B 1931-,-1933 r, a TaKJKe pa60Tbl D o6JJ3CTlł 
ra:Joeoli TYP6HRbl Ailll peaxTHBBOrO /lBHraTeilll, K0T0pble 
BCJI B 1937-;- 1939 r. HHlK. H. OAep,tieru.A. 
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MIESIĘCZNIK SEKCJI LOTNICZEJ 
STOWARZYSZENIA 
INŻYNIERÓW I TECHNIKÓW 
MECHANIKÓW POLSKICH 

lotn icza 
XXXVII WRZESIEŃ 1 982 

• 
I A S T · R O N A U T Y C Z N A 

Sytuacja i problemy polsk iej komun ikacj i lotn iczej 
Mgr inż. ANDRZEJ GLASS 

Dziesięciolecie 1971-:-1980 w PLL LOT 

Lata 1 971--,-1980 były okresem szybkiego rozwoju LOT-u:  
- długość Iini regularnych wzirosła w dwójnasób z 41 

do 93 tys. km, 
- l iczba -obsługiwanych przez LOT portów lotniczych 

wzrosła w kraju z 10 do 1 2, a za granicą z 30 do 44, 
- l iczba przewoiionych rocznie pasażerów zwiększyła s ię 

na liniach krajowych o 250/o (z 643 do 791 tys.), zaś na li
niach zagranicznych trzykrotnie (z 325 tys. do 1,037 mln), 

- średni roczny wzrost przewozów wynosił 1 70/o, 
- wykorzystanie miejsc pasażerskich w 1980 r. wynosiło 

65,70/o wobec 630/o na świecie, 
- wzrósł udział Polski w międzynar,odowych przewo

zach lotniczych świata z 0,22 do 0,360/o, 
- zysk LOT-u w 1971 r. wynosił 300 mln zł, zaś w 

1981 r. - 2,7 mld zł (wzrost 9-krotny), 
- w latach 1 976+1980 za inwest,owano w LOT 3 mld zł, 

w rnfrastrU'kturę lotniskową i ruchową 4,4 mld zł, a na re
monty lotnisk wydano 1 mld zł. W okresie tym nadwyżka 
wpływów w lotnictwie cywilnym nad wydatkami (wraz z 
inwestycjami) wyniosła 5,6 mld zł. 

Były to lata szybkiego rozwoju działalności PLL LOT. 

Lata 1980 i 1981 

Lata 1980 i 1981 były niepomyślne dla międzynarodowe
go transportu lotniczego. Przewozy lotnicze świata w 1 980 r. 
wzrosły tylko o 30/o (w 1979 r. o 1 30/o), zaś w 1981 r. o 0,50/o 
przy spadku liczby pasażerów z 748 do 728 mln. W Polsce 
trudna sytu�cja ekonomiczna spowodowała spadek prze
wozów tak krajowych, jak i zagTanicznych. W 1980 r.  w 
stosunku do 1 979 r. spadła l iczba przewiezionych przez 
LOT pasażerów: na l iniach kirajowych z 862 tys. do 791 
tys. (o 7 1  tys., czyli o 8,20/o), na liniach zagranicznych z 
1 ,131 mln do 1 ,037 m1n (o 94 tys., czyli o 8,30/o), łącznie 
z 1,993 mln do 1 ,828 mln (o 1 65 tys., czyli o 8,20/o). Rów
nocześnie przewozy ładunków wzrosły z 16 930 t do 17 235 t, 
natomiast praca przewozowa zmniejszyła się nieznacznie, 
gdyż z 263 do 257 m1n tkm, ,czyli zaledwie o 2,30/o. Wyko
rzystanie taboru wzrosło z 1648 do 1670 h/samolot rocznie, 
zaś wydajność pracy zmniejszyła się z 47,8 do 43,8 tys. tkm 
na pracownika. 

Rok 1 981,  w związku ze spadkiem produkcj i w kraju, 
więc i zwolnieniem tempa życia gospoda,rczego, przyniósł 
dalszy spadek przewozów. Wstrzymanie ruchu lotniczego w 
ostatnich trzech tygodniach grudnia ,ub.r. zmniejszyło po
nadto przewozy dodatkowo o ok. 40/o. Wyniki 1981 r. w 
stosunku do 1980 r. przedstawiają s ię następująco: l iczha 
przewiezionych pasażerów zmniejszyła się z 1 ,828 do 1 ,7 1 1  
mln ( o  6,60/o), w tym na liniach zagraniczny•ch z 1 ,037 do 
0,998 mln (o 6, 10/o) i na liniach krajowych z 719  do 713  tys. 
(o 1 10/o). Przewóź towarów spadł o 320/o w lotach zagra
nicznych (z 10 813 do 8641 t) i ·o 450/o w lotach krajowych 
(z 6422 do 3062 t). W wyni!ku ogółna praca przewozowa 
LOT-u zmalała z 257 do 236 mln tlmn, ,czyli  o 8,20/o, w 
tym o 7,60/o w lotach zagranicznych i o - 140/o w J,otach kra
jowych. Wyk,orzystanie taboru spadło z 1670 do 1353 h/sa
molot w roku, a wydajność rp'racy z 43,8 do 39,4 tys. tkm/ 
/prac. (o 1 00/o) z ,powodu zmniejszenia się przewozów przy 
wzroście zatrudnienia. Równocześnie wzrosło wykorzystanie 

m1eJsc pasażerskich do 780/o. W ciągu 1981 r. zawieszone 
były loty do Bagdadu, Bengazi, Leningradu, Kijowa i Byd
goszczy. W 1981 r.  przy wpływach 16 mld zł zyski wynio
sły 2,7 mld zł, czyli bilans roku był dodatni. 300/o pasa
żerów wniosło opłaty za przelot ·w dewizach, 700/o - w 
złotówkach. 

Sytuacja w 1982 r., czyli program przetrwania 

Sytuacja polskiej komunikacj i lotniczej w br. jest za
sadniczo różna niż w ubiegłych latach. Spróbujemy scha
rakteryzować główne elementy tej sytuacji. 

Wstrzymanie działalności przewozowej LOT-u oraz lo
tów zagranicznych l ini i  lotniczych do Polski od 13 grud
nia ub.r. spowodowało konieczność ponownego negocjowa
nia w styczniu i lutym br. umów lotniczych z innymi kra
jami, gdyż komunikacja lotnicza z reguły odbywa się na 
zasadzie wzajemności. W p ierwszym półroczu br. wznowio
no loty do 27 portów (w 1981 r.  wykonywano loty do 45 
portów). Niektórych połączeń nie uruchomi się ze względu 
na nieopłacalność (np. linii dalekowschodniej). Spośród 
portów kraj,owych uruchomiono 8. 

Drastycznie zmalało zapotrzebowanie na przewozy. W 
ciągu p ierwszych czterech miesięcy br. wyniosły . one ok. 
400/o przewozów w analogicznym okresie ub.r. Najlepiej 
ilustruje to statystyka przewozów pasażerskich : 

Miesiąc \ I I 
Liczba pnsaźer6w: - w ruchu zugranicznym 10 545 - w ruchu krajowym Razem 6 987 17 532 

II 

1 5  168 9 718  24 886 

I 

--

III  I IV 

19 858 25 487 1 5  855 . 29 738 35 7 13  55 225 
Prognoza na cały rok przewiduje przewozy na poziomie 

500/o ubiegłorocznych, tj. ok 700+750 tys. pasażerów. Uleg
ła również zmianie struktura przewożonych pasażerów. 
Przewozy indywidualne planuje s ię ,na ok. 150/o ubiegło
roczinych, co wynika z ograniczeń paszportowych. Przewo
zy służbowe planuje s ię na ok. 500/o zeszłorocznych. Ogra
niczenie przewozów pasażerów polskich spowodowało pro
centowy wzrost pasażerów dewizowych do blisko 500/o. W 
wyniku spadku przewozów planowane wpływy (nie zysk) 
mają wynieść 6 mld zł. 

Spadek przewozów spowodował, że LOT dysponuje nad
miarem samolotów i nadmiarem wykwal ifikowanej kadry, 
które nie są w pełni wyko·rzystane. 

Nowa sytuacja postawiła przed PLL LOT jako główne za
danie problem przetrwania, czyli utrzymania potencjału 
przewozowego, tj. sprzętu, specjalistycznej kadry i bazy 
technicznej przy spełnianiu wymagań ekonomicznych wy
nikających z sytuacj i kraju i dążenia do samofinansowania. 
W celu utnymania każdego z tych czynników trzeba dobrze 
przemyślanego programu i różnorodnych działań. 

Zatrzymanie wykwalifikowanej kadry 

Wobec kryzysowej sytuacj i w całej komunikacj i na świe
cie, m imo starań, nie udało się zdobyć poważniejszych za-

cd. na s. 2 

Uwaga! Nowe zasady prenumeraty - patrz 1 1 1  s .  okładki 
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POLSKA 
e W maj u br. WSK PZL-Mielec podpi

sała umowę na dostawę do Jugosławii 15 
szt. samolotów M18 Dromader. J est to 
samolot w wersji rolniczej, p rzystosowany 
do rozsiewania nawozów mineralnych oraz 
środków ochrony roślin. Dostawa ma być 
zrealizowana jeszcze w tym roku. (ż.W . 21 
maja 1982 r.) 

• W WSK PZL-Mielec rozpoczęto budo
wę seryjną samolotu An-28 na licencji ra
dzieckiej. Pierwsze 5 egz. ma być goto
we już w przyszłym roku. 

• Już 30 kompletów usterzenia do I Ł-86 
Wytwórnia S przętu Komunikacyjnego PZL
-Miełec wysiała do Związku Radzieckiego 
w myśl umowy z przemysłem lotniczym 
ZSRR. W skład tych kompletów wchodzą 
najważniejsze elementy produkowane w 
Mielcu, a mianowicie :  stateczniki - pozio
my i pionowy oraz stery - poziomy i pio
nowy. Samolot PZL-104 Wilga 80 SP-TWR z tłumikami. Fot . :  C A F  
c d .  z e  s. 1 

mów1en na wynajmowanie samolotów LOT-u wraz z zało
gami w celu wykonywania zadań poza granicami kraju. 
(Przez póMora m iesiąca jeden An-24 latał we Francj i  dla 
A ir Inter, zarabiając 1 ,5 mln dol.). Przyczynia s ię do tego 
mało ekonomiczny sprzęt (o dużym zużyciu paliwa), który 
nie wytrzymuje konkurencj i ofert przewoźników dysponu
jących nowocześniejszymi samolotami. 

Również nie ma szans na nastawienie się na przewozy 
towarowe z Polski, gdyż zapotrzebowanie na nie zmalało, 
a kierunki przewozów są bardzo ,rozproszone, a przy tym 
kierunki wywozu i przywozu są różne. 

Rozwój przewozów na l iniach zag,ranicznych przy obec
nY'm zapotrzebowaniu ma wyraźne granice. Istnieje szansa 
wznowienia linii co najmniej do 5 państw. Przewidziane są 
tylko czartery turystyczne do Bułgarii i Rumunii oraz 
przewozy marynarzy. Bez wzrostu turystyki (z zagranicy i z 
Polski) oraz bez . •rozwoju eksportu - zapotrzebowanie na 
przewozy nie wzrośnie. 

Rozwój komunikacj i krajowej niewątpliwie będzie uza
leżniony od konkurencyjności z komunikacją kolejową. 
Przeciętny wzrost taryf kolejowych może przynieść wię
'ksze zapotrzebowanie na przewozy lotnicze p od warun
kiem, że taryfy lotnicze nie wzrosną lub wzrosną równo
cześnie w mniejszym stopniu niż kolejowe. 

PLL LOT j uż zmniejszyły w wielu placówkach zagrani
cznych zatrudnienie o połowę. Jednakże konieczne są ta
kie p;rzesunięcia specjalistów na stanowiskach, by nie utra
cić tych, których wyszkolenie .trwało cale lata i koszto
wało setki tys. zł. 

W pierwszej połowie br. LOT zmniejszył zatrudnienie o 
100/o (miał 6000 pracowników) zwalniając pracowników nie 
wykwalifikowanych. 

Problem sprzętu 
LOT wciąż jest w swym sprzęcie ,opozn10ny o jedną ge

nerację samolotów w stosunku do konkurentów. Dyskusje 
prowadzone w ub.r. na temat, j akie samoloty zakupić dla 
LOT-u straciły na aktualności z ,różnych powodów. Po 
pierwsze obecnie w stosunku do potrzeb LOT ma za dużo 
samolotów. Po drugie w a.Mualnej sytuacj i międzynarodo
wej, gdy Polska nie ma możliwości korzystania z kredy
tów zachodnich, zainteresowanie ekonomiczne samolotami  
amerykańskimi jest nierealne. Nawet gdyby zakup już był 
dokonany, to nie wygląda na to, by dziś te samoloty były 
w stanie zarobić dewizy na spłaty tych kredytów. Nato
miast t·rudności w nabyciu części zamiennych i w remon
tach mogłyby je unieruchomić. Tymi uwagami  trzeba za
kończyć ubiegłoroczną dyskusję. 

Aktualna sytuacja zmusiła do szukania ,rozwiązania pro
blemu nadmiaru samolotów. Konserwowanie nie używa
nych samolotów też sporo kosztuje. Dlatego PLL LOT po
czyniły starania, by sprzedać najstarsze i najmniej ekono
miczne samoloty. Z pomocą przyszedł Związek Radziecki, 
który wczuwając s ię w naszą sytuację ekonomiczną przy
jął propozycję korzystną przede wszystkim dla nas i w 

2 

maju br. odkupił cztery (czyl i  wszystkie) -samoloty Tu-134 
(pozostały nam tylko Tu- 134A) oraz dwa samoloty Il-62. 
Czynione są starania o sprzedaż dalszych czterech Il-62. 
Wówczas pozostaną tylko ekonomiczniejsze l l-62M, zużywa
jąc_e o 1 t paliwa mniej na godzinę. W ten sposób kryzys 
posrednio przyczynia się do unowocześnienia sprzętu 
LOT-u. Tabo,r LOT-u zmalał w ten sposób z 47 do 41 sa
molotów. Prócz ww. LOT użytkuje samoloty An-24 i Il-18. 
Srodki uzyskane ze sprzedaży mają być zachowane na za
kup nowych samolotów, prawdopodobnie Jak-42 w wersj i o 
powiększonym zasięgu. Przy obecnym spadku przewozów 
sprawa zakupu samolotów 350-miejscowych Il-86 rnczej 
przesuwa się na dalszy termin. Prawdopodobnie najwię
ksze zapotrzebowanie będzie na wersję o powiększonym za
s ięgu. 

W dyskusjach nad sprzętem od kiłku lat przewijał się 
problem zakupu samolotów towa•rowych. Jednakże mała 
skala przewozów i inne, wymienione wyżej ich problemy, 
a do tego obecny ich poważny spadek (znacznie silniejszy 
niż przewozów pas�żerskich) nie usprawiedliwiłyby ich za
kupu. W najkoirzystniejszej sytuacji zatrudnienie znalazłby 
�eden samolot, natomiast ze względu na remonty, awarie 
itp. trudno jest uruchamiać połączenia dysponując mniej 
niż dwoma samolotami. Dlatego w najbliższym czasie taki 
zakup byłby nieopłacalny. Do przewozu towarów wykorzy
stywane są przez LOT samoloty Il-18 oraz dwa Il-62 prze
robiono na wersję pasażersko-towarową. 

Wykorzystanie bazy technicznej 

Jedną z możliwości utrzymania pełnych możliwości ba
zy technicznej (remontowej) LOT-u jest uzyskanie dla nie
go zamówień z zewnątrz (nie tylko na potrzeby LOT-u). 
Zalety tego są trojakie: zysk ekonomiczny dla całego 
przedsiębiorstwa, ut_rzymanie wykwalifikowanej kadry i za
chowanie peŁnego potencjału bazy. Opanowana ostatnio 
przez LOT umiejętność przeprowadzania remontów samo
lotów An-24 nie może temu służyć, gdyż zagraniczne zapo
trzebowanie nie przekracza dwóch samolotów rocznie. 
Lecz LOT otrzymał zamówienia na remonty samolotów 
A_n-2 i s ilników. do nich. LOT remontował te s ilniki, gdyż 
uzywał samolotow Li-2, a remont An-2 jest łatwiejszy niż 
Li-2, który·ch ponad 100 remontów LOT przeprowadził. 
LOT będzie także malował samoloty dla zagrnnicznych 
przedsiębiorstw (Malev, Balkan). Wielu zamówień nie mo
żna przyjąć z powodu braku materiałów. LOT mógłby o
trzymać zamówienie na malowanie autobusów, lecz nie ma 
farby. Są zamówienia na duże ilości przewodów wysoko
c iśnieniowych. 

* * * 
R<;>zw?j gospodarki kraju będzie wymagał komunikacj i 

�o�rncze_J tak zagranicznej, jak i krajowej. Odtworzenie jej, 
Jes!J me zostarne zachowana wykwalifikowana kadra i 
sprzęt, będzie nie tylko trudne, lecz długotrwałe i kosz
towne. N ie można tak ,roztrwonić tak kosztownego dorob
ku. Dlatego przetrwanie jes,t zasadniczym zadaniem LOT-u. 
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CHINY 

• Skon. truowany w ChRL samolot pa
sażerski Y-10, wzorowany na samolocie 
Boeing 707 zabiera w wersji ekonomicznej 
178 pasażerów, a z kabiną podzieloną na 
klasę I i klasę ekonomiczną - 124 osoby. 
(LK 9/82) 

0 FRANCJA 
• 28 kwietnia 1982 r. został dostarczony 

od biorcy przez wytwórnię Dassa ult
-B reguet setny samolot służbowy Falcon 50. 

• Dotychczas wyprodukowano 641i sa
molotów służbowych Dassault-Breguet Fal
con 20 i IO.  (AV. Mag. 826) 

• Wytwórnia Relrns A via lion w 1983 r. 
rozpocznie produkcję samolotu służbowego 
C essna 406 z silnikami PT6A-119,  będącego 
otlm.ianą samolotu Cessna 400. (Av. Mag. 
827) 

• Indie zamówiły 40 samolotów myśliw
skich M i rage 2000 oraz licencje na ten sa
molot. 

► ZE ŚWIATA 

• Zamówienia Aerospatiale wg stanu 
na 1 . 1 .  I 982 r.  opiewały na 825 śmigłow
ców, w tym : 417 z rodziny Ecureil (87 
Ecu reil, 120 Astar, 210 Ecureil II/Twinstar), 
126 Dauphin II (93 SA 365 i 32 patrolowe 
AS366G), 123 Gazelle i 59 Super Puma. W 
ciągu 1981 r. zebrano zamówienia na 769 
śmigłowców. (AS 1 17) 

• Aerospatiale otrzymały zamówienia na 
28 tu rbośmiglowych samolotów pasażerskich 
ATR--12 z USA, Finlandii i Wioch. (Av. 
Mag. 827) 

• Liczba samolotów lekkich we Francji 
w 1980 r. wynosiła 6290. podczas gdy prog• 
nozy z 1 970 r. przewid ywały, iż osiągnie 
ona minimum 9000. (A v. Mag. 827) 

LUDZIE POLSKIEJ TECHNIKI LOTNICZEJ 

Jerzy Bukowski (1902 + 1982) 

W wieku 79 lat zmarł 1 czerwca 1982 r .  
w Warszawie prof. hab. inż. Jerzy Bu
kowski, wybitny naukowiec, rektor Poli
techniki Warszawskiej, konstruktor śmigieł, 
organizator życia naukowego i społeczne
go, poseł na Sejm, wychowawca k ilku po
koleń inżynierów. 

Jerzy Bukowski urodził się 23.XI.1902 r. 
w m.  Bugaj k. Pińczowa. W latach 1921-ć
..;-.1928 studiował na Wydziale Mechanicz
nym Politechniki Warszawskiej, na którym 
w 1930 r. uzyskał dyplom inżyniera. Od 
1925 r. był asystentem prof. Czesława Wi
toszyńskiego w Katedrze Aerodynamiki, 
projektuj ąc tunele aerodynamiczne i śmigła. 
Uczestniczył w budowie i rozwoju Instytu
tu Aerodynamicznego Politechniki War
szawskiej. Od 1931 r.  współpracował z 
Fabryką Śmigiel W. Szomańsk i w War
szawie, a od 1935 r. byt jej konstruktorem 
i kierownikiem technicznym. Od 1936 r. 
prowadził wykłady aerodynamiki w Ofi
cerskiej Szkole Lotnictwa - Grupa Tech
niczna w Warszawie. w 1938 r. otrzymał 
tytuł docenta na PW. w 1933 r.  wydal 
książkę „Technika laboratoryjna pomiarów 
aerodynamicznych" (wznowioną w 1974 r.), 
a w 1936 r. .,Projekt śmigła". Był człon
kiem zarządu Związku Polskich Inżynie
rów Lotniczych. 

We wrześniu 1939 r. po ewakuacji fabry
ki, otrzymał polecenie powrotu do Warsza
wy, gdzie uratował gmach Instytutu Aero
dynamicznego przed pożarem .  Podczas woj
ny pracował w fabryce Szomańskiego i 
prowadził wykłady na Tajnej Politechnice. 
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W maju 1945 r. rozpoczął wykłady na Po
litechnice Warszawskiej w Lublinie, a od 
1946 r. w Wa rszawie był zastępcą profeso
ra w Kated rze Aerodynamiki, organizując 
odbudowę Instytutu Aerodynamicznego spa
lonego podczas Powstania. Równocześnie w 
latach 1946-ć-1949 jako zastępca profesora 
kierował Katedrą Budowy Płatowców 
Mechaniki Lotu na Politechnice Łódzkiej .. 
Następnie został dziekanem Wydziału Me
chanicznego, byt twórcą Wydziału Lotni
czego, od 1951 r.  prorektorem, a w latach 
1952/53 i 1959/60 do 1964/65 trzykrotnie rek
torem Politechniki Warszawskiej. W 1959 r .  
został mianow:rny profesorem zwyczajnym. 
W 1960 r .  wydal skrypt „Hydromechanika", 
a w 1959 r. podręcznik „Mechanika pły
nów" (4 wydania), zaś w 1973 r . . ,Kurs me
chaniki płynów" wraz z dr. P.  K ijkowskim. 
Opublikował wiele artykułów na lamach 
krajowej i zagranicznej prasy technicznej, 
m.in. i w Technice Lotniczej i Astronau
tycznej. Podstawą Jego d orobku była dzia
łalność naukowa w zakresie aerodynamiki, 
wykształcenia i wychowania wielu poko
leń inżynierów oraz wkład w organizacje; 
i programy nauczania politechnicznego. 
Był gorącym i wytrwałym orędownikiem 
tezy, że rozwój przemysłu lotniczego w 
Polsce wymaga odpowiedniego zaplecza ba
dawczego i wydziału na politechnice 
kształcącego inżynierów lotniczych. W pa
mięci studentów pozostanie jako wielki ich 
przyjaciel, opiekun kota lotniczego i ob
rońca młodzieży w 1968 r. 

Jedną z dziedzin działalności prof. J .  
Bukowskiego była historia nauki i techniki.  
Byt współtwórcą reaktywowania po wojnie 
Muzeum Techniki i członkiem jego Rady 
Naukowej. Był wieloletnim członkiem i 
przewodniczącym Komitetu Historii Nauki 
i Techniki Polskiej Akademii Nauk oraz 
członkiem nady Naukowej Instytutu Historii 
Nauki, Oświaty i Techniki  PAN, uczestni
kiem badań nad historią nauki i techniki 
oraz inicjatorem oraz przewodniczącym 
Zespołu Historii Polskiej Techniki Lotni
czej w ww. Instytucie. Był także prze
wodniczącym Komitetu Kopernikowskiego 
Międzynarodowej Unii Historii i Filozofii 
N::iuk i  oraz członkiem honorowym Między
n;:irodowej Akademii Historii Nauki .  

Jego działalność społeczna to praca w 
Stowarzyszeniu Inżynierów i Techników 
Mechaników Polskich. W latach 1964-ć-1971 
pełnił obowiązki przew. Rady Głównej Na-

czelnej Organizacji Technicznej, a w latach 
1971-ć-1976 przew. Zarządu Głównego NOT. 
N::istępnic został honorowym prezesem NOT. 
Do 1980 r. był wieloletnim przewodniczą
cym Rady Programowej Przegtqdu Tech
nicznego i wieloletnim przewodniczącym 
j ury konku rsu „Mistrz Techniki" organi
zowanym przez NOT redakcję życia 
Wa rszawy.  

Od 1957 r .  j ako poseł na Sej m II, III, IV, 
VI, VII i VIII kadencji reprezentował in
teresy szkolnictwa wyższego i polskiej 
techniki. Znany był ze śmiałych, mądrych 
i dalekowzrocznych wystąpie11. Był rów
nież wiceprzewod niczącym Ogólnopolskiego 
Komitetu Pokoju, członkiem Komitetu Na
gród Pa11stwowych, członkiem Kolegium 
Najwyższej Izby Kontroli oraz d ługoletnim 
wiceprzewodniczącym Zarządu Głównego 
Towarzystwa Przyjaźni Polsko-Fi11skiej . 

W uznaniu zasług odznaczony był w o
k resie międzywojennym Srebrnym K rzy
żem Zasługi, a w okresie powojennym 
K rzyżem Kawalerskim, Oficerskim i Ko
mandorskim z Gwiazdą Orderu Odrodzenia 
Polski, Orderem Sztandaru Pracy I klasy, 
Medalem K omisj i  Edukacji Narodowej, Me
dalem im. B. Rumi11skiego, Złotą Honorową 
Odznaką NOT oraz innymi odznaczeniami 
i odznakan1i. 

Od szed ł od nas naukowiec, inżynier, hi
storyk, społecznik, organizator, technik, a 
zarazem wielki humanista, entuzjasta lot
nictwa, człowiek wybitnej umysło�ości, 
wielkiej pracowitości, skromny i o wraż
liwym sercu, wielk i przyjaciel młodzieży, 
w obronie której wielokrotnie stawał. Dla 
kolegów i współpracowników - wzór oby
watelskiej postawy i inspirator trwałego 
dzia łania, służący zawsze pomocą i przyja
cielską radą, troszczący się o wszystkich 
a nigdy o siebie. Gorący patriota, którego 
podstawowym dążeniem byto dobro narodu, 
poświęcający w swej działalności społecz
nej wiele energii organizacji szkolnictwa 
wyższego oraz życia naukowego, technicz
nego i gospodarczego kraju .  

Prof. Jerzy Bukowski został pochowany 
na cmentarzu na Powązkach w Warszawie. 

oprac. /\. Gtass 
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torzy Politechniki 1826..;-1976", Warszawa, 
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2. R. MAYER: Prof. Jerzy Bukowski, 75-le
c,e urodzm 1 50-lecie pracy dla lotnict
wa. TLtA, 1978, nr 2, s. 26-ć--27. 

3. Nekrologi, życie Warszawy z 2, 3, 4, 5, 
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STAJYSlVKA LOTNleZl\ 

I 
Polskie Linie Lotn icze LOT w 1981 r. 

Przewozy PLL LOT w 1981 r. 

I 
Jedn. 

I I 
1981 r. 

I \Vyazczcgólnienie miary 1980 r, I I 1981 : 1980 loty regularne loty nieregularne razem 
PRACA PRZEWOZOWA -- ogółem tys. tkm 257 761,6 199 521 ,0. 36 783,6 236 304,6 91 ,7 - loty zagraniczne 232 772,4 1 78 522,8 36 520,0 215 0°12,8 94,2 - loty krajowe 2•1 989,2 20 998,2 263,6 2 1 261,8 85, l PRZEWÓZ PASAŻERÓW - og61cm osób l 827 572 I 592 754 1 1 8  372 l 7 l l  126 93,6 - loty zagraniczne 1 036 650 886 825 J l ]  088 997 913  96,3 - loty krajowe 790 922 705 929 7 28•1 7 1 3  2 1 3  90,2 Praca pr.tcwozowa w przewozie pasażerów - ogółem tys. pkm 2 714 169,9 2 138 303, l 395 460,7 2 533 763,8 93,4 - loty zagraniczne 2 4 1 1 86•1,7 l 872 513,5 392 168,9 2 264 682,4 93,9 - loty krajowe 302 305,2 265 789,6 3 291 ,8  269 081,4 89,0 
PRZEWÓZ LADUNKÓW - ogółem ton 17 234,8 10  590,7 I 1 12,4 1 1  703,1 67,9 - loty zagraniczne JO 81 :l ,3  7 569,8 l 071,4 8 641 ,2  79,9 - loty krajowe 6 421,5 3 020,9 41 ,0  3 061 ,9 47,7 Praca przewozowa w przewozie ładunków - ogółem tys. tkm 30 080,0 20 423 , l  3 202,4 23 625,5 78,5 - loty zagraniczne 27 763,9 19 359,2 3 185,7 22 54'1,9 81 ,2 - loty krajowe 

C 
2 3 16,1  J 063,9 16,7 I 080,6 46,7 

Dzinlalnolić PLL LOT w 1981 r, Liczba pasażerów na liniach k'"ajowych w roku 1981 wg portów*) 
Wyszczególnienie I Jedn. 

I 1980 r. I 1981 r, 1 1981 : 1980 miary I Odlatujących I Przylatujących I Razem I % całośCl 

Wnr::tzawa 3 1 2  057 3 M 517  626 57,1 43,7 ILOSĆ TABORU Bydgoszcz 7 1 37 6 138 1 3  275 0,9 Gdańsk 108 578 1 ! 0 541  219 1 19 15 ,3  Ogółem samolotów 102,2 komunikaeyjnych jedn. 46 47 )V tym: An-24 17  Hi 94,1 Il-18 9 9 100,0 
Katowice •16 574 46 381 92 955 6,5 Koszalin 18 066 17 397 35 463 2,5 Kraków 57 455 55 808 1 13 263 7,9 Poznań 1 7  180 17 913  35 093 2,4 Tu-134 i 1 34A l i  I l  100,0 Rzeszów 29 027 30 664 59 691 4, 1 ll-62/M 9 Il  122,2 OFEROWANA PRACA PRZEWOZOWA Ogółem mln tkm 466,7 408,6 87,6 w tym: w lotach między- 379,8 88,9 narodowych 427,1 w lotach krajo• 39,6 28,8 72,7 wych 

Słupsk 16 851  1 7  020 33 871 2,-1 Szczecin 23 292 24 069 47 361 3,3 Wrocław 70 219  60 059 136 278 9,5 Zielona Góra 10 809 IO 738 21 517 1 ,5  
*) łącznie z lotami propagandowymi 

KILOMETRY LOTÓW 84,3 Ogółem mln 41 ,3  34,8 ---GODZINY LOTÓW 
Przewóz ładunków wg rodzajo 

Rodzaj ładunku I Jcdn. miary I 1980 r, I 1981 r, 1 1981 : 1980 Ogółem 69 863,9 57 1 74,7 8 1 ,8 w tym: na An-24 h 22 497,0 17 402,3 77,4 na 11-18 13 287,2 10,001,0 75,3 LOTY MIĘDZY -NARODOWE na Tu-134 i 134A 15  199,3 1 3  069,6 86,0 na Il-62/M 16 327,8 1 5  3 18,4 93,8 Samoloty wypożyczone 2 552,6 1 383,4 54,2 WYKORZYSTANIE TABORU Godzin lotu no. ao.molot inwentarzowy 
h 1 670 1 353 81,0 ( czas blokowy) WYKORZYSTANIE OFEROWANEJ ZDOL-NOSCI PRZEWOZO-WEJ Na liniach międzynaro-

% dowych - masy 54,5 56,6 +2,1  - miejsc 65,7 68,2 +2,5 Na liniach krajowych 63,I 73,7 + 10,6 - masy --. miejsc 68, 1  78,l + 10,0 ---

Towar ton 8 438,5 4 989,0 59,1 tys. tkm ·22 199,9 1 5  129,0 68,1 Poczta ton 1 809,0 2 902,4 160,1 . tys. tkm 4 328,0 5 672,2 1 3 1 , 1  Bagaż (płatny) ton 565,8 749,8 132,5 tys. tkm 1 236,0 I 743,7 14 1 ,  I Udział ladunk6w w ogólnej pracy przewozowej % 1 1 ,9 10,5 -1,4 LOTY KRA-JOWE Towar ton 4 744,5 2 625,7 55,3 tye. tkm 1 663,4 916,2 55,1 Poczta ton 1 631,3 333,2 20,4 tys. kt01 636,0 1 26,8 19,9 Ilagaż (platuy) ton 45,7 103,0 225, 1 tys. tkm 16,7 37,6 225 , 1  Ud.tiul w ogól-nej pracy prze-wozowej % 9,3 5,1 -4,2 
REGULARNO$Ć LOTÓW OGÓŁEM % 96,2 93,2 -3,0 Sieć linii lutniczych PLL LOT w roku 1981 (•tan na 31.Xll) - na liniach między- 98,2 95,2 -3,0 narodowych - na liniach krajo- 94,8 91,6 -3,2 wych ---PUNKTUALNOSĆ I 1980 loty 1981 loty 1981 : 1980 regularne regularne 
LOTÓW % Ogółem 80,6 79,6 -1,0 - międzynarodowych 74,0 73,5 -0,5 - krajowych 85,5 84,8 -0,7 ---SREDNIA PRĘDKOSć EKSPLOATACYJNA 

Liczba obsługiwanych krajów 3-1 �3 97, I Liczba obsługiwanych minst - zn granicą 44 40 90,9 - w kraju 1 2  J l  91 ,7 - rnze1n 56 5 1  9 1 , 1  SAMOLOTÓW Długość sieci )inii, kn1 na liniach międzynaro- 708,2 721,4 101 ,9 dowych km/h na liniach krajowych_ 407,3 408,8 100,4 - zngranicznych 87 633 85 746 97,8 - krajowych 5 1 27 4 8 1'1 93,9 - rnzcn1 92 760 90 560 97,6 
tr6dlo: Biuleiyn LOT 1982, nr 73 A C. 
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Obl iczen iowe konsekwencje wzrostu masy szybowca 

Dr inż. WIESŁAW ST AFIEJ 
PZL-Bielsko 

Jednym z podstawowych parametrów technicznych szy
bowca jest maksymalna dopuszczalna masa w locie. Skła
dają się na nią : 

- masa płatowca z wyposażeniem standardowym, 
- masa ładunku użytecznego, czyli masa załogi (ze spa-

dochronami), masa wyposażenia dodatkowego oraz masa 
bagażu osobistego załogi. 

Wielkość masy maksymalnej jest określona wymagania
mi technicznymi dla projektowanego prototypu, albowiem 
decyduje ona o postulowanych osiągach uzasadniających 
podjęcie zadania projektowego. Uzyskanie jak najwyższej 
wartości masy ładunku użytecznego, cennej w eksploatacji, 
można osiągnąć j edynie dążąc do jak najniższej masy stru- • 
ktury płatowca. Jest więc z·rozumiałe, iż konstruktor bar
dzo wnikliwie analizuje wielkości mas poszczególnych ze
społów konstrukcyjnych, tworzących sumaryczną masę 
szybowca. 

Wszystkie nowoczesne przepisy budowy szybowców uza
leżniają wielkość obciążeń od maksymalnej dopuszczalnej 
masy szybowca w locie. Obciążenia te natomi,;:lst są punk
tem wyjściowym do analiz wytrzymałościowych. W celu 
zapewnienia wymaganego poziomu bezpieczeństwa, kon
strukcja musi być zwymiarowana w sposób gwarantujący 
współczynnik bezpieczeństwa co najmniej 1 ,5 .  

Ponieważ na wielkość masy załogi i wyposażenia insta
lowanego na szybowcu (urządzenia gotowe) konstruktor 
nie ma wpływu, obszarem jego ingerencji pozostaje tylko 
wielkość masy struktury płatowca. 

Przekroczenie masy struktury w wyniku wykonawstwa 
warsztatowego (co często ma miejsce) pociąga za sobą ko
niecmość ograniczenia masy ładunku użytecznego. Jed
nakże zakres takiego manewru jest •ograniczony i w przy
padku, gdy możliwość ta zostanie wyczerpana, zachodzi ko
nieczność p,rzyjęcia maksymalnej masy szybowca w locie 
wyższej niż przewidywana w wymaganiach technicznych i 
projekcie. 

Powody wzrostu masy szybowca 

Wzrost masy_ szybowca należy rozumieć jalm zwiększe
nie jej wartości w stosunku do wartości zakładanej (w obli
czeniach charakterystyki aerodynamicznej, obciążeniowej 
i wytrzymałościowej). Obniża on wartość eksploatacyjną 
statku powietrznego, albowiem: 

- uniemożliwia korzystanie z szybowca pilotom o masie 
ciała bliskiej maksymalnej, zdefiniowanej przepisami bu
dowy (110 kg ze spadochronem), 

- ogranicza wielkość masy 'wyposażenia dodatkoweg,o, 
podczas gdy piloci dążą · do jak najbogatszego oprzyrządo
wania zawodniczego (aparatura radicowa, kalkulatory prze
lotowe, dodatkowe wariometry, barografy itp.), 

- ogranicza warunki użytkowania szybowca (niższa do
puszczalna prędkość lotu w atmosferze burzliwej, ograni
czenie współczynników obciążeń sterowanych itp.) .  

Przekroczenie masy pr,ototypu w stosunku do masy pro
jektowanej ma swe źródł<o w przyfzynach zależnych i nie
zależnych od konstruktora. 

Przyczynami zależnymi są :  
- zbyt optymistyczna analiza masowa elementów struk

tury płatowca, 
- chęć wykazania konkurencyj•ności projektu w sto

sunku do innych rozwiązań przedstawianych decydentom. 
Przvcz:vnv niezależne to :  
- konieczność za instalowania zespołów wyposażenia do

datkowego (zawodniczego), którego masa nie była dokiad-
nię znana w chwili  projektowania, 

- konieczność stosowania zamienników materiałowych 
o m;:i sie wyższej niż masa materiału przewidywanego w 
projekcie (zjawisko charakterystyczne w obecnej trudnej 
sytuacji zaopatrzeniowej), 

- niedotrzymanie dyscypliny technologicznej w czasie 
wykonawstwa warsztatowego (np. nadmierne przesycanie 
włókien szklamych kompozycją laminującą, pogrubione 
skleiny, zbyt gruba warstwa powłoki lakierniczej itp.) .  

Wzrost masy może wystąpić także w czasie eksploatacji  
szybowca, gdy : 
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- dokonano remontu powypadkowego, w którym uszko
d zony fragment struktury naprawiono z zastosowaniem 
nadmiarów materiałowych, 

- zmieniono lub uzupełniono powłoki lakiernicze po
wierzchni zewnęt-rznej szybowca lub wnętrza kabiny, 

- wprowadzono inny typ wyposażenia dodatkowego o 
masie wyższej niż masa wyposażenia pierwotnego, 

- dokonano „k,osmetyki" skrzydła przez nałożenie szpa
chlówki i szlifowanie jej w celu d oprowadzenia geometri i  
profilu do  stanu wierności obrysu profilu, 

- wprowadzono modyfikacje 'konstrukcyjne jako na
stępstwo realizacj i biuletynów zmian wydanych przez wy
twórcę spcrzętu. 

Równowaga podłużna 

Jednym z waTiantów niedotrzymania wymagań maso
wy,ch może być wynikowe położenie środka masy szybow
ca poza zakresem przewidzianym w projekcie. Sprowadze
nie go do położenia właściwego łączy się z zainstalowaniem 
dodatkowej masy wyważającej, a w ięc do wzrostu masy 
całkowitej. Aby tego uniknąć, może opłacać s ię dokonanie 
analizy równowagi  podłużnej szybowca dla zmienionego 
zakresu położeń środka masy szybowca. Należy wówczas 
skorygować ,obliczenia momentu pochylającego szybowiec . 
bez u sterzenia wysokości oraz kątów wychylenia steru wy
sokoś-ci w stanach równowagi podłużnej. 

Moment p�chylający szybowiec bez usterzenia wysokości 
wynosi :  

(1) 

gdzie: Cmbu współczynnik tego momentu, S - powierz
chnlia nośna płata, q - ciśnienie dynamicme, 10 - średnia 
cięciwa odniesienia płata. 

Współczynnik Cmbu, zgodnie z oznaczeniami na rys. 1, 
okTeślany jest zależnością : 

Cmbu = Cm, + Cmk - Cn(to/lo) - C,(noflo) - c,,.(nH/lo) (2) 
gdzie: Cms - współczynnik momentu skrzydła względem 
środka aerodynamicznego (umownie punkt leżący w 250/o 
średniej cięciwy odnie1Sienia płata), Cmk - współczynnik 
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Rys. 1 

momentu kadłuba, Cn - współczynnik siły normalnej na 
płacie, to - odległość pozioma środka masy szybowca od 
środka aerodynamicznego, la - średnia cięciwa odniesienia 
płata, Ct - współczynnik siły stycznej płatowca (bez uste
rzenia wysokości), n0 - odległość pionowa środka masy 
szybowca od punktu przyłożenia s iły stycznej 'płatowca, 
CtH - współczy1Il'11ik s iły stycznej usterzenia wysokości 
(wielkość istotna w przypadku usterzenia w układzie T), 
nH - odległość p ionowa środka masy szybowca od punktu 
przyłożenia s iły stycznej na u,sterzeniu wysokości. 

Zmiana położenia środka masy szybowca wywołuje zmia
nę poziomej odległości m iędzy tym środkiem masy a środ
kiem aerodynamicznym:  

1 :  = t0 + Llt0 (3) 

Zmiany odległości p ionowych s ą  na ogół wielkościami za
niedbywalnymi. 

Wprowadzenie wielkości ,:1 t0 modyfikuje wartość współ
czynnika momentu pochylającego bez usterzenia wysokości 
do wartości C,;bu

. 
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Warunek równowagi podłużnej M;u + P;f ' LH = O określa 
• s iłę na usterzeniu wysokości PH niezbędną do zapewnienia 
równowagi  podłużnej : 

a .ponieważ: 
P;1 = ( - C,:,b11 • S · q · /0)/LH (4) 

(5) 
gdzie: dCzHldaH - pochylenie charakterystyki wyporu uste

·rzenia wysokości, CJ.H - kąt natarcia na usterzeniu wyso
kości, SH - powierzchnia nośna u•sterzenia wysokości, to 
kąt nata,rcia na usterzeniu wysokości wyno,si :  

- c;,bu • afl = -------
( dCzH/daH)KH 

(6) 

gdzie: KH = (Sw LH)/(S · l0) ,  
przy czym gwiazdka oz:nacza, i ż  kąt ten dotyczy noweg•o 
położenia środka masy szybowca. 

Kąt natarcia  na usterzeniu określony jest zależnością :  
aH = a - e + o +  apH (7) 

gdzie :  a - kąt natarcia na płacie, e - kąt odchylenia 
strug za płatem w okolicy usterzenia wysokości, ó - kąt 
zaklinowania usterzenia wysokości względem płata, ap11 -
przyrost kąta natarcia wywołany wychyleniem steru wyso
kości o kąt /JH. 

Z zależności (6) i (7) dla nowego położenia śr-odka masy 
szybowca przyrost kąta natarcia na usterzeniu wysokości 
wywoływany wychyleniem steru wy,sokości wyniesie :  

a• = 
- c,:1b11 -a -j- e - o (8) 

• /3FI (dCZH/daH}:KH 
Zależ,ność m iędzy przyrostem kąta natarcia na usterze

niu a wychyleniem steru wysokości :  
apfl = (daH/d/h1)PH (9) 

pozwala na określenie z zależności (8) kąta wychylenia 
steru wy,sokości w stanach równowagi d la nowego poło
żenia śr-odka masy szybowca-: 

P'a = --- -
mbu - a +  e-o 

1 
[ 

• -c• 
] (daH/dPH) (dCzH/daH) KH 

(10) 

Kąty wychylenia steru wysokości dla całego zakresu ką
tów natarcia skrzydła, wyznaczone wg zależności ( 10) ,  są 
podstawą do :  

- ewentualnych zmian stabil izacj i (zakresu wychyleń) 
steru wysokości, 

- zmian w obliczeniach obciążeń usterzenia wysokości. 

Osiągi 

Wzrost masy szybowca z wielkości m do wielkości m* 
wymaga kor·e,kty w ielkości prędkośc i  lotu i prędkości opa
da!I1ia szybowca, wyznaczornych dla poszczególnych kątów 
natarcia płata, a więc i dla poszczególnych wartości współ
czy,nników aerodynamicznych szybowca C, i C.1:. Korekta 
polega na przemnożeniu poszczególnych prędkości przez 
w;spółczynnik korekcyjny :  

k = v-;;:;;,:-v - -
m 

(l l ) 

Operacj i tej należy doikonać w stosunku do biegunowej 
prędkości i do biegunowej krążenia, stanowiący•ch graficz
ny obraz osiągów szybowca. 

Krzywa obciążeń 
kl::..\ • 

Przeliczając krzywą obciążeń sterowanych dla szybowca 
o nowej masie, należy skorygować wszy,stk ie charaktery
styczne prędkości wg zależności : 

n 

-
I • 

-- I 
,,::_ 
<J 

� 
I • 
I v. 

.1 V  V 

Rys. 2 

6 

Vi = kv • Vi (12) 
Wie1kość przy,rostu prędkości lotu spowodowana zmianą 

ma,sy szybowca L1 Vi = V/ - V; będzie wzra1Stać wraz ze 
wzrostem prędkości lo,tu, ponieważ współczynnik kv ma 
wartość stałą. 

Charakter zmiany obwiedni obciążeń sterowanych wy
wołanej wzrostem masy szybowca polkazano na rys. 2. 

W przypadku obciążeń od podmuchów, wzrost masy szy
bowca wpływa na wielkość współczynn"ka obciążenia przez : 

- wzr-o-st prędkości charakterystyczmej (prędkość V b dla 
podmuchów silnych i VD dla p odmuchów słabych), 

- wzrost parametru masowego, a w związku z tym 
współczynnika złagodzenia podmuchu . 

Skorygowany pa•rametr ma.sowy: 
m* 

µ* = ----- -p · S · lo (dCz/da) 
(13) 

gdzie : (! - gęstość powietrza na wysoikości operacyjnej 
szybowca, dCz!da - ,pochylenie charakterystyki wypor-o
wej szybowca, prowadzi do wielkości współczynnika zła
godzenia podmuchu:  

0,88 11* 
k* = - --

5,3 + µ* 
( 1 4) 

Wówcza:S współczynn�k obciąż,enia szybowca po zadziała
niu podmuchu p ionowego ,o intensywności U, mis wynosi :  

n = 1 ± 0,5p0 k* (S/m*g) • (dCz/da) U ·  Vt ( 1 5) 
gdzie : (!o - gęstość powietrza na wy,sok•ości H = O, g -
przyspieszenie ziemskie. 

Charaikter ·zmimy prostej podmuchu ·o ustalonej inten
sywności U na wykresie n =  f(V) dla masy s,zybowca wyj
ściowej i zwiększonej pokazano na rys. 3. Przyr·osty L1 v; 
oraz Li n* są wyn ik iem wz,r-ostu masy szybowca. 

Punikty obwiedni obciąż-eń sterowanych i od podmuchów 
są podstawą korekty obciążeń skrzydła dla nowej masy 
szybowca w locie. 

Obciążenia powierzchni ster�wych 

Przyrosty pręd1kości charakterystyczrnych (brutalnego ste
rowania, lotu w bunliwej atmosferze, maksymalnej pręd-

n 

V. 

Rys. 3 

- --. - -
I 

_ _J 

V 

kości lotu nurkowego) wymagają wyznaczenia nowych 
wartości obciążeń powierzchni sterowy-eh. 

Siła na powierzchni sterowej określona jest zależnośc ią : 
P; = C; · S, · q  

gdzie: C1 - współczy,nnik s iły aerodynamicznej na po
wierzchni sterowej, Si - pole powierzchni sterowej. 

Dla masy szybowca zmieniającej się z m na m*, s iły na 
powierzchniach sterowych zmieniają s ię w st•osunku zmian 
ciśnień dynamicznych, a więc :  

P*/P = ( V*)2/ V2 = k� = m*/m (17) 
z wyjątkiem obciążenia usterzenia wysokości w przypad
ku brutalnych sterowań, gdzie przy,rosty wychyleń steru 
wysokości od położenia równowagi  zależą od wychyleń 
steru w stana•ch równowagi w locie ustalonym (n = 1) .  
Wielko-ść s iły na usterzeniu wysokości w przypadku bru
talnych st'er,owań wynosi :  

P� = P� r6wn. + (dCzH/dau)L1P� • Sw q (18) 

gdzie : PH r6wn. = -c;,bu • S • q • lo - jest skorygowaną 
siłą w stanie równowagi, (dCzH/daH)L1P'a - jest przyrostem 
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współczynnika s iły na usterzeniu wywołanym wychyleniem 
steru o kąt LlP;, od położenia równowag i. 

Obciążenia podwozia 

Zmiana energii kinetycznej opadającego szybowca zwią
zana ze zmianą masy określona jest wzorem:  

(19) 
W oparciu o równość energii kinetycznej i energii po

chłanianej przez ukł..cl amortyzujący (Ek = Eam! mozna 
wyznaczyć wielkość reakcj i podłoża na kółko podwozia na 

R 

R 

Rys. 4 

E E • Ea k k 

podstawie krzywoliniowego przebiegu charakterystyki amor
tyzacji R = f(Eam) pokazanej na rys. 4, gdzie zaznaczono 
wielkość reakcj i podłoża R dla masy m oraz R* dla ma
sy m*. 

PROJEKTY 

Saab 2105 • Szwecja • 

Naddźwiękowy wielozadaniowy samolot bojowy 

W ramacih rpr,ogrnmu J AS na ,nastQpcę samolotu Viggen 
firma Sa,ab-Scania zaprojektowała myśliwsko-szturmowo
-I1ozpozrnawczy samolot Saab 2105. W skład utworzonego 
k•ons-orcjum przemysłowego JAS Industry Group wchodzą 
oprócz Saab-Scania następujące firmy: Volvo Flygmotor, 
LM Ericsson, SRA Communications i FFV. Konkurentami 
samolotu Saab-Scania są: F-16 ,  F-18  i F-5S, jednak wg 
oceny przedstawicieli ·przemysłu samoloty te nie będą mo
gły spełnić specyficznych wymagań szwedz•ki,ego lotnictwa. 

Saab 2105 ma układ samolotu Vig·gen, tj. układ podwój
nej delty. Struktura płatowca będzie w 300/o wykonana z 
tworzyw zbr,ojonych wł61Jrnem węglowym, co poza zmniej
szeniem o ,ok. 250/o masy konstrukcj i  zmniejszy rów
nież wy,krywalność samol otu przez radar. Do na,pędu prze
widziany jest silnik General Elecbric F404J o stosunku na
tężeń przepływu 0,34: 1 i ciągu z dopalaniem 8100 daN 
(będzie on w 500/o budowany przez Volvo). System fly-by
-wire umożHwia zastosowanie aktyw:neg,o sterowania przy 
ujemnej stateczności samolotu. Dopplerowski radar Erics
son o trzylkr-otnie 1 większej wydajności, pirzy mniejszych 
wymiarach niż •dotychczas uży,wane, jest p rzystosowany do 
zadań powietrze-powietrze, powietrze-ziemia i powietrze
-wo-da. Nowy k•om,puter ma wiqkszą rpojernność niż układ 
6 komputerów samo}otu Viggen. Nowy jest również celow
nik na podczerwień FLIR (Forward-locking-Infra-red). W 
wyposażeniu •kabiny ,konwencjonalne przy,rządy będą za
stąpione przez CRT (Cathode Ray Tube), które m.in. będą 
przedstawiać informacje pochodzące od rradaru i FLIR oraz 
obraz terenu wytwar>Zany przez komputer. 

Mimo ,ponad dwukrotnie mniejszej normalnej masy star
to,wej (8000 kg), Saab 2105 będzie miał ten sam udźwig 
mbPojenia co samolot Vigge,n, tj . olk. 3000 !kg. Będzie wy
korzystane istniejące uzbrojenie: 30-mm działko Oerlikon, 
na czterech uchwytach pod płatem rpocistk i powietrze-po
wietrze Skyflasch, pociski prrzeciw okrętom i bomby, albo 
wyposażenie .r>ozpoznawcze, a na końcach płata - pociski 
na podczerwień. 

Ma być budowana tylko j edna wersja samolotu, która 
będzie mogła wylkonywać zadania myśliws1kie, szturmowe 
i rozpoznawcze. Zgod111ie z wymaganiami · szwedzkiego lot
nictwa, samolot może opePować z przewidzianych do tego 
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Obciążenia kadłuba 

ż,ródła zmiany obciążeń kadłuba związanej ze wzrostem 
masy szybowca tkwią w :  

- wielkości sił na usterzeniach, 
- wielkości reakcji  podłoża na kółko podwozia, 
- zmianie wielkości i rozkładu mas składowych kadłuba, 
- zmianie odległości zaczepu holowniczego od środka 

masy szybowca. 
Zmiany obciążeń kadłuba są funkcją złożoną, albowiem 

powstają one w wyniku działania przyspieszeń l iniowych 
i kątowych, są pochodną korekty momentów bezwładności 
szybowca oraz zmienionych wielkości sił w stanach równo
wagi podłużnej. 

Praktyka obliczeniowa pozwala stwierdzić, iż największa 
zmiana obciążeń kadłuba wywołana zmianą masy wystę
puje w okolicy okuć skrzydło-kadłub, a więc w obszarze, 
gdzie materia! struktury jest najsilniej wytężony. 

Wnioski 

Masa prototypu szybowca opuszczającego warsztat czę
sto bywa wyższa od zakładanej w projekcie. Zdarza się 
także, iż w produkcj i seryjnej masy poszczególnych eg
zemplarzy przeklraczają wartość określoną świadectwem 
typu szybowca. Dzieje się tak z przyczyn zależnych i nie
zależnych od konstruktora. Zmianie masy może również 
towarzyszyć zmiana zakresu położeń środka masy szybow
ca. Oba zjawiska prowadzą do odmiennej niż dokumento
wana aerodynamicznej, obciążeniowej i wytrzymałościowej 
charakterystyki szybowca. Należy wówczas przeprowadzić 
analizę osiągów i obciążeń szybowca w aktualnej konfigu
racj i masowej w celu stwierdzenia wystarczającego zapasu 
wytrzymałości. Jeśli w konstrukcj i tkwią rezerwy wytrzy
małości,owe, można je wykorzystać nie zmieniając warun
ków użytkowania sprzętu. Gdy jednak rezerw takich nie 
ma, zachodzi konieczność nałożenia ograniczeń warunków 
użytkowania na podstawie korekty obliczeń tak, aby zape
wnić bezpieczną eksploatację szybowca. 

odcimków dróg. Prędkości naddźwiękowe ma rozwijać ma 
wszyst1kich wysok,ościach lotu. W ;przyipadku rp,rzyjqcia pro
jektu do realizacj i, 'Próby prototy,pów J",ozpoqną się w 
1 985-:- 1986 r. Lotnictwo szwedzkie zgłasza zapotrzebowa
nie na 200-:-250 samolotów tego ty,pu. w.K. 
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Eksploatacja śm igłowca na teren ie pochyłym ( I )  

Oznaczenia: 

a, b, c, d, e - wielkości geometryczne (patrz rys. 2), 
a0 - kąt stożka łopat wirnika, 
a00 - pochodna dCz!da dla profilu łopat wirnika, 

b07 - cięciwa łopaty wirnika na -;- = 0,7 
b0 - teoretyczna końcowa cięciwa łopaty w osi 

piasty, 
b 1 - współczynnik wahań łopaty przy neutralnym 

położeniu tarczy sterującej, 
Cr - współczynnik ciągu, 
D1 - współczynnik sterowania skokiem cyklicz

nym, 
G - ciężar śmigłowca, 

Ipp - moment bezwładności łopaty wirnika wzglę
dem przegubu poziomego, 

L - rozstaw kół głównych, 
l - odległość osi koła przedniego od osi kół 

głównych, 
Zpp odległość osi przegubu poziomego od osi pia

sty wirnika, 
lso - odległość osi śmigła ogonowego od osi wir

nika, 
k - liczba łopat, 
q - odległość środka masy śmigłowca od osi koła 

głównego, 
r - bieżący promień wirnika, 
R - promień wirnika, 

r = r/R - względny promień wirnika, 
Spp - moment statyczny łopaty względem przegubu 

poziomego, 
T - ciąg wirnika, 

Jr, b t� - - -
tn = 4 -- rn-1 dr - całka zbieżności łopaty wirnika wg 

- bo [8] 
r1 - ' 

fJ - kąt wahań łopaty wirnika względem przegu-
bu poziomego, 

y - kąt pochylenia terenu, 
OL, /3p - ugięcie podw.ozia lewego, prawego, 
Er, E11 - kąt przechylenia2- pochylenia wału wirnika, 

{}0 - skok ogólny dla r = 0,7, 
{}r, f),v - skok cykliczny, 

{}sk - kąt przechylenia, pochylenia wału wirnika, 
u - współczynnik strat brzegowych, 
J. - współczynnik przepływu przez wirnik, 
(! :_ gęstość powietrza, 

cpr, cp11 - kąt przechylenia, pochylenia śmigłowca ze 
względu na podatność podwozia, 

w - prędkość kątowa wirnika, 
so - wielkości oznaczone indeksem so dotyczą 

śmigła ogonowego, 
/307 - ,średni współczynnik oporu łopaty [8), 
nw - obroty wirnika śmigłowca. 

-Ęksploatacja śmigłowca na terenach pochylonych ozna
cza wykonywanie startów i lądowań techniką śmigłowco
wą (z zawisu), a także rozruch i zatrzymanie silników 
i wirnika przy zmiennych warunkach użytkowania, szcze
gólnie z uwzględnieniem wpływu wiatru i stanu nawierzch
ni. Podczas eksploatacji śmigłowców w górach, na pokła
dach statków, w czasie startów i lądowań w terenie przy
godnym o podłożu nierównym, sypkim (piasek, śnieg) luh 
grząskim, płaszczyzna przechodząca przez punkty styKu 
kół z podłożem najczęściej nie jest pozioma. 

Smigłowce wyposażone w wirniki przegubowe, ze wzglę
du na przyjętą zasadę sterowania zmianą położenia kąto
wego (w niewielkim zakresie kilku stopni) wektora ciągu, 
mają niewielkie możliwości stabilizacji śmigłowca na tere
nie pochylonym, wytwarzają bowiem niewielk i  moment 
przeciwkapotażowy i składową wektora ciągu zapobiega
jącą ześlizgiwaniu się lub staczaniu śmigłowca z płasz
czyzny lądowania. 
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Mgr inż. JERZY BEREŻANSKI 
Mgr inż. JAROSŁAW STANISŁAWSKI 

Dr inż. KAZIMIERZ SZUMAŃSKI 
Instytut Lotnictwa 

Wzrost wymagań eksploatacyjnych, takich jak zwiększa
nie dopuszczalnych prędkości wiatru i pochyleń terenu, 
skłaniają do ściślejszej niż dotychczas analizy bezpieczeń
stwa użytkowania śmigłowca i poszukiwania rozwiązań 
zaspokajających te wymagania. 

Analiza ta polega na wyjaśnieniu przebiegu zjawisk fi
zycznych, szczególnie w granicznych warunkach eksploata-
cyjnych śmigłowca na terenie pochylonym, wyznaczeniu 
granic obszaru bezpiecznego użytkowania śmigłowca oraz 
na podaniu sposobów poszerzenia tego zakresu. 

Ze względu na duże ryzyko badań zachowania się śmi
głowca z wirnikiem przegubowym w pobliżu granic eks
ploatacji, przyjęto następujący program badań: 

etap 1 - wstępne wyznaczanie granic kapotażu, ześlizgu 
i staczania się śmigłowca na terenie pochylonym, za po-
mocą modelu eksploatacji śmigłowca; model matematyczny 
zbudowano wykorzystując wszelkie dostępne źródła infor
macji z dziedziny wiedzy śmigłowcowej; 

etap 2 - zbudowanie modelu symulacyjnego próby 
i analiza wyników w celu weryfikacji modelu eksploatacji 
z etapu 1 ;  

etap 3 - symulacja kapotażu śmigłowca próbą na tere
nie płaskim w celu weryfikacji modelu z etapu 1 i 2 oraz 
praktycznego przećwiczenia sytuacji trudnych do ujęcia 
w modelu matematycznym; 

etap 4 - weryfikacj.a modelu eksploatacji śmigłowca w 
wyniku przeprowadzońych prób i analiz (etap 2 i 3) i po
nowna ocena obszarów eksploatacji za pomocą skorygo
wanego modelu (dla różnych warunków użytkowania); 

etap 5 - przeprowadzenie prób w warunkach natural
nych jako ostatecznej kontroli eksploatacji śmigłowca na 
terenach pochylonych; 

etap 6 - modelowa ocena wpływu zmian parametrów 
konstrukcyjnych i eksploatacyjnych na warunki użytko
wania i poszukiwania dróg i sposobów zwiększania obsza
rów dopuszczalnej eksploatacji śmigłowca na terenie po
chylonym. 

Model eksploatacji śmigłowca na terenie pochylonym 

Założeniem modelu jest kompleksowe wyznaczanie gra
nic kapotażu, ześlizgu i staczania się śmigłowca z uwzględ
nieniem istotnych ograniczeń układu i otoczenia oraz wy
maganych zakresów zmienności warunków użytkowania 
śmigłowca. 
W modelu uzwględnia się: 

- fazy rozruchu, startu,  lądowania i zatrzymywania sil
ników i wirnika, 

- wpływ bliskości ziemi i wiatru (kierunku i prędkości) 
na pracę wirnika, bazując na teorii impulsowej [3], 

- wpływ nawierzchni (współczynnik tarcia kół o pod
łoże), 

- kąt pochylenia i przechylenia stoku,  rozwiązując gra
niczne przypadki kapotażu bocznego względem linii łączą
cej koło główne z przednim i kapotażu „na ogon" wzglę
dem linii łączącej punkty styku kół głównych z podłożem, 

- wpływ sprężystych odkształceń podwozia (amortyza
torów i opon) ,  a tym samym sprężystych przemieszczeń 
śmigłowca względem podłoża, 

- obciążenia masowe i aerodynamiczne elementów śmi
głowca (kadłuba, wirnika ogonowego, wirnika nośnego), 

- ograniczenia konstrukcyjne (kąt wahań łopaty, skok 
ogólny i cykliczny), 

- dowolność wprowadzanej funkcji sterowania wirni
kiem nośnym, 

- możliwość staczania się śmigłowca w płaszczyźnie sy
metri i  przy hamowanych kołach. 

Ponadto w modelu zakłada się quasi-stacjonarny prze
bieg zmian parametrów układu podczas eksploatacji. 

Do analizy kapotażu wykorzystano równanie sumy mo
mentów działających na śmigłowiec względem osi prze
wracania (rys. 1 ). Równanie to można ogólnie przedstawić 
w następującej postaci: 
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wiatru 

z -----

Rys. 1. Ogólna konfiguracja układu :  pozycj;i śmigłowca względem 
stoku, układy współrzędnych, położenie linii kapotażu i ześlizgu 

( 1 ) 

dla warunku kapotażu Rzn = O (reakcja na kole zewnętrz
nym względem l ini i  kapotażu równa jest zero), 

gdzie :  R,n - pionowa reakcja na koło, 
P1 - składowe sił działającyc):1 na śmigłowiec, prosto-

padłych do osi kapotażu, J 

V, 
---

9 
Rys. 2. Przyjęty do obliczeń układ obciążeń 
głowca na stoku 
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� Tso 

przemieszczeń śmi-

r, - ramię siły Pt względem osi kapotażu, 
M1 - składowa momentu działająca w płaszczyźnie pro

stopadłej do osi kapotażu, 
I - .łiczba obciążeń skupionych działających na śmi

głowiec. 
Zachowanie się śmigłowca w przypadku ześlizgiwania 

opisuje równanie sumy · sił działających na śmigłowiec sto
jący na pochyłym terenie (rys. 1 )  

I 

,2 P; = O (2 )  
dla warunku ześlizgiwania 

K K 

,2 Ry i = !,, L Rzi 
1 I 

gdzie : ftr - współczynnik tarcia kół o podłogę, Pt - rzut 
siiy P na kierunek ruchu śmigłowca przy ześlizgiwaniu, 
Ryt - reakcja działająca na i-te kolo wzdłuż lini i  ze
ślizgiwania, K -- liczba kół. 

Dla śmigłowców z podwoziem kołowym rozpatrywano 
także przypadek staczania się uwzględniając w równa
niu (2) dodatkowy warunek : 

K K ,2 Rxi = 2.,' Mh;/ro i 
I 1 

gdzie : Rxt - reakcja pozioma działająca na i-te kolo 
wzdłuż l ini i  staczania, Tot - promień i-tego koła;  Mht -
moment hamujący i-tego koła. 

Poszczególne składniki równań ( 1 )  i (2) rys. 2 są okreś
lone następująco : 

a) obciążenia pochodzące od wirnika nośnego - ciąg 
wirnika T 

T = C�e (wR)2Ra00 kb0,/8 (3) 

gdzie współczynnik ciągu c; wynosi :  

C� = (13 + � µ21,) (&0+ 0 ,W,k) - (t4 + � µ21.) i9,k - t2 A (4) 

współczynnik przepływu przez wirnik : 
V Vx (a, + OyD1) Vy (b1 + e„D1) 

). = -- + --- -- + --'-- - -- (5) 
wRkr wR wR 

prędkość indukowana wirnika : 

v• 
2 

prędkość indukowana w zawisie :  
--=--

Vo = 
V 2n;e" 

wypadkowa prędkość wiatru : 
v = Yvi + v� 

współczynnik wpływu bliskości ziemi (3) : 
na00 kb01 wR•v 

k · =  I +  " T 
64T (a - ó)2 [ l + ( V/v)2) 

(6) 

(7) 

(8) 

(9) 

odchylenie osi stożka wirnika w wyniku działania wiatru 
o prędkości V x i V \I: 

gdzie 
Vy 

µy = wR 
- momenty wirnika wynikające z przechylenia 

chylenia płaszczyzny końców łopat: 

Mxiv =:
2

k Spp lpp w2 (D,,9., + b,) 
# 

Myiv = j' k Spp lppW2 (D1i9y + a1) 

b) obciążenia pochodzące od śmigła ogonowego: 
ciąg śmigła ogonowego : 

P,a , 
T,o = -wl,o 

gdzie moc pobierana przez wirni k nośny wynosi 

(ll) 

po-



ograniczenie konstrukcyJne wahań topat 

,\_�r---

- staczanie 

1
0 

'"--- zesltzg1wanie 

start - lado 

kapotaż 
""-...... .. na ogon" 

oto z „na nos" 

} 

o�-------�_ ...... ________ _ 
0�5 

T,.,,,;, -
Rys. 3. Ilustracja obszaru eksploatacji śmigłowca na terenie po
chylonym z zaznaczeniem typowych ograniczeń dla różnego pozio
mu odciążenia podwozia : 1 - granica obwiedni dopuszczalnego 
obszaru eksploatacji dla lądowania z wyłączeniem silników, 2 -
granica obwiedni dopuszczalnego obszaru eksploatacji dla lądo
wania bez wyłączania napędu, 3 - maks. obciążenie podwozia 
podczas rozruchu przy minimalnym skoku llo min. wietrze pod 
stok i nominalnych obrotach wirnika, 4 - początek startu lub 
końcowa faza przyziemienia. 

P.,, = 8 ekbo1 R (wR)3 a co Óo; + T(v + V)'f}Xl)I + Vxf}y D1) -

moment od śmigła ogonowego: 
P,o 

JVI,0 = -
w,o 

gdzie moc pobierana przez śmigło ogonowe wynosi 
1 

P,0 = - e(w,0R,0)3 R,0k,ab01 <50, + T,o (v;,o + Vy) 
8 

c) obciążenia od wiatru 
-- siły oporu kadłuba: 

T/G 

Rys. 4. Granice eksploatacji śmigłowca w pozycji bocznej wzglę
dem stoku. M asa śmigłowca Q = 3000 kg, współczynnik tarcia kół 
i podwozia ftr = 0,4, d opuszczalna prędkość wiatru z niekorzy
stnego kierunku: 1 - odciążenie przy ito mln = 7°, wnom i wiatru 
V =  5 m/s pod . stok, z - obszar dopuszczalnej eksploatacji, 3 -
kapotaż dla wiatru V = 5 m/s w dól stoku, 4 - ześlizg ftr = 0,4, 
wiatr V = 5 m/s w dól stoku 
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Należy zażnaczyć, że wiatr wywołuje znacznie większe 
zmiany obciążeń przez odchylenie stożka wirnika niż przez 
działanie sił oporu na kadłub. 

Składowe ciągu wirnika nośnego (uwzględniające także 
wpływ wiatru - 0 1 b1) wynoszą 

Txw = T. (f}yD, + a1 + 'Py + ey) 

Tyw = T. (f}., D1 + b1 + 'Px + e..-) 

Przechylenie i pochylenie śmigłowca · ze względu na po
datność podwozia można określić następująco: 

-40 

-50 

-60 

-70 

Óp - ÓL 
L 

start - I dewonie 

Rys. 5 .  Granice eksploatacji śmigłowca w pozycji wzdlu:!: stoku. 
Masa śmigłowca Q = 3000 kg, wspólczyl1llik tarcia kól i podłoża 
ftr = 0,4, d opuszczalna prędkość wiatru z nlekoTZystnego kierunku: 
l - granica odciążenia przy rozruchu dla wiatru „w ogon" 5 m/s, 
2 - ześlizg , wiatr „w nos" 15 m/s, ftr = 0,4, 3 - kapotaż „na 
ogon", wiatr „w nos" 15 m/s, 4 - obszar ddp. eksploatacji bez 
z„trzymywania wirnika, 5 - obszar dep. eksploatacji z zatrzymy
waniem wirnika, 6 - ześlizg, wiatr „w ogon" 5 m/s, ftr = 0,4, 
7 - kapotaż „n.a nos", wiatr „w ogon" 5 m/s, 8 - granica maks. 
odciążenia przy rozruchu dla wiatru „w nos" 15 m/s 

średnie obniżenie śmigłowca w porównaniu z jego poło
żeniem w przypadku zerowym reakcji na kola wynosi :  

gdzie 
óp + óL 

<>orJ = 2 
Wielkość ugięć amortyzatorów i opon wyznaczono na 

podstawie charakterystyk ó = f(P) obciążenia podwozia 
(gdzie :  P - siła działająca na podwozie). CharakterystykG 
ugięć podwozia głównego podano na rys. 9. 

Program komputerowy umożliwiał przeprowadzenie obli
czeń w dwóch wariantach :  

- dla y = const, gdzie jako dane wejściowe wprowadzo
no wartość skoku ogóolnego {}0, skoku cyklicznego {}r, {}11 

i obliczano wartość ciągu wirnika T wg wzorów (3)-;-( 1 1 )  
aż do  krytycznego stosunku T/G; 

cd. na s.  Il 
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Oblodzen ie lotn iczych s i ln ików turbinowych 

:Mgr inż .  Z-DZISŁA W MAGNUSZEWSKI 
Instytut Lotnictwa 

Oblodzenie zespołu napędowego jest jednym z głównych 
niebezpieczeństw zagrażających samolotom z silnikami tur
binowymi ze strony czynników atmosferycznych. Jak ticzy 
doświadczenie, w pewnych warunkach atmosferycznych 
gromadzenie się lodu na powierzchniach wlotowych ele
mentów s ilnika jest tak szybkie, że w krótkim czasie może 
uniemożliwić bezpieczny lot samolotu nie wyposażonego w 
odpowiednie urządzenia przeciwoblodzeniowe. 

Podczas lotu w takich warunkach, pokryciu lodem ule
gają elementy zewnętrzne i .wewnętrzne zespołu • napędo
wego. Przez elementy zewnętrzne rozumie się krawędzie 
czołowe płatowcowych wlotów powietrza i krawędzie na
tarcia gondol silnikowych oraz kołpaki śmigieł. Wewnętrz
nymi elementami narażonymi na oblodzenie są powierzch
r . ie wewnętrzne i zastrzały (żebra) korpusów wlotowych, 
osłony rozruszników lub prądnic rozruszników 1) ,  kołpaki 
sprężarek, łopatki kierownic wlotowych i niekiedy łopatki 
kierownicze pierwszego stopnia sprężarek, siatki na .wlocie 
do sprężarek i inne elementy konstrukcji znajdujące się 
w strumieniu powietrza zasysanego przez sprężarkę. 

Badania atmosfery oraz badania występowania oblodze-
11ia płatowców i zespołów napędowych w czasie lotu, jak 
też badania tunelowe i stoiskowe doprowadziły do pozna
nia warunków występowania oblodzenia i wszystkich czyn
ników wpływających na intensywność tego procesu. 

Czynniki wpływające na powstawanie oblodzenia 

Przyczyną powstawania oblodzenia zespołu napędowego 
jest obecność w powietrzu kropel przechłodzonej wody lub 
drobnych kryształków lodu bądź też występowanie ich rów
nocześnie. Zasadniczy wpływ na obladzanie mają następu
jrice czynniki: 

- temperatura otoczenia, a więc i wysokość lotu, 
- zawartość wody w chmurach w postaci przechłodzo-

nych kropel lub kryształków lodu, 
- wielkość kropel, 
- wilgotność powietrza, 
- prędkość lotu, 
- prędkość powietrza przed sprężarką, od której zależy 

intensywność odbierania ciepła z powierzchni oblodzonych, 
- geometria kształtów powierzchni narażonej na oblo

dzenie i jej gładkość. 
Pierwsze trzy czynniki zależą od obszaru geograficznego, 

nad którym odbywa się lot. Dlatego od strefy klimatycz
nej w znacznym stopniu zależy intensywność występowa
nia zjawisk oblodzenia. W średnich, umiarkowanych wa
runkach klimatycznych zakres temperatury otoczenia, w 
której występuje możliwość niebezpiecznego oblodzenia ze
społu napędowego waha się w granicach od +10°c do 
-(12-:-15)°C. 

Zakres temperatury, w którym występują przypadki naj
częstszego i najniebezpieczniejszego oblodzenia waha się 
w granicach od o0 do -15°C. Powyżej tych temperatur 
ok. 700/o znajdującej ·się w chmurach przechłodzonej wody 
ma postać kryształków lodu. 

Podczas II wojny światowej zebrano inte["esujące dane 
zanotowane w czasie lotów nad obszarem północnym. Ni
żej podane informacje zostały zgromadzone na podstawie 

1) Jeżeli są zabudowane w korpusie wlotowym silnika (przyp. 
redakcji). 

14 843 raportów przedstawionych przez l409 pilotów, któ
rzy wykonywali zadania bojowe nad obszarem północnym, 
w obszarze 60° szerokości geograficznej [7] : 

- najwięcej przypadków intensywnego oblodzenia wy
stępowało w grudniu, 

- największą sumaryczną liczbę wszystkich rodzajów 
c;blodzenia !twierdzono w lutym, 
• - najlżejsze przypadki oblodzenia zanotowano we 

wrześniu. 
- we wszystkich porach roku najczęstszym rodzajem 

oblodzenia było oszronienie. 
Zakresy · temperatur, w których występowały poszczegól

ne rodzaje oblodzenia podaje tablica. 

Oblodzenie w przechliod7;0,nych chmurach 

Podstawową przyczyną wystąpienia oblodzenia silnika 
podczas lotu w przechłodzonej chmurze jest obecność bar
dzo drobnych kropel przechłodzonej wody (tzn. wody bę
dącej w stanie płynnym w temp. otoczenia poniżej zera). 
Należy przy tym zaznaczyć, że obecność w powietrzu prze
chłodzonej wody jest zupełnie innym zjawiskiem niż zja
wisko wilgotności powietrza. Sposób powstawania oblodze
nia jest w tym przypadku następujący. 

TABLICA 

Rodzaj oblodzenia 

Szron 
Szklisty lód 
Oblodzenie mieszane 
Maks. liczba przypnd-

k6w oblodzenia 
Przypadki szczególnie 

intensywnego oblo
dzenia 

Zakres temperatur, 
w których występowało 

oblodzenie, °C 

zimn lato 

+6 .;..-40 
+5.;..-26 
+ 2 .;..-25 

-36 i O 

7.;..-23 
5 .;.. -12 
2 .;..-15 

-6 

0.;..-8 

Zasysane przez silnik powietrze zawierające drobne kro
pelki wocly opływa bardziej lub mniej aerodynamicznie 
Uikształtowaine elementy w kanale wlotowym, części kor
pusu wlotowego i pal, isadę ł-opatek kierowniczych, pod
legając przy tym odchyleniu od swego pierwotnego toru. 
Cząstki wody wskutek swej bezwładności zderzają się z 
napotkaną powierzchnią i ulegają rozbiciu na mikroskopijne 
kropelki, które przy zetknięciu z powierzchnią o temp. po
niżej zera prawie natychmiast na niej zamarzają. ·Taki 
proces trwający przez dłuższy czas może doprowadzić do 
powstania grubej warstwy lodu na powierzchniach nie 
chronionych przed oblodzeniem. Ten rodzaj oblodzenia nosi 
nazwę szronu (rime ice). Powstały lód jest matowy i kru
chy, ponieważ zawiera w sobie dużą ilość powietrza. 

Intensywne oszronienie o znacznych grubościach warstwy 
lodu występuje najczęściej w chmurach warstwowych w 
ustalonych warunkach atmosferycznych, w temp. d -10°C 
do -40 °C, przeważnie jednak w zakresie temperatur 
-10°C do -20°. 

Ten rodzaj oblodzenia można spotkać także w chmurach 
kłębiastych, gdy temperatura otoczenia wynosi poniżej 
-10°C. 

-------------------------------- ---- -- -- ·  

cd. ze s. 10 

- dla T/G = const, gdzie wartość skoku ogólnego {)-0 
wyznaczano dla zadanego ciągu T z przekształcanego rów
nania (4) oraz wg wzorów (3) i (5)-:-(1 1) .  Wartość skoku 
cyklicznego {),x, {),Y wprowadzano jako dane wejściowe. 
Obliczenia przeprowadzano dla wzrastających wartości ką
ta y aż do osiągnięcia krytycznego kąta r'kryt • 

W obliczeniach uwzględniono warunek ograniczonych 
wahań łopaty wirnika względem przegubu pionowego. Kąt 
wahań łopaty p wynosi : 

/Jmin = ao - D1 VO! + �r 
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gdzie :  
0,SRTn 

ao = ---Ipp kw• 

T n - ciąg netto uwzględniający masę łopat. 
W celu zilustrowarnia fizycznego sensu ograniczeń obszaru 

eksploatacji na rys. 3 oznaczono poglądowo charaktery
styczne typy ograniczeń. 

Obliczenia obszarów eksploatacji wykonywano wariantem 
pierwszym. Na rys. 4 i 5 pokazano typowe obwiednie ob
szarów dopuszczalnych eksploatacji śmigłowca na terenie 
pochylonym dla granicznych warunków użytkowania (pręd
kość i kierunek wiatru). 
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Proces zamarzania przechłodzonych kropel wody przebie
ga inaczej, gdy zachodzi w temperaturach ujemnych ale 
bardzo bli skich o0c. W takiej temperaturze otoczenia ener
gia kinetyt:zna cząstek wody, zamieniająca s ię przy zderze
niu z napotkaną powierzchni ą na ciepło, wystarcza do spo
wodowania nieznacznego opóźnienia zamarzania wody 
i chwilowego jej płyniętia po powierzchni. Towarzyszy 
·temu powstawanie gładkiej, szklistej warstwy lodu. Po
wstaje tzw. szklisty lód (elear ice). 
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chmur i od temperatury otaczającego powietrza. Powyź
sze zaleźncści ilustru ją  rys. 1 i 2. Dane na rys. 1 dotyczą 
chmur, których zasięg w k ierunku p .,ziomym wynosi ok. 
3:!. km, co przyjęto za długość standardriwą. 

Aby ustalić zawartość wody w 1 m3 pnwietrza dla 
chmur o innych rozpiętościach, należy wartcść odczytaną . 
z rys. 1 pomnożyć przez odpowiedni współczynnik zawar-
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Rys. I. Zależność wartości wody Q od śred
n.i.ej średnicy kropel i temperatury otocze
nia, dla warunków trwałego, maksymalne
go oblodzenia występującego w chmurach 
warstwowych [91 

Rys. 2. Zależność współczynnika A zawar
tości wody w powietrzu od poziomej roz
piętości chmur warstwowych, dotycząca 
trwałego występowania maksymalnych wa
r_unków oblodzeniowych [9] 

Rys. 3. Zależność temperatury otoczenia od 
wysokości, ograniczająca obszar występowa
nia trwałych maksymalnych warunków ob
lodzenia w chmurach warstwowych 191 

Zjawisko to występuje najczęściej w strefie dużych 
przechłodzonych kropel wody. Może też występować w 
obszarze marznącego deszczu. Wymienione przyczyny oblo
dzenia spotyka się nad terenami górzystymi, w strefie 
nieustalonych warunków atmosferycznych, w chmurach 
kłębiastaych i pod nimi. Zamarzanie dużej il-ości wody pe
woduje bardzo szybkie narastanie warstwy lodu i znaczną 
jej trwałość. 
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Rys. 4. Zależność zawartości wody Q od średniej średnicy kro
pel </) i temperatury otoczenia dla warunków trwałego maksy
malnego oblodzenia występującego w chmurach kłębiastych 19!. 
Linie przerywane oznaczają możliwość rozszerzenia zakresu 

Wymienione rodzaje oblodzenia występują w dwóch za
sadniczych typach chmur, które mają następujące charak
terystyki : 

Chmury warstwowe 
Chmury warstwowe mogą się rozprzestrzeniać poziomo 

na odległość do ok. 480 km i zawierają wodę w postaci 
kropel o średnicy 15--:-40 rtm. Zakres temperatur, w których 
może występować przechłodzona woda waha się od O" 
do -30°C. 1 

Zawartość wody w 1 m3 powietrza 
chmurze wynosi od ok. 0,01 g do ok. 1 
nicy kropelek przechłodzonej wody, 

12  

znajdującego s ię  w 
g, zależnie od śred
poziomego zasięgu 

tości wody przedstawiony. na rys. 2 w funkcj i poziomej 
rozpiętości  chmur. Obszar vqstępowania warunków oblo 
dzenia w chmurach warstwowych w zależności od  ciśnie
nia i temperatury otoczenia i lustruje rys. 3. 

Chmury kiębiaste 

Są to chmury mało rozbudowane w k ierunku poziomym 
(maks. rozpiętość do 12 km), a głównie rozprzestrzeniające 
się w kierunku pionowym i mające charakter kłębiasty. 

Wielkość kropel przechłodzonej wody zawartej w tych 
chmurach waha się w granicach średnio 1 5--:-20 [Lm. Za
kres temperatur, w których może występować przechłodzo
na woda zawiera się w granicach od 0°C do -40°C. Za
wartość wody w 1 m3 powietrza wynosi od ok. 0,1 do ok. 
4 g, zależnie od średnicy kropel, temperatury otoczenia 
i rozpiętości w kierunku poziomym. 

Wymienione zależności dla chmur kłębiastych przedsta
wiają rys. 4 i 5 .  

Charakterystyka podana na rys. 4 obejmuje dane dla 
chmur nie przekraczających rozpiętości poziomej równej 
ok. 5 km, uznanej za standardową. Linia przerywana wska
zuje możliwość przesunięcia się granicy występowania oblo
dzenia nawet do -40°C. 

Zawartość przechłodzonej wody w 1 m3 dla chmur o 
innych rozpiętościach ustala się analogicznie jak dla chmur 
vvarstwowych, posługując się współczynnikiem odczytanym 
z wykresu (rys. 5) .  

Obszar występowania warunków oblodzenia w chmurach 
k�ębiastych w zależności od wysokości i temperatury oto·
czenia pokazuje rys. 6. 

Oblodzenie w obecności kryształków lodu 

Przy odpowiednio niskiej temperaturze zawarte w chmu
rach krople przechłodzonej wody zamarzają i zamieniają 
sitc: w kryształki lodu. Podczas lotu w takich chmurach 
kryształki lodu napotykające zimne powierzchnie elemen
tów wlotu s ilnika i k ierownic sprężarki ześlizgują się po 
nich i nie powodują oblodzenia. W tym przypadku nie
bezpieczeństwo może polegać tylko na gromadzeniu się 
dużych ilości kryształków we wlocie do silnika,, co unie
możliwia swobodny przepływ powietrza włącznie do zgaś
nięcia silnika (dlatego też niektóre silniki turbinowe mają 
instalację zapłonową wyposażoną dodatkowo w świecę ża
rową w celu zapewnienia ciągłego źródła zapłonu). 

Znacznie gorsza sytuacja powstaje jednak, gdy kryształ
ki lodu uderzają o powierzchnie ogrzewane, umożl iwiające 
ith topienie. Nadtopione kryształki zdmuchiwane są stru
gami powietrza w strefę nie ogrzewaną, gdzie ponownie 
marzną. W celu zabezpieczenia powierzchni ogrzewanych 
przed powstawaniem oblodzenia w wyniku topnienia pa
dających na nie kryształków lodu potrazeba znacznie więcej 
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otoczenia 
Rys. 7. Graniczna temperatura występowa
nia oblod zenia płatowca i krawędzi natarcia 
skrzydeł w zależności ocl wysokości i rze
czywistej prędkości powietrza (poddżwięko- _ 
wej) (71 

Rys. 6. Zależność temperatury otoczenia od 
Rys. 5 .  Zależność współczyn nika /\ zawar
tości wody w powietrzu od poziomej roz
piętości chmur kłębiastych, dotycząca trwa
łego występowania maksymalnych warun
ków obloclzeniowych [9] 

-4Cv,---�-�-t---+�-+--'�t---+� ◄ wysokości, ograniczająca obszar występowa
nia trwałych, maksymalnych warunków ob
lodzen.ia w chmurach kłębiastych ( 9 ) .  Li
nie przerywane oznaczają możliwe rozsze
rzenie zakresu 

1 2 3 G 7 

1t ys okość, km 
8 9 IO 

energi i cieplnej niż byłoby to ko�1ieczne do usunięcia z tych 
powierzchni tworzącego się lodu z marznących przechło
dzonych kropel wody. Oczywiście spowodowane jest to do
datkowym zapotrzebowaniem ciepła do uprzedniego sto
pienia kryształków lodu. Zapotrzebowanie mocy grzewczej 
w tym przypadku jest tak duże, że nie mogą jej dostar
czyć nawet najbardziej skuteczne instalacje przeciwoblo
dzeniowe. Dlatego też, wchodząc w chmury zawierające 
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Rys. 8. Oblodzenie 
platowcowego wlotu 
powietrza do silnika 
turbinowego [Il  I 

Rys. 9. Silnik Eland 
podczas prób insta
lacj i przeciwoblo
dzeniowej w locie. 
Krawędź czołowa 
wlotu powietrza o
grzewana elektrycz
nie za pomocą opo
rowych elementów 
grzewczych. Kolpak 
i śmigło ma ogrze
wanie elektryczne o 
działaniu cyklicznym 
[12) 

Rys. JO .  Oblodzenie 
kołpaka śmigła, 
wlotu powietrza d o  
silnika oraz sl<rzyd
la [11] 

kryształki lodu lub przechłodzoną wodę i kryształki lodu, 
wyłącza się instala-::ję przeciwoblodzeniową silnika i stara 
s ię wyjść z n iebezpiecznego obszaru. Zmniejszenie prędkości 
Idu powoduje zmniejszenie przyrostów dynamicznych tem
pc:ratury na powierzchniach chronionych przed oblodze
niem, co utrudnia topnienie kryształków lodu. 

Możliwość występowania kryształków lodu w chmurach 
wzrasta ze spadkiem temperatury otoczenia. I tak już 
w temp. --1 0°C 2/3 przechłodzonych kropel wody ma po
stać kryształków lodu. W miarę spadku temperatury po
wstaje ich coraz więcej ,  aż w temp. -40°C reszta rozpylo
nej, przechłodzonej wody przechodzi w stan stały. W związ
ku z tym na wysokości powyżej 6000 m i przy t mp. ok. 
-15°C spotyka się w zasadzie oblodzenia krystaliczne. 

Omówiony rodzaj oblodzenia może też występować w 
bezchmurnych masach powietrza na wysokościach 1 0  000-c
+ 1 3  500 m przy temp. otoczenia -50° 7 -65 °C. Bardzo 
częste przypadki występowania na dużych wysokościach 
chmur z kryształkami  lodu mają miejsce nad rejonami 
o k l imacie tropikalnym. Spowodowane jest to znacznym 
wznoszeniem dużych mas wilgotnego pc1wietrza wywoła
nym bardzo s ilnym nagrzaniem powierzchni z iemi. W tym 
przypadku kryształki lodu mogą rozciągać się na obszarze 
powyżej 100 km długośc i  i na wysokości 6000-c- 1 0  OOO m. 
900/o kryształków lodu ma średnicę ok. 0 , 1 5  mm. Można 
rnaleźć także kryształki o średnicy ok .  3 mm. Zawartość 
wody dochodzi do 6 g/m3 powietrza. 

OIJ!odzcnic poz:i chmurami 

Oprócz wyżej wymienionych dwóch rodzajów oblodzenia 
rozróżnia się jeszcze oblodzenie, które powstaje wskutek 
7.dknięcia się wi lgotnego powietrza z bardzo zimnymi po
wierzchniami elementów s ilnikowego wlotu powietr.la. Zja
wisko to może wystąpić przy schodzeniu samolotu ze strefy 
niskich temperatur do strefy o temperaturze powyżej tem
peratury zamarzania i dużej wilgotności względnej. Takie 
oblodzenie charakteryzuje się lekką, pierzasto-krystaliczną 
strukturą, podobną do śniegu. Nie jest ono groźne, po
nieważ łatwo ulega stopieniu podczas lotu w temp. po
wyżej 0°C.  

W dodatnich temperaturach otoczenia i przy dostatecz
nie dużej wilgotności powietrza może wystąpić oblodzenie 
wlotu kanału powietrznego i znajdujących się w im ele
mentów przy małych prędkościach samolotu, tj. podczas 
kołowania i startu lub podczas wznoszenia. Spowodowane 
Jest ono spadkiem ciśnienia (statycznego) w kanale wloto
wym silnika, co znacznie obniża temperaturę powierzchni 
wl otowych i wewnętrznych kanału powietrznego aż do 
temperatury, w której występuje kondensacja pary wodnej 
i oblodzenie. 

Wpływ prędkości i wysokości lotu na oblodzenie zespołu 
napędowego 

Wraz ze wzrostem prędkości lotu wzrasta intensywność 
obladzania się elementów wlotowych s i lnika. Spowodowa
ne jest to bądź intensywniej szym odbieraniem ciepła z po
wierzchni obladzanych, bądz też większą i lością przechło
dzonej wody padającej w jednostce czasu na powierzchnie 
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.rtys. 11. Oblodzenie wlotu powietrza silnika General Electric 
CJ805-23 zainstalowanego na samolocie Convair 600. Maksymalne, 
chwilowe warunki oblodzenia uzyskane w tunelu :  nawodnienie 
1,1 gim•; średnica kropel 17 µm; temp. statyczna -20,6°C ;  czas 
przebywania w warunkach oblodzenia 2,5 min [91 

omywane strumieniem powietrza 2) .  Równocześnie ze wzro
stem prędkości lotu powstają coraz większe dynamiczne 
przyrosty temperatury powietrza. Przy większych prędkoś-

Rys. 12. Powiększo
ny fragment wlotu 
powietrza podanego 
na rys. 11 [9) 

ri:,,s. 13. Przebieg oblodzenia badawczej 
palisady nie ogrzewanych !Opatek kie
rownicy sprężarki. Srednie warunki ob
lodzenia :  t1 = -20°c, V\ = 96 mis, 
Q = 1 ,5 g/m', d_ = 20 1,m 12) : a) począ
telc nawodnienia, b) po 5 s, c) po 15 s, 
d) po 60 s 

ciach wywołany tym powierzchniowy wzrost temperatury 
jest tak duży, że powoduje topnienie warstwy lodu lub 
też zapobiega jej powstawaniu. - Prędkość lotu, przy której 
nie występuje już oblodzenie zależy od kształtów i gład
kości • powierzchni. narażonych na osadzanie się lodu, jak 
też od temperatury otaczającego powietrza. Ze wzrostem 
wysokości lottf temperatura narażonych na oblodzenie po
wierzchni obniża się. Rys. 7 ilustruje zależność tempera
tury krytycznej , w której występuje oblodzenie krawędzi 
natarcia skrzydeł samolotu w zależności od wysokości 
i rzeczywistej prędkości lotu. Można przyjąć, • z pewnym 
przybliżeniem, że zależności te dotyczą także zjawisk za
chodzących na krawędzi wlotu powietrza do silnika, na 
osłonie piasty śmigła, na żebrach korpusu wlotowego oraz 
na łopatkach kierownicy wlotowej sprężarki. Stopień przy
bliżenia zależny jest m.in. od stopnia wyhamowania pręd
kości strug powietrza na powierzchniach wymienionych 

1) Związane jest to ze wzrostem natężenia przepływu powietrza 
przez kanał wlotowy (przyp. red.). 
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elementów , zespołu napędowego i od podobieństwa kształ
tów tych powierzchni do �rawędzi natarcia płata. 

Wpływ oblodzenia na pracę lotniczych silników turbinowych 

Silnik turbinowy nie wyposażony w instalację przeciw
oblodzeniową w bardzo krótkim czasie może ulec tak du
żemu oblodzeniu, że uniemożliwi to jego dalszą prawidłową 
pracę. Przyrost grubości warstwy lodu na jednostkę czasu 
jest zależny od wcześniej wymienionych czynników wpły
wających na powstawanie oblodzenia. 

Dla średnich warunków klimatycznych maksymalne na
rastanie lodu w jednos}ce <;:zasu wynosi ok. 1 ,3 mm/min, 
:i;aś przeciętna wartosć narastania oblodzenia osiąga 
0,6 mm/min. W szczególnych przypadkach maks. prędkość 
powstawania łoił.u przekracza 5 mm/min, a nad rejonem 
Alaski wartość ta może dochodzić do 7,5 mm/min. 

Badania w locie i stoiskowe wykazały, że szczególnie 
narażone na intensywne pokrycie lodem są k ierownice 
wlotowe sprężarek osiowych. W ·mniejszym stopniu wy
stępuje oblodzenie kierownic pierwszego stopnia sprężarki . 
W chmurach zawierających przechłodzone krople wody 
sprężarki odśrodkowe są mniej narażone na niebezpieczeń
stwo oblodzenia. Natomiast ze względu na duże krzywizny 
kanałów doprnwadzających powietrze do wirnika sprężarki, 
są one narażone na osadzanie się po drodze zasysanych 
kryształ'ków l•odu, co prowadzi do zmniejszenia przekroju 
kanału wlotowego i do dławienia si lnika . . 

Rys. 8+12 ilustrują  osadzanie się lodu na elementach 
si lników turbinowych. 

Skutki oblodzenia silników turbinowych są następujące : 
a. Zmniejszenie przekroju kanałów wlotowych p::iwietrza 

oraz kierownic. Wyraźny pcgląd na to zjawisko daje 
rys. 13, który ilustruje narastanie lodu na międzystopnio
wych łopatkach kierowniczych sprężarki w zależności od 
róż,nych czynników. Rys. • 1 4  przedstawia pr-ocentowy spa
dek natężenia przepływu powietrza przez palisadę. Oba 
te rysunki ,dotyczą wyników badań segmentu palisa-dy kie
rowni9, przeprowadzonych w tunelu Royal Aircraft Estab
l ishment wyposażonym w u·rządzenia -do wywoływani.a 
sztucznych warunków oblodzeniowych. 

Dane charakteryzujące geometrię profilu badanej pali
sady: profil nr 10C4/25/P40, cięciwa C = 3,3 cm, długość 
łopatki w strumieniu powietrza L = 7,62 cm, podziałka 

Rys. 14. Zmiana 
wydatku masowego 
powietrza przeplr
wającego przez _me 
ogrzewaną pallsa
dę międzystopnio
wych !opatek k.ie
rownlcy sprężarki 

. osiowej w zależno-
ści od czasu pręd
kości osiowej przez 
palisadę V1 i tem
peratury statycznej 
t1 [2): a) t1 = -15°C, 
Q = 1,5 gim•: l 
V1 = 79 m/s, 2 
V =  107 m/s, 3 
V =  133 m/s; b) t1 = 
= -16°C, Vt = 107 
m/s: 1 Q = 0,8 
g/m', 2 - Q = 1,15 
gim', 3 - t1 = 1,5 
g/m3 ; c) V1 = 107 
m/s, Q = 1,5 gim•, 1 
- t1 = -5°C, 2 -
t1 = -9°C, 3 - t1 = 
= 15,5°C 

a) 
GI 1,0 
!Go 
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Cessna 152 • U SA • 

Samolot szkolny I szkolno-akrobacyjny 

KONSTRUKCJA. Jednosilnikowy, calko
w1c1e metalowy dwumiejscowy zast rzalo
wy górnopłat ze stałym podwoziem. 

Piat. Obrys prostokątna-trapezowy, pro
fil NACA 2412, wznios 1°. Sk n;cenie geo
metryczne 1° (kąt zaklinowania 1° u nasa
dy, 0° przy końcówce). w kesonie między
dźwigarowym przy kadłubie miejsce na 
zbiorniki paliwowe. Skrzydła podparte po
jedynczymi zastrzałami wprowadzonymi w 
przedni dźwigar. Zastrzały z rur o p rze
kroju kroplowym. Klapy szczelinowe, me
talowe. Lotki typu Friese. Pokrycie lotek 
I klap z blachy żłobkowanej. Lotki zaj
mują 601/o , a klapy 40'/, rozpiętości skrzy
dła - klapy umieszczone są na prostokąt
nej części skrzydeł. Standardowe końcówki 
mogą być zastąpione tzw. koricówkami 
stożkowymi z laminatu. 

Kadłub. Przekrój owalny, kształt typo
wy dla górnopłatów Cessna. Konstrukcja 
metalowa, pó!skorupowa. Piat wsparty na 
dwóch siłowych wręgach, ukształtowanych 
w sposób umożliwiający płynne rozpro
wadzenie sil skupionych w strukturze ka
dłuba, między tymi wręgami - wejścia 
do kabiny. Kabina umieszczona pod pia
tem. Miejsca pilotów obok siebie, fotele 
regulowane z możliwością odchylenia o
parcia do przodu. Za fotelami obszerny 
bagażnik. Oszklenie z szyb w kształcie roz
wijalnym. Szyba wiatrochronu może być 
zaopatrzona w instalację przeciwoblodze
niową. Wejście przez d rzwi typu samo
chodowego z obu stron kadłuba. W wersji 
akrobacyjnej Ószklenie może być uzupeł
nione dwoma okienkami o przyciemnio
nych szybach nad głowami pilotów (mię
dzy dźwigarami płata). Wnętrze kabiny 
jest ogrzewane i przewietrzane. Tylna część 
kadłuba w kształcie smukłego stożka. Jest 
ona połączona z tylnym dźwigarem piata 
rurowym zastrzałem biegnącym pod tylną 
szybą kabiny. W wersji akrobacyjnej mo
żliwy jest awaryjny zrzut d rzwi. 

Usterzenie. Usterzenie klasyczne o kon
strukcji metalowej, obrysy usterze11 trape
zowe, usterzenie pionowe skośne. Statecz-

DANE TECHNICZNE 

Rozpiętość 
standard 
z końcówkami stożkowymi 

Długość 
Wysokość 
Rozpiętość usterzenia 
Cięciwa skrzydła przy kadfubie 
Cięciwa skrzydła przy końcówce 
Baza podwozia 
Rozstaw podwozia 
Srednica śmigła 
Wyd!użen1e skrzydła 
Powierzchnia skrzydła 

standard 
z końc. stożkowymi 

Masa własna 
Masa startowa maks. 
�asa bagażu maks. 
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nlkl dwudźwigarowe, stery - jednodźwiga
rowe, wyważone masowo i odciążone aero
dynamicznie. Na prawym segmencie steru 
wysokości klapka wyważająca. Przed ' sta
tecznikiem pionowym długa pletwa usta
leczniająca. 

Sterowanie. Sterownice zdowojone (wo
lanty i pedały). Układ sterowania lotkami 
- popychaczowy, sterami - linkowy, kla
py napędzane elektrycznie za pośrednict
wem elementów skrętnych. 

Podwozie. Trójkołowe, z kołem przednim, 
stale. Golenie podwozia głównego sprę- _ 
żyste Land-O-Matic z rur stalowych, go
leń przednia teleskopowa z amortyzato
rem olejowo-powietrznym wewnątrz. Ko-
la podwozia głównego wyposażone w tar
czowe hamulce hyd rauliczne. Koio przed
nie sterowane. Wszystkie kola mogą być 
wyposażone w owiewki .  

Zespól napędowy. Plaski, czterocylindro
wy, chłodzony powietrzem silnik gaźniko
wy Lycoming 0-235-L2C o mocy 82 kW, 
śmigło metalowe dwulopatowe o stałym 
skoku McCauley 1Al03/TCM 6958. Silnik 
zawieszony na łożu spawanym z rur sta
lowych. Osłony zespołu napędowego meta
loM'o-laminatowe. 

Instalacje.  Paliwowa - zbiorniki mon
towane w kesonie międzyclżwigarowym, po
jemność 98 1 (stancl·ard) lub 148 1 (na ży-

czenie). Olejowa pojemność zbiornika 
6,6 I. Elektryczna prądorozrusznik 28 
V/60 A, akumulator 28 V. 

Wyposażenie. Zestaw przyrządów wyma
gany przepisami oraz jako wyposażenie 
standardowe radiostacja, VOR/LOC lub 
VOR/ILS, radiobusola, odbiornik markera. 
Dodatkowo, na życzenie (w wersji Cessna 
Model 152/II) przewidziany jest bogatszy 
zestaw p rzyrządów kontroli silnika i do
datkowe wyposażenie radionawigacyjne. 

ROZWOJ KONSTRUKCJI. Cessna Model 
152 jest następcą opracowanego w 1957 r. 
Modelu 150, znajdującego się w produkcji 
od 1958 r. Model 152 wszedł do produkcji 
w 1977 r. Zasadniczą różnicę stanowi zmia
na zespołu napędowego na mocniejszy, 
wprowadzono też wiele ulepszeń w kon
strukcji płatowca. Równolegle opracowano 
cztery wersje samolotu: podstawow:,t mo
del 152, Model 152/II ze wzbogaconym wy
posażeniem, Model 152 Trainer oraz akro
bacyjny Model 152 Aerobat o wzmocnionej 
konstrukcji. Podobnie j ak Model 150, no
wy Model 152 charakteryzuje się dużą po
prawnością pilotażu i prawidłowym zacho
waniem w ak robacji. Tak jak 1 Model 150, 
również nowy Model 152 jest produkowa
ny na podstawie umowy licencyjnej we 
Francji w zakładach Reims Aviatlon Jako 
Reims Cessna 1 52. 

9,97 m 
Obciążenie powierzchni 
Obciążenie mocy 

51,3 kg/m1 

• 9,24 kg/kW 
204 km/h 
198 km/h 

10,11 m 
7,34 m 
2,59 m 
3,05 m 
1,63 m 
1,13 m 
1,47 m 
2,32 m 
1,75 m 
6,7 

14,59 m• 
14,82 m• 

502 kg 
757 k g  

54 kg 

Prędkość maks. pozioma (H = O) 
Prędkość przelotowa (75'1o mocy) 
Prędkość minimalna (z klapami) 
Prędkość minimalna (bez klap) 
Wznoszenie (H = O) 
Pułap 
Zasięg (pallwo 98 1) 
Zasięg (paliwo 148 1) 
Zasięg maks. 
Rozbieg 
Start na 15 m 
Lądowanie z 15 m 
Dobieg 
Współczynnik obciąże1'1 konstrukcji dla 

wersji Aerobat 

80,5 km/h 
89,5 km/h 
3,63 m/s 

4480 m 
592 k m  

1009 k m  
1278 k m  
221 m 
408 m 
368 m 
145 m 

n -=  +6 do -3 
T.M. 
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Mikojan MiG-23 • ZSRR • 

J ecl non1iejsco'\\1y sa1nolot 1nyśli wski n1y-
śli wsko-bombowy 

KONSTRUKCJA. J ed nosiln. ikowy od rzu
towy grzbietop-lat o zmiennej geomet r i i  
płata i konstrukcji  metalowej. 

Piat. Konstrukcja dźwigarowa o zmien
nym skosie. Stałe trójkątne części przy
kadłubowe płata mają skos 72°. Kąt skosu 
części ruchomych, przestawialnych w locie 
i na ziemi, wynosi � dla skrzydeł roz
posta rtych, 45° w położeni u  pośrednim i 
72° w położeni u  maksymalnie tylnym. Po
łączenie części zewnętrznych ze ś rodkową 
częścią piata za pomocą pionowego prze
gubu i siłowników służących do zmiany 
sk.osu piata. K rawędź natarcia z uskokiem 
cło przodu widocznym p rzy p rzestawieniu 
skrzycie! w pozycję tylną. MechanizacJa 
ruchomej części sk rzyclła składa się z klap 
tylnych, spoilerów i klap przednich. Lot_e:k 
brak. Klapy tylne j ednoszczelinowe, troJ
częściowc na całej rozpiętości. Przy maksy
ma lnie skośnym położeniu sk rzydeł nieza
leżny napęd uruchamia tylko zewnętrzne 
części klap. Dwuczęściowe spoilery (prze: 
rywacze) umieszczone przed środkową 1 
wewnętrzną częścią klapy, służą do stero
wa nia poprzecznego i są sprzężone ze ste
rem wysokości, a ponadto biorą udział w 
hamowaniu  przy dobiegu i zwiększaniu do
cisku samolotu do drogi startowej. Na 2/3 
krawędzi natarcia skrzydeł ruchomych 
znajdują się klapy n oskowe, współpracują
ce z klapami tylnymi. 

Kadłub. Konwencj"onalna konstrukcja pól
sko rupowa o przek roj u kołowym spłaszczo
nym po bokach kabiny pilota, przed wio: 
tarni powietrza. Również p rzed wlotami_ 
powietrza, p rzy kadłubie. oddzielacze war
stwy przyściennej. Prostokątne wloty po
wietrza ze sterowanym przekrojem otworu 
wlotowego. Za wnękami podwozia głównego 
w dolnej części tylu kadłuba otwory upus
towe powietrza. W tylnej części kadłuba 
czteroplyLowe hamulce aerodynamiczne. 
Przód kadłuba w ykonany z tworzyw sztu
cznycl1 przepuszczających promieniowanie 
elektromagnetyczne mieści wyposażenie 
elektroniczne. Wiatrochron z szybą pan
cerną. Osłona kabi ny u n oszona w górę do 
tylu. Kabina ciśnieniowa. Fotel wystrze
liwany. Za kabiną mieszczą się zbi orniki 
paliwa i wnęki podwozia głównego o raz 
silnik. Tylna część kadłuba odej mowana 
w celu umożliwienia wymiany s ilnika. 

Ust erzenie. Usterzenie poziome tra pezo
we, płytowe o skosie k rawędzi natarcia 
57°. o polówkach wychylan ych przeciwnie 
i zgod nie. spełnia rolę steru wysokości i 
lotek. Usterzenie pionowe o skosie k rawę
dzi natarcia 65° i dużej pletwie przed sta
teczniki em. Ster bez klapki odciążającej i 
wyważającej. Pod kadłubem statecznik 
rozkładany w locie. a składany pod kadłu
bem przed lądowaniem, gdyż zawadzałby 
o ziemię. 

Podwozie. Trójzespołowe z kołem przed
nim. Podwozi e  przednie  sterowane. waha
czowe, z amortyzatorem w goleni ,  z pod
wójnymi kolami i błotnikami. chowa ne do 
tyłu w kadłub. Zespoły podwozia główne
go jednokołowe. z łamaną golenią pozio
ma. chowa ne w kacllub. Główne osłony 
mÓcowane cło podwozia. Koła główne wy
posażone w hamulce i u rzadzenie przeciw-

. poślizgowe. Spadoc h ro n  hamujący w osło
nie pon iżej steru k ierunku.  

Na p�rl. Silnik od rzutowy Tuma,\ski R-29B 
o c-iągu maks. z dopalaczem 1 2  200 da N. 
Dvsza wylotowa o zmienn ej geometrii. Po
j emność zbiorników pali wa 5700 l .  Poci 
kadłubem można zawiesić zbiornik dodat
kowy o pojemności 800 1. 

Wypos• żenie. Radiolokator rozpoznawczy 
i kierunkowy. Antena ILS, p rzed wiatro
chronem wskaźnik ślizgu. wskaźnik kąta 
nata rcia z pra,vcj strony wiatrochronu. 
Naci sterem kierunku i pod nasadą lewe
go sk rzydła ur2<1dzenie rozpoznawcze 
,.swój-obcy· •. Por! p rzodem kadłuba ciepło
pelengator lub dalmierz laserowy. U rządze
nie ost rzegawcze Syrena i radiolokator 
dopplcrowsk i. 

DANE T E C H NIC ZNE (przybliżone) 

Rozpiętość (skrzydła rozpostarte) 
Rozpiętość (maks. skos skrzydeł) 
Długość całkowita 
Powierzchnia nośna 
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Uzbroj enie. .Jedno d wulufowe działko 
GSz-23, kaliber 23 mm, z tłumikiem bly�
ków ognia. Podwie_szenia uzbrojenia:  j eden 
wysięgn.ik (belka) pod kadłubem, po jed
nym pod k anałami chwytów powietrza i po  
j ednym pod stałymi częściami nasad y piata. 
Uzbrojenie podwieszane: ra kiety powie
trze-powietrze lub zasobniki z rakietami 
niesterowanymi albo i n ne rodzaje uzbro
jenia. 

ROZWÓJ KONST RUKCJI .  Prototyp sa
molotu MiG-23 o zmiennej geometrii płata, 
wkrótce po oblata n i u, został po raz pier
wszy zademonstrowany podczas święta lot
ictwa 9 !Lpca le'67 r. na lot n isku Domo
cl i eclowo w Moskwie. Seria i nformacyjna 
MiG-23 została p rzekazana lotnictwu woj
skowemu w 1970 r. Od 1973 r. samolot ten 
j est używa n y  w d użej liczbie przez ra
dz ieckie lotnictwo myśliwskie. Następnie 
otrzymały go k ra_ie Układu Warszawskiego 
o raz był eksportowa n y  cło 9 krajów azja
t yckich i a f rykańskich. Podczas wizyt lot
n ictwa radzieckiego we F rancj i .  Finlandi i 
i Szwecji był prezentowany lotn ikom tych 
krajów. którzy wykonali na nim loty za
pozncnvcze. Po śmierci A rtiona Mikojana 
w 1970 r. p race rozwojowe nart samolotem 
prowadzone są pod kieru nkiem Rostislawa 
Bielakowa . 

Pierwszą wersją seryj ną był MiG-23S 
na pędza n y  silnik iem R-27 o ciągu IO OOO 
daN. Odmianą tego samolotu był MiG-23SM. 
Samoloty te miały cztery belki APU-13 na  
uzbrojeni podwieszane. Oba typy są wy
stawione w Muzeum Sil Zbroj nych ZSRR 
w Moskwie. Następna wersja to MiG-23M 
napęclzanv silni kiem R-29. Od poprzed nich 
wersj i różn i  się k rótszą dysze1 wylotową 
s i ln ika oraz zmienionym kształtem skrzy
deł. Na _jba rdzie.i rozpowszechniona j est od
miana M iG-23M oznaczona MiG-23MF. Ma 
ona nowocześniejsze wyposażenie racliolo
kacyjne i c ieplopelengator poci kadłubem. 
Samolot używan y  1$t od 1978 r. przez k ra 
je Ukła d u  Warszawskiego. .Jego wersja z 
u proszczonym wyposażeniem racliolokacvi
n ym i elektronicznym była eksportowa
na cło Algieri i .  K ubv,  T r:ak u  i Libii. Wpro
wadzona w 1978 r .  i zad emonstrowana we 
F ranc.ii i. Finland i i  w tvmże roku zn1ody
f i lrnwana odmia na samolotu MiG-23MF mR 
zmniejszoną pletwę przed stateczni kiem 
p ionowym i skromniejsze wyposażeni e  ra
d iolokacyjne. 

Masa startowa maks. 

Fot. Zb. Chmurzyński 

W d rugiej połowie rat siedemdziesiątych 
wsze.dl do użycia samolot szturmowy MiG
-27 będący dalszym rozwinięciem samolotu 
MiG-23. J ego cechami charakterystycznymi 
są : krótk i ,  skośnie ścięty w dól p rzód kad
łuba przed kabiną p ilota i zmien ione wlo
ty powietrza bez regulacj i przekroju  wlotu 
oraz i nne  uzbrojenie. Następnie powstał sa
molot myśliwsko-bombowy MiG-23BN o 
przodzie kadłuba podobnym jak w samo
locie MiG-27. Wersja ta n i e  ma celownika 
radiolokacyjnego. lecz otrzymała laserowy 
dalmierz. Samolot jest stosowan y przez 
lot n ktwo Algierii, Czechosłowacj i ,  Egiptu, 
Et iopi i ,  I n d i i, Iraku, K u by, Liba nu, Syrii 
i Wietnan1u. 

Samolot MiG-23 ma również dwumiejsco
wą wersję szkolno-bojową MiG-23U, która 
.iest odmianą samolotu MiG-23MF. Może 
być ona również stosowana do zadań bo
jowych. Obie kabin y  mają oddzi elne osło
ny. Tylne miejsce tego samolotu ma wy
suwany wizjer peryskopowy. Napęd samo
lotu ·stanowi silnik R-27. Samolot używa ny 
j est w ZSRR,  państwach Układu Wa rszaw
skiego oraz w Egipc ie, Ind iach,  Libii i na 
Kubi e. 

MiG-27, który jest dalszym roz winięciem 
samolotu MiG-23, napędzany j est silnikiem 
dostosowan ym do  lotów na małych wyso
k_ościach. Samolot ten osiąga mniejsz::i 
prędkość maksymalną i niższy pułap niż 
llliG-23. gdyż te osiągi  n i e  są rnsadn icze 
w lotach szturmowych. Samolot ot rzymał 
koła n iskociśnieniowe dla ułatwien ia ko
rzystan ia z lotnisk gruntowych. Uzhroje
nic stanowi działko sześciostrzałowe i po
cis !<i rakietowe. 
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kg 
14,2 m 
8,2 m 

16 ,8 m 
28 m• 

Prędkość maks. (na dużej wysokości) 
Pułap 

20 ODO 
2500 

18 ooo 
900 

3000 

km/h, M=2,3 
m 

Hozbicg i dobieg 
Zasięg maks. 

m 
k m  A.G. 
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SZKO LE N I E  
LOTN ICZE 

1 - szkoła lotnicza, s .  pilo
tów 

2 - szkolenie w pilotażu, s.  
pilotów 

3 - program szkolenia, p. lo
tów szkolnych 

4 - selekcja wstępna pilo
tów 

5 - próba psychotechniczna,  
test 

6 - szkolenie teoretyczne 
7 - s. naziemne, s. przed lo-

tami 
8 - s. na symulatorze 
9 - i nstruktaż przed lotami 

10 - omówienie lotów, ocena 
l. 

li - lot zapoznawczy 
12 - szkolenie (lotnicze) po

czątkowe, s .  podstawowe 
13 - lot po k ręgu, k rąg nad

lotniskowy 
14 - lot szkolny 
15 - l.  na dwusterze, szkple

nie na d .  
l o  - (pierwszy) lot samodziel-

ny, wylaszowanie 
17  - t rening lotniczy 
18 - t. lotów samodzielnych 
19 - lot clla przeszkolenia (na 

elany typ samolotu) 
20 przeszkolenie pilotów, 

trening doskonalący 
21 t rening, szkolenie do

skonalące 
22 - nalot, wylatane godziny, 

czas lotu 
23 - szkolenie w lotach bez 

widoczności, s.  w l. wg 
przyrządów 

24 - s. w akrobacji 
25 - przelot 
26 - lot kontrolny, l .  na KTP, 

l .  egzaminacyjny 
2 7  - egzamin z pilotażu 
28 - sprawność pilotażowa 
29 - czucie sterowania 
30 - blącl pilota, b. pilotażu 
31 - (niezamierzone) przecią-

gnięcie 
32 - - odbicie, , ,kangur" 
33 - nagły niekontrolowa ny 

zak ręt na ziemi 
34 - zdolność do służby w po-

wietrzu 
35 - uczeń-pilot 
36 - instruktor-pilot 
37 - licencja pilota, świadec

two p. 
38 - pilot-amator, p. turysty

czny 
39 - licencja pilota turystycz

nego 
40 - pilot zawodowy 
41 - licencja pilota zawodo

wego 
42 - uprawnienia do lotów 

bez widoczności 
43 - książka lotów 
44 - pomoc szkoleniowa 

sprzęt szk,oleniowy, urzą
dzenie treningowe 

45 - makieta 
46 - symulator naziemny, ka

bina treningowa 
47 - kabina t. dla nauki lo

tów bez widoczności 
48 - naśladowanie, symulacja, 

imitacja 
49 - symulator lotu 
50 - s .  1. z nie ruchomą ka

biną, ka bin a treningowa 
51 - s. podejścia do lądowa

nia 
52 - s. z wizualizacją otocze

nia  
53  - s. z ruchomą kabiną , s .  

z r .  podstawą 
54 - s. z t rzen;ia stopniami 

swobody 
55 - kabina symulatora, k. 

ucznia 
56 - pulpit instruktora , stano

wisko i. 
57 - przelicznik a nalogowy, 

analogowa maszyna li
cząca 

58 - imitator obciążeń aero-
dynamicznych sterów, 
mechanizm sztucznego 
czucia (sterowania) 

59 - Imitator dźwięków, I.  ha
łasu 
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FLIG HT 
TRAI N I N G  

1 - flying school, pilot s. 
2 - flight training, flying t . ,  

pilot t .  
3 - flying curriculum 
4 - initial pilots selection 
5 - psychotechnic test, 

ability t. 
6 - theoretical tra ining 
7 - preflight t raining 
8 - simulator t . ,  simulated t. 
9 - preflight briefing 

10 - postflight critique 
11 - familiarisation fli ght, 

fam flight 
12 - ab initio training, ele

mentary pilot t . ,  pri
mary t. 

13 - box-pattern flight, cir
cular f . ,  round-robin f .  

1 4  - t ra ining f. 
15 - dual control f., d.c. 

t ralning 
16 - (first) solo flight 
17 - p ractice f. ,  practising f. 
18  - solo practice 
19 - t ransition f. 

20 - refresher course, r. train
ing 

2 1  - advanced (flying) train
lng.. 

22 - flight hours 
23 - blind-flylng tra ining, 

instrument (rating) f .t .  
2-1 - acrobati'c t .  
25 - cross-country flight 
26 - check flight 
27 - flight tests 
28 - flying skill, piloting s . ,  

stick and rudder s .  
29  - control fee!, f .  of  a ir-

craft 
30 - pilot's error 
3 1  - (inadvertent) stall  
32 - ballooning, bounce, 

skip (ping) 
33 - groundloop, ground loop 
3-1 - flying a ptitucle 
35 - cadet pilot, pupil p. ,  

pilot uncler i nstruction,  
pilot traince, student p . , 
trainee - (p.)  

36 - check p.,  fl ight instru-
ctor, i nst ructor p. 

37 - p. certificate 
38 - private p. 
39 - private p. certificate 
40 - commercial p. 
4l  - c.p. certificate 
42 - i nstrument certificate, i .  

(flight) rating 
43 - pilot log book 
44 - training a id 
45 - mock-up 
46 - ground t rainer, ground 

(based) simulator 
4 7  - instrument trainer 
48 - simulatión 
49 - flight trainer, pilot t . ,  

flight simulator 
50 - fixed base simulator 
51 - landing approach simu-

lator, procedure trainer 
52 - visual !light s. 
53 - movable cockpit s. 
54 - three-axis trainer, 

-degree-of-motion 
55 - simulator cockpit, 

station 
56 - !nstructor deck 
57 - analog computer 

three
t. 
pilot's 

58 - air load simulator, 
(control) force s., fee! s. 

59 - noise simulator 
60 - means for recording the 

flight path, path recorder 
Gł  - aerodrome model 
62 - terraln m .  
6 3  - TV-camera 
64 - televislon projector 
65 - projection screen 
66 - primary trainer, p. 

t raining aircraft 
67 - dual control 
68 - two-crew cockpit 
69 - tandem-seat trainer 
70 - side-by-side t. 
71 - instrument flying hood, 

blind f.h. 
72 - basie t rainer 
73 - a dvanced t .  
74 - a;robatic t . ,  acrobatlc 

t raining alrcraft 

TEeHNleZNV SŁOWNIK LOTNICZV 

FLI EGERSCH U L U N G 

1 - Fliegerschule (f), Flugschule 
(f), flugzeugfUhrerschule (!) 

2 - Fliegerschulung (f), Fl1eger
a usbildung (f), Fliegerisctle 
Ausbildung (f), Flugzeugfu1

-
hrerausbiloung (!) 

3 - Ausbildungsplan (m), Aus-
bildungsprogramm (n) 

4 - v orauswahl (f) der Pioloten 
5 - psychotechnische Prtifung (f) 
6 - Theoretische Ausbildung (f) 
7 - Bodentraining (n), Vorflug-

tn, ining (n) 
8 - Flugsimulator-Schulung (f) 
9 - ł'luganweisung (f), Flugbe

ratung (f), Flugvorbespre
chung (f) 

10 - Flugnachbesprechung (f) 
11 - Einweisungsflug (m) 
J2 - Anfangschulung (f), Anfan

gerschulung (f), Grundaus
bildung (f) 

13 - Platzflug (m), Platzrundflug 
(m), Platzrunde (f) 

14 - Schulflug (m) 
15 - Flug (m), am Doppelsteuer, 

Doppelsteuerschulung (f) 
16 - (erster) Alleinflug (m) 
17 - Flugpraxis (f) 
18 - Alleinflugpraxis (f) 
19 - Ubergrangsflug (m), umschu

lungsflug (m) 
20 - FlugzeugfUhrertiberprUfungs

lehrgang (m) 
21 - 1''ortausbildung (f), Fort-

geschrittenen-Ausbildung (f) 
22 - flugzeit (f), geleistete flug

stunden (fpl) 
23 - Blindflugausbildung (f), 

Instrumentenflug-Schulung 
(f) 

24 - Kunstflugschulung (f) 
25 - Uberlandflug (m) 
26 - Kontrollflug (m) 
27 - FJugprUfung (f) 
2a - Flieger-Leistungsfahigkeit (f) 
29 - SteuerungsgefUhl (n) 
30 - Flieger-Fehler (m), Flug-

fehler (m) 
31 - (unwillkUrliches) Uberziehen 

(n) 
32 - Springen (n), , ,Fahrstuhl" 

(m) 
33 - Ausbrechen (n) 
3'I - Fliegertauglichkeit (f), Flug 

(dienst)tauglichkeit (f) 
35 - FlugschUler (m) 
36 - Fliegerinstruktor (m), Flug

lehrer (m) 
37 - Fliegerzeugnis (n), Flugaus

weis (m), Flugschein (m), 
FlugzeugfUhrerschein (m), 
Luftfahrerschein (m) 

38 - Privatflieger (m), Privat-
flugzeugfUhrer (m), Privat
pilot (m) 

39 - Befahigungsnachweis (m) flir 
PrivatflugzeugfUhrer, 
Erłaubnis (f) f.P. 

40 - Berufsflieger (m), Berufs
flugzeugfUhrer (m), Berufs
pilot (m) 

4 1  - Berufspilotenausweis (m), 
Erlaubnis (f) flir Berufsflug
zeugftihrer 

42 - besondere Berechtigung (!) 
fUr IFR-FlUge, Blindflug
scheln (m) 

43 - Flugbuch (n) 
-44 - Schul(ungs)gerat (n) 
45 - Attrappe ff) 
46 - Bodenausóildungsgerat (n), • BodenUbungsgerat (n) 
47 - Instrumentenflug-Ubungsge-

rat (n) 
48 - Simulation (f), Nachahmung ' (f) 
49 - Fliegerschulungsgerat (n), 

FliegerUbungsgerat (n), Flug
simulator (m), Flugtrainer 
(m), FlugUbungsgerat (n), 
Simulator (m) 

50 - Flugsimulator (m) mit unbe
weglicher Grundlage 

51- Landeverfahren-Ubungsgerat 
(aj 

52 - Flugsimulator (m) mit 
Umgebungssimulation 

53 - F. mit beweglicher Grun
lage 

54 - Dreiachsenlibungsgerat (n) 
55 - Schlilerkabine (f) 

Jl ETHAII 
n o.[\rOTOBKA 

l - neTHaH WKOJJa, I I J .  ]lCTHOii 110.nrOTOB
KH. aomll.U-tOHIIOC YLtHnmue 

2 - oGy'fCIU·IC neT<tllKa, o.  nOJJCTai\·1, JICT-
1-1asr TTOJl,rOTOBKa 

3 - nporpaMMa y'ie61tbIX nOJICTOD 
4 - Ha•taJlbllbJ\.1 OT6op JlCPHtKOB 
5 - nc11XOTCXHU'{CCKOC HCrlbll anHC 
6 - reopen1--teci.:oe 06Y'-te1rn:e 
7 - uaJCt.·ll-l�UI TTOJ:lfOTOBKa 
8 - o6y\f.CHi·tC na TpC'HUiKCpe 
9 - npe.anoneTHhlH HI-ICTPYKT3>K 

l O - nocncnoncn-1b1lt paJ6op, p. noneTOB 
11 - 03HaKOMHTCnl:il-fblti JlOJICT 
12 - H3'HIJtbll3K JtCTltaR no.a..roTOBK3 
13 - a'.)pOJl.POMHbtii noneT, noner no Kpy

ry, a. no KOpo6o'iKe 
14 - y'ie611b1ii noneT 
15 - ITOJtCT C HHC rpyKTOPOM Ra C3MOnCTC 

c ABottltbJM ynpaoncmteM 
16 - caMOCT011TCJthHbTH noncT, C. BLIJI C T  
1 7  - Tpem1pODO'łHLlii noncT, JtCTHaJI npaK-

THKa 
1 8  - TpeImponKa 01].l-tHO'lllblX OOJICTOB 
19 - noneT no nporpaMMC nepeY'n1BaHHJ1 
20 - Kypc ncpeno.nroTOBKH JlCPłHKOD, ne -

peno.nroTODKa 
21 - TTODbIWCltnaJI JtCTH3JI JlOHrOTOOKa 
22 - »a.ner, LfaCbt noneTa 
23 - o6yLfCI-IHC CJtCIThIM noneTaM, o. nnno-

THpoaa11mo no npn6opaM 
24 - 06y'łe1me BblCWCMY ITMJtOTa>t-y 
25 - nepeneT 
26 - KOIITPOJlhHO-nposepO'łHbJH ITOJlCT, Ja

•1CTllblli n . ,  n. Ha npoucpKy TCXHHKH 
Ti ll.'lOTHpooaHJtR 

27 - JtCTl-łbllł 3a'ieT 
28 - ITUJIOT:I)tmoe MaCTCPCTBO 
29 - 'iYBCTBO ynpaBJlCIHłR 
30 - OWH6Ka OHJlOTHpooa1nrn, o.  JlCT'łHKa 
3 1  - HCnpe.nttaMCpCIUILtit Cpbtn, Henpcn-

H3MCPCI-IHOe coan110a1mc 
32 - 83MLIB3HlfC (nptt noca,nKC), «KOJJtC

Hl-fC», «KOJCJI» 
33 - PC3KIIH, 1-1eynpaOJtRCMblii paJBOPOT na 

3Cl\1nC 
34 - fO.llHOCl o K JICTHOII cny>K6e, neTHble 

cnoco611oci-H 
35 - cnywaTCJIL neTHOH WKOJlhl, KypcaHT 

n.w., (nePmK)-KypcanT, 06y'ł'.aCMb1l1: 
. J'ICT'łHK 

36 - JtCTLfUK - IIHCTpyKTOf) 
37 - CBll,lJ,CTCJlbCTDO neT'ilłK3, YilOCTOBCpe 

HH'C neT'HłKa 
38 - JlCT'ł]tK-mo611Tenh, Jl.-•rn TffilK 
39 - CBH.D.CTCJlbCTBO neT'fHKa JII06HTCnR ,  

C.  118CTROfO Jl. 
40 - npocpeCCIIOHanhllblH nCT4HK 
41 - lUtnJtOM npoq)CCCHOHanhHOfO neT'łH· 

K a  
42 - CBHll.CTCJlbCTBO o nonyCKC K noneTaM 

no npu6opaM, Knanlłcł>Htcau,1u1 .naro
LUaJI npaoo n. no rr. 

43 - JlCTl-tan KnlfiKK3 
44 - TpC>lllPOD041iblH npH6op, y4e611aH an-

napaTypa, TpeuaJłCep 
45 - MaKCT 
46 - Ha3CMHLIH TpeHa)Kep 
47 - T . .  wrn no.nroTODłm K noneTaM ao npn-

6opaM 
48 - HMllT3UliRt Mo.nenlłpOB3}lHC 
49 - TIHJtOTaiK.HLlił Tpe1taJKep, JlCTHblł\ Tpe

Ha>Kcp, ne-ra1oll.Ułft T., JłMHTaTop yc
nonH li noneTa 

50 - T. c HCllO)lBHlKHOl\ Ka6imon 
Sł - T. li.Jl.A OTpa60TKH 3JlCMCRTOD Jaxona 

tta nocanKy 
52 - T. ,a.nR ycnouw l.ł m-I3yan:b11oro noneTa 

53 - T. c nonoH>KIIOl\ Ka6Hlt011 

54 - T. C TPCMH CTCOCHRMH cno60JJ.bl 

SS - Ka6mrn TpeRa)ł(epa 

56 - nyJlbT Hl:ICTpyKTOpa,� pa60"!Ce MC
CTO H. 

57 - aRanorosaJI Bbl'łHCJIHTCJlb113R M3WH
Ha, a. 3BM, auanorooblH BbI'iHCJl H 
TCJlb 

58 - HMIITaTop a)pon11naMW-ICCKHX 11arpy
JOK, lf. yc11nuft B CUCTCMC ynpaonc
l!Hff 

59 - J<MHTaTOp W)"Ma 

60 - perHcrpaTop TpaeKTopnn noncTa, 
TpaCKTOrpacj) 

61 - M3KCT a3po.npoMa 

62 - M. MCCTHOCTlł 

63 - TCJlCBHJHORUaJI KaMcpa 

64 - TCJteBHJHOHllblł'r npoeKTOP 

cd . na s. 26 
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,J>OMOeE KONSTRUKCYJNE Ocena głośnośc i 
sprzętu lot n i czego ( 1 1 ) 

Parametry kl imatu a.kustycz.ncgo 3 

Leą - ekwiwalentny (równoważny) trwały poziom hałasu 
- Equivalent continuous sound level Ll L 

Pod pojęciem ekwiwalentnego poziomu hałasu niestacjo- d 8 
narnego rozumie się poziom dźwięku stacjonarnego o ana
logicznym widmie mający taki sam wpływ na organizm 
ludzki jak hałas niestacjonarny 2 '\ L,9 = 1 0 lg [--!- 1!' tj · I 0°•1 LA i] 

T ; = 1 

gdzie: T - przedział czasowy, 
LAt - wartość poziomu dźwięku w przedziale cza

sowym i, 
Ldn - dobowy ekwiwalentny poziom hałasu (dzien

, no-nocny). 24-godzinny Ieą z tym, że 10 dB 
dodaje s ię  do wszystkich wartości hałasu 
mierzonych pomiędzy 220° i 700. 

LN - wartość poziomów statystycznych Percentage le-
vel exceeded 

Poziom dB(A), przekraczany przez N O/o czasu, np. L90 
oznacza poziom dB(A) przekraczany przez 900/o czasu, po
wszechnie używany do oceny poziomu hałasu otoczenia. 

LAx - Poziom hałasu pojedynczego zdarzenia - Single 
event noise exposure level 

Poziom dB(A), który - gdyby trwał w czasie 1 sekundy 
- wytwonyłby tę samą ilość energii akustycznej (skorygo
wanej przy pomocy skali „A") jako dane zdarzenie. 

LNP - Poziom hałasu emitowanego - Noise pollution level 
Odmiana Leą uwzględniająca krótkookresową zmienność 

poziomu hałasu. Dla rozkładu Gaussa poziomu dB(A). 

Całodobowy poziom hałasu emitowanego przez samoloty 
NEF - Noise exposure forecast 

Złożone kryterium używane dla przewidywania przyszłe
go oddziaływania hałasu portów lotniczych. 

Obliczenia uwzględnia poziom EPNL (Effective Perceived 
Noise Level) dla każdego typu samolotu, profilu lotu, licz
by lotów dziennie, pory dnia itp. Używane ogólnie do okre
ślania l inii  równego NEF dla obszarów w okolicy portów 
lotniczych. 

\ 
5 \ 
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Rys. 1 

Metoda opracowana i stosowana w USA. 

Wskaźnik hałasu i powtarzalności 
NNI - Noise and number index 

---- -
JO 

Wskaźnik hałasu i powtarzalności oparty jest na analizie ' 
statystycznej wzajemnych powiązań między mierzonymi 
poziomem odczuwalnego hałasu w PNdB i liczbą przelotów 
oraz wynikami badań socjologicznych. Metoda stosowana 
i opracowana w Wielkiej Brytanii. 
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Rys, 2 

LEPN - efektywny poziom hałasu odczuwalnego -Effec,
tive perceived noise level (EPNL) 

System oceny hałasu lotniczego uwzględniającej nie tylko 
charakterystykę częstotliwości badanego hałasu, wykorzy
stywaną przy obliczaniu jednostek PNdB (PNL), lecz rów
nież czas oddziaływania i nieciągłe składowe w widmie 
hałasu. Jednostki pomiarowe EPNdB. 

Złożone wyrażenie używane do certyfikacji typów samo
lotu pod względem hałasu przy przelocie. 

LPN - poziom odczuwanego hałasu - Perceiv2d noise 
level (PNL) 

Jedncstka pomiaru poziomu hałasu dokładnie odpowia
dająca •subiektywnym reakcjom mieszkańców narażonych 
na działanie hałasu. Określenie jednostki PNdB oparte jest 
na kalkulacji Stevensa. 

Szumy otoczenia. Odcjmowa.nie poziomów ciśnienia 
akustycznego 

Jednym z czynników mających wpływ na dokładność po
m iarów jest poziom szumu otoczenia w stosunku do po
ziomu hałasu, który podlega pomiarowi. W praktyce, aby 
sygnał mierzony nie „utonął" w szumie otoczenia, poziom 
tego sygnału powinien być przynajmniej o 3 dB wyższy niż 
poziom szumów tła. Poza tym, w celu uzyskania prawidło
wego rezultatu pomiaru, należy dodatkowo wprowadzić od
powiednią korekcję pomiaru. I tak, w celu przeprowadze
nia pomiarów poziomu dźwięku maszyny w warunkach 
wysokiego poziomu szumów . otoczenia należy: 

- Zmierzyć całkowity poziom hałasu z pracującą ma
szyną. 

- Wyłączyć . maszynę i zmierzyć poziom szumów oto-
czenia. , - Porównać wyniki pomiarów. Jeśli różnica wynosi po
niżej 3 dB oznacza to, że poziom szumów tła jest zbyt 
wysoki do przeprowadzenia dokładnych pomiarów. Różni
ca pomiędzy 3 a 10 dB oznacza konieczność skorygowania 
rezultatów pomiaru przez wprowadzenie odpowiedniej po
prawki. Powyżej 10 dB dodawanie poprawki nie jest ko
nieczne. 

- W celu wzięcia pod uwagę wartości poprawki, na osi 
odciętych (rys. 1) znajduje się punkt odpowiadający róż
nicy Ls+n - Ln a następnie rzutując go przez krzywą, od
czytuje się wartość poprawki LI Ln w dB. 

- Od wartości całkowitego poziomu hałasu odejmuje się 
wartość odczytanej poprawki LI Ln dB. Otrzymany wynik 
jest szukanym poziomem hałasu maszyny. 
Przykład: 

1. Całkowity poziom hałasu 60 dB 
2. Szumy otoczenia = 53 dB 
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3. Różnica = 7 dB 
4. Wartość poprawki (rys. 1)  = 1 dB 
5. Poziom hałasu maszyny = 60 - 1 

Dodawanie 11oziomów dźwięku 

Jeśl i  znany jest poszczególny poziom 
a pożądana jest znajomość całkowitego 
gdzy maszyny pracują jednocześnie, to 
poziomy hałasu należy zsumować. 

59 dB 

hałasu maszyn, 
poziomu hałasu. 

ich indywidualne 

W celu dodania dwóch poziomów hałasu 
odpowiedT1iej poprawki należy : 

znalezienia 

1. Zmierzyć poziom hałasu maszyny 1 (L1) maszyny 2 
(L2) 

2. 
3. 

jący 

Znaleźć różnicę pomiędzy tymi pozi omami L2 - L i 
Na osi odciętych (rys. 2) znaleźć punkt odpowiada

różnicy L2 - L 1, a następnie, rzutując go przez krzy-

wą wykresu, znaleźć odpowiadający mu punkt na osi rzęa
nych LI L. 

4. Do najwyższego poziomu hałasu dodać wartość znale
z ionej poprawki Ll L. Otrzymany wynik jest szukanym po
z iomem hałasu jednocześnie pracujących urządzeń. 

Przykład : 

1 .  Maszyna 1 ;= 85 dB 
2. Maszyna 2 = 82  dB 
3 .  Różnica = 3 dB 
4. Wartość poprawki (rys. 2) = 1 ,7 dB 
5.  Szukany, wypadkowy poziom hałasu = 86,7 dB 

Na poc/stawie ma teriałów informacyjnych 
Br iieL a nc/ Kjaer, Naerum, Denmark 

porac/ników firmy 

opracowaLi: mgr inż. Andrzej ChyLa 
mgr inż. A nd rzej Kardymowicz 

Doku menty wydawn ictwa ICAO 

Do statutowych zadań ICAO - Międzynarodowej Orga
nizacj i Lotnictwa Cywilnego - należą działania mające na 
celu szeroko pojQty rozwój lotnictwa cywilnego na całyl')1 
świecie. 

Jednym ze sposobów real izacj i tych zadań jest udostęp
nianie informacji  na tematy organizacyjne, prawne, tech
niczne i medyczne oraz zagadnień ruchu lotniczego. Dlate
go - oprócz aneksów do Konwencj i o Międzynarodowym 
Ruchu Lotniczym - ICAO •opracowuje i wydaje wiele do
kumentów mających postać poradników, wytycznych bądź 
zestawień, podających współczesny stan wiedzy i organiza
cj i w zakresie poszczególnych zagadnień, a także ,opisują
cych procedury uznane za najbardziej godne poleeenia. 

Ruch lotniczy - szczególnie międzynarodowy - jest tą 
dziedziną, w której konieczność wymiany • doświadczeń i 
ujednolicenia służb i organizacji  jest najbardziej oczywista. 

Ze względu na fakt, że publikacje ICAO ni•e są na ogół 
znane polskiemu czytelnikowi, ,poniżej podajemy pełny ic\1 
wykaz wraz z symbolami i datami wy-dania, aby ułatwić 
zainteresowanym odnalezienie właściwych pozycji .  

J. ANEKSY 
Uzupel-

Uzupcl- nienin Aneks•). Wy_da- nicnia Data wydane nokument Tytuł me włą- wydunia później ( 01.IH\CZCJli I') czone (nic wlq-czonc) 
---;- -- ,-3 -1-4 - I I 

---
5 6 

-- --
Licencjonowanie I pcrso-nelu V I  1-156 2 .  T .75 157  2 Prnwa ruchu powietrz-nego V [  1-12  4 . IJ .7 1  13- 2 1  3 Służba IUClf'Ol"Ologic;ma mi\•dzynnrodowcgo ru-chu lotniczego V[ I J  1-60 12 .VI J I .76 6 1 ,  62 ,1 Mupy lotnicze V I I  1-45 10.V [ l l .78 5 .Jednostki ut inr do sto-sowania w ruchu lutni-czym i na ziemi I V  1 - 1 3  26.X l .8 1  6 Użytkowanie samolotów Czrść r .Mitdzynnrodowc przcwo-zy powit'lrznc-odpłatne I T I  1-4 1 . 1 1 1 .73 5-13 Czfść J I Al i\•dzynnrodowc lotnict-wu ogVlill'go zuslosowu-nin I I  1-3 18.IX.69 8 Zdatno�ć do lotu statków powictrznycli V I  1-91 23.V.74 92 9 Ułutwic11ia V I I  1-8 1 5.VI I .74 9- 1 1  10 Telckomunikacju lotni-cza Tom I ,  cz. I \Vypusaicnie i systc-my [ I I  1-50 7.XII.72 51-61 cz.  2 Czrstotliwości rndiowc Tont I [  Procedury komunikncyj- HI 7.XTT.72 5 1-61 nl' (wl,icznie z PANS) 1-50 I l  Służba ruchu lotniczego V J I  1-25 10.V I I J .78 26 1 2  1-'oszukiwnnia i rntow-nictwo VI  1-1 1 9.X.75 1 2  13  Budun.i(' wypndk6w lot-niczych V 1-6 29.XI.79 

14 Lotnisk n V I I  1-30 30.XI I . 76 3 1-34 
/ 
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11. Procedury służb nawi�ncji lotniczej (Procetlures for air navigation servicu - PANS) Ze wzglr<lu na specyfik{' slo·wnictwn - tytuły podano w wersji oryginalnej, uzupclniunl'j odpowiednik iem polskim 
4'1 14-RAC/50 1 /  /l i 

8 168-OPS/6 1 1 /3 
8 168/OP /61 1 Vol. I I  

8-100/3 
�030/2 

HAC-Rulc!- of the Air and Air Truffic Services (Zasady ruchu powietrznego i !lużb kontroli ruchu) O PS-Ai rcraft Opera Lions (Użytkowanie stutków powietrznych) OPS-Aircraft Opcrations Volume I [ -Constructioo of Visual and Instrument Flight Proccdurcs (Tworzenie procedur wi:r.ualnych i przyrządowych) ABC-ICAO Abbreviations und Codes (skróty i kody) Regional Supplrmcntary Proccdures (Regionalne procedury pomocnicze) 
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VI. Poradniki techniczne 

Dokmacnt 
(oznaczenie) 

6920-AN/ 
/855/4 
7 192-AN/ 
/857 

7333-AN/ 
/859 

7488/2 

7946-AN/ 
/868/4. 
80il 

8 1 2 6-AN/ 
/872/2 
8259-COM/ 

I 553/4 

E0/23/K/82 

cd. ze s. 14 

Tytuł Numer 

Manuał of Aircruft Acciclcnl Invcstig111 inn 
1 \I ( Radttnie wypadków lutniczych) 

Truiuing Munuul (Szkolenie} 

Cz�ść A-1 .  Zagadnienia ogólne I 
A-3. Zagadnienia naziCJllnc I 
B-1 .  Piloci-licencje samolotowe I 
Il-2. Piloci-licencje śmigłowcov..-e I 
C-1. Nawigator lotniczy I 
C-3. Mechanik pokładowy I 
D-1.  Technik obsługi stutków po-

v.·ictrznych, Typ II i Typ I I 
D-2. Kontroler ruchu lotniczego I 
D-3. Funkcjonariu!S'l, operacyjny 

ruchu lotn.iczego I 
E-l. Personel kabinowy l 
E-2. Pcr:wnel lotniskowej strnży po-

żarnej I 
E-3. Personel służby informacji lot• 

niczej I 
8 Operator radiowy (lotniczy) 1 1  

1 9  Pilot rolniczy I 
Search and Rcscue Manuał (Puszukh'ianie 
i ratownictwo) 
Część J. Orgunizacja poszukiwania i rk• 

townictwa 
• I I I  

Czę§ć 2 .  Procedury poszukiwania i rntow• 
nictwu I I l  

Manuał o f  ICAO Standard Atmosphcre 
(Atmosfera w-,orcowu ICAO) I I  
Mar.mul of Telctypcwriter Opcrution Pruc• 
ticcs (Praktyku w zakresie obsługi teleksu) I V 
Manuał of Tt•stiug of H.udio uvigation 
Aids (Buclunic pomocy radionuwigacyj-
nych) I ! I  
Volumc I 
VohuLc II I I I  
Aeronautical Infororntion Services Manuał 1 1  

?tiunual o f  the Planning und Enginccriug 
of the Acronuutical Fixe<l Telccomruuni-

1 
• 

cation Network (Planowanie i budowa 
stałych sieci telckomunikncji lotniczej) I V  

Datn 
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1975 
1977 

1976 
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1976 

1976 
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1968 
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1-7 
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S = 2,48 cm, powierzchnia zewnętrzna łopatki Sa = 52,4 cm!. 
Zmniejszenie przekroju palisady pociąga za sobą zmniej

szenie natężenia przepływu powietrza przez silnik, a w 
związku z tym: 

- spadek prędikości ,obrotowej (aby ją  utrzymać, należy 
zużyć więcej paliwa), 

- wzrost temperatury przed i za turbiną, która przy 
znacznym oblodzeniu w krótkim czasie przekracza wartość 
dopuszczalną, 

zmniejszenie ciągu silnika, 
- zmniejszenie - przdkości lotu. 
b. Zmiana profilu łopatek spowodowana nagromadze

niem się lodu; powoduje to: znaczny spadek sprawności 
sprężarki i możliwość niestatecznej pracy sprężarki. 

c. Niebezpieczeństwo oderwania się kawałków lodu z ob
marzniętych powierzchni kanału wlotowego i wpadania 
ich do sprężarki. Duże bryły lodu mogą uszkodzić łopatki 
i spowodować poważne uszkodzenie silnika. 

d. Zgaśnięcie si lnika z powodu: 
- zatkania lodem przekroju przepływowego kierownicy 

wlotowej sprężarki, 
- zatkania kanałów wlotowych silnika przez osadzające 

się kryształki lodu. 
f. Zmianę pr,ofilu aerodynamicznego w poszczególnych 

przekrojach łopaty śmigła, co pociąga zasobą: 
spadek spr,awności śmigła, 

- zmniejszenie ciągu, 
- zmniejszenie prędkości l otu, 
- niewyważenie łopat śmigła, powodujące ich drgania 

bardzo często prowadzące do zniszczenia silnika. 

* 
* .. 

Aby zabezpieczyć silnik turbinowy przed niepożądanymi 
skutkami oblodzenia, powierzchnie, na których występuje 
oblodzenie muszą być ogrzewane w sposób gwarantujący 
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8335-AN/ 
/879/2 

8697-AN/ 
/089 
8702-AN/ 
/888 
8096-AN/ 
/891/2 
8984-A 
/095 

905 1 -AN/ 
/896 
9057-AN/ 
/897 

.9 137-AN/ 
·890 

9 1 50-AN/ 
/899 
9156-AN/ 
/900 

9 157-AN/ 
/901 

910,1-AN/ 
/902 

9261-AN/ 
/903 

Manuał of Proccdurcs for Opcrations Ccrti
fjcution und J n�p<'cl'iou ( Procedury crrty
fikacji i inspekcji llŻytkowaniu sprzflu) 
Acrouautical Chllrts Manuul (PoruJnik 
z zakresu map lotniczycl1) 
Manuał for Construction of Holdjna Areas 
(Tworzenie stref oczekjwaniu) 

0 

Manuał of Acrouuuticul Meteorologicnl 
Practice (Praktyka meteorologii lotniczt>j) 
Manuał of Civil Aviation Mc<lidnc (Mrdy
cynu lotnicza) 
Do powyższego wydano także 
Addendum Nr 1 
Addcndum Nr 2 
Airworthiness Tcchnicnl Mamanł (Porndnik 
tcchnic:1,ny z zakresu zdatno�ci do lotu) 
Manuał of Liccnsing Practiccs nnd Proce• 
durcs (Praktyka i procedury wydawania 
licencji) 
Airport Services Mununl (Służby portu 
lotniczego) 
Część I .  Ratownictwo i zwalczanie pożarów 
Część 2. Stan uawierzchni ntwardzonrj 
Część 3. Zwalczanie ptaków 
Część ,i, Rozpraszanie mgły 
Część 5. Usuwanie uszkodzonych sumolo-

t6w 
Część 6. Przeszkody 
Stolport :Manuul (Porty lotnicze dla samo
lotów STOL) 
Accident/Incidcnt Rcporting Manual 
(ADREP Mauna!) (Zgłns,uuic wypudk6w 
i zdarzcf1) 

Aerodromc Design Mnnual (Projektowanie 
lotnisk) 
Część 1. Pasy startowe 
Część 2. Drogi do kołowanin, płyty posto• 

jowc 
Czę:M 3. Nawierzchnie utwardzone 
Część 4. Pomoce wizualne 

Airport Plan.ujog Manuał (Plimowttnie por• 
tów lotniczych) 
Cz�ść 1. Planowanie podstnwo\\ e 
Cz�ść 2. \Vykorzysteuic gruntów i ochrona 
środowiska 

Heliport Manuał (Porty śmigłowcowe) 

Wybrał i iestawil: A.K. 
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I 
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J l  
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I 
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197'1 

1968 

1968 

1977  
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197,1 

197'1 

1977 
]977 
l97U 
1977 

1977 
1977 

1976 

1976 

1900 

1977 
1977 
1976 

1977 

1977 
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1-10 

1 ,2 

1-4 

1 , 2  
1 

1 ,2  
l 

1-6 

1 ,2  

dostateczne przyrosty temperatur, uniemożliwiające gro
madzenie się na nich lodu. 

Część energi i cieplnej, potrzebnej do tego celu wytwa
rzana jest przez dynamiczne sprężanie powietr�a przed 
wlotem s·ilnika. W zakr-esie pod- i przydźwiękowych pręd
kości lotu dynamiczne przyrosty temperatur nie wystar
czają do ochrony powierzchni elementów wlotowych silni
ka przed oblodzeniem. Pozostała część potrzebnej energii 
cieplnej dostarczana jest przez grzewczą instalację prze
ciwoblodzeniową. Gdy silnik nie jest wyposażony w insta
lację przeciwoblodzeniową, w instrukcjach eksploatacji po
dane są odpowiednie ograniczenia czasowe i inne, których 
spełnienie gwarantuje niedopuszczenie do oblodzenia ele
_ mentów wlotowych zespołu napędowego. 
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Zastosowan ie anal izy trwałośc i zmęczen iowej 

do oceny skutków uszkodzeń loka lnych 

i efektóvv napraw powłok skrzydła. 

Cz. 1 1 1 .  Przykład 

anal izy trwałośc i zmęczen iowej z 

jednostkowego zuiycia 

słosov,an ia 

wykorzysta n iem. 
. 

zmęczen 1owego 

Dr inż. STANISŁAW DANILECKI 
Instytut Techniki Lotniczej 
i Mechaniki Stosowanej 
Politechnika Warszawska 

Liczbowy przykład stosowania proponowanej analizy 
trwałości zmęczeniowej zostanie przedstawi•ony dla przy- . 
padku, gdy w dolnej irozc iąganej powłoce skrzydła samolo
tu transportowego pojawia s ię uszkodzenie lokalne. Za
chodzi konieczność oceny jego skutków i ewentualnej in
terwencj i naprawczej . Ponieważ nie spotyka s ię jeszcze 
w publikacjach z tej dziedziny wyin ików badań modeli 
uszkodzeń lokalnych, dlatego wstaną przedstawione wyni
ki badań autora przeprowadzone w Politechnice WaTszaw
skiej. Obejmują one najpierw badania modelu uszkodze
nia lokalnego, następnie tzw. wstępnego zabiegu napraw
czego oraz dwu wariantów naprawy uszkodzenia l okalne
go; z użyciem klejenia i z użyciem nitowania. Warunki 
obciążeń zewnętrz,nych wyznacwne zostały widmem pod
muchów otrzymanym przez Taylora, reprezentatywnym dla 
środkowoeuropejskich warunków meteorologicznych. 

Dobór elementów próbnych 

Dobór kształtu próbki do badań uszkodzenia lokalnego 
wynika z obserwacj i, że rozstawienie podłużnic w dolnym, 
pokryciu w przyjętych do rozważań samolotach zawierało 
s ię w granicach 80-i- 1 20 mm. Zdecydowano s ię więc na prób
kę o szero-kości b = 100 mm. Stąd wynikła długość próbki w 
przest.rzeni pomiarowej 10 = 2 • b = 200 mm, a wraz z nad
datkami na uchwyty ł = 285 mm (rys. 1 1) .  Jako typowy 
mater iał  na tego rodzaju powlokę przyjęto blachę duralo
wą PA7-N-ta o grubośc i  1,0 mm. Próbki wykonano z ar
kusza blachy atestowanej frezując je  w ,pakietach. Wiele 
uwagi poświęcono doborowi uszkodzenia. 

Z doświadczenia wynikającego z wieloletniej praktyki 
autora w państwowym nadzorze lotniczym nad eksploata
cją samo,lotów wynika, że l iczne przypadki uszkodze11 po
włoki c iągłej mają charnkter dość głębokiego zagniecenia 
lub przebicia, przy czym wymiary us21kodzeń można opi
sać oklręgiem •o ś•rednicy 6-i- 12  mm. Jako najbardziej n ie
bezpieczne wybrano uszkodzenie o chairaktene pnebicia 
z ostrymi poszarpanymi krawędziami. Us21kodzenie takie 
wykonano przez przebicie blachy na maszynie wytrzyma
łościowęj stalowy,m penetrat,m-em zakończonym ostrzem 
stożkowym. P•owtarzalność procesu technologiczneg,o, a tym 
samym ,powtarzalność usZJkodzenia w iróżnych próbkach 
uzyskano zachowując stalą pTędkość posuwu penetratora 
oraz stalą wartość j ego przesunięcia względem blachy (rys. 
1 2). Otrzymane modelowe uszkodzenie nie wyikraczalo swy
mi wymiarami poza opisujący je oklrąg o średnicy 8 mrn, 
a istotne dla próby odkształcenie trwale plaszczyZ111y prób
ki spowodowane przebiciem zawierał•o się weWl),ątrz współ
środkowego z poprzednim okręgiem o średnicy 25 mm. 

Dobór obciążenia 

Dobór obciążenia do badań wykonano opi•erając s ię na 
spostrzeżeniu, że dla dol1J1ych rozc iąganych duralowych po
włok skrzydeł naprężenia rozciągające w locie poziomym 
ustal()Jl1ym, tzn. przy współczynniku obciążeń n =  1 ,  zawie
irają się w granicach 40-i-50 MN/m2, co o znacza osiąganie 
przy obciążeniach niszczących dla współczynnika bezpie
czeństwa v = 1 ,5 wartości naprężeń 228-i-285 MN/m2 w po
włoce c iągłej oraz napTężeń bl iskich wytrzymałości  doraź-
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nej w połączeniach nitowych. Po stronie ściskanej oznacza 
to, że elementy wzdłużne z szerokościami współpracujący
mi blachy tracą stateczność przy poziomach naprężeń 170-i
-i-2 10  M N/m2. Kierując s ię zamiarem skrócenia badań trwa
łości zmęczeniowej i chęcią objęcia badaniami większego 
zakresu amplitud naprężeń dla krzywej zmęczeni•owej oraz 
pragnąc uprościć pTóbę do obciążeń tylko rozciągających 
zbliżonych poziomem do innych dostępnych w 1-iteraturze 
badań przydatnych do porównań, postanowiono przyjąć 
poziom naprężeń średnich w ciągłej powłoce n ie us�kodzo
nej dla ww. stanu odni es ienia Om = 97,5 M N/m2. 

Zagadnienie uwzględnienia w ocenie trwał-ości zmęcze
n i,owej wpływu naprężeń pochodzących od obciążeń skrzy
dła m omentem skTęcającym zasygnal izowane zostało przez 
E. Hairego. Uwzględnienie to sprowadza s ię w badaniach 
i obliczeniach trwałości zmęczeniowej do przyjęcia naprężeń 
średnich jako głównych dodatnich, czyl i :  

CJm Clm 2 

V- -O'mmax = 2 + ( 2) + •� 
(32) 

gdzie: Om - naprężenia średnie rozciągające (od momentu 
gnącego), -rm - naprężenia średnie ścinające (od j ednocze
śnie działająceg,o momentu skręcającego). 

Występujących z n imi  naprężeń o-,n111;0 działających w 
k ierunku prostopadłym do O'mmax : 

(33) 

n ie uwzględnia się jako n ie wpływających w istotny spo
sób na trwałość zmęczeniową. 

W konslirukcjach powłokowych skrzydeł samolotów sto
sunek naprężeń rozciągających do naprężeń śc inających w 
dominującym zakresie warunków użytkowania zawiera s ię 
zwykle w granicach l -i-3. Przyjmując zatem wartość po
średnią otrzymujemy dla warunków próby, że fragment 
powłoki skrzydła powinien być obciążony w warunkach 
odniesienia wzdłuż osi równoległej do kierunku rozpiętośc i  
naprężeniami średnimi rozc iągającymi Om = 97,5 MN/m2 

p rzy jednoczesnym istnieniu naprężeń średnich ścinających 
-rm = 48,7 MN/m2, co prowadzi do naprężeń głównych 
<1m01ax = 1 1 7,7 MN/m2 i Ommin = -20,2 MN/m2 W ukła
dzie wspó1rzędnych obróconych o 22°30'. 

Przebieg badań 

Próby zmęczeniowe wykonano na maszynie przystoso
wanej do prowadzenia długotrwałych prób zmęczeniowych. 
Próby zmęczeniowe prowadzono ze stałą dla wszystkich 
przypadków częstością zmian obciążeń wynoszącą 1000 
1/min. Odczytu l iczby zmian dokonywano z dokładnością 

, do ±50 CJ'kli ,  obciążenie ustalano z dokładnością do ±30 N. 
Opracowanie wyników przeprowadzono opierając s ię na 

założeniu, źe logarytmy trwałości próbek na badanym po
z i•omie naprężeń spełniają warunki irOzkladu normalnego. 

Do badań na poszczególnych poziomach amplitudy na
prężeń oa używano nie mniej niż 7 próbek, dlatego oprócz 
podania wyników dla trwałości średnich P = 0,5 można 
było opracować również wyniki badań dla mniejszego 
prawdopodobieństwa. Wyniki te p osłużyły później jako da-
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ne wyjściowe do analitycznego przedstawienia krzyweJ 
zmęczenia. Zestawiono je w tabl. 3 ,  w której podano od
chylenie standardowe odniesione do wartośc i  śTejniej 
log Nśr w celu umożliwienia porównywalnośc i  wyników po
dobnie przeprowadzonych badań. 

Pirzel iczenia w idma podmuchów na w idmo napręże11 do
konano przy realnym założeniu,  że podmuch pionowy o 
prędkośc i 15 m/s napotkany przez samolot w czasie lotu 
z prędk•ością przelotową Vc powoduje wzrost współczynni
ka obciążenia o Lim = 0,95. Wówczas przy podmuchu w =  
= 1 1  m/s (w zapisie analitycz,nym widma podmuchów) am
plituda napręże11 wyniesie aa = 81,7 MN/m2 przy am = 
= 1 17,7 MN/m2. Dla tak ustalonych naprężeń wartość 
współczynnika h wtdma naprężeń wynos i :  

log H0 6 500 
-h = --- ------ = 0,183 m2/MN (34) 

Ua · log e 8 1 ,7 M /m2 · log e 
Przeliczone wówczas na wartość naprężeń widmo to ma 

postać :  
log H = 6 500 - 0,183 · aa · log e (35) 

W ten sposób uzyskano wszystkie niezbędne dane wyj_. 
�clowe do ·przeprowadzenia obliczenia zużycia zmęczenio
wego. Parametrem jest tu bezpieczny okres użytkowania 
w postaci l iczby godzin lotu będący odwirotnością całkowi
tego zużycia =ęczeniowego, przyjmując średnią prędkość 
lotu v = 500 km/h. 

TABLICA 3. Wyniki badań zmęczeniowych 
�== ,!Nj,,:, I I �ogN I S1ogN - · 100 

Uszkodzrnir loknl- 1 1 2,75 1 7.66 m· (R U mm) 

Zubicg nuprnwc:ty 0 25 
Naprawa kit jc11ic111 

I :J5.:l2 49,04 
I 2:1. ,-0 -35, :lO I 58,80 s�,,rn 

I 
23,50 35,30 58,80 R2,40 

IS 15 1 5 15 1 5  15 15 1 5 

l 3 1 7  600 :Ji9 608 61 784 '18 855 
I 0 . 1060 I 0 ,1550 0,1 769 0,09 1 9  9 9 3  700 o, 1760 294 550 I 0. 1560 75 630 o, 1 927 18 350 o, 1920 2,rn ooo 0,4000 6 16 000 0•43 1 0  J,15 2 1 1  I 0,5000 31 5 1 0 0,3600 ---- ·-- - - ----

Naprawn 1 1 i 1 , ,w,1-
nic111 

��\,50 :l.i .30 58,80 82,10 

1 0  JO 1 0 IO 
739 264 O, 1 500 268 600 0,2070 l 07 20 I 0,2300 16 <158 0, 1360 

logNśr 
0' 
Io 

1 ,73 2.77 3,69 2 , 1 1  2,93 2,85 3,9<1 4,52 6,26 7,44 9,86 8,02 2 ,60 3,81  ,1,57 3,22 
Wstępny zabieg naprawczy -polegał na usunięciu mater ia

łu wraz z uszkodzeniem oraz obszarem odkształcenia trwa
łego płaszczyzny próbki. Powstały otwór j est oczywiście 
nowym karbem, w którym powierzchnia wewnętrzna ma 
stan wynikający z obróbki skrawaniem. 

Dobór wykiroju jest istotnym fragmentem postępowania 
w projektowaniu naprawy. W dotychczasowej praktyce do
minował aspekt technologiczności ,  powodujący wykonywa
nie wykrojów kolowych. Uznając ten aspekt za rzeczywiś
c ie istotny dodać I).ależy, że również ze względu na kon
centrację naprężeń ,otwór kołowy j est najkorzystniejszy ze 
względu na to, że stosunek naprężeń stycznych do normal
nych w powłoce jest zmienny, zależny od stanu obciążeń 
zeW1I1ętrznych. 

Do doboru średnicy wykroju proponuje się wykorzystać 
współczynnik działania karbu /31< w takiej postaci ,  jak za
proponowali to dla ,próbek płaskich z ,otworem W. Switek 
i A. Buch. Współczynnik działania karbu /31< zdefiniowany 
jest zależnośc ią :  

[ 
4,2 (� ) 

� Pk = 1/A • f 2 + ( 1 - d/B)"] 1 -
B 

-±- +�(�) B 3 - A  B 

(36) 

gdzie: A - stała zależna od właściwości materiału, a -
odległ-ość od dna karbu, w !której osiąga się granicę wy
trzymałości zmęczeniowej materiału w danych warunkach 
obciąże11, d - ś-rednica otworu, B - szer,Qłkość próbki. 

Rys. 13 podaje charakter przebiegu zmienności /31< = 
= f(d/B) i jednocześnie N =  f(d/B). Wykorzystać go można 
do wyboru średnicy obwiedni uszkodzenia, mimo że wykres N =  f(d/B) dotyczy granicy zmęczenia, która w konstruk� 
cjach płatowca nie odgrywa bezpośredniej roli ,  ale rzutuje 
na pr,zebieg kTzywej zmęczeniowej w obszarze bliskim 
maks. intensywnoś c i  zużycia zmęczen�owego. 

W duralowych cienkościennych konstrukcjach powłoko
wych wymiar kesonu wzdłuż c ięciw n ie przekracza na ogół 
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1000+ 1200 mm. Jeśli  w takiej powłoce pojawiło s ię usz
kodzenie lokalne tego typu jak na rys. 12, to chcąc neutra-
1 izować jego skutki należałoby wykonać wokół niego otwór 
odpowiadający minimalnym wairtośc iom współczynnika 
działania karbu, np. odpowiadający położeniu punktu N 

na rys. 14. Odpowiada to średnicy obwiedni wynoszącej ~ 25 mm i wówczas wspórczy,nnik działania karbµ /31< = 
= 2,08, co jest wartością mniejszą niż ma·ksymalna wyno
sząca 2,24. Chcąc teraz wykonać podobny zabieg, lecz już 
w próbce modelowej o szerokości 100 mm należy również 
dobrać ś-rednicę tak, by współczynnik /31c miał waTtość taką 
samą lub zbliżoną. Chcąc zachować tę samą próbkę jak w 
przepr-owadzonych badaniach modelu uszkodzenia lokalne
go, uzyskuje się wobec konieczności usuwania materiału z 
uszkodzeniem przez wykonanie otwoiru kołowego o średni
cy 25 mm, stosunek d/B = 0,25. Dla takiego stosu•nku d!B 
wartość /31< � 1 ,9, czyli o ok. 70/o mniej n iż dla kesonu, 
gdz�e d/B = 0,025. Można więc uznać, że uzyskano zado
walające uwzględnienie wrażl iwości  na działanie karbu. 

Ukształtowanie i wykonanie próbek modelujących naprawy 

Kierując s ię chęcią porównania ze sobą sposobów napraw 
przyjęto założenie, aby nakładka nitowana była zbliżona 
kształtem i wymiarnm i  do nakładki klejonej -

Wykonanie próbek z nakładką kJejoną 

Nakładki wykonywano frezując je w jednym pakiecie po 
20 szt. wg wymiarów podanych na rys. 1 5b. Klejenie na
kładek przeprowadwno uwzględniając wymagania PN-69/ 
/089300 i o dbywało się ono w temp. 18° przy w ilgotności 
względnej 63+680/o przy stałym nacisku wynoszącym 0,1  
MN/m2. Jako klej stosowano wybraną do tego celu żywicę 

285 
I 

. - - 100 

Rys.  11 .  Próbka do bada11 modelu uszkodzenia lokalnego 

TABLICA 4. Para1i1etry krzywych zmęczeniowych ,J 

I 
-

I / óa=• �-:::-
Prawdo- I Typ konstrukcji podob�rlstwo a' p 

--
Uszkodzenie lukulne 0,5 7, 1 10 I 1 ,708 I 9,20 (R = 8 mm) 0,5 · 10-• 7,597 2,172 I 6,42 0,5 · 1 0-• ' 7,540 2,3 1 9  4,41 - - -- -- --- -Zabieg naprawczy 0 25 0,5 · 1 0-a 8,550 2,'100 1 0 ,93 0,5 · 10-• 9,529 3,029 6,81 --·- - - -N:iprnwa klejeniem 0,5 • 10-• 8,461 2,331 1 1 ,62 
- - - - _o,5 . 10-• _ \ 8,260 2,300 ] J ,38 
Naprawa nitowaniem 0,5 · 10-3 I 7,982 I 2,062 10,70 
- - - �-- 0 , 5  · 10-• 7,688 2,075 10,50 - --- --� Pol,lczcnic nitowe 0,5 · 1 0-• 8,508 I 2,49:l 7,45 0,5 • 10-• 9,674 3,624 4,70 -Powłoko ciągłu 0,5 7,520 

I 
1 ,096 

I 
50,72 

0 ,5  · 10-• 7,192 1, l l 2  47,08 
TABLICA 5. Właściwości zmęczeniowe różnych typów konstrukcji 

--- -

I I I Typ konstrukcji Prawdo� D podobicńst,,•o P t,  h 
- ·  - --

I 
Uszkodzenie lokalne (B = 8 mm) 

- - -Zabieg naprawc:r.y 0 25 I 
I - -- -- - --Naprawa klejeniem 

0 ,5 1 , 297 2 502 
0 ,5 · 10-• 2 , 1 32 1 501 
0,5 · 10-• 5,203 615 --- -- -- -- - -- --0,5 · 1 0-• o, 171 18 7 1 3  
0 ,5 · 10-• 0,253 12 628 - -- -o,5 . 10-• I 0, 1 60 19 806 
0,5 • 10-• 0,252 12  700 
0,5 · 1 0-• O,q.a7 6 560 

-

Naprawa nitowaniem � 10
-=-,- i- -0 ,287-- -- I l  JŚO 

--- -- --- -- - - - --- - --- - --Połączenie nitowe 0,5 • 10-:s I 0,449 6 4 13 o,5 . 10-• 0,5,rn 5 839 -- -Powłoka ciągła 0,5 • 10-• 25,5 · 10-• o.5 

I 
5.9 • 10-• 5,3  . 10' 1,2 . 107 
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Epidian 5 z utwardzaczem Z 1. Jako nośnika kleju uży- A warno odtłuszczonej 'tkaniny szklanej. \ I 

Wykonanie próbek z nakładką nitowaną 

Nakładki próbek wykonano frezując je w j ednym pakie
cie po 20 szt. wg wymiarów ja,k ina rys. 15c. Nitowanie 
wykonywano w specjalnym ,przyrządzie, utrzymując w 
czarsie nitowania stałe parametry dla każdego nitu. Uzys
kane zgnioty otworów nitowych wynosiły 3-;-50/o po stro
nie łba. Do nitowatnia użyto nitów o średnicy 3 mm wyko
nanych z materiału PA 23 nitując nimi nakładkę do bla
chy próbki reprezentującej fragment konstrukcj i uszko
d�onej. 

dP = cons l 
dl  

Rys. 1 2 .  Schemat wykonania uszkodzenia lokalnego 

TABLICA 6. Zeetawienie jednoatkowego zużycia zm�owego rói:nych typów konalrukcji 

I 
Prawd0.:_ I Jednostko�• zużycie I Dlugo§6 przelotu Typ konstrukcji podobieństwo zmęczeniowe D

j L = Lo/D, km 
p 1/h 

Uszkodzenie lokalne 0,5 , 10-• 66,6 · 10-• 0,75 · 101 
0,5 . 10-1 162,6 • 10-1 0,30 · 101 - -

Zabi
"/ 

naprawczy 0,5 · 10-• 5,34 • 10-• 9,35 • 101 
0 2 0,5 · 10-• 7,91 • 10---• 6,31 • 101 --

Naprawa klejeniem o,5 . rn-• 5,04 . rn-• 9,90 • 10• 
0,5 · I o--. 7,87 , 10-• 6,35 • 101 --

Naprawa nitowaniem o,5 . rn-• 8,96 , 10-• 5,57 • 10• 
o,5 . rn-• 15,24 , 10-• 3,28 • 10• --

Połączenie nitowe 0r5 • rn-• 15,50 • 10-• 3,56 • 101 
o,5 . rn-• 17,10 • 10-• 2,91 • 10• --- ·--

Powłoka ciąglu 0,5 , 10-• 0,0053 · 10-• 94 117 • 10• 1
-- - -

N 
/J, 

o o 
Rys. 13. 

famo, \ P, • f {d/8} 
\_ �, _

✓ N c ffd/8) 

\ 

I / ' ·  : / "- - -
I \ : . /  

Nm" · � , / 
- - -- - - - - - 9 ---

I 

Charakter zmian zależności N =  f(d/B) 
d/8 

na tle 

� 

/Jk = f(d/B) 

Wyniki badań trwałości zmęczeniowej dla trzech typów 
próbek zawiera tabl. 3. Wyniki te stanowią podstawę do 
wy:maczenia parnmetTów krzywych ·z1męczeniowych. Obli
czenia wykonano wykorzystując metodę minimum sumy 
kwadxatów błędów. Wyniki takich badań można oprnco
wywać dla żądanego poziomu prawdopodobieństwa znisz
czenia zmęczeniowego. W przypadku badań metali spełnio
ne jest założenie, że loga,rytmy trwałości zmęczeniowej na 
każdym po-ziomie naprężenia spełniają warunki rozkładu 
normalnego, dlatego w obliczeniach można korzystać z ta
blic rozkładu t-Studenta, co znacznie ułatwia obliczenia. 

Parametry krzywych zmęczeniowych przebadanych przez 
autora, jak i parametxy krzywych zmęczeniowych, do któ-
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2,25 
Pm.a, · 

2,00 

1.75 

I 
I 
I 

. 
a = 0, 1mm 
8 = 100mm 

' M 

\/ ----
r---- N  r--... R 

I� 
Q05 0,1 0,15 

...... 

Q2 Q22 Q25 d/8 

Rys. 14. Zależność P1< = f(d/B) dla pr6bk1 duralowej (z materiału 
2024-T3) o szerokości B = 100 mm 

TABLICA 7 

� Względne jednostkowe zużycie zmęcze• 
niowe 

Typ konstrukcji 
prawdopodobieństwo zniszczenia zmtcze• 

niowego 

P = 0,5 • 10-• I P = 0,5 • 10-• 
Djw Djw 

Połączenia nitowe 1 I 
Powłoka ciągła 0,00034 -
Uszkodzenie lokalne (0 8 mm) ' / 4,30 9,51 
Zabieg wstępny (0 25) 0.34 0,46 
Naprawa klejeniem (po zabiegu) 0,32 0,46 
Naprawa nitowaniem (po zabiegu) 0,57 0.89 

rych dane zaczerpnięto z dostępnych publikacji przedsta
wiono wspólinie w tabl. 4. Następnie obliczono właściwości 
zmęczeniowe wg zależności (13) i (15) podając dla wszyst
kich przypadków zużycie zmęczeniowe D i bezpieczny ok
,res użytkowania t (tabl. 5). Określono następnie zużycie 
zmęczeniowe DJ (tabl. 6) oraz względne zużycie zmęcze
niowe (tabl. 7). Dysponując tymi rzeczywistymi danymi o
kreślono przedstawiony na ['ys. 16 obszar, w którym na
prawy spełniają wymagania zmęczeni-owe zgodnie ze wz-o
rem (30) dla przypad!ku, gdy trwałość połączenia nitowego 
tntt = 6410 h, a jednostkowe zużycie zmęczeniowe fragmen
tu powłoki wynosi DJ = 5,33 • 10·8 h-1. 

P[-zedstawiony sposób ujęcia wyników przez jednostko
we zużycie zmęczeniowe umożliwia bezpośrednie wykorzy
stanie ich w powiązaniu z los-owym charakterem występo
wania uszkodzeń lokalnych. Aby prowadzić analizę z pun
ktu widzenia zachowania bezpieczeństwa zmęczeniowego 
e1'ementów konstrukcji zaprojektowanych zgodnie z kon
cepcją bezpiecznego okresu użytkowania, należy po wystą
pieniu uszkodzenia lokalnego po-stępować w następujący 
sposób: 

- dla' elementu struktury, w którym powstało uszkodze
nie w manym czasie tu . wyinaczyć jednostkowe zuży,cie 
zmęczeniowe DJp (gdy brak jest dany-eh ka-talogowych), 

- wyznaczyć wa['tość czasu granicZJnego tu gr. wg wzoru 
(27); jeśli tu�tu gr., to przystąpić dą dalszych, poniżej 
pr,zeds-tawionych etapów doboru naprawy (w przypadku 
gdy tu>tu gr. można poprzestać na zabiegu konserwacyj
ny,m, np. zaklejenie płótnem, do najbliższego przeglądu 
okresowego), 
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Rys. 15. Próbki do badań zmęczeniowych: a) po wstępnym zabie
gu naprawczym, b) wariant naprawy z użyciem klejenia, c) wa
riant naprawy z użyciem nitowania 

25 



- ustal ić elementy krytyczne związane z elementem u
szkodzonym i usta l ić ich jednostkowe zużycie ·zmęczenio
we D1 kryt.,  

- wyznaczyć wartość największego j ednostkowego zu
życia zmęczeniowego dla naprawy wg wzoll'u (30) i ewen
tualnie przebieg l ini i  tych wymaganych wartości DJN w 
zależności  od czasu wystąpienia uszkodzenia. Może to być 
pomocne w przypadku wątpl iwości co do dokładności  okre
ślenia czasu wystąpienia uszkodzenia tu , 

- dobrać naprawy z danych katalogowych jednostko
wego zużycia zmęczeniowego lub (jeśli tak ich danych jesz
cze nie ma) zaprojektować wstępnie naprawę i spr�wdzić 
doświadczalnie. W początkowej fazie korzystania z tej me
tody jest oczywiste, lecz konieczne wydłużenie cyklu na
prawczego. 

P = D,5 · !0 -3 

Uszkodzenie lokalnl o <P amJ 

6 1------+------

5 

_ n!Erawa nitowaniem _ _ _ _  _ 
, naprawa klejeniem zabieg (fJ 25 

103 2·103 3·10 3 

------- t = 4 91 · 10' ___ _______ ___,_ ugr ' 
----- ,i /1 = I,., = 6,41 · 10 1 

-----------

Rys. 16.  Praktyczna ilustracja obszaru, w którym naprawy speł
niają wymagania zmęczeniowe wg wzoru (30): D;p = 0,0053 • 10-' h-1 

- J ednostkowe zużycie zmęczeniowe powłoki ;  Dj nit. = 15,5 • 1 0-' h-1 

- jednostkowe zużycie zmęczeniowe połączenia nitowego; D1u = 
= 66,6 • 10-' h-' - j ednostkowe zużycie zmęczeniowe uszkodzenia Jo-
1,alnego 

Analizując wyniki nietrudno zauwazyc, że jednostkowe 
zużycia zmęczeniowe powłoki ciągłej w stosunku do ogra
n iczających połączeń nitowych są przeszło o 3 rzędy wie\-

kości niższe od otaczających je połączeń nitowych. Nato
miast uszkodzenie lokalne fragmentu tej powłoki powodu
je tak znaczny wz,rost jednostkowych zużyć zmęczeniowych, 
że stają się one np. przy P = 0,5 • 10-0 •o rząd wielkości 
większe (9,51)  (tabl. 7) niż wymienionych połączeń nitowych. 

Stosunk,owo dużą skutecZJność zapobiegawczą wykazuje 
zabieg wstępny w postaci  wycięcia materiału z uszkodze
niem, bo pTzy P = 0,5 • 10-3 . jednostkowe zużycia zmęcze
niowe spadają przeszło 12 razy, li przy P = 0,5 • 10-6 prze
szło 20 razy. 

Malo skuteczny jest dalszy etap naprawczy przez na
klejenie ,nadkładki. Nie daje on praktycznie żadnego dal
szego spadku jednostkowego zużycia zmęczeniowego. Ozna
cza to, że użyty klej w skojarzeniu z nakładką z tego sa
mego materiału co powłoka nie zapewnia wciągnięcia na
kładki do współpracy z blachą powłoki. Zastosowanie ni
towania do mocowania nakładki jest ZJnacznie mniej ko
rzystne. Prowadzi ono bowiem do wyraźnego wzro-stu jed
nostkowego zużycia zmęczeniowego w stosunku do uzyska
nych po zabiegu wstępnym, w przypadku P = 0,5 . 10-3 o 
bl isko 700/o, a dla P = 0,5 • 1 0·6 aż o 900/o, co dorównuje w 
praktyce jednostkowym zużyci om zmęczeniowym połączeń 
nitowych ograniczających powłokę. Zwrócić tu należy rów
nież uwagę na fakt, że zarówno zabieg naprawczy jak i oba 
typy napraw charakteryzują się jednostkowym zużyciem 
ZJmęczeniowym DJ mniejszym niż j ednostkowe zużycie zmę
czeniowe połączenia nitowego co oznacza, że ich skutecz
ność jest większa niż niezbędna. Tę niezbędną można od
czytać bezpośrednio z wykresu na rys. 16. 

Podsumowując można stwierdzić, że posłu:i.enie się jed
n�tkowym zużyciem zmęczeniowym do oceny skutków usz
kodzeń i będących ich konsekwencją skutków naprnw jest 
bardzo przyda.tne w praktyce konstrukcyjnej i eksploata
cyjnej. Pozwala bowiem, m imo być może pewnych wątpl i
wości co do szczegółowych waTtości  l iczbowych, na wystar
czająco dokładne wskazanie jc!kościowe skutków tych usz
kodzeń, jak również wa,r iantów rozważanych napraw, w 
tym nawet dla poszczególnych etapów ich procesu techno
logicznego. 
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60 - rejest rator trasy lotu, 
ku rsograf 

61 - makieta lotniska 
62 - m. terenu 
63 - kamera telewizyjna 
64 - odbiornik p rojekcyjny 
65 - ekran projekcyjny 
66 - samolot szkolny. s. dla 

szkolenia podstawowego 
67 - dwuster, podwójne stero

wanie, p. sterownice 
68 - kabina dwumiejscowa 
69 - samolot szkolny z miej

scami J edno za d rugim 
70 - s. s. z m. obok siebie 
71 - kołpak (nad kabiną) dla 

nauki pilotażu bez wi-
doczności 

72 - samolot szkolno-trenin-
gowy 

73 - s. t reningowy, s. przej-
ściowy 

74 - s. szkolno-akrobacyjny 
75 - s. przejściowy 
76 - turbośmigłowy s. szkol

no-treningowy 
77 - odrzutowy s. s.-t. 
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75 - conversion-type ai rcraft, 
t ransition t rainer 

76 - turboprop trainer 
77 - jet t .  

56 - Arbeitsplatz (m) d es In-• struktors 
57 - Analog-Rechnenautomat (m) 
58 - Belastung;;imitator (m), 

B elastungsmechanismus (m), 
Flugbelaster (m), Gefi.ihl
simulation (f), kUnstliches 
Geflihl (n) 

59 - Gerausch-Simulator (m) 

60 - Flugwegschreiber (m) 
61 - Modell(n) d es Fluplatzes 
62 - M.(n) d es Gelandes 
63 - Fernsehkamera (f) 
64 - Projektionsempfanger (m) 

65 - Projektionswand (f) 
66 - Anfanschulflugzeug (n), 

Schulflugzeug (n) (flir An
fanger) 

67 - Doppelsteuerung (f) 
68 - zweisitziges Cockpit (n) 

69 - Trainer (m) mit  hintereinan
derlicgenden Sitzen 

70 - T. (m) mit nebeneinander
liegenden S .  

7 1  - Blindflughaube (f), Blind
flugvorhang (m) 

72 - Basis-Trainer (m), Grund-T. 
(m), Trainer (m), Ubungs
flugzeug (n) 

73 - Schulflugzeug (n) fUr Fort
geschrittene 

74 - K unstflug-Ubungsflugzeug 
(n) 

75 - Ubergangsflugzeug (n) 

76 - Turboprop-Trainer (m) 
77 - Dlisentrainer (m), Jet-T. (m), 

Schul-und t)'bungsstrahlf!ug
zeu& (n) 

65 - TIPOCKUIIOlłlfhlli '.>Kpa11 
66 - y1te6tu,1l1 cal\JOJlCT. c. DJrn 11epuo1-1a-

lfa11buoro o6y-tCIIHR 
67 - neoif11oe ynpan:1c1111e 
68 - Ka61rna IlJlH JIDVX JlCPIIIKOB 
69 - y•1e6no-Tpc1111pOno<t11L1it ca,mneT 

c noc.ncnonaTCm,110 pacnoJJOiKCH• 
llt..TMH KPCC.'rn,n, JlCr'IHKOB 

70 - y.-T. C .  C paCl10J10,KCllllb1Mlt p$110,1 
K .  Jl. 

71 - «nonnaK» (nsrn 06r1c1-11rn noncTa:\1 110 
npu6opaM) 

72 - y.-T. c. nnn oc1101.rnori 11cT11oii nonro
TOuKu 

73 - C. JlnR llOBbllllCIIIIOił JlCT!IOlf nODro
TODKII, y.-T. c. nou1,1111c111101·0 nrna 
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75 - nepeXOJ].Hhll"I Cal\•IOJICT, C. ncpexo.n110-

ro n,tna. c. DJIH nepcr11ri:rn1111s1 JICT'll-1-
KOn, y11e6110-6oenol1 c. 

76 - ylfe6no-Tpe1111pono•111b1il Typ6on1mTo
non c. 

77 - peaKTUUflblii y.-T. C. 
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XXXI I  Kongres Astronautyczny, Rzym, 6 -;-- 12 września 1981 r. 

Kongres Astronautyczny został zorganizowany przez fe
derację IAF, który skupia 59 towarzystw astronautycznych 
z 36 krajów. Przewodniczącym rzymskiego kongresu był 
Luigi Neapolitano, Włoch. Ze strony polskiej uczestniczyl i 
w n im:  prof. Barański, dr Wołczek i inż.  Geisler. Następ
ny kongres odbędzie się w Paryżu, po kongresie Unispace 
organizowanym przez GOSPAR. 

Kongres Astronautyczny w Rzymie odbywał się pod has
łem „Kosmos - czwarte środowisko" (Ziemie-Morze-Po
wietrze i Kosmos);  wygłoszono na nim przeszło 100 re[e
ratów, których tematykę można podzielić następująco : 

- transport kosmiczny, 
- pilotaż i automatyka, 
- stacje orbitalne (obecne i przyszłe), 
- -satelity naukowe i ich zastosowania (łączność, TV, te-

ledetekcja, meteorologia i in. ) ,  
- zjawiska i działania przy mikrograwitacj i ,  aerody-

namika, 
- niebezpieczeństwa w Kosmosie, 
- ekonomia działań kosmicznych, 
- prawo kosmiczne, 
- historia podboju Kosmosu,  
- możl iwości porozumienia się z cywil izacjami poza-

z iemskimi. 

Nie sposób w krótkiej notatce omówić całość tematyki, 
tak ciekawej i wytyczającej plany dal-.;zego podboju Kos
mosu. Do najbardziej frapujących należały opisy promu 
kosmicznego i nowych rak iet nośnych. Przypomnijmy so
bie, że 12 kwietnia 1 981  r .  wysta·rtowal i  na Columbii Crip
pen i Brand, wystartował następny prom, 19 czerwca 
1981 r .  wystartowała rak ieta Ar iane, wzleciały nowe ra
kiety japońskie N-2 i Hl .  

El isajew, dyrektor programu Salut, mówił o osiągnię
c iach radzieck ich na Salut 6, gdzie wiele m iędzynarodo
wych załóg wykonało złożone programy badań. Również 
Amerykanie zamierzają rozwinąć program stac j i  orbitalnych 
SOC (Space Operati on Center NASA) i mają projektować 
stację automatyczną Solaris. W USA opracowano projekt 
satelity .giganta do zbierania energi i  słonecznej i przekazy
wania jej na Ziemię w postaci energi i  elektry�cznej. Dużo 
m iejsca poświęcono takim napędom jak: j onowy, laserowy 
i plazmowy. 

Oprócz zreali zowanych lotów przewiduje s ię nowe pro
gramy sond m iędzyplanetarnych. Voyager-2 osiągną! Sa
turna, przewiduje się przelot radzieckiej Wenery kolo ko
mety Hayleya w 1 986 r. Wystrzelony został bułgarski sa
telita Interkosmos-Bułgaria, niedługo będzie wystrzelony 
czesk i „Magion". Mają być budowane nowe sondy : euro
pejska, międzynarodowa, Giotto i jakoóska Planet A.  Spe
cjaliści japońscy referowal i  projekt nowej eksploatacj i 
Księżyca, zaś Związek Radziecki przewiduje badania „wia
tru słonecznego" i atmo·sfery Venus. 

Wiele krajów przewiduje rozszerzenie łączności i telewizj i 
bezpośredniej za pomocą sztucznych satelitów; są to :  Indie, 
Liga Arabska (Arabsat), Włochy ( Italsat), Japonia (CS, 
BSE), Austra l ia (Austrl iasat), zachodnioeuropejskie projek
ty (Marecs, ECS, L-SA T), Szwecja (Tele-X), USA (TDRSS), 
Frnncja (TDFl ) .  

Francja prowadzi badania nad rozchodzeniem s ię fa l  ra
diowych, zaś Związek Radziecki nad łącznością morską. 
Szczególnie ważne są satelity do łączności ratunkowej -
planuje s ię budowę m iędzynarodowego satel ity SARSAT i 
niemieckiego SHOSAC. Obserwacje Ziemi prowadzą : ame
rykański Landsat, radziecki Interkosmos 2 1 ,  francuski Spot, 
międzynarodowy europejski ERS. 

W k ilku referatach omawiano nowy sprzęt kosmiczny -
nowe kamery i takie  przyrządy jak spektrometry i przy
przyrządy geodezyjne. Z dziedziny metalurgii kosmicznej 
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l iczne prace dotyczące wytwarzania i obróbki materiałów 
w warunkach mikrograwitacj i  (tak nazywa s ię w sposób 
ścisły brak grawitacj i) ; prace planuje wiele krajów: USA, 
ZSRR, Japonia, Francja, N iemcy i Włochy. 

Jako c iekawostkę zanotować trzeba prywatną rak ietę no
śną do wystrzeliwania sztucznych satel itów Percheron, zbu
dowaną w USA. Pierwsza próba skończyła się wybuchem 
wskutek błędu przy napełnianiu pal iwem. Na zlecenie fir
my Space Sc ience Inc . ,  rakietę zbudowała firma G HC Inc. 
w Huston (Teksas). Koszt wystrzelenia satelity o masie 
0,9--:- 1 ,4 t na orbitę niską wynos i 3--:-5 mln dołu., zaś na 
orbitę geostacjonarną - 1 5  mln dol. Sam projekt kosztował 
1,5 mln dol. i wykonano go w c iągu 6 mies ięcy. Rakieta 
Percheron o długości 17 m pozwala na odzysk iwanie ła
dunku użytecznego z niskiej orbity dzięki wbudowanemu 
pojemnikowi powrotu. Pojemnik ten um ieszczony jest w 
tylnej częśc i  korpusu rakiety, zako11czonej „ogonem", któ
ry stanowi rodzaj spadochronu hamującego. Modu! napędo
wy ma średnicę 1 ,2  m i długość 12 m. Przewiduje się całą 
rodzinę rakiet startowych, wszystkie z s ilnikami na pal iwo 
c iekłe - naftę i c iekły tlen l ub kwas azotowy. Silnik -
o c iągu ogólnym 34 OOO da N - ma komorę spalania i dy
szę wykonane z kompozytów, co wygląda nieprawdopodob
nie ze względu na wysokie temperatury. Być może zasto
sowano szczególnie inteflsywne chłodzenie przez samo pa
l iwo. Dysza silnika jest stała, a wektorem ciągu steruje się 
przez wtrysk c ieczy do  dyszy, co powoduje wymagane od
chylenie strumienia wylotowego. Masa modułu napędowe
go wynosi  tylko 450 kg. Zbiorniki są ciśnieniowe (2400 
kPa). Jest to druga „prywatna" rakieta po niemieckiej 
OTRAC, której jednak realizacja zakończyła się niepowo-

• dzeniem. 

W dziedzinie badań powstawania nowych materiałów w 
warunkach „kosmicznych" (próżnia i nieważkość), poza ba
daniami radzieck imi  i amerykańskimi  również Francja, 
RFN i Włochy prowadzą w powstającym laborator ium 
Spacelab eksperymenty dotyczące metalurgi i  kosmicznej. 
Opracowuje się rozwiązania technici:ne do rozwoju pod
staw doświadczalnych przetwarzania materiałów w Kos
mosie. Projektuje się i wykonuje odpowiednie pojemniki 
do .,hodowania" kryształów. Oprócz tego istnieje program 
francusko-radziecki real izowany na pokładzie statku Salut 
- ELMA-02 : radziecki „Magma", francuski „EMERAUDE" 
i . ,Mephisto" - do badania zjawiska zestalania się nie
których materiałów na ziemi i w Kosmosie. 

USA rozszerzają system SBS (Satell ite Bus ines System) 
głównie do łącznośc i ;  u zyskano na ten cel kredyt 350 mln 
d olarów. Przewiduje się cztery satelity geostacjonarn.e i 
200 stacj i odbiorczych w USA, w tym 60 przewidywano do 
końca 1 98 1  r .  i 100 w 1 982 r. 

Interesujący jest europejski program „EISCAT" . .  Dotyczy 
on zbadania możliwości wpływania na kl imat ,przez spowo
dowanie zmian koncentracji elektronów w jonosferze (80--:
�300 km). Sondy wyniesione na odpowiednią wysokość 
mają wytwarzać fale o bardzo dużej czę$totl iwości - w 
jonosferze powstaną drgania elektronów i przez to ruchy 
jonosfery. W ramach tego programu ma być w Tramso 
zbudowana stacja radaTowa wzbudzająca i odbiorniki w 
Tramso, K irune i Solanyla. Wszystko to będzie zamonto
wane w krajach skandynawskich, gdyż przez 900/o nocy 
widać tam zorzę polarną i wszystkie zabunenia w jono
sferze można będzie lepiej zaobserwować - Buduje się an
tenę · cyl indryczno-parabol iczną 40 X 1 20 m z nadajnik iem 
5 MW. Odbiorniki będą m iały anteny o średnicy 32 m. 
Finansują ten program:  Francja, Wlk. Brytania i RFN. 

Jak z tego krótkiego przeglądu wynika, działalność ludzi  
w Kosmosie nie ustaje. Oprócz coraz to  nowych badań, 
myśl i się o zdobyciu nowych źródeł energi i  i nawet wpły
waniu na kl imat i pogodę. Miejmy nadzieję, że nasz kraj 
m imo kryzysu nie ograniczy swego udziału w różnych for
mach współpracy w program ie Interkosmos. 

L Doc-:- dr inż. Zdzisław-Brodzki! 
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Z DZIEJÓ W POLSKIEJ TECHNIKI LOTNICZEJ 

Próby zbudowan ia s i l n i ka turboodrzutowego w Polsce 

w latach trzydziestych 

Rakiety 1pr-ochowe były 7.naine na  świecie o d  XII wieku. 
Natomtast .przepływowe s ilni;ki odrzutowe (tj. talkie, przez 
które ,przepływa strrumień ipowietrza) powstały dorpierro w 
pierwszej 'Polowie tego stulecia. Pierwsze 'Pomysły l otini
czych silników turboodrzutowych pochodzą z lat 1 9 10...,--1935. 
Pierwsza polska próba zbudowania tUJrbiny lotniczej (na
pędzającej śmigło) miała miejsce w 1 913 r. Był to silnik 
Stanisława Nasz;kiewicza wystawiony na Sal011 ie Lotniczym 
w Paryżu. Nie dawał on jedlflak prze,widywanej mocy. 
Rzeczywiste narodziny s ilnika turboodrzutowego przypada
ją na lata trzydzieste. Od 1930 r.  w Wlk. Brytanii Frank 
Whittle pracował nad siln�kie:rn rturboodrzutowym, który 
został w 1937 r. uruchomiony w ogródku iprzy jego domu 
(przemysł i lotnictwo z niedowierzaniem ,odnosiły się do 
prób wy:nalazców), lecz już w 1 941 T. wykonał ,pierwsze 
loty ina samolocie Glroster E28/39. W Niemczech prace nad 
s ilnikiem tu-rbood,rzutowym raz.począł w 1 936 r.  Hans v. 
Ohailn, a już 27.8. 1 939 r. wykonał pierwszy lot samolot 
Heinkel He- 178 z silntkiem HeS3 ZJbudowanym iprzez tego 
lkonstrukto-ra w wytwómi Heinkel. We WŁoszech w 1940 T. 
wykonał pierwszy lot samolot CC-2 z• silnikiem turboodrzu
towym S.  Campi!I1iego, lecz sprężarkę ,tego siln�ka napę
dzał silniik tbokowy. Prace p;rojektowe i doświadczalne pro
wadzone były także we Francji, Szwecji, ·na Węgrzech i w 
ZSRR. 

Na świecie w pracach nad napędem turboodrzutowym 
konstruktorzy, jeśl i  chodzi o sprężarki, działal i  dwukierun
kowo. Najpierw zwróco!ll.o uwagę na sprężaT'ki ośrodkowe, 
następnie :na osi,owe. W budowie !komór spalania :również 
wystąp,iły dwa kierunki - najpierw budowano •komorry 
dzbanowe, później p ierścieniowe. 

W Polsc,e w latach trzydziestych zajęto się prr,oblemem 
silnika turboodrzutowego oraz silnikami lfakietowym i .  

Silnik turboodrzutowy 

Pierwszym, rktóry w Polsce na początku lat trzydziestych 
przystąipił do -projektowania silnrka reakcyjnego, jak wów
czas nazywano silnik odrzutowy, był iinż. Władysław Ber
nadzikiewicz. Ukończył on studia na politechnice w Zury
chu na początku tego stulecia .  W 1930 :r. miał za sobą 30 
lat p:racy jako ikonsbrukt.or urządzeń ,odlewniczych,  maszyn 
włókienniczych i ,obrabiarek. Miał ,ogr-omne doświadczenie 
rnżynierslkie i był wybitnym koinstrurkto,rem. 

P;rzystępując do prac nad silnikiem w szczególności zain
teresował go problem komory spalania i wypływu gazów 
spalinrowych. Wysunął on rkoncepcję, że pulsujący wypływ 
gazów pozwoli na uzyskanie większego ciągu niż przy 
stałym wypływie gazów. 

Rozważając problem silnika t urbinowego od strony teo
•retyc:m1ej i rozwiązań k0rnstrrukcyjnych myślał o znalezie
rniu dla n iego zasbosowa111ia raczej w przemyśle niż w fot
nictwie. Problem silnika turbinowego inż. Bernadzik iewicz 
studiował w 1930 i 1931  r .  Były to lała kryzysu gospo
dra-rczego i nie 'każdy inżynier mógł znaleźć sobie p,racę -
mż. Be:rnadzikiewicz utrzymywał się z produkcji maszynek 
do wyirobu papienosów w małym warsztaciku, który przy 
,uJ . Żelaznej 54 w Warszawie ,odnajmował ,od browaru 
Haberbuscha i Sch iele. 

Rówmocześin ie w latach 1 930...,..-1931 podcza5 służby w 
Szkole Podchorążych Piechoty w Zambrowie poznali się 
i zaprzyjaźnili dwaj podchorążowie i nż. Józef Sachs i inż. 
Jan Oderfeld .  Inż. J. Sachs rozpoczął studia na politechnice 
w Gandawie, a ukończył w Tuluzie. Jego wiedz.a o uzbro
jeniu i lotnictwie :macmie przek,raczala zakres programu 
studiów. M. in. •był przekonamy o •korniecz.ności �·ozpoczęcia 
prac nad siLnikiem rec11kcyjnym, ze względu na coraz wię
ksze prędkości o,siągane przez samoloty (wówczas rekordo
we prędk,ości wyI1JOsiły 575 km/h) .  

Po -ukończeniu podchorążów,ki  wczesną jesienią 1 93 1  r .  
inżyinierowie_ Sachs i Oderf-eld byli  bez ,pracy. Wkrótce 
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poznali się z mz. Bernadzikiewic7;em, do iktó.rego szybko 
zbliżyły ich zairnte,resowania. Przychodzi l i  do warsztaciku 
n.a żelazną zapalając się do nie lkońc.zących sic; dyskusji 
na temat koncepcji silnika tu1,boodrzutoweg,o. Inż. Sachs 
przekonał inż. Bernadzikiewicza, że największą przyszłość 
w lotnictwie ma silnik turb�nowy. Na szkicach zaczęła 
powstawać koncepcja urkładu silnika i j ego rozwiązań kon
strukcyjnych. Pomysły weryfikowano ,obliczeniami. Pod 
koniec 1 931 r. pomysł silnika był gotowy. Nie było jednak 
pieniędzy na jego :realizację. Przemysł lotniczy jeszcze n ie 
wybiegał tak daleko myślami naprzód, lotnictwo wojskowe 
także. l 

Z pomocą przys2iedł p,rzypadek. Dyrektorem broJWaru był 
K. Machlejd, ,oryginał •i społecm�k, były pastor i były dy
r�kt-or �mnazj-um im. M. Rey,a w Warszawie. Zaglądał on 
często do warsztaciku, zapewne przyciągany osobowością 
inż. Bernadzikiewicza;  i gdy trój,ka entuzjastów silnika 
tulfboodrzutowego prowadziła dyskusje nad silnikiem -
przysłuchiwał s ic;. Kiedy krnncepcja s ilnika była już mamo 
zaawansowana, ,pewneg,o dnia K. Machlejd 111 iespodziewa
nie oświadczył konsbruktor,om: panowie, daje; wam pienią
dze na tę konstrukcję, m·acie u mnie k:redyt, bierzcie się 
do roboty. Machlejd był mecenasem w sposób miły i nie
zobowiązujący. Gdy tyNw potrzebna była jakaś suma, da
wał ją rnatychmiast konstruktornm za pokwitowaniem. Za
inwestował w silnik ,ok. 20 tys. zł. 

Warsztat Ber111adzikiewicza był bardzo skr,omnie wypo
sażony. Była w nim jedna stara tokarnia i szkolna cewka 
wysokieg,o napic;cia. Konstruktorzy ,sami wy,kony.wali od
lewy, ,prace t0rkarskie i ś lusa�·s�ie. Drrobniejsze wydatki 
pok.rywali z własnej •k ieszeni a raz, gdy brakowało pienię
dzy ,na zapłacenie za jedną z czc;ści p. Bennadzvkiewiczowa 
s·przedala swój płaszcz. 

Koncepcję s ilnika • i wykonane prace przedstawili k,on
struktorzy w swym referacie wygłoszonym na VII Zjeź
dzie Inżynierów Mechaników (26...,..-28.5 . 1933 lf.) pt. ,,Problem 
J.otniczego silnika reakcyjnego". Najważniejsze jego frag
menty przytaczamy: 

„W Polsce pracuje ,nad nozwiązaniem problemu silnika 
reakcyjnego inż. Władysław Bernadzikiewicz, przy pomocy 
inż . J.  Sachsa i •poprzedrnio inż., J. Oderfelda. Ma on na 
celu zbudowanie silnika reakcyjnego, któryby zastąpił sil
n ik tloko,wy ze śmigłem i p rzeznacza go dla szybkości lotu 

Rys. 1 .  Widok dużego modelu ·z przodu. Widoczne łopatki sprę
żarki, napęd zaworów oraz dwa wtryskiwacze ( 1931 r.) 
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począwszy od 200 misek. (720 k:m/g,odz.). Jak to powyzeJ 
zaznaczono, nadaje sic; do tegro celu tylko układ smocz-
kowy. 

W poprzedniej cz<.:śc i  referatu uzasadniono, że wydaj
ność termiczna odpowiecLni,o zbudowa,nego s ilnika reakcyj
nego, może być wic;ksza, niż odpowiedniego s ilnika tło
kowego, zatem inż. Bemadzikiewicz pracuje głównie nad 
zmniejszcn,iem strat wynilkających :z w ie1kiej różnicy szyb
kiości spalin i szybkości 1-otu, , tak, żeby sprrawność całko
wita s ilnika r,eark,cyjnego, przy szybk,o-ści lotu ok 200 misek 
była przy,najmniej równa wydajności silnika tłokowego ze 
śmigłem. 

Hypoteza inż. Bernadz,irkiewicza, że strumień spalin prze
rywany, przy pewnej, odpowiednto dobTanej częstotliwo
ści, daje mniejsze straty od strumienia ciągtego - a zatem 
powięrksza wydajność całkowitą silnika reakcyjnego, zda
je się być potwierdzorna •przez rpewne, za10bse,rwowane rprzez 
nas 1111a małym moide1iku, fakty doświadczalne. 

O ile nam wiado-mo, a ,opieramy się na 1przepr,o,wadzo
nych przez nas poszu'kiwaniach w l iteraturze techniczmej 
z tego zakresu, ni!kt dotychczas nie zajmował s ię szczegó
łowo tern zjawiskiem; ,uważamy za wskazane podnieść tu
taj , zasługę ilnż. Beirnadzikiewicza, że zwrócił on uwagę 
na mogąoe pojawić się przy strumieniu •przerywanym zja
wiska, które.by dały w rezultacie lepsze wyniki od stru
mienia ciągłego. 

Jeżeli poró=amy dwa s ilnik.i reakcyjne, o tym samym 
wydatku spal in/sek. i tym samym maksymal.nym ciśnieni,u :  
A) o wypływie ciągłym strumienia spalin i B) o wypływie 
przerywa·nym, to silnik B będzie ,posiadał dwie następu
jące cechy cha.rakterysty=1e; w iększą powieirzchnię otwo
ru wyl-otowego i mniejszą średnią szybkość wypływu spa
l in. Obie te cechy powinny wywołać zjawisk,a korzystne 
dla naszego celu. W iększa powier:z:chrni,a ,otrwuru wyloto
wego zwh;,ksza powi,e1,zchnię stykową spalin i p,owietr� 
i puwod,ujc lepsze i .równomier!l1iejsze mieszanie, nato
m iast mniejsza średl!1ia szybkość wylotowa srpaliJn, powin
na mieć wpływ ma zmniejszenie strat wynikających z róż
nicy szybk,ości s1palin i szybkości lotu. 

Inż. Be,m,adzi1kiewicz po,większa poza tern powieirzchnię 
sty,k,ową spalin1 przez specjalny kształt komoTy spalania 
(zgloszooie pate111towe N.r 36916). Przewiduje cm dwa ro
dzaje układu silnika :reakcyjneg,o : 

1 .  Kjomora spalania połącz,ona jest z dyszą smoczkową, 
przyczem zasilanie spręiJ0rnem powietrzem i na.pęd rozruchu 
odbywa s ic; za pomocą ,osobnego silnika (zgłosz. rpatent. 
Nr 3691 6). 

Drugi układ. KomoTa spalania z dyszą smoczkową ma 
wbudowany kompresor wiTnikowy, napędzany przez turbi
nę, pobierającą część energii zawartej w ,spalinach. Jest 
to tZlw. siln�k turbo-rakietowy (dodat.kowe zgliosz. patent. 
Nr 38926). 

Zostały wykonaine dwa modele silnika reakcyjnego sys
temu rnż. Bennadzikiewicza; jeden mały, p ierws.rego u
kla,du, przeznaczooy głównie do badań nad zjawiskami, 
zachodzącymi przy obu nod:zajach striumienia; drugi, twr
borakietowy, większych rozmiarów, ,o ipojemności k,omory 
spalania 5 l itrów. 

Próby mad większym modelem wstały, niestrety, prz�r
wane z powodu braku potrzebnej większej sumy pre
nic;żnej, natom iast lkiontynuo,wiane są próby z małym mo
delem. Doświadczenia przeprowadzone nad tym małym 
modelikiem nawiasem mówiąc bardzo prymitywnym, dały 
wrażenie słusZl!1ości tezy, postawionej przez inż. Bema
dzikiewicza i s.p,owodowały go do przeprowadzenia do.kład-

Rys. 2. Sprężarka dużego moclelu 
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niejszych doświadczeń. W tym celu :aostal zbuctowa:ny no
wy m-0del, nie-co większy •od pierwszeg,o, umocowany na 
czułym dynamometrze uchylnym, za10rpabrwnym w skalę 
i dającym możność rprzeprowadzenia dokładnych pomiarów. 
O ile doświadczenia, które są jeszcze w tdku, rpotwierdzą 
bezpośrednio tezę inż. Bernadzikiewicza, to przy odpowie
dnich środkach materialnych, realizacja s ilnika reakcyj
·neg,o w P,olsce jest !kwestią 1I1ajbliższej przyszłości". 

Jako wyjaśnienie do powyższego te.kstu należy zazna
czyć, że w owyc•h czasach wymazem „wydajniość" ,określano 
sprawność. W ówczesnych ·publikacjach na  temat napędu 
rakietowego spOtro uwagi poświęcOJ110 rpwblemowi strat spo
wodowanych mieszaniem się strumienia gazów odrzutowych 
z otaczającym powietrzem. M.1n. ja,ko rozwiąz,anie były 
,proiponowane wielorkrotne dysze smocz,kowe Melota. Dawa
ły ,one jednak przede wszyst.ktim wzrost ciągu statycznego. 

J. Odeirfeld prace inad silnikiem opisuje w 1948 r.  na
stępująco: , ,  ... Szczupłość funduszów zmusiła nas do ryzy
kownej gry, do budowy duże�o m-0delu. Było bowiem jas
ne, że na dłużą metę trzeba znacznych sum, których do
stawcą mogło być tylkto wojsko, a wojsku trzeba było za
imponować. Porwaliśmy się więc na konst,rukcję wie1kie
go modelu demonstracyjneg,o. 

Projekt, obliczenia, część modeli odlewnicrzych, znaczna 
część obróbki mechaITTicznej i montaż wykonaliśmy sami w • 
warsztaciku na  Zelaz·nej. Właściwie tylko odlewy alumi
rniowe przyszły z zewnątrz. Na•wet trudne frezowanie ło
patek wirn�k•a przeprowadziliśmy sami, p[·zystios,owując d-0 
tego celu tokarkę, na  którą załoilcmo pomysłowy •przyrząd 
do pantog,raficZ111ego kopiowania. 

Jeżeli sobie dobrze przypominam, demonstrowany model 
pracował ,wg następującego schematu: Spalanie w komorze 
przy stałej objętośd, zatem komol'a zamy:kana -zaworami. 
SprężaJ·ka osiowa z lkie[",ownicami. Tu11bilna jednostJopni-owa 
osiowa. Dysza wylotowa wielokrotna, celem poprawienia 
sprawnośc i  zewrnętr:z,nej .  

Krzywkowy rnapęd zaworów odbywał się z walu tUTbiny 
poiprzez układ kół zębatych, przedstam0rny na rys-unku 
Nr 1, 111a którym widać .róW1111ież wieniec .k ierO'Wll1ic sprę
ża,rki, a w prawym d•olnym i lewym górnym rogu ),Vtrys
kiwacze. Poziomy wałek pośredini napędzał również akce
soria. TUJrbina była tak umies,zcz,ona, że częściow-0 chłodził 
ją strumień powietrza obciążającego, któr,e doplywa!,o do 
dyszy .smoczka. 

Przyjęcie skomplikiowarnego cyiklu przy stałej objętości 
uzmal iśmy za konieczne wobec niskiego sprężania wstęrpne
g,o w sprężarce osi,owej, która była właściwie wentylato
rem, a nie sprężafiką. Ponadto wydawa1o się inam wówczas, 
że wyipływ pulsujący daje zlekka wyższy ciąg statyczny. 
Do dz iś 1I1ie jestem ,pewien, czy nie m iel iśmy trochę racji, 
w każdym ,razie łatwiej mi dzisiaj skrytykować schemat, 
niż wtedy było go wyk,onać. 

W okresie tym Bemadzikiewicz wydobył ze ska•rbca swe
go doświadczenia ,przedziwne pomysły obróbkowe i kon
strukcyjne. Sachs tchnął w konstrukcję ducha lotniczego, 
ja wzriąlem na s iebie obliczenia. 

Charakterystyc=e dane silll1ika były : pojemność komory 
spalania 5 litrów, ilość obrotów na minutę 5000, ilość cykli 
1000. Oczekiwaliśmy ciągu statycz,nego okloło -20 'kilo.gra
mów. 

W ciągu z,daje się 5 m iesięcy zbudowaliśmy dremOII).stra
cyjny model. Czynił on ,nieopisanie -wiele hralasu, miotał 
imponujący język płomienia i dawał ... bardw mały ciąg". 

PTóby silmika odbyły się w końcu 1932 r. na nierucho
mym stanowisku badawczym w wairsztacie przy ul. że
laznej. Schemat s i1nilka:  ' sprężarka osiowa, pierścieniowa 
komora spalaruia -i turbina - był prawidłowy. Korzyść z 
,pulsującej ,pracy ,komory spalaITTia nie była łatwa do stwier
dz,e,ni,a. Mały ciąg silni!ka wskazywał na konieczno-ść l icz
nych poprawek, prólb i ulepszeń. Stworzenie nowego urzą
dzenia techniczinego jakim był silnik odrzutowy wymagało 
rozwiązania wielu problemów tech:niC7JI1ych. A ina t-0 po
trzebne były pieniądze. Do wa,rsztacilku na Zelazmą zapro
svono kilku ,oficerów ·z działu tecl1niozneg,o Depa1rtamentu 
A,eronautyiki, M1nisterstwa Sp,raw Wojskiorwych. Stwierdzili, 
że jeśl iby ,5i.1nik był gotowy - to byłyby możliiwe rozmo
wy. Lecz w takim stadium to wojsko nie może dać pie
niędzy na badarn ia. Dyrektor Machlejd widząc, że do pozy
tywnyeh rezultatów jest jes:z,cze daleko - zaprzestał swej 
,pomocy fina,nsowej. Zresztą w.krótce zmarł. Przed ko·n
struktorami stanęl,o wid:mo zu,pełneg,o :z,ap,ro:esta.n ia P'rac nad 
silnikiem. 

Wówczas zdecydoiwali s ię wy,k-onać na własny koszt ma
ły s ilni1k o przewidywanym ciągu ldaN wg p ierwszego 
patentu (zgł. pat. nr 36916) tzn. z napędem ro&ządu i za
s ilaniem sprężonym powietrzem z iinneg,o silnika. Paliwem 
była ·benzyna. Model ten był zma-cznie tańszy i prostszy. 
Był 0111 prze�aczony d10 zbadania w.pływu ,pulsacji ina ciąg. 
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K,onstruktorom udało się zainteresować s ilnikiem dyrek
,cję Państwowych Zakładów Inżynierii (PZinż.) .  

Dalsze rpróby p�·zeprowad:zi0'!1!o w 1933 r. w Za,kladzic 
Doświadczalnym PZinż. w Ursus ie.  W rpracach brali udział 
inż. Bemadzikiewic� i inż. Sachs, gdyż inż. Oderfeld zna
lazł zat,mdnienie w wytwórni silników l<otniczych P,olsk ich 
Zakładów Skody na Okęciu. W końcu maja 1933 ·r .  1ogólna 
działal111Jość PZinż. została poddana •krytyce. M . in. specjalna 
k,omisja złożona z dwóch pr,ofeSO'rów i j ed111ego pułkov;nika 
zbadała wy,n1�i i petrs,pektywy prac nad silnikiem odrzuto
·wy,m. Poniesione wydatki na badani!a były rzędu 3 tys. zł .  

Rys. 3.  Schemat turbiny na gazy spalinowe (1938 r.) 

Orzeczenie k,omisj i brzmiało:  111a poważme próby ,potrzeba 
300 tys. zł, nawet gdyby taka suma się znalazła, to szkoda 
jej wydawać na ten cel. K,ons1:Jruktorzy rnzwiązali spółkę. 
Inż. Sac-hs p rzeszedł do pomocniczego przemysłu 1'otniczego 
do wytwórni Steinhagen i Sbrnnsky, gdzie zajął s ię pro
jektowaniem siLników tłokowych m. in. do łodzi motoro
wych. I,nż. Ber-nadzikiewicz dalej z;ajmowal się problemem 
silnika. K,0111cepcją s il,n�ka zainteresowała się fahryka „P,a
rr-owóz", 1która miała trudności z poważną ,k,01n!kurencją Za
kładów H. Cegielskiego w Poznaniu i Fabryką Lokomotyw 
w Chrzanowie. Proby sHnika w „Parowozie" tJrwały tylko 
kilka miesięcy i fabryka wycofała swoje zainteresowania 
pr,01bJemem. foż. Ben:madz1kiewicz powrócił do pracy nad 
obrabiarkami w Stoiwarzyszeniu Mechaników w Pruszko
wie, a następnie przeniósł się do filii Cegielskiego w Rze
szowie. Do spraw s ilnika turboodrzutoweg,o już n ie powró
cił. Podczas okupacji zajmował_ s ię w Rzes•z;owie 'P'r,oduk
• cją galanterii metalowej, a po wojnie kiernwał biurem 
technicznym u Cegiels,kiego w Poznaniu. Zmarł w 1 946 r. 

Turbina spalinowa 
Inż. Sachs i inż. Oderfeld w lat-ach 1 933-:- 1 936, zajęci 

swą pt'acą -zawodową, dorywcz;o poświęcal i  czas zagadnie
niom siln,ika turboodnutoweg,o. Postanowili zająć się tur
biną, uważając, że problem wyso,kich temperatur łopatek 
om-z łrożyska walu turbi111y są szczegó1'nie trudne. P,race te 
m iały c,harakte.r szkiców, •obliczeń i rysunków, a dały w 
wyniku patent nr 23523 dotyczący tu1:1biny. P,omysł doty
czył chJ.odzenia łopatek u szczytu. Do·piero zbl iżające s ię 
zagr,ożenie wojną spowodowało zainteresowanie -pomysłem. 
J. Odedeld następująco opisuje dalszy przebieg wydaneń: 

30 

, ,  W 1937 r. dy,rekto•r Wł. Łozińs'k i  naibyl dla PZL-Wytwór
nia Si:i'n 1ków (talką 1r1azwę ,otrzymały po upaństwowieniu 
PZSkody, w których pracował inż. Oderfeld - przyp. red. ) 
cale nasze archiwum turbiny zlecając mi zap11ojektować 
ją j eszcze raz, pod warunbem, że 111ie starnie sic; to z usz
czerlYkiem dla bieżących prac B iur,a Studiów. S-z1o więc 
raczej o , ,,przewentylowanie ,za,g-adnienia". 

Ze względu na wymagania władz wojskowych Biuro 
Studiów pracowało wtedy w tak bardzo taj,nym pomiesz
czerruiu, że jedynym jego polącreniem z iresztą fabryk i  był 
teleforn. Lojalnie zobowiązałem się nie informować Sachsa 
o rozwoj u 1prac, wzamiain za c10 ten zdumiewająco utalen
towany 'konstruktor, rprawd1ziwy fanatyk idei  i prawdziwy 
pat,riota zasypał mnie wartościowymi p.omysłami, dotyczą
cymi ulepszeń, ,których .realizacji nile wolrno mu było zoba
czyć. 

,,Przewentylowanie zagadnienia" wyszbo mu na dobre, 
pnembiłem b•owiem konstru!kcję stararnnie, dostosowując ją 
do wielkich możl iwości, jakie dawały PZL. 

Z ekipy fabrycznej cenny wkład w konstrukcję wniósł 
H. Ja-cikowski (zg�nął w 1939 r.) .  Pomyślne przepro,wadze
nie 1badań był,o zasługą Wł. Strzeszewskiego. W rozwiązy
waniu trud111ych zagadnień ,obróbkowych, uczest111iczyli E. 
Kotarski (zginął w 1939 r.) i B .  Gór�ki. 

W 1938 T. turbina weszła 111a stoisko ,próblrle. 
z,a ź,ródła spalin służył silnik C il'rus, połąc:z;ony z turbiną 

możl iwie ,klfótkimi plfzewodami. Układ apa·mtury pozwalał 
na mierzenie mocy zarówrno silnika, jak turb�ny. Turb1nę 
hamowano dynam-cmetrem J•unkersa. P,oczątikowe paromi
nutowe ·próby przedluża[]jo aż do osiągnięciia półtorag,odzin
nej 1pracy rnie,przer-wanej . Moc ·sz,czytowa wy111i:osła 1 1  do 
12 KM, zgodnie z p.rzewidywania,mi. Zy,sk te111 p,rzewyższał 
znacznie spadek mocy silni!ka, spowod,owany przeciwciś
n ieniem. 

Nie obyło się oczywi,śc.ie bez trudności w lożyskowa·niu, 
ale po wp,nowadzeiniu diro1b111ych -popraW1ek nie mieliśmy z 
n im 1r1ajrniniejszego kł,opotu. Olejoweg,o chł,odzeni,a wału w 
ogóle ,nigdy n ie włącza.no. Natomiast poważnemu defekto
wi uległ zewnętrzny pierścień chłodzący, nasadzamy i ni
towany. P,0111ieważ spodziewal iśmy się beg10 od początku, 
więc w chwili wypadku, zresztą ,niegr,oźnego, była już wy
e'ksrpea:ymentowaina metoda obraib iania wirnika z jednej 
sztuki. Aby j ednak ,nie tr,acić czasu, ska-s,owano chłodzenie 
zupełini:e i przelMna'no się, że 111 iebezpiec-zeń.stwo spalenia 
łopatek byłto mniejsze rniż oczekiwa,ruo. 

W ,rezultacie rw lutym 1 939 1r. zeb·mno obse:e,rny i dość 
zachęcający materiał, po czym ,prace.. . p rzerwano, bo w 
1939 ir. wyda.rzenia tak już szybko postępowały naprzód, 
że h ierarchia - IP'ilne, p il111i:ejsze, najpilniejsze, jeszcze pil
n iej sze, ,państwowe pilne itd. - 1:10-zcią,gnęł,a się w n ieskoń
cz01J1ość i na za-stosowanie ,turbiny do s illrlika :nikt nie 
m iał  już czasu". 

Dokumentację włarsną spaliłem we wrześrniu 1 939 -r. 
wra,z z paruset lk, ilog,ramami Tysun:ków Biura Studiów 
PZL-Wytwórni Silników. ,,Sachs we wrześniu 1939 r. wal
czył w ,obr.anie Warszawy i o dniósł leklką ra1nc;. Nadszedł 
rnk 1940. Kleszcze 1niemiec:kie ooraz mocniej się zaciskały. 
Sachs 111.ależ,ał do tajnej orga,nizacji wojskowej ·i postano
wił przedostać s ię ina Węgry. Bierwsza ptróba nie ,powiodła 
s ię. Za drug1m ,razem we wrZJeśni:u 1940 ,r. wyszedł po 
poważnej choro1bie i zatrzymał 1się ·na c-hwjlę w lesie, aby 
nabrać sił. Cała grupa przeszła szczęśliwie, on j eden wpadł 
w rc;oe Niemców. P,otem nastąpił ,areszt przejściowy i wre
szcie Oświęcim. Wiadomość o śmierci rprzyszła w 1941 r.". 

Inż. J-a,n Oderfeld ' został po wojlnie ,p11ofesorem silników 
lotniczych na Wydziai,e Lot-niczym Politechniki Wa•rszaw
skiej .  l111fo·rmację o prnc.ach nad si1'ni1kiem i turbiną zaw
dzięczamy Jego uprzejmości. 
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PROJEKTY 

• Wlk �  Bryłania-Wł·ochy • 

EH lndusłries EH-101 

Wielozada niowy śmigłowiec klasy 13 OOO kg  

Od 1979 r.  firmy Westland i Agusta •pracują nad pro
jektem śmigłowca EH- 1 0 1 ,  który ma spełnić wymagania 
marynarki brytyjsk iej i włoskiej dot. śmigłowców do zwal
czania okrętów podwodnych i zastąpić śmigłowiec Westland 
Sea King. Jest on powiększeniem wcześniej projektowane
go śmigłowca WG34, który początkowo miał być odpowie
dzią na wymagania Royal Navy. P,oza wersją ,podstawową 
(do z walczania okrqtów podwodnych), b�dą budowane 
wersje :  szturmol\-va z 'Poc iskami Exocet, do transportu ż.ol
nierzy i pojazdów wojsk,owych, pasażerska, towar-owa i do 
przewozów VIP. Do !kierowania caŁością przedsięwziqcia 
utworzono stowarzyszenie p1�zemysłowe EH In.dustries. 

EH- 1 0 1  ma ko.n.wencjona11Ily ukł-ad z 5-lopatowym wir
n1kiem nośnym i ti-łopatowym śmigłem og,onowym oraz 
trójsilnikowy zespół na,pędowy z dwoma s ilnikami umiesz
czonymi w gondolach bocznych i trzecim w lewej czc;śc i 
osło111y przekładni głównej. Łopaty winnika i śmigła są 
wykonane z lamin.atu, który stosuje s ię również w kon
strukcj i  ,kadłuba. Podwozie główne jest chowane do osłon 
prztikadłUJbowych, które w wersjach transportowych są 
przedłużone do przodu tworząc d odatkowe zbiorniki pal i
wowe (zbiorn iki  główine - pod 'Podłogą kadłuba). Kon
strukcja kad1uba umożliwia zastosowanie ,1·ampy ogono
wej . Pomieszczenie ładunkowe ma długość 6,50 m (bez 
przestrzeni nad rampą), szerokość 2,50 m i wysok,ość 1 ,90 m, 
co daje ,objęte·8Ć 30,91 m3. Wojskowa wersja transpo-rtowa 
będzie zabierać 24 komandosów l ub 31 żo łnierzy piechoty, 
a wersja ,pasażerska - 30 pasażerów. Wersja przeciw ok
rętom podwodnym jest  uzbrojona w 4 torpedy samonapro
wadzające i 2 duże poci:.ki typu Exocet. Pwtotypy będą 
napqdza111e s ilnikami General Electric T700 o mocy 1 260 kW 
( 17 10  KM), w śmigłowcach seryjnych mają być zastosowa
ne silnik i  Ro.Us-Royce Turbomeca RTM321.  P ierwszy oblot 
prototypu planowany jest na 1 985 r . ,  a pierwsze dostawy 
śmigłowców - na 1988 r .  

Dane techniczne (z s i lnikami T700) 

Srednic,a wi111nika noŚlnego 
Srednica śmigła ogo1I1owego 
Długość od nosa do p i·asty śmigła ogonowego 
Wysokość do piasty śmigła ogonowego 

18,29 m 
4,06 m 

18 , 15  m 
5,26 m 

Nowy materiał na ogniwa słoneczne 

Krzem krystaliczny jest bezkonkurencyjny jako mater iał 
wyjściowy wielu elementów elektroniki, lecz z powodu 
wysok iej ceny nie może on znaleźć zastosowania w dużych 
systemach, takich  jak systemy energetyczne z ogniwami 
słonecznymi. F irma Siemens pokłada duże nadzieje w krze
mie bezpostaciowym, który mógłby obniżyć cenę ogniw sło
necznych z 50 dol.IW do 0,5 dol.IW. Ogniwa słone.czme wy
konane z bardzo cienkiej  warstewki krzemu bezpostac io
wego (i dzięki temu tanie) f irma S iemens pokazała na wy
stawie w Hanowerze w 1 98 1  r .  

Materiał wyjśc iowy wytwarza się - przy małym zapo
trzebowaniu energii - metodą rozkładu S iH4 . Oczekuje s ię, 
że tak otrzymany krzem bezpostaciowy zapewni sprawność 
ogniw słonecznych lQ-;-200/o (obecnie uzyskane w laborato
r ium badawczym S iemensa sprawności  wynoszą 5-;-60/o). 
Umożliwi on również postęp w rozwoju innych elementów 
półprzewodnikowych, j.ak np. nowe.go typu c ienkowarstwo
wych tranzystorów. 

Dziqki zastosowanej metodzie wytwarzania k rzemu bez
postaciowego uzyskuje s ię tak c ienkie jego waTStwy (1 µm), 
że koszty whaściwego półprzewodnika są niższe od ko•sztów 
materiału nośnego. C ienkie warstwy i duża sprawność 
ogniw z krzemu 'bezpostaciowego , spraw.ią, że 'koszty d u
żych systemów energetycznych x takimi ogniwami  będą 
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Masa własna 
Masa ,pal i!wia maks.  
Masa startowa normalna 
Masa startowa m,aks .  
Prędkość maks.  n.,p .m. 
Pułap zawisu bez wipływu z iemi 
Zasiqg bez 1rezerwy pal iwa 
Dług1o trwalość lotru (dla masy 

starto,wej norm. )  
na 3 s iln iikach n.'P.m, 
na 2 s iln ikach, na 900 m 

6830 kg 
3630 kg 

13 OOO ,kg 
1 3  600 kg 

305 km/h 
1460 m 
1945 km 

7 , 2  h 
8,6 h 

W.K. 

NOWOŚCI TEC HNICZNE 

1 00-krotnie n iższe niż w przypadku zastosow.an ia ogniw z 
krzemu krystal icznego, co zapewni im konkurencyjność w 
stosunku do innych sy,stemów. 

W.K. 
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STRESZCZENIA 

STAFIEJ W. : Obliczeniowe konsekwencje 
wzrostu masy szybowca. TLIA, t. XXXVII,  
1982, nr 6,  s. 5 

Przedstawiono przyczyny wzrostu masy 
szybowca oraz wpływ tego wzrostu na rów
nowagę podłużną, osiągi i obciążenia szy
bowca. 

T:EP.EŻANSKI J., STANISŁAWSKI J.,  
SZUMANSKI K.: Eksploatacja śmigłowca 
na terenie pochyłym (I). TLIA, t. XXXVII, 
1982, nr 6, s. 8 

W artykule podano podstawy analitycz
nego wyznaczania granic eksploatacji śmi
głowca (rozruch, start ,  lądowanie I zatrzy
mywanie wirnika) na terenie pochyłym 
oraz metodę przeprowadzenia symulacyj
-nych badań empirycznych weryfikujących 
analizy i metodę realizacji prób w warun
kach naturalnych poszerzających ocenę 
użyt kowania śmigłowca. 

MAGNUSZEWSKI Z.: Oblodzenie lotni
czych silników turbinowych. TLiA, t. 
XXXVII, 1982, nr 6, s. 11 

W artykule podano podstawowe czynniki 
wpływające na intensywność oblodzenia 
elementów lotniczych silników turbino
wych, przedstawiono mechanizm powsta
wania oblodzenia w czasie lotu w chmu
rach składających się z kropli przechło
dzonej wody i w chmurach zawierających 
kryształki lodu oraz poza chmurami -
przy szybkim schodzeniu samolotu z więk
szych wysokości, a także w czasie koło
wania, startu i wznoszenia w dodatnich 
temperaturach otoczenia, wyjaśniono wpływ 
prędkości i wysokości lotu na proces oblo
dzenia; omówiono wpływ oblodzenia na 
pracę silnika i wynikającą stąd koniecz
ność stosowania instalacji przeciwoblodze
niowych. 

DANILECKI S. : Zastosowanie analizy 
trwałości zmęczeniowej do oceny skutków 
uszkodzeń lokalnych i efektów napraw po
włok skrzydła. Cz. III. Przykład stosowa
nia analizy trwałości zmęczeniowej z wy
korzystaniem jednostkowego zużycia zmę
czeniowego. TLiA, t. XXXVII, 1982, nr 6, 
s. 23. 

Opisano metodę oceny skutków uszkodzeń 
lokalnych w oparciu o Jednostkowe zuży
cie zmęczeniowe. Przedstawiono przykład 
obliczeń I badań oraz przykłady próbek 
modelujących naprawy. 

GLASS A.: Próby zbudowania silnika tur
boodrzutowego w Polsce w latach trzydzie
stych, TLiA, t. XXXVII, 1982 nr 6, s. 
28 

Przedstawiono dzieje prac inż. W. Ber
nadzikiewlcza, inż. J. Oderfelda i inż. J. 
Sachsa nad silnikiem turboodrzutowym w 
latach 1931+1933 oraz prac nad turbiną do 
silnika turbood rzutowego wykonane w PZL 
w latach 1937+1939 przez Inż. J. Oderfelda. 

CONTENTS 

STAFIEJ W.: Analytical consequences of 
increase in the mass of a gllder. TLiA, 
vol. XXXVII, 1982, No 6, p. 5 

The reasons for increase In the mass 
of a glider as well as influence of that 
lncrease on longitudlnal balance, l?erfor
mance and loads of the gllder, have been 
demonstrated. 

PEREŻAJ<'SKI J., STANISŁAWSKI J., 
SZUMANSKI K.: Operation of a helicopter 
on sloped ground (I). TLiA. vol. XXXVII, 
1982, No 6, p. 8 

The paper presents elements of analytical 
determination of limlts helicopter opera
tion (engine start, take-off, landing and 
stopping the rotor) on sloped ground and 
a method of simulation experimental tests 
verifying the analysis, as well as a 
method to carry out tests in natural con
ditions developlng the evaluation of heli
copter operation. 
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Z DZIAŁALNOŚCI SEiCCJI LOTNICZYCH SIMP i SITK _.============= 
Konkurs lotniczy 

Prezydium Zarządu Sekcji Lotniczej 
SIMP (w poszerzonym składzie) omówiło 
projekt regulaminu konkursu na wykorzy
stanie w lotnictwie polskim k rajowych 
materiałów i części. Celem konl,ursu j est 
wyeliminowanie (w możliwie największym 
stopniu) surowców i wyrobów importowa
nych z procesów wytwa rzania i eksploato
wania sprzętu lotniczego. W konl{ursie, po
myślanym j ako akcja wieloletnia,  przy
znawane będą liczne na grody w wysokoś
ci l0+50 tys. zł oraz wartościowe wyróż
nienia . 

Pełny tekst regulaminu konkursowego 
zostanie opublikowany w TLiA po za
twierdzeniu go przez plenarne zebranie Za
rządu Sekcji. 

Konferencja „Aktualne problemy polskiego 
lotnictwa" 

Poszerzone Prezydium Zarządu Sekcji 
Lotniczej SIMP omówiło założenia do ko
lejnej konferencji pt. ,,Aktl:alne proble
my polskiego lotnictwa". Postanowiono u
kierunkować organizację konferencji na in
tegrację społecznej działalności lotniczej. 
Po dyskusji uznano, że w związku z sytu
acją w polskim lotnictwie cywilnym oraz 
z warunkami stan u  wojennego w Polsce 
należy przesunąć termin konferencji na 
rok przyszły. Natomiast jest bardzo celo
we natychmiastowe wszczęci e  akcji inte
gracyjnej stowarzyszeń i zawodów lotni
czych (APnL, lekarzy, dziennikarzy, pilo
tów, SITK, SEP, SITChem itp .) ,  rozpo
czynając ją chociażby s potkaniami „okrąg
łego stołu". Warto tu przypomnieć, że w 
skład przedwojennego Związku Polskich 
Inżynierów Lotniczych (ZPIL) wchodziły 
wszystkie branże współpracujące z lotnic
twem cywilnym i wojskowym. Dziś chce
my poszerzyć te założenia, integrując  o
prócz branż również istniejące stowarzy
szenia i kola lotnicze. 

PRENUMERATA 

Przedstawiciele Sekcji Lotniczej SIMP 

Zarząd Sekcji Lotniczej SIMP zapropo
nował zgłoszenie swoich przedstawicieli do 
siedmiu (z 22) komitetów naukowo-tech
nicznych NOT: 

kol. Andrzeja Wierzbę z Instytutu 
Lotnictwa do Komitetu Prognozowania 
Rozwoj u Techniki, 

- kol. Jerzego Maryniaka z Politechniki 
Warszawskiej do Komitetu Doskonalenia 
Kadr, 

- kol . Jerzego Horbaczewskiego do Ko
mitetu Jakości, 

- kol. Zdzisława Stankiewicza z Instytu
tu  Technicznego Wojsk Lotniczych do Ko
mitetu Techniki Obronnej, 

- kol. Mieczysława Sikorskiego z sze
fostwa Techniki Lotniczej MON do Ko
mitetu Eksploatacji Maszyn i Urządzeń, 

- kol. Tadeusza Kostię z Instytutu Lot
nictwa i kol. Marka Michalskiego z Aka
d emii Rolnicz(lj do Komitetu Gospodarki 
żywnościowej, 

- kol. Au reliusza Misiorka z Centralne
go Zarządu Lotnictwa Cywilnego do Ko
mitetu Transportu. 

Współpraca miqdzy sel{cjami 

Przerwana w pewnym okresie ścisła 
łączność między za rządami sekcj i lotni
czych SIMP i SITK została ostatnio przy
wrócona. Przedstawicielem SL SIMP w 
bratniej sekcji j est kol. Wacław Zaremba, 
zaś delegatem SL SITK w Zarządzie SL 
SIMP - kol. Franciszek Gwiżdż. 

30 kwietnia br. odbyło się spotkan ie  
członków prezydiów zarządów obu sekcj i 
lotniczych. Z ramienia SIMP wzięli w 
nim udział kol. kol. : A. Misiorek (prze
wodniczący), J. Horbaczewski, A. Glass i 
W. Za remba (sekretarz), zaś z ramienia 
SITK kol. kol. : R. Zaremba (przewodni
czący), E. Kołodziński i F. Gwiżctż. Na 
spotkaniu omówiono zakres bieżących prac 
oraz p rzedyskutowano i uzgodniono przy
szłą społeczną działalność współpracę 
za rządów sekcji lotniczych. 

Tezy transportowe 

Przedstawiciele Sekcj i Lotniczej SIMP w 
podzespole „ Transport" w IV Komitecie 
Kongresu Techników Polslcich opracowali 
wnioski dotyczące środków transportu. Ze 
względu na  i ch aktualność w lotnictwie, 
podajemy najważniejsze :  

- stan techniczny i funkcjonowanie 
t ransportu w Polsce wymagają pilnej 
zdecydowanej poprawy, 

- w celu zapewn ienia właściwej eksploa
tacji  i utrzymania infrastruktury oraz ta
boru w pełnej gotowości , muszą być za
pewnione :  

a)  ścisłe sprzężenie za  ple cza remontowe
go z d ziałalnością przedsiębiorstwa t rans
portowego, 

b) rozwój i modernizacja systemu obsłu
gowo-naprawczego do poziomu zapewnlaj;i
cego optymalne wykorzystanie taboru, 

- wytwórnie ta boru transportowego po
winny zapewnić właściwe wa runki użytko
wania i doskonalenia p rzez: 

a )  zapewnienie dostaw części zamien
nych, podzespołów i materiałów eksploa
tacyj nych, 

b) doskonalenie i dostosowanie do po
t rzeb użytkowników systemów obsługi ser
wisowej, 

c) u ruchamianie produkcji nowego sprzę
tu, dostosowanego do obecnych 1 p rzysz
łych potrzeb t ransportowych, 

d) systematyczne doskonalenie parame
trów użytkowych sprzętu t ransportowego, 
ze szczególnym uwzględnieniem ekonomii 
w eksploatacji, 

e) doskonalen ie konstrukcji w celu pod
n ies i.enia stopnia niezawodności, trwałości 
eksploatacyjnej i bezpieczeństwa w użyt
lcowa niu, 

- celowe j est przygotowanie komplek
sowej oceny stanu i kierunków rozwoju 
transportu oraz opracowanie (w oparciu o 
analizę i sondaż opinii środowiskowych) 
szczegółowych wniosków i postulatów dla 
lconkretnych dziedzin, 

- do działalności ukierunkowanej tezami 
kongresowymi powinny włączyć się kola 
zakładowe stowa rzyszeń naukowo-techni
cznych NOT. 

----- -- --- -- --- --- --- --

Prenumeratę 1przyjmuje ib�pośrednio Wydawnictwo Czasopism i Książek Technicznych SIGMA skrytka 
1004, 00-950 Warszawa. Konto bankowe: 1036-74.90-139-ll III O/M NBP Warszawa. 

Jednostki g,ospoda•rki uspoleozmionej,  instytucje ·i organizacje iprzesyłają zamówienia r.,,;awierające:  tytuł czas-o.pisma, 
•akres . :prenumeraty •o<raz adres r.,,;ama;wiającego wraz z kodem piocz·t•owym, ewent. adresy odbioirców, !którzy na 
zleceme zamawiającego mają otrzymywać przesyłki, a także numer konta banrk,oweg,o zamawiajacego. 

!)opisując_ w z�mówieniu - PRENUMERATA STAŁA, zamawiający nie będ,de mus-ial coir,oazmie ponawiać rzam6-
w1en1a, a Jedynie dokonywać -przedpłaty wg aktualnie ,obowiązujących cen na wezwanie Wydawnictwa. 

Wanmlkiem realizacj.i zamówienia jest <rów.noczesne dokionanie odpowiedniej przedpłaty na ww. konto Wydaw
nictwa SIGMA. 

Prenumeratorzy indywidualni d0tk,onują ,przedpłaty przekazem na ww. !konto, podając na odw,rocie odcink� dla 
adresata-posiadacza iradhunku - tytuł czasCJIPisma, liczbę zamawianych egzemplairzy o raz okres prenumeraty. 

Pr.zedipłaty przyjmowa1I1e są w te<rmimach: 
do 25 listopada (w 1982 r. wyjątkowo do 5 grudnia) na I kwartał, I półrocze i cały rok następny oraz prenume
ratę stalą (wieloletnią), 
do 10 marcaa - na II kwartał, 
do 10 czerwca - na III kwartał i na II półrocze, 
do 10 września - na IV kwartał. 

Uwaga: Obowiązuje baird1zio czytelne !p'ismo i podawanie k,odu poczto-weg>o. 
Prenumerata „Techniki Lotniczej i Astronautycznej" wynosi: kwartalnie 180 zł, półrocznie 360 zł, rocznie 720 zł. 
Prenumerata ze ,zleceniem wysyl:;�i za g•ra1nicę jest dwuknotnie droższa. 
Dodatkowych inf01rmacj i  udziela :  Dz· iał Handlowy Wyd. SIGMA, Wairszawa, ul. Mazowiedka 1 2, tel. 26-80-16. 



PZL- 106B /(ruk 
agricultural aircraft 

' .. 
• -,: 7 .... 

���- . � � 

N EW VERS I O N  O F  PZL- 1 06 KR U K  AI RCRAFT H I G H  ECONOMIC 


	okładka
	reszta
	Technika lotnicza i astronautyczna 6 1982 002
	Technika lotnicza i astronautyczna 6 1982 003
	Technika lotnicza i astronautyczna 6 1982 004
	Technika lotnicza i astronautyczna 6 1982 005
	Technika lotnicza i astronautyczna 6 1982 006
	Technika lotnicza i astronautyczna 6 1982 007
	Technika lotnicza i astronautyczna 6 1982 008
	Technika lotnicza i astronautyczna 6 1982 009
	Technika lotnicza i astronautyczna 6 1982 010
	Technika lotnicza i astronautyczna 6 1982 011
	Technika lotnicza i astronautyczna 6 1982 012
	Technika lotnicza i astronautyczna 6 1982 013
	Technika lotnicza i astronautyczna 6 1982 014
	Technika lotnicza i astronautyczna 6 1982 015
	Technika lotnicza i astronautyczna 6 1982 016
	Technika lotnicza i astronautyczna 6 1982 017
	Technika lotnicza i astronautyczna 6 1982 018
	Technika lotnicza i astronautyczna 6 1982 019
	Technika lotnicza i astronautyczna 6 1982 020
	Technika lotnicza i astronautyczna 6 1982 021
	Technika lotnicza i astronautyczna 6 1982 022
	Technika lotnicza i astronautyczna 6 1982 023
	Technika lotnicza i astronautyczna 6 1982 024
	Technika lotnicza i astronautyczna 6 1982 025
	Technika lotnicza i astronautyczna 6 1982 026
	Technika lotnicza i astronautyczna 6 1982 027
	Technika lotnicza i astronautyczna 6 1982 028
	Technika lotnicza i astronautyczna 6 1982 029
	Technika lotnicza i astronautyczna 6 1982 030
	Technika lotnicza i astronautyczna 6 1982 031
	Technika lotnicza i astronautyczna 6 1982 032
	Technika lotnicza i astronautyczna 6 1982 033
	Technika lotnicza i astronautyczna 6 1982 034
	Technika lotnicza i astronautyczna 6 1982 035
	Technika lotnicza i astronautyczna 6 1982 036


