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• CaMoneT AH-2, cep0lrno B&rnycKaCMblH 3ano.n.oM BCK Il3Jl-Meneu. CTpOHTCJI 
y)Ke 24 roua • .l(ORbIBe ObinYUlCHbl 9 TbJC. WTYK 3TOfO CaMOJTCTa. B 60JlbWHHCTBHC 
caMoneT 3KCil0pTupyeTCJI B ConeTCKMH COł03, lCYJl.c' llpO,nano CBbJWC 8 TbIC. WTYK, 
CaMoneT :JKCilOpTupyeTCSI TO)KC B 15 JlPYfłfX crpau MUpa, M.,Ilp. D CTP3Hbl Enpo
llhJ, A3HH H AMepHKH, B TCKYlllCM rony HMCłOTCff 33K33bl BJ BeJTHK06peTaHHH J.I 
PyM1:,,rn101. IlpeJl.nonaraeTCJI rpexKparHoe nom,nueHHe npottJso.ucroa no cpaanemuo 
C DpOWJlblMH f0Jl.3MU. 

• The An-2 aircraft, mass pproduced in WSK PZL-Mielec, has 
the longest "life line", namely ils production was started 24 
years ago and ds continued til now. Up today were built 9000 
An-2s. In majority that ail'craft is exporLed to the Soviet Union. 
So far the Soviet Union purchased more than 8000 airplanes 
of that type. That aircraft is exported as well to 15 other coun
tries in the world, e.g. to European, American and Aslatic 
countrics. For this year we have got orden; for export to Great 
Brita.in and to Romania. It is planned to increase the this year 
producUon as compa,red with the figures for the past years. • Ha JaBoJle BCK Il3Jl Meneu HalfaJTHCb 18 HIOH.R nepBbJC neTHhlC HCilb1Ta1m fi 

C3MOJlCTa Il3JI M-21 ,l(p0M3,llep MHHH. 0KOJ10 60¼ .neraneH H 3J1CMCHTOB :noro caMo
JlCTa YHH<i>lfDJ1P0B3HO C M18 .llpOM3/.ICp. • In June the first flight tests of the PZL M-21 Dromarler 

Mini aircraft have been started at WSK PZL-Mielec. About 60'io 
of components and assembhles of that a.ircraft are unified wilh 
the Ml8 Dmmader version. The M-21 js designed for cultlvation 
of smaller land areas, for fire fighting and for patml flieghts. 

M-21 npet1yCMOTPCH .llJJR o6pa60TKH HC60J1bWHX y1-1aCTKOB, )l,Jlff TYWCHHJI JTCCHbI X 
ITO,ttapoB H B03JlYI.11HOro naTpOJJHpooaHHR. 

• Ha 3aso.ne BCK Il3JI CBH.UHHK Half3JJHCb JTCTH.Lie HCObITaH1u1 MRoroueneeo,-o 
eepToneTa Cmcyn (pa6oąee HaJnam1e B·3). BepToneT 6y,neT HCnOnbJOBaTbCJI n sa • 
pHaeTax: nacca)KHPCKOM, Tpa11cnopTHOM, CałOITapHOM H yąe6HO·TpCHHPODO'łHOM. 

• Factory flight tests of the Sokół multi-purpose helicopters 
(working name: W-3). That helicopteT will be able to be used 
in the passenger, cargo, ambulance and tra,ining versions. 

• B Mae M·U.C npownoro ro.na Ha Jaao,ue BCK TIJJI.Meneu 6brn no.nn11cau npo• 
TOKOJJ npueMKH ITOCTaBKH CaMOJJCTOB ,l)poMa,aep JlJISI l<y6bI. B 6JJH)K3iłlllHC JlHH 6 ca• 
MOJJCTOB 6y.nyT OTnpasJJCHbl Ha Ky6y. CaMOJJCTbJ 6y.nyT IlOCT3BJ1RTbCJI B KOHTCHCpax 
no >KeneJttOił nopore H Ha napaxo,a.e. 

• The acceptance protO<!•Ol o•f the last batch of Dromaders 
covered by the contract with Cuba was signed at WSK PZL
-Mielec in May this yea,r. 6 Dromaders will make their j•ourney 
f Pom Poland to Cuba on the nearest days. The airplanes, 
disassemblied and packed in containers, wił be transported partly 
by train and parthy by ship. . 

• IlonbCKHe AneanHIDfH JIET npe.nnaraIOT ceouM nacca)KUpaM O'łepe,n,11b1C y,uo6• 
CTBa, T.e. B03MO>KHOCTb 6ecnJJ3THOro nepeno3a YBCJJIPłCJ-lHOrO KOJTK'łCCTBa 6ara)Ka 
B IlapH)K - 32 Kr BMCCTO 20 Kf, ITPH YCJJOBIHf, 'łTO 6aranC COCTOHT 113 0,UHOfO 1-IC· 
MO,a.aHa. 

• The Polish Airlines LOT offer further facHities for the1r 
passengers, namely the amount of baggage possible to be carried 
by each ppassenger to Paris free of charge is increased from 
20 to 32 kg. There is, however, a condition that the baggage 
must be packed into one suitease. Besides, each passenger flying 
on Montreal may carry free of ,cha rge two sui tcases not exceed
ing the weight of 32 kg each. TipH noneTax B MottTpeanb nacca:>tu1p MO)f(CT 6ecnnaTHO nepese3TH nsa 'łCMOJI.ana 

eecoM AO 32 Kr K3lKAJ,!l!. • The LOT airplanes reach more and more airporls. Recently 
an airplane of the Polish Aklines LOT has landed in Nairobi, 
from where it carried, together with British Airways, fishermen 
working ,in the regions of South Afrioa, Ca,racas and Guayaquid . 
The LOT aLrplanes fly as well to Rio de Janeiro, from where 
they carry, together with Varig, peopple from the South Atlan
tic. The LOT airplanes made also flights to Norway, transportmg 
from that country gifts for Poland fmm the NorwegLan Red 
Cross. 

• CaMoncT JIET•a neTalOT no nce 6oJJ.Lwee KOJlH'łCCTBO aJponopToa MHpa: He• 
.llaBRO DOJJbCKHC C3MOJTCTbl npHJTCTCJTH B Hail:po6H, oncy.na - COBMCCTHO C .bplłTH W 
3iipyełic - nepeB03HJ1H pb16aKOB, pa60T3JOWHX B lflO>KHOH A(ppMKC, a TaK)Ke B Kapa• 
Kac H Kya11xeun. CaMOJJCTbl JlET-a neTalOT T3K)Ke B PHo .ne ){{atteHpo, Ky,na - coo• 
MCCTHO C 3BH3JlłlUHeH BapHr - npHB03HT pb16aKOB C JO)ł(HOH ATJTaHTHJ<H. 
CaMOJICThl JIET-a coeepwanH TaK)KC noneTbI B Hopnenuo, OTKy.na npHB03HJIH ,a.apbI 
)ln» Ilomw.u, nepe)laH:u:b1e Hopee)KCKHM KpaCHbIM KpecTOM. 

• 14 MaR 1982 r. B B03p3CTC 84 neT, CKOH'f3JICff HIDK. nnx Jl.HJTOT Ka3HMem I<anHHa, 
Y'{aCTHHK BenHKOilOJlbCKOfO BoccTamrn, BOCHHbtfi neT'flłK, neT'f.HK·HCITbTTaTCJl.b Uen
Tpam.BLIX Aseau:noHHblX MacTepCKHX, y'łaCTHBX noneTa B bar.na.n B 1928 r., pa6oT
HHK rocy1.1apCTBCHHbIX ABJł3UJłOHRblX 3aB0/.10B (Il3J1) /.IO 1939 r., /.IHPCKTOp M3CTep
CKHX nonbCKHX BoJ.nywHhlX CHJT B BenHK06pHT3HHH, 3a IlOCJJCJl,HCC BPCMff npO)KH
BalOmeH e Bapwane. 

• Col. Pilot Kazimierz Kalina, B.Sc. (Eng.), aged 84 years. 
veteran of the Wielkopolska Insurrection, military pilot, test 
pilot of the Central Avia,tion Wonkshop, participant of the long
-distance flight to Baghdad in 1928, working at the State Avlat!on 
W•orks till 1939, chief of the aviation workshop of the Po1ish Air 
Fo•rce in Great Britain, Ieaving recently in Warsaw, died on 
14th May 1982. 

• 4 Mall 1982 r. BM. Hoea Xyrn (B03Jle KpaKOBa) norn6 CMCPTbl-0 J1CHHK3 36-JlCTHHH 
E,-cH Macaną, ea MOTonnaHepe PM-I Apa co6cTBCHHOlf KOHCTPYKU.HR. 

• Jerzy Majewicz, aged 36 yea,rs, suffered pilot's death when 
flying on a motor glider PM-1 Ara des,igned by hlmself in 
Cracow-Nowa Huta at the border region between zeslaw!ce and 
Raciborowice on 4th May 1982. The motor glider, flying at the 
altitude of about 150 m in stormy weather, got !mto sharp spiral 
glide and was not able to go out of that spptral till the earth. 

Bo BPCMR noneTa, na BhICOTC OKOJIO 150 M B HecnOKOfiHOM B03}lyxe MOTonnaHe p 
eowen B KPYTYIO cneparrb, H He BblWCJJ H3 aee ,no C3MOH 3CMnH. 
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PIEPRZYK R., KRAUZE J.: Transsonic 
flow around an isolated aerofoil section 
and through a blade palisade - phenome
nological analysis. TLiA, vol. XXXVII, 
1982, No 7, p. 8. 

The changes in basie parameters of 
aircraft engine compressors taking place 
as the years went by and, to be compared, 
those for stationary engines, have been 
presented. The physical aspects of the 
phenomena and of the problems of trans
sonlc flow through a compresso•r, Le. 
diagram of flow around an lsolated 
aerofoll sectlon, interactlon between shock 
wawes and the boundary layer, changes In 
the drag and lift coefficients of an aero
foll sectlon depending on the Mach num
ber and flow through a compressor fiat 
pallsade, have been discussed. 

LASOŃ J.: Problems of development of 
domestfc air transport. TLIA, vol. XXXVII, 
1982, No 7, p. 13. 

The reasons for unremunerativeness of 
domestlc air flines as wen as the need of 
correct determination of proportions bet
ween air and railway fees have been 
presented. 

BEREŻAŃSKI J.. STANISŁAWSKI J.. 
SZUMAŃSKI K.: Operation of a helicopter 
on sloped ground (II). TLiA, vol XXXVII, 
1982, No 7, p. 23. 

A pattern of slmulatlon tests and of 
tests performed on natura! ground, the 
latter aiming at experimental determi
nation o! limitations for operation of a 
hellcopter on sloped ground and at veri
fication of analytlcal methods, have been 
given in this paper. 

LENORT F.: Some remarks on a mathe
matical model of the static performance 
curve of a turbo-jet engine. TLiA, vol. 
XXXVII, 1982, No 7, p. 28. 

An approximatlon of the experimentally 
determined dependence of fuel consumption 
on engine speed and on flight speed and 
attitude, necessary to complle a mathe-

matical model of a turbo-jet engine, has 
been discussed in this paper. Two appro
ximating funcUons have been determined: 
one of them for a certain speciflc assum
ption, and the other one more complex, 
having a generał form. Evaluation of the 
approximation accuracy for both functions 
shows a possibillty to use the first one, 
being more simple. The correctness of the 
polynomial order of the number of coe
fficients assumed In this functlon has 
been checked with the use of mathe
matical statistics methods. 

ZUSAMMENFASSUNGEN 
KEDZlERSKI J., PLECIŃSKI P., SWIT
KIEWICZ R: Experimentelles iiberleichtes 
Segelflugzeug ULS aus Polymer-Verbund
stoffen. Teil I. Ursprung des Programms 
und Bau des Segelflugzeuges. TLiA, 
XXXVII Jhrg., 1982, H. 7, S. 5. 

In dem dreiteiHgen Aufsatz wird die 
Entstehung und Verwirklichung des „Pro
gramms U:US" behandelt sowie die expe
rimentelle Konstruktion. der Verlauf der 
Untersuchungen und Bodenerprobungen und 
der ersten Flugversuche erortert. Der erste 
A ufsatzteil stelt die Ba uprobleme des 
Segelfugz,euges ULS im Zasammenhan.g 
mit den aus der Vergangenheit sich erge
benden Erkenntissen wie auch weiteren 
Entwicklungsplanen dar, die mit der Idee 
des popularen Segelfugzeuges der neue 
Generation verbunden sind. 

PIEPRZYK R., KRAUZE J.: Schallnahe 
Stromung urn ein isoliertes Profil sowie 
durch ein Schaufelgitter-phll.nomenologische 
Analyse. TLiA, XXXVII Jhrg., 1982, H. 7, 
s. 8. 

Es werden 11.nderungen der Hauptdaten 
von Flugmotor-Verdichtern und vergleich
massig von Standmo,to•ren in A bhangigkelt 
vom Jahresablauf und der physikalische 
Verlauf der Erscheinungen sowie Probleme 
des schalnahen Durchflusses durch den 
Verdichter behandelt: das Strtimungsbild 
urn das isolderte Profil, die gegenseitige 

ELnwirkung der Stosswellen und der Genz
schlłcht, 11.nderungen der Relbungs-u.nd 
Tragkraftkoeffizienten des Pro fils in 
Abhangigkeit von der Machzahl sowie der 
Durchfluss liber ein flaches Verdichter
gitter. 

LASOŃ J.: Entwicklungsprobleme des 
inllindischen Luftverkehrs. TLiA, XXXVII 
Jhrg., 1982, H. 7, S. 13. 

Es werden die Ursa,chen des verlust
brLngenden inllindischen Luftve.rkehrs 
sowie dlie Notwendigkeit der richtigen 
Einstellung der Proportion zwischen dem 
Luft- und Eisenbahnta rif ertitert. 

BEREŻAŃSKI J., STANISŁAWSKI J., SZU
MAŃSKI K.: Einsatz des Hubschraubers 
im genelgten Gel!inde (II). TL!A, XXXVII 
Jhrg., 1982, H. 7, S. 23. .. In dem Beitrag wird e\n Model f_ur 
simulierte Versuche sowie fur Versuche 1m 
natUrlichen Gelande zur versuchsml!sslgen 
Ermittlung der Einsatzgrenzen im geneig
ten Gellinde und zur Verifikatiion der 
a nalytischen Methoden da rgestellt. 

LENORT J,'.: Einige Bemerkungen zum 
mathematischen Modell der statischen 
Charakteristik des Turbinen-Diisenmotors. 
TLiA XXXVII Jhrg., 1982, H. 7, S. 28. 

In 'dem Aufsatz wird dde zum Aufbau 
des mathematlschen Modells eines Tur
binen-Dlisenmoto,rs natwendige A proxi
mation der versuchsml!ssig ermittelten 
.Ą bhl!ngigkeit des Kraftsto.ffverbrauches 
von der Motordreh7..ahl und der Gesch
wingigkeit und Htihe des Fluges ertirte·rt. 
Es werden zwei AproXlimations-Funktionen 
bestimmt: eine Fu.n.ktlon bei genauer 
Voraussetzung und eine verwickelte 
FunkU.on von allgeme,iner Form. Aus der 
Beurteilung der Aproximationsgenauigkeit 
mit HUfe der belden Funktionen erweist 
sich die Anwendungsmtiglichkeit der 
ersten, elnfacheren Funktion. Bei Anwen
dung der mathematischen Statistikmethode 
wird die GesetzmlissigkeH des fUr dlese 
Funki on angenommenen Polynomgrades 
und der Koeffi2'lientenzahl bestimmt. 

cd. na III s. okl. 
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MIESIĘCZNIK SEKCJI LOTNICZfJ 
STOWARZYSZENIA 
INŻYNIERÓW I TECHN I KÓW 
MECHANIKÓW POLSKICH 

lotn icza 
XXXVII PAŹDZIERNIK 1 <i82 i A S T R O N A U T Y C Z N A  

TRYBUNA LOTNIKÓW 

Si ln ik i  p iętą Ach i l lesową 

polsk iego przemysłu lotn iczego 

Mgr inż. ANDRZEJ GLASS 

Jeśli samo�ot moŻiila izapPojektować, zbudować, wypróbo
wać i wprowadz ić do produkcj i  w 3+4 lata, to dla s ilnika 
okres ten wynosi 7+8 lat. Dlatego albo należy projektować 
silni!ki z wyprzedzeniem w stosunku do samolotu, albo sa
molot p11ojektować do istniejącego już silnika. W ten spo
sób s il ini:ki 1'otnicze ograniczają możliwości tworzenia no
•wych samolotów i śmigłowców. DośiwiadczOU1e wytwórnie 
silnikowe same prowadzą rozpoznanie przewidywanego 
rozwoju zapotrzebowania na silniki i swe prace prototypo
we 1pr-owadzą wg tych przewidywań, by móc składać o
ferty 1lronkretnych silników wytwórniom samolotów, gdy te 
przystępują do ipr-ojektowania nowych samolotów. 

Od początku istnienia naszego iprzemysłu lotniczego sil
ni:ki były jego piętą Achilles•ową, gdyż ich rozwój był o
późniony w stosunku do Pozwoj u  samofotów. W pierwszej 
połowie lat dwudziestych, gdy powstawał ten przemysł u 
nas, pPodukcję samolotów oparto na l icencji, zaś silniki 
impOlfltowano. W końcu lat dwudziestych przystąipiono do 
zastąpienia w pr,odukcj i  samolotów licencyjnych konstruk
cjami rodzimymi, !'Ozwijając równocześnie produkcję silni
ików ma l icencji. Wybrano •udane silnilk i W,right, Bristol i 
Walter. Po111i€lWaż nikt nie sprzedaje l icencj i  na swe naj-
111owsze llmnstrukcje, w .wyniku mieliśmy w 1 939 r. rnowo
cz,esrne saino1oty, lecz z silni1kami ,o trochę za małej mocy, 
zaś nasze samoloty szły na eksport z import•owamymi no
wocześniejszymi silnikami francuskimi uzyskując lepsze 
osiągi. Budową silników własnej lmnstrllikcji zajęliśmy się 
dość póź..no. Seria prototypowa silnilków ipolskich GR-760 
wstała użyta do samorl.otów RWD-9 w Challenge'u 1 934 oraz 
wy:lwnaTJJo niedużą serię ,polsk ich silnilków G- 1620 do sa
molotów obserwacyjnych R-XIIIF i Czaipla. Nie miało to 
wię'kszego wpływu na ja�ość samolotów naszego 1-otnictwa. 
Czy ktokolwiek jednak wyciąg•nął wnioski  z lekcj ikjaką 
dało dwudziestolecie międzywojenne i wrzesień 1939 r. ?  

Po II 1w,ojnie światowej pr,odUJkcję lotniczą o·pairliśmy w 
głównej mierze na licencjach płatowców i •s i ln�ków. Suk
cesy 1produkcyjne były uzaleiilliorne od jakości użytych sil
nrków. Mając za sobą 35-letni okres seryjnej produkcji lot
.niazej można ipokusić się o jego ocenę. Spróbujmy odpo
wiedzieć na pyta111ie :  1które z produkowanych silników l,ot
niczych odegrały rolę w p,r,odukcji samrol•o1tów? Te, które 
były wystar,czająoo n iezawodne i umożliwiły se.ryjrną pro
dukcję samolotów, a zinajdując się w p rodUJkcj i  przez wie
le lat miały 21większaną :niezawodność. Si1'nikami, 1które 
sipelniły swe zadanie były (w nawiasach ipodana l iczba i typ 
samolotu z danym silnikiem) : 

- M-l lD (550 CSS- 13), 
- M- l lFR (255 Junak&w), 
- WN-3 (242 Biesy), 
- AI-14R ( 1 1 8 1  Jak- 12, 325 Gawronów, ponad 600 Wilg), 
- AI-26 (1594 SM-1 i 85 SM-2), 
- ASz-62 ([i01nad 9000 An-2, ponad 1 00 Dromaderów), 
- WK- 1 (duża seria LiM-2, L iM-5, LiiM-6) ,  
- SO- 1 i SO-3 (seria Iskier), 
- GTD-350 (ponad 3500 Mi-2). 
Warto przy tym zauważyć, że nasza pTodukcja seryjna 

sam,olotów i śmigłowców opiera s·ię w ,zasadzie na silnikach 
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zinajdujących się u na,s w .produikcji  co najmniej 1 5  lat 
i są to przede wszystkim silnik i licencyjne, a ich trwałość 
i niezawod!ność stale wzrasta w m ia,rę upływu lat pro
dukcj i. 

A jakie mieliśmy kłopoty z produkcją samolotów z winy 
silników? Rozpatrzmy ten ,pnoblem w pos21czególnych kate
goriach napędów. 

Zaczn1jmy iod silnik&w do motoszybowców. Niewprowa
dzenie do produkcj· i silnika GAD w 1950 r. przeil{[,eśl ił-o 
budowę motoszybowców u nas w latach pięćdziesiątych. 
Importowańy si.unik do Oga,ra utrudniał szersze izastosowa
nie tego motoszybowca, a rniewipmwadzenie w drugiej po�o
wie lat siedemdziesiątych dro produlkcj i silnika PZL-Fran
.kli:n 2A wstrzymało prace konstrukcyjne nad motoszybow
cami oraz utrudniło rozwój konstPukcji amatorskich. Ry
nek zbytu n,a taikie silniki istnieje w całej Europie. Pier
wszym si1nikiem do samolotów lekkich, !który utrudniał 
pr.odukcję samolotów Zak, był silinik PZL A-65. Nieuru
chomienie jego ,produkcj i zmusiło do przerób>ki se-rii sa
molotów Zak-2 na samoloty Zak-3 z importowćl!l1ymi sil
nikami. Rezygnacja w 1 948 r .  z podjęcia l icencyjnej pro
dukcji s ilni!k&w czechosłowackich Walter iprziekreślila mo
żliwość produkcji samolotów CSS-10 ,  CSS- 1 1  i Zuch-1 .  Pod 
,koniec lat pięćdziesiątych pmePwainie p1izygotowań do pro
dukcji silnika  NP-1 (WN-1 ,  czyli PZL A-65) i jego odmia
ny NP-2 o nieoo większej mocy zaważyło na przerwaniu 
,rozpoczętej produkcji samolotów Kos. W rpołowie lat sie
demdziesiątych 111asz p,rzemysł , uzyskał iprawa do produkcj i 
silni!ków tłokowych Fral!1klin, 2-, 4- i 6-cylindrowych, a u
ruchomienie ich rprodukcji m iał,o dać podstawę do produk
cji ,ekonomicznych samolotów :,port;owych, szlmlnych i dys
pozycyjnych. Jednakże produkcja tych silników nie objęła 
produkcji niezbędnego osprzętu (gaźniki, iskrowniki, prąd
nice itip.), oo powoduje, że bez impomu tego osprzętu nie 
da się siLniików PZL-Franklin ani ,prodrUJkować, arni użytko
wać. Dopiero teraz czynio ne są starania, by import ten 
zmniejszyć. Niewątpliwie s il!nik i  te przyhamowały iproduk
cję samo!lotów Koliber i Mewa. Kłopoty z doprowadze
niem silnika WN-6 ( 132 kW) do stanu pozwalającego na 
bezpieczne jego użytik1owanie przyczynilo się do p.rzePwania 
prac nad samolotem szkolrnym Tarpan i śmigłowcem Łątka 
oraz o mało co nie przekreśliło produkcj i Wil�i, którą u
ratował s ilnik AI- 14R. 'Drudności z Qpracowamiem we·rnj i  sa
molotowej s iliniika śmLgłowcoweg,o AI-26W zmusiło do uży
da na samolocie MD-12  czterech silrników (WN-3) zamiast 
dwóch o większej mocy. Do koncepcji  tego silnika powró
COTirO rpo 1k ilkunastu latach budując silnik PZL-3S do sa
moiotu · rolniozeg,o Kirulk. Kłopoty techniczne z tym silni
kiem oraz przeciągające s ię dopracowanie jego wersj i re
du!ktorowej PZL-3SR, odpowiedniejszej do samoLotów rol
niczych, zmusiły do zastos-owania 111a K;ruku ·s.ilnika ASz
-62IR o większej mocy, lecz o mniejszym zużyciu paliwa. 

Z powodu powolnych zmiain, w produkcj i  silnik&w lot
'niczych, sialiśmy s,ię jedynym krajem 1w świecie produku
jącym silnik.i tłoGmwe średniej mocy do samolotów rolni
czych. Opóź•nienie w .pirzechodzeniu ma u10wocześniejsze ro-
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• Samolot An-2 produkowan y  seryjnie 
w WSK FZL-Mielec ma najdłuższą „ lin ię 
życia" - mia nowicie jego p rodukcja roz
poczęła się 24 lata temu i t rwa do dziś. 
Dotychczas wyprodukowano 9 tysięcy szt. 
tego samolotu. W większości jest on  eks
portowan y  do  Związku Radzieckiego. Do 
chwili obecnej Związek Radziecki zakupił 
ponad 8 tys. szt. Samolot jest także eks
portowa n y  do  15 i nnych k rajów świata, a 
m.in. do k rajów europejskich, Ameryki i 
A zji .  w roku bieżącym mamy zamówienia 
n a  eksport do A ng1ii i Rumunii. P r zewi
d uj e  się w roku bieżącym zwiększenie pro
dukcji w porównaniu  z latami ubiegłymi. 

• 18  czerwca w WSK PZL-Mielec przy
stąpiono d·o pierwszych prób w locie samo
lotu PZL M-21 D romader Min i .  Ok. 60'/o 
części i zespołów tej maszyny j est zuni
fikowane z wersją MIS D romader. M-21 
jest przewidzia n y  do  uprawy mniejszych 
a reałów ziemi, do gaszenia pożarów lasów 
oraz lotów patrolowych. 

Pr•ototyp samolotu rolniczego PZL-106 BS K rulc z �ilnikiem PZL ASz-62IR 736 k W  
( 1000 K M )  oblatany 8.III. 1982 r .  Fot. J.  Kończa/c 

bagażu do Pa ryża z 20 kg na 32 kg. Wa
runkiem j ednak j est,  a by bagaż był zapa
kowa n y  w j edną walizkę. Natomiast w lo
tach do Nowego Jorku i Mont realu pasa
żer może przewieźć bezpłatnie dwie walizki 
nie przekraczające wagi 32 kg każda. 

zma rl inż. pik pil. Kazimierz Kalina, po
wsta niec wielkopolski, lotn ik wojskowy, pi
lot oblatywacz C entralnych Warsztatów 
Lotni czych, uczestnik lotu długodystanso
wego do  Bagda d u  w 1928 r. , pracownik 
Państwowych Zakładów Lotniczych do 
1 939 r. , kierownik warsztatów lotniczych 
Polskich Sil Powietrznych w Wlk. Brytanii, 
zamieszkały w wa rszawie. 

• W WSK PZL-św.idnik  wznowiono fab
ryczne próby w locie wielozad a niowego 
i;migłowca o nazwie Sokół ( nazwa robocza 
W-3). śmigłowiec będzie mógł być wyko
rzystan y  w wersjach:  pasażerskiej, t rans
portowej , sanita rnej o raz szkolno-t reni n
gowej. 

• Samoloty LOT-u zdobywają coraz 

e W maju br. w WSK PZL-Mielec pod
pisa no protokół odbioru ostatniej przewi
dzianej umową z K ubą partii D romaderów. 
6 szt. Dromaderów odbędzie swą podróż w 
najbliższych d niach z Polski na K ubę. 
Transport samolotów rozmontowanych i za
pakowanych w kontenery odbywać się bę
dzie czc;ściowo koleją, częściowo statkiem. 
(Z.W. 31 .5.82 r.) 

więcej portów lotniczych. Ostatnio samo
lot Polskich Linil Lotniczych LOT wylądo
wał w Nairobi, skąd wspólnie z B ri tish 
Airways przewoził rybaków łowiących w 
rejonach • Afryki Płd. oraz  Ca racas i 
Guayaquid. Samoloty LOT-u latają także 
do Rio de  J a neiro, skąd wspólnie z Vari
giem przewożą ludzi z Południowego Atlan
tyku. Samoloty LOT-u od bywały rejsy tak
że  do Norwegii,  przewożąc stamtąd dary 
dla Polski od Norweskiego Czerwonego 
K rzyża. 

.• w dniu 4 maja 1982 r. w K rakowie
-Nowej Hucie na pograniczu Zesławic i Ra
ciborowic zginął śmiercią lotnika 36-letni 
Jerzy Majewicz na  motoszybowcu PM-1 
A ra własnej konstrukcji. Podczas lotu na 
wysokości ok. 150 m w burzliwej atmos
ferze motoszybowiec wszedł w ostrą spi
ralę, n ie wychodząc z niej do ziemi. 

,• 2 czerwca 1982 r . ,  w wieku 59 lat, 
zmarł pik lotn. mgr i nż.  Tadeusz Fopp, 
naczelnik wydziału w Centra lnym Zarzą
dzie Lotnictwa Cywilnego Ministerstwa 
Komunikacji,  b. żołnierz ha rcerskiego ba
talionu „Pa rasol", uczestnik akcji na do
wódcę SS i policji w GG Koppego, żoł
nierz Powstania Wa rszawskiego. 

• PLL LOT oferuje swoim pod różnym 
kolejn e  udogodnienia, a mianowicie możli
wość bezpłatnego zwiększonego przewozu 

• 13 maja br. zma rł mgr inż. lotn. Jan 

Jasiński, b. ppor. pil. 6 Pułku Lotniczego 
we Lwowie, żołnierz A rmii K rajowej , d łu
goletni  p racownik lotnictwa sanita rnego w 
Wa rszawie. 

• 1 4  maj a 1982 r.,  przeżywszy 84 lata , 

cd . ze s. 1 

dzaje naipędu (tj . s ilni!ki t urbinowe) spowodow.alo, że uzys
kaliśmy pozycję uprzywilejowaną na rynku światowym. 
Wykorzystanie tej pozycj i  zależeć może od stałego udosko
nalainia wywbów o,raz dostosowywania się do potirzeb ryn
ku.  

Jakie przeto istnieją możli,wości  rozwoj u i wykorzystania 
silników lotniczych poł1Skiej produkcj i? Zacznijmy od naj
m niejszych mocy. Cała r,odzina silnilków PZL-Frankl in 
może znal,eźć zbyt, jeśli s ilni'ki te z,ostaną uwolnione od 
, ,wkładu dewiz,oweg,o" i będą produkowane nie na sztuki, 
lecz seryjnie. Oczywiście wymaga to wysiłku ze str,ony 
wytwórlil i , lecz w po,równaniu ze skoITTstTuowaniem nowe
g•o s ilnilk,a n ie jest on d uży. Gdy j uż s ię os iągnęł,o tak wie
le - ma,Tno<t-rawstwem byłoby zaprzesrtanie prac nad całą 
rndzi!ną tych ,s ilników. Szczególnie że mogą one dać spo
rą szansę konstru ktorom samolotów i naszym aeroklubom, 
nie mówiąc o elksipor.cie. S ilniki  te mają moc od 50  do 
1 65 kW. W zakiresie mocy rzędu 200 kW mamy silnik AI
- 14R, k tóreg,o ostatnio b ud,owaina ,odm iana z rozruchem 
elektryczinym zwię,ksza szanse eiks,portu W ilg  do krajów, 
g dzi!e n ie jest stosowany pneumatyczny rnzruch silników. 

Następny sk,o·k pod względem mocy reprezentował s ilnik 
WN-3 (243 kW), , któ;J:y miał  w stadiwn ,p11ototypowym od
m ianę rozwoj,ową oz.nacz.oną K-5. Powrót do tego tematu 
dałby dość szybko dobry silnik, np. do  samolotu szkolno
-tr-einim.goweg<0 lub ,powiększonej rozwojowej odmiany W il
gi. Lecz ważne, by s ilnik do:pr-aoowano wcześniej n iż sa
moI,oty przyg,otuje się do prnduJkcji .  W klasie s ilnrków o 
,mocy 440 kW znajduje s ię s iLnilk PZL-3S. Jego wersja re
duktJorowa PZL-3SR, po uzyska,ni u  niezbędnej niezawod
ności i ,odpowiedin iego okresu międzyremont,owego - mo
że ,stać się bardzo rozpowszechnionym w świecie s ilni
k iem do samol,otów T•ol'!1Jiczych, gdyż samoloty o tej mocy 
s iln�ka .są szcz.egól-nie ,popularne. Nasz największy silnik 
tłoko.wy (736 kW), ASz-62IR, ,póki będą w prod ukcj i  i u-

2 

życiu samoloty An-2, Dromader i Kruk - póty ma za
pewniony zby:t. 

Spośród ,produkowanych u ITTas s iln ików turbinowych, 
GTD-350 ma najmniejsze :pe,rspektywy Tozwoju, gdyż sto
,;owany jest jedynie do śmighowca Mi-2 i będzie nań za
potrzebrnwanie tyl'ko tak długo, jak d ług,o Mi-2 będą w 
użyciu. Natomiast ro,zwój saimolo,bu Iskra i stale zapotrze
bowanie na samoloty tej klasy stwarzają potrzebę rozwoju 
s ilnilka SO-3, szczegóLnie w k ierunku wwo.stu  ciągu i trwa
ł-ości o,raz zmniejszenia zużycia pal iwa. Największe per
spelkitywy ma :przed sobą dopier,o wdrażainy d,o ,produkcj i 
s i11nik PZL- 1 0 ,  tak w wersj i  samol,O"towej jak i śmigłow
oowej. Ma on napędzać wpr,owadza111y u nas do ipr,odukcji 
samol,ot l,oikalnej k,omunikacj i  An-28, •samoloty rolnicze 
An-3, Turb:o-Kruk i Dromader Super Turbo oraz śmigło
wiec Sokół. 

Ktoś mógłby zapytać, czy przedstawiony obraz upoważ
nia do talkie!?io tytułu, ,w jaki zaopatrwno te J'lozważania. 
Sądząc po tempie dopraoowywainia nowy,ch typów silni
ków w.prowadz,a;nych do ,produkcji - -chY'ba jedITTak tak. 
Bowiem nasi ik,onstruktiorzy samolotów chcąc lkonstruować 
nowe samoJ,oty mają do dyspozycj i  przede wszystkim silni
ki sprzed 1 5, 20, 25 czy 40 lat .  Natomiast poziom niezawod
ności i wciąż przesuwający się ter,min doipracowania s.il
ni1ków wpr,owadzanych d otpierio d o  pr,odukcj i  stwa,rza ,ryzy
ko wstrzymania prac nad samolotem z winy s ilnika. Wy
tworzył,o s ię sw,oiste błędne kolo. Wy.twórinie silntków nje 
chcą wlkładać pracy w silniki, na któ.re nie wplyinęlo za
mówienie -na pr1odukcję se,ryjną, :zaś wytwórcy samolotów 
nie chcą s1to1.5ować 11'1a swych wyrobach, a więc i zamawiać, 
silników, któ.rych jakość nie ,została dobrze wypróbowana. 
W tej sytuacji ,  wobec braku 1k-on:kurencj i 1na naszym irynku 
s ilnikowym, faktyczny .po,stę,p tec'hniczny odbywa się bar
dZJo powoli. A to 111ie ,sprzyja rozwoj.owi produkcji samo
l otów. W ięc chyba silniki  są piętą Ach illesową naszego 
,przemysłu 1-otniczeg,o. Tyliko zapewne nie jedyną. 
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FRANCJA 

• Produkcja samolotów lekkich we Fran
cji spada. w 1976 r. wynosiła 743 szt., w 
1978 r. 624 szt., w 1980 r. 599 szt., zaś w 
1981 r. tylko 384 szt. (A V. Mag. 827) 

• W wyniku trudnej sytuacji e)<onomi
cznej francuskiego lotnictwa s portowego 
wzrasta zainteresowanie samolotami słabo
si lnikowymi. Wytwórnia Robin projektuje 
samolot dwumiejscowy Robin-ATL napę
dzany silnikiem 32 kW (43 KM), wytwór
nia CAP samolot dwumiejscowy CAP-X z 
silnikiem 56 kW (77 KM), zaś wytwórnia 
Fournier zamierza wznowić produkcję mo
toszybowców RF-4 i RF-5. (A v. Mag. 827) 

• 15 maja 1982 r. wykonał pierwszy lot 
samolot TB-IO  Tobago z silnikiem Lycom
ing 132 kW ( 180 KM) napędzanym płynnym 
propanem. Uzyskano oszczędność paliwa 
5'/o. Wytwórnia SOCA TA zamierza s przeda
wać samoloty z takimi silnikami oraz do
starczać zestawy pozwalające na przerób
kę silnika. (GI FAS 1330) 

KANADA 

•. Wytwórnia silników lotniczych Pratt 
Whitney of Canada zwolniła z pracy 1700 
pracowników na łączną liczbę zatrudnio
nych 6800, a ma zwolnić dalszych 580 o
sób. W ub. roku cały przemysł kanadyjski 
zwolnił 2 t:,,s.  pracowników, których obec
nie zatrudma 44 800. (Av. Mag. 827) 

• JO kwietnia 1982 r. rozpoczął próby w 
locie samolot służbowy Canadair Challen
ger 601.  (Av. Mag. 826) 

RFN 

• Cena śmigłowca MBM/Kawasaki BK
-117 ustalona przez MBB wynosi 920 tys. 
dol. 

• 22 kwietnia 1982 r. 
egzemplarz motoszybowca 
Iowa produkcji została 
(Aerokurier 5/82) 

obła tano setny 
Grob G!02. Po

eksportowana. 

• Przystąpiono do p rojektowania fran
cusko-zachod nioni emieckiego śmigłowca 
przeciwczołgowego PAH-2. (Av. Mag. 826) 

• W ostatnim pięcioleciu zatrudnienie 
w przemyśle lotniczym RFN spadło z 
40 500 do 36 OOO osób. (Av. Mag. 826) 

INDIE 

• I ndyjskie państwowe lotnictwo rolnicze 
używa 24 samoloty HA-31 Basant indyj
skiej konstrukcji i zamówiło 8 dalszych. 
Przewidywane jest zabudowanie silnika tur
bośmigłowego na ten samolot. (FR-4/82) • 

JUGOSŁAWIA 

• Do gaszenia pożarów leśnych zakupio
no 4 kanadyjskie samoloty Canadair CL
-215. (FR 4/82) 

♦ 
. 
. NRD 

• Od · początku stosowania w NRD śmig
łowców do prac przy elektryfikacji kolei 
śmigłowce Mi-8 ustawiły 8100 slupów t rak
cyjnych i zawiesiły 685 km sieci w ciągu 
1635 godzin lotu. (FR 4/82) 
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SZWECJA 

• 27 października 1982 r. ma być wyto
czony z fabryki prototyp samolotu komu
n ikacj i lokalnej SAAB Fairchild SF-340. 
Pierwszy lot tego samolotu ma się odbyć 
na początku 1983 r. (Av. Mag. 827) 

RUMUNIA 

• Motoszybowce IS-28M2 są eksportowa
ne do Japonii,  USA, Wlk. B rytanii,  Aus
tralii, Portugalii, Szwecji, SzwajcarLl, Danii 
Kanady, Izraela, Egiptu, Filipin, Hiszpanii 
i na Węgry. W maj u  1980 r. t rzy IS-28M2 
przeleciały z Rumunii do Australii 20 913 
km w 25 dni.  Na miejscu pasażera był u
mieszczony dodatkowy zbiornik 100 1 ,prze
dłużający czas lotu o Il h. Doskonałość 
motoszybowca wynosi 26. (LK 9/82) 

W. BRYTAMA 

• Wytwórnia Weslland opracowuje od
mianę śmigłowca Lynx oznaczoną Lynx 
Mk. 3, której na pęd będą sta nowić dwa 
silniki Gem 41  po 835 kW (1120 KM), a jego 
masa w locie wyniesie 5300 kg (dla Lynx 
Mk. 2 wynosi ona 4760 kg). 

• Spośród 110  ;zamówionych samolotów 
lokalnych komunikacji Shorts 330 dostar
czono już 84. Samoloty zamówiły 33 linie 
lotnicze z 14  k rajów. (SBAC 206) 

. • _Wytwórnia Westland otrzymała zamó
wienia za 581 tys. f od instytutu lotni
c�ego RA_E-Farnborough na wykonanie w 
ciągu dwoch lat prototypu włókna światło
wodowego do kontroli instalacji samolotów. 
(SBAC 206) 

USA 

e USAir Force (siły lotnicze) zamierza od
kupić od l inii  lotniczych 59 do 86 samolo
tów transportowych Boeing 747 po 50 mln 
dol. za sztukę. Cena ta jest o połowę n iż
sza niż przy zakupie nowych • samolotów 
C-5N. (A V. Hag. 827) 

• Samoloty morskie Lockheed S-3A Vi
king przeznaczone do zwalcza nia lodzi pod
wodnych przejdą modernizację wyposaże
nia elektronicznego i w ten sposób zo
staną przerobione na S-3B. (Av. Mag. 827) 

• Wersja eksportowa samolotu pokłado
wego G rumman E-2C Hawkeye otrzymała 
oznaczenie E-2X. (Av. Mag. 827) 

• 25 ma rea 1982 r. minęło 35 lat pro
dukcji samolotu sportowo-dyspozycyjnego 
Beech Bonanza. Pierwsza Bonanza wyko
nała pierwszy lot 25.3.1947 r. Od tej pory 
wyprodukowano 15 OOO samolotów Bonanza, 
w tym IO  400 z usterzeniem Rudlickiego. sa
molot nadal znaj duje się w produkcj i .  
(Aerokurier 5/82) 

• Tom Jewett, Burt Rutan i dwaj ich 
koledzy zbudowall samolot „Free Enter
prise" przeznaczony do lotu dookoła świa-

ta bez lądowania. Samolot ma 15 m roz
p iętości, za bi era 2000 1 paliwa, a jego na
pęd stanowi silnik PZL-Franklin_ 100 kW 

► ZE ŚWIATA 

( 135  KM) z turbosprężarką Revmaster. 
(Aerokurier 5/82) 

• Do maja 1982 r. wyprodukowano 631 
samolotów myśliwskich F-16. Samolot jest 
eksportowany. Do Korei Płd. dostarczone 
będzie 36 szt., a Egipt zamówił dalsze 40 
szt. (A v. Mag. 826) 

• Wytwó rnia Sikorsky do  maja 1982 r. 
dosta rczyla 261 śmigłowców UH-60A Black 
H awle Nowe zamówienie opiewa na 294 
UH-60A, dosta rczane po 10 miesięcznie. 
Łącznie USArmy zamierza zakupić 1 107 
śmigłowców tego typu. (A v. Mag. 826) 

• Wywtórnia Boeing sprzedała w 1981 r. 
22� pasażerskie samoloty od rzutowe. Do
stawy w 1981 r. objęły: 2 samoloty Boe
ing 707, 94 Boeing 727, 108 Boeing 737, 53 
Boeing 747 J umbo J et ,  a na 1982 r. obej
mują : 7 Boeing 707 (E-3A AWACS), 26 
Boeing 727, 1 13 Boeing 737, Jl  Boeing 747, 
2 Boelng 757 i 24 Boeing 767. 

• W ytwórnia Si korsky dostarczyła w 
!98l r. 1 20 śmigłowców UH-60A Black Hawk 
oraz 15 CH-53E Super Stallion, zaś w 1980 
r. 67 UH-60A i 2 CH-53E. Łącznie zamó
wienia na UH-60A opiewaj ą na 337 szt., 
a na CH-53E na ponad 200 szt . ,  zaś na 
SH-60A Seahawk na 200 szt. 

OGÓ�E 

• Swiatowe rekordy szybowcowe ustalo
ne w 1981 r . :  

- odległość . po t rasie t rójkąta : H. Grosse 
(RFN) 4 .1 . 1981 r. na ASW-17 - 1306,8 km ;  

- przelot docelowo-powrotny n a  szybow
cu dwumiejscowym : T. Knauff, R. Gannon 
(USA) 28.9. !98l r. na Astir Twin II  
1000,8 km; 

przelot docelowo-powrotny, kobiecy:  
D.  Grove (USA) na Nimbus 2 - 1 127,6 km ; 

- prędkość na trójkącie 300 km, kobiecy: 
S. Martm (Australia) na Ventus - 129,5 
km/h . 

* ZSRR 

• w biurze Jakowlewa powstał nowy 
samolot akrobacyjny Jak-53 będący j edno
miejscową odmia ną samolotu szkolnego 

Jak-52, lżejszą o 100 kg. Masa startowa sa
molotu wynosi 1060 kg, powierzchnia noś
na 15 m', prędkość maks. 300 km/h, wzno
szenie 15 mis. (Kr. Rod. 5/82) 

• Wśród prototypów laminatowych jed
nomiejscowych szybowców szkolnych zbu
dowanych w ZSRR w latach 1980-,-1981 (a 
są to  ŁAK-14 Drozd, BRO-21 i BRO-23 KR) 
zwraca uwagę B R0-23KR, z wymiennym 
podwoziem µłozowym, kołowym i pływako
wym. Przy rozpiętości 8,2 m i pow. nośnej 
1 0 ,4 m• szybowiec ma masę własną 83,5 kg, 
opadanie I mis, prędkość minimalną 42 
km/h 1 doskonałość 15. (Kr. Rod. 5/82) 
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SU\TYSTYKA LOTN ICZA 

Przewozy LOT-u w poszczególnych miesiącach 1981 r. 

(regu larne i nieregularne razem) 

I 
Pasażer6w 

\ _ 
Miesiąc 

I I zagraniczne krajowe razem zagranićzne 

Styczeń 50 737 44 480 95 217  687 
Luty 51 738 49 922 101 660 637 
Marzec 64 149 50 255 1 14 40-ł 829 
Kwiecień 66 738 62 840 129 578 723 
Maj 75 094 56 620 131 714 779 
Czerwiec 98 368 69 653 168 021 778 
Lipiec 121 860 84 650 206 510 760 
Sierpień 136 3 14 100 190 236 504 670 
Wrzesień 131 075 72 836 203 911  7 1 1  
Paidziernik 97 337 61 408 158 745 795 
Listopad 69 285 43 390 112 675 8 1 8  
Grudzień 35 218  16 969 52 187 454 

Srednia mies. 83 159 59 435 142 594 720 

Ton ładunków 

I krajowe 

442 
379 
372 
3 18  
191 
207 
207 
206 
256 
225 
176 
83 

255 

Rozwój lotniczych przewozów na świecie w IO-leciu 1972 -;- 1981 

(w 150 krajach ICAO) 

I razem 

1129 
1016 
1204 
1041 
970 
985 
967 
876 
967 

1020 
994 
537 

975 

Tkm. pracy przewozowej 

Rok 

1972 
1973 
1974 
1975 
1976 
1977 
1978 
1979 
1980 
1981 

Liczba 
pasażerów 

450 
480 
515 
534 
576 
610 
679 
754 
748 
728 

Wskaźniki wzrostu 

Ton 
towaru 

7,3 
8,2 
8 ,7 
8 ,7 
9,3 

10,0 
10,6 
10,9 
10,7 
11 ,0 

mln 

Pasażerokilometry 

560 ooo 
618 ooo 
656 ooo 
697 ooo 
764 ooo 
8 1 8  ooo 
936 ooo 

l 060 OOO 
l 088 OOO 
l 093 OOO 

przewozów lotniczych na świecie 

(1972 -;- 1981) 

Miejscokilometry 
oferowane 

981 ooo 
l 073 OOO 
l 108 OOO 
1 179 000 
l 270 OOO 
l 346 OOO 
1 451 ooo 
l 607 OOO 
l 718  OOO 
l 715 OOO 

Wskaźnik 
wykorzysta
nia miejsc 

% 

S7 
58 
59 
59 
60 
61 
65 
66 
63 
64 

Zatrudnienie 

w PLL LOT 

Wyszczególnienie 

towar 

15 020 
17 530 
19 020 
19 370 
21  540 
23 630 
25 940 
28 010 
29 120 
30 ooo 

poczta 

mln 

2780 
2880 
2880 
2900 
3030-
3180 
3270 
3430 
3680 
3800 

I og6łcm pasaże:r6w, 
towar., poczta 

68 170 
76 780 
80 700 
84 780 
93 270 

100 440 
113 540 
126 860 
130 530 
132 ooo 

wydajność pracy 

I 1980 r. , .  1981 r. I 1981 : 1980 

Wskaź- Tkm pracy przewozowej Przeciętne zatru_dnienic 
- ogółem S 891 Miejsco- nik Liczba Ton Pasaże- kilo- wyko- ogółem Rok pasa- to• rokilo- metry rzysta- pasaż., żerów waru metry of ero- nia towar poczta towar., wane miejsc poczt. 

6 005 101,9 
w tynt : 

- robotnicy 2 039 2 140 105,0 
- pracownicy inż .• techn. l 507 l 559 103,5 
- pracownicy handl.•przcw. 1 785 l 780 99,7 
- pracownicy adm .• biur. 383 349 91,l 
- pozostali 177 177 100,0 

1972,r.- 73 8% 13% 10% 9% 1 17% 4% 11% 
1973 +74 5% 5% 6% 3% l 8% 0% 6% 

Wydnjno§ć pracy 
- tye. tkm na pracownika 43 755,l 39 351,3 89,9 

1974+75 4% 0% 6% 6% . o 2% 1% 5% ✓ 
1975 +76 8% 7% 10% 8% l 1 1% 4% 10% 
1976+77 6% 8% 7% 6% l 10% 5% 8% 
1977 +78 1 1% 6% 14% 8% 4 10% 3% 13% 
1978+79 l l% 3% 13% 1 1% 1 8% 5% _ 12% 
1979+80 -1% -2% 3% 7% -3 4% 7% 3% 
1980+81 -2,5% 3% 0,5% 0% 1 3% 3,5% 1% 

źródło: Biuletyn LOT 1982, nr 73 A.G. 
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Eksperymentalny u ltra lekk i  szybowiec U LS 
z kompozytów pol imerÓwych . 

Cz. I Geneza programu i budowa szybowca 

Mgr inż. JERZY KĘDZIERSKI 
Mgr inż. PRZEMYSŁA W PLECIŃSKI 
Dr inż. ROMAN SWITKIBWICZ 
Politechnika warszawska 

Szybowiec ULS, zaprojektowany i zbudowany całkowic ie 
na uczelni przez autorów i studentów z Koła Naukowego 
Loiiników PW (,prace własne Zespołu Nau'kowo-Badawczego 
Technologi i  Lotniczych Konstrukcj i  Kompozytowych w In
stytucie Tech111ikii Lotniczej i Mechan:ilki Stosowanej na Wy
dziale Mechanicznym Energetyki i Lotnictwa Politechniki 
Warszawskiej), pomyślany był jako konstrukcja ekspery
mentalna wykonana z kompozytów szklano-epoksydowych. 
Prace projektowe i wykonawstwo szybowca ULS połączono 
ściśle z ;procesem. dydaktycznym na specjalizacj i „samoloty 
i śmigłowce" Wydziału MEiL oraz z działalnością studencką 
Koła Nau1kowego Lotników, dzięki czemu rozszerzono i 
wzbogacono proces dydaktyczny o istotne elementy prakty
czne, zaś autentyczne zaangażowanie studentów potwier
dziło słuszność tego typu działań. 

Należy również podkreślić, że zreal izowanie programu w 
tzw. pełnym cyklu, tzn. obejmującym projekt, konstrukcję, 
technologię, wykonawstwo oraz próby (naziemne i w locie), 
umożliwił-o nauczycielom akademickim zdobycie i pogłębie
nie doświadczenia, niezbędnego w działalnośc i  dydaktycznej 
na uczelni. 

Założenia i program budowy 

Broblem szybowca popularnego nowej generacj i  pojawił 
się w ostatnich latach w zwią7Jku z dążeniem do wypełnie
nia luki w sprzęcie do bezsilnikowego latania treningowego 
i rekreacyjnego, jaka wytworzyła się m iędzy lot'niami a 
szybowcami klasycznymi, zdominowanymi przez drogi 
sprzęt zawodni·czy i wyczynowy. Określenie szybowiec po
pularny nowej generacji odnosi się, o.gólnie mówiąc, do 
szybowców o następujących charakterystycznych cechach: 
tani (w produkcj i  i eksploatacji - cecha podstawowa), ma
ły i lekki (m.in. łatwy transport i hangarowanie), prosty 
i bezpieczny w użytkowaniu, a zarazem mający dostatecz
nie dobre osiągi (zwłaszcza - decydujące o długotrwałości 
lotu) . . Należy podkreślić, że aktualny stan wiedzy, szcze
gólnie z zakresu aerodynamiki oraz technologii lotniczych 
konstrU'kcj i z kompozytów polimerowych, stwarza dla ta
kiej nowej generacji szybowców realne przesłanki i możli
wości rozwoju. 

Uznając zatem za celową budowę szybowca popularnego 
nowej generacj i ,  w 1 978 r.  przystąpiono do projektowania i 
budowy szybowca ULS zakładając, że będzie to  konstruk
cja poprzedzająca i w pewnym zakresie będzie stanowić 
pierwowzór r-0związ-ania doce1owego. Założ0!l!O również, że 
będzie t-0 wyrób jednostkowy (nie przystosowany do wytwa
rzania seryjnego), skonstruowany zgodnie z przepisami 
OSTIV i wykonany z atestowanych materiałów lotniczych. 
Ze względu -na studyjny (eksperymentalny) charakter kon
stirukcji i jednostk,owe wykonawstwo zał-oż,ono, że wytwa
rzanie oparte będzie na technikach uproszczonych. 

Traktują,c szybowiec ULS jako konstrukcję ekspery
mentalną. w ramach prac projektowych i konstrukcyjno
-technologicznych przepr,owadzono studium układu szybow
ca ora·z stud ium kształtowania struktury z kompozytów 
szklano-epoksydowych w rozwiązaniu ultralekkim. Oba te  
zagadillienia uznano bowiem za podstawowe dla  nowej ge
neracji szybowców popularnych. 

Punktem wyjścia było założenie masy własnej 'szybow
ca ULS na poziomie 45 kg, m . in. ze względu na chęć ob
niżenia kosztów materiałowych. Założenie t o  spowodowało 
nietypowy stosunek masy konstrukcj i do masy pilota (ok. 
1 : 2. W konsekwencji wystąpiły określone uwarunkowania 
szczególnie w zakresie ukształtowania kadłuba (soełnieni� 
wymagań wyważenia) oraz w rozwiązaniu struktury skrzy
deł i usterzenia. 

Zagadnienia te objęto studium konstrukcyjno-technolo
gicznym kształtowania struktury nośnej w ·  celu znalezienia 
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właściwych rozwiązań oraz opracowania pewnych standar
dów konstrukcyjnych i wykonawczych dla przekrojów bie
żących oraz dla węzłów wprowadzenia s i ł  skupionych. 

W wyniku prac projektowych przyjęto wielokrotnie 
sprawdzony układ szybowca - o parametrach geometrycz
nych zbliżonych d o  szybowców klasy Salamandra. Niety
powe jest j edynie usytuowanie drążka sterowego „od góry" 
oraz lotek poza obrysem skrzydła (tzw. lotki  wleczone, czyli 
JunkeTsa). Rozwiązania te podyktowane zostały głównie 
prostą i małą masą konstrukcji .  

Warto również dodać, że w ramach studium układu szy
bowca przeprowadzono rozważania nad zastosowaniem roz
praszaczy wirów brzegowych na końcach skrzydeł. Uznając 
za celowe ich zastosowanie w tego typu konstrukcj i, zde
cydowano w budowanym szybowcu ULS przygotować 
strukturę skrzydeł do zamontowania rozpraszaczy, przesu
wając jednak ich projekt i wykonawstwo na okres po za
kończeniu prób państwowych. 

Uwarunkowania historyczne „programu ULS" 
Pierwsze prace projektowo-wykonawcze w zakresie kon

strukcj i lotniczych były prowadz•one na Politechnice War
szawskiej już na początku lat dwudziestych i wiązały się 
przede wszystkim z działalnością Sekcji Lotniczej Koła 
Mechaników Studentów PW. Istotne w tej działalności było 
powstanie w grudniu 1 925 r, warsztatów lotniczych Sekcj i, 
które następnie w 1933 T. przekształciły się w Doświadczal
ne Warsztaty Lotnicze produkujące słynne samoloty ze 
znakiem RWD. 

Również w okresie powojennym kolejne studenckie po
kolenia wielokrotnie podejmowały próby powiązania pro
wadzonych na uczelni prac projektowo-konstrukcyjnych z 
ich realizacją praktyczną. Wym ienić tu należy takie ini
cjatywy jak np. program budowy motoszybowca A W-31 
(AW-51) ,  próbę „zmotoryzowania" szybowca Foka czy też 
program mający na celu wykonanie kompozytowych skrzy
deł do szybowca Zefir 2A. Osobny rozdział stanowi budo
wa samolotu EM-5A (czyli M-17) zaprojektowanego co  pra
wda na Politechnice Warszawskiej w dużej mierze przez 
studentów, ale wykonanego już całk;owicie w Mielcu. Tam 
też prototyp odbył j edyny jak dotąd lot. 

We wszystkich tych poczynaniach, prócz motywów szcze
gółowych, tkwiła niewątpliwie chęć nawiązania do chlub
nych tradycj i z okresu międzywojennego. Swiadczyły one 
również o dostrzeganiu ożywionej działalności lotniczych 
ośrodków akademickich, m. in. w ZSRR i RFN. Niestety, 
wszystkie te próby nie przynosiły zamiffi'Zonych efektów fi
nalnych, choć z pewnością przeciwdziałały stagnacji środo
wiska akademickiego i w jakimś stopniu łagodziły powię-

nys. 1. Szybowiec ULS, pierwszy w okresie powojennym „usluzyd
lony absolwent" Politechnlkl Warszawskiej, oblatany 27.IX.1981 r. 
przez pil. A. Zientka 
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k,szanie s ię dystansu (zarówno w odniesieniu do przeszłości, 
jak i d okonań wspókzesnych za granicą). 

Pozytywnie odmienna sytuacja zaistniała nat-omiast w ()S
tatnich latach w konstrukcj i m iękkoplatów (lotni - w tym 
również z napędem), których twórcy, zrzeszeni w Akade
mi0kim Klubie Lotniarskim Politechniki Warszawskiej, 
śmiało konkurują z czołówką (nie tylko krajową), przyczy
niając się zarazem do integiracj i l icznego w warszawskim 
śr-odowisku akademie;kim grona entuzjastów lotniczych. 
znajdujących w działalności w AKL-u jedną z możliwości 
twórczego spożytkowania swej pasj i. 

Rys, 2.  Część hangaru Zakładu Samolotów i śmigłowców, gdzie 
rozpoczęły się pierwsze p race przy budowie motoszybow<la KNL-1 
w ramach działalności Sekcji Konstrukcyjnej K ola Naukowego 
Lotników 

Motoszybowiec KNL-1 

Ostatnią z takich nie zreal izowanych prób (stanowiącą w 
tym przypa·dku również i dla autorów „doświadczenie nie
spełnienia", choć zarazem bezpośrednio poprzedzającą i 
implikującą powstanie szybowca ULS) był ·program zapro
j ektowania i budowy j ednomiejscowego motoszy bowca. Z 
inicjatywy studentów specjalizacj i  „samoloty i śmigłowce" 
w latach 1 973---,---1975 powstały dwa „konkurencyjne" pro
jekty jednomiejscowych drewniano-laminatowych motoszy
bowców: j eden w układzie ze śmigłem pchającym (KNL-1 ) ,  
rug i  ze  śmigłem c iągnącym (KNL-2). Prace projektowe 
i konstrukcyjno-technologiczne prowadzone były w ra
mach działalności  dydaktycznej (prac przejśc i-owych i dy
plomowych) pod opieką dra W itolda Błażewicza i doc. Ta-

Rys. 3 . .,Ostatni szlif" podczas wykonywania makiet przedniej czę
�ci kadłuba motoszybowca K NL-1 (sierpień 1976 r .)  
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deusza Wiślickiego i zostały uw1enczone zespołową obroną 
prac dyplomowych, :której przewodniczył prof. Leszek Du
lęba, ówczesny kierownik Zakładu Samolotów i Smigłow
ców. Ten etap działalności dal n iewątpliwie jego uczestni
kom wiele satysfakcj i i stanowił zarazem próbę efektyw
nej działalności zespołowej w studenckim „biurze konstruk
cyjny:m". 

Ponieważ istotną częścią całego programu miała być rea
l izacja jednej z zaprojektowanych konstrukcj i (w ramach 
działalności K ola Naukoweg-o Lotników i przy udziale 
studentów z mł<ods•zych lat), stąd w 1 975 r. ,  dzięk i  pomocy 
uzyskanej ze strony Zjednoczenia Przemysłu Lotniczego 
i ·s i lnikowego PZL ornz A•eroklubu PRL, postanowiono roz
począć budowę motoszybowca K NL- 1 ,  przewidując opty
m istycznie jej zakończenie w c iągu 2---,---3 lat. Prace odby
wały się w odpowiedni'O zaadaptowanej do t ego celu części 
hangaru Zakładu Samolotów i śmigłowców i koncentrowa
ły s ię w tym okresie wokół wykonawstwa oprzyr,ządowania 
kadłuba i sko:zydeł (wykonano makiety i foremniki przed
n iej części kadłuba •oraz tzw. foremniki sZJkieletowe skrzy
deł). Równolegle prowadzone były również prace wdroże
niowe nad zastosowaniem do wy:konania kesonów skrzydeł 
motoszybo1wca oprac.owanej przez autorów uproszczonej 
techniki wytwanania powłok rozwijalnych z kompozytów 
(tzw. metody DFP - zastosowanej na•stępnie m . in. przy 
wykonaniu :skrzydeł szybowca ULS). 

Na tym etapie zaawansowania ,prace przy motoszybowcu 
zostały jednak przerwane. Złożyło s ię na to niewątpliwie 
w iele przyczyn (m. iin. brak na naszym rynku odpowiednie
go -s i lnika) , za podstawową można jednak uznać znaczną 
zł-ożoność i d ługotrwałość całego programu (szczególnie w 
sytuacj i braku c iągłości z działan iam i  i d oświadczeniami 
po.przedników), co powodowało ,st•opniowe starzenie się kon
strukcj i i \S'padek jej atrakcyjności, ,również w aspekcie 
nikłego o:aczej w naszych warunkach zapotrzebowania spo
łecznego na j,ednomiejscowy m otoszybowiec. 

A zatem „frustracja", ale także świadomość doświadczenia 
zdobyteg•o w trakcie prac nad motoszybowcem, przyczyniły 
się do powstania nowego tprogramu: budowy ultralekkiego 
eksperymentalnego szybowca ULS. Aby j ednak w możliwie 
dużym s topniu wykorzystać wykonane już oprzyrządowanie, 
postanowiono zachować w szybowcu ULS taki sam profil 
(NACA 4415), jaki był przewidziany dla motoszybowca. 
I choć z aerodynamicznego punktu widzenia nie była to  
decyzja w pełni optymalna, to jednak w znacznym stop
niu urealniła i p·rzyspieszyla realizację nowego programu. 
Stąd też, zdaniem autorów, praca włożona w .budowę moto
szybowca, w tym szczególnie znaczny wysiłek i zaangażo
wanie studentów, nie pozostały całkiem bez-owocne. Zapro
centowały następnym programem, tym razem już dopro
wadzonym do pomyślnego f inału - po raz pierwszy od po
nad czterdziestu lat . . .  

Blidowa szybowca ULS 

Brace projektowe, konstrukcyjno-technologiczne, wykona
wstwo konstrukcj i i oprzyrządowania oraz badania naziem
ne i oblot trwały ,prawie 39 miesięcy w latach 1 978---,---1 98 1 .  
Prace t e  były prnwadzone przez autorów równol egle z 
działalno•ścią dydaktyczną .na uczelni oraz pracami umow
nymi dla przemysłu. Radą i pomocą przy szybowcu ULS 
(szczególnie przy obliczeniach) służyl i :  prof. Leszek Dulę
ba i dr Witold Błażewicz. 

W ramach dzia łalności dydaktycznej związanej z „pro
gramem ULS", studenci Wydziału MEiL: Wojciech Broda, 
Bernard Masztalski ,  Krzysztof Pierzchanowski, El ig iusz So-

Rys. 4 .  Pierwsze skrzydło szybowca ULS po wyjęciu z przyrzą
du montażowego (praktyka w lipcu 1979 r . )  
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kołowski  i Adam Szymajda, wykonal i  pięć prac przejścio
wych konstrukcyjno-technologicznych, opracowując struk
turę, wykonując i badając takie zespoły jak płoza główna 
wraz z e lementarn i sprężystymi, płoza ogonowa, fotel p ilo
ta oraz podzespoły usterzeń. 

Przy budowie szybowca ULS wzięło udział łącznie ok. 30 
studentów Wydziału MEiL, pracujących głównie w m iesią
cach wakacyjnych na specjalnie zorganizowanych w tym 
celu praktykach w Laborator ium Klejenia ITLiMS (w za
kres tych prnc wchodziło także wykonawstwo oprzyrządo
wania niezbędnego do budowy prototypu) . Większość prac 
wykonawczych prowadzona była pod k ierunkiem i przy 
współudziale autoil"ów, co z jednej skony wynikało z przy
jętych założeń dyda1ktyczno-wychowawczych, z drug iej zaś 
z uwa<runkowań o charakterze badawczo-naukowym, zwią
zanych z ogólną specyfiką technologiczną kompozytów, jak 
też z zastosowaniem w konstrukcj i szybowca r ozwiązań 
niekonwencjonalnych, szczególnie w zakresie struktury i 
technik wytwarzania. Równocześnie jednak należy podkreś
l ić, że decydujący wpływ na real izację całego programu 
m iał udział i autentyczne zaangażowanie w budowę szy
bowca ULS studentów, w tym wiodąca rola studenckich fa
chowców: Andrzeja Gozdalika, Jerzego T iereszko, Jana Fi
l ip iaka, Wojciecha Frączka, Stefana Łubniewskiego, mają
cych bogate doświadczenie modelarskie, a często również 
praktykę przemysłową z okre u przed studiami. 

Rys. 5 .  Ostatnie prace przy wykonaniu kadłuba szybowca ULS pod
czas praktyl< i  w sierpniu 1980 r.  

Równolegle z początkową fazą budowy szybowca prowa
dzone były prace nad r ozbudową i wyposażeniem Labo
ratorium Klejenia (nazwa t radycyjna), w 1którym następnie 
koncentrowały się już wszystkie prace wykonawcze proto
typu. Laboratorium, przy swej powierzchni ok. 1 00 m2, speł
nia obecnie ważną rolę w proces ie dydaktycznym, umożl i
wiając zarazem kontynuację dz iałalności projektowo-wyko
nawczej w zakresie konstrukcj i l otniczych z kompozytów. 
Znaczną część wyposażenia laboratorium stanowi oprzy
r ządowanie do szybowca ULS, które z powodu swej uni-

Hys.  6 .  Szybowiec ULS przed hangarem Politechniki  - po pierw
szym próbnym zmontowaniu n a  zakończenie praktyk wakacyjnych 
latem 1980 r .  (masa strul,tu ry ok. 45 kg) 

Wszystkie zdjęcia: Jan Filipial, 

wersa I noś ci będzie mogło być wykorzystywane również w 
przyszłości. 

Budowa szybowca ULS z k onieczności mus iała być opar
ta  głównie na materiałach pochodzących z importu (wąsk i  
asortyment odpowiednich do  konstrukcj i lotniczych mate
r iałów krajowych, szczególnie k ompozytów). W tym kon
tekście należy j eszcze raz podkreś l ić pomoc, jaką Pol itech
n ika uzyskała ze strony Zjednoczenia Przemysłu Lotnicze
go i S ilnikowego PZL, a w tym szczególnie Przedsiębior
stwa Doświadczalno-Produkcyjnego Szybownictwa• PZL
-Bielsko, które (w ramach otwartego przez ZPLiS specjalne
go z lecenia na realizację studenc'kich prac rozwojowych) 
bezpłatnie dostarczyło większość materiałów konstrukcyj
nych, w tym żywice, tkaniny szklane, tworzywa spienione, 
metale i części normalne .  

Pozostałe materiały (w tym na elementy oprzyrządowa
nia) zostały zakupione z budżet u  Instytutu Technik i  Lot
n iczej i Mechaniki Stosowanej PW, przeznacwnego na dzia
łalność dydatkyczną: Również w warsztatach mechanicz
nych ITLiMS wykonane zostały części metalowe do szy
bowca. 

* * * 

Jak wspomniano na wstępie, szybowiec ULS pomyślany 
był jako konstrukcja eksperymentalna, poprzedzająca właś
ciwy szybowiec popularny o n iskich kosztach produkcj i i 
użytkowania: W związku z tym nie przewiduje się budowy 
następnych egzemplarzy szybowca ULS. 

Istniejący egzemplarz zostanie poddany próbom państ
wowym w celu u zyskania certyfikacj i .  Próby te, oraz dal
sze ewentua lne użytkowanie w ramach działalności Ko
la Naukowego Lotników PW, pozwolą na zebranie i pogłę
bienie doświadczeń, głównie z zakresu użytkowania tego 
typu ultralekkich szybowców. Warto dodać, że prace nad na
stępną konstrukcją, będącą prototypem szybowca popular
nego nowej generacj i ,  są już w toku. 

POLSKIE P Ą TENTY LOTNICZE; =====:;::::================---

• Kombinat Typowych Elementów H y
d raul iki  Siłowej PZL-Hydral we Wrocła
wiu zgłosił do opatentowa nia urządzenie 
do prób działania wyrobów (wynalazca W. 
Witkowski). W ynalazek rozwiązuje zagad
nienie opracowa nia stoiska do szybk iego 
wykonywa nia p rób działa nia  wyrobów, w 
różnY,Ch warunkach kl imatycznycll .  

Urządzenie składa się z jednostronnie ot
wartego członu głównego 1 zawierającego w 
wydzielonej przestrzeni 3 środki  4 zmie-

• n iające, regulujące i stabilizujące tempe
raturę oraz z przyłączonych do n iego j ed 
nego lub k ilk u jednostronnie lub· dwu
stronnie otwartych członów p rzyłączonych 
2, w których jest umieszczony sprawdzo
ny wyrób 5. 

Skrót opisu patentu,  chronionego dwo
ma zastrzeżeniami,  zamieszczono w BUP 
n r  15/1980 r. ,  w klasie B25J, pod nr 
P.210697. 
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• Biuro Projektów Konstrukcji Metalo
wych i U rządzeń Przcmyslowycl1 „Mosto
stal" w Zabrzu zgłosiło do  opatentowania 
rozwiązanie pt .  Urządzenia do symulowa
nia skoków. Wynalazek, mający zastoso
wanie podczas szkolenia skoczków spado
chronowych, rozwiązuje zagadnienie w 
mia rę dokładnego od lwa rzania poszcze-

gólnych faz skoku z samolotu, w sposób 
bezpieczny w eksploatacji .  

Istota wynalazku polega n a  tym, że u
rządzenie wyposażone j est w uchwyty, no
życowy wspornik 3 z regulowaną pod
st;iwą i n apinacz 1 ,  który · stanowi śruba z 
nakrętką i sworzei"i z wkładkami prowa
dzącymi, zapewniającymi swobodny obrót 
nak rętki na śrubie. Urządzenie zapewnia 
grawitacyj ną j azdę wózka 4 ze slrnczkiem 
po zjazdowej linie 2. 

Skrót opisu_ wynalazku, chronionego dwo
ma zastrzeżeniami,  opu bl ikowano w BUP 
n r  15/1980 r., w klasie B64D, pod n r  
P.21 1572, 
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izolowanego prof i lu  

- anal iza 

Przepływ przydźwiękowy wokół 

oraz przez pal isadę łopatkową 

fenomenolog i cz na 

Z e  względów ekonomicznych postęp w konstrukcji ma
szyn zmierza do zwiększenia koncentracj i mocy, czyli 
zmniejszenia wymiarów i masy urządzenia oraz wzrostu 
przekazywanej mocy. W przypadku sprężarek osiowych oz
nacza to, przy zachowaniu tych samych gazodynamicznych 
pairametrów pracy, zmniejszenie l iczby stopni oraz pola 
przekroju poprzecznego kanału przepływowego. 

Jeżeli natomiast r ozpatrywać te zagadnienia z punktu 
widzenia realizowanych wartości sprężu i natężenia prze
pływu przez jednostkę przekroju kanału, to - na przy
kładzie jedno- lub dwustopniowych wentylatorów dwu
przepływowych odrzutowych silników lotniczych NASA 
oraz sprężarek stacjonarnych silników t urbinowych BBC 
- obserwujemy ciągły ich wzrost (rys. 1 i 2, za [5]). 

Tendencje te prowadzą do rozwiązań, w których wystę
pują wieńce łopatkowe pracujące w zak,resie przepływów 
przydźwiękowych, charakteryzujących się .równoczesnym 
występowaniem zarówno przepływów poddźwiękowych, jak 
i nad dźwiękowych. Zakres ten rozpoczyna się w chwili, 
kiedy wartość największej z lokalnych liczb Macha na opły
wanym profilu osiągnie jedność (krytyczna poddźwiękowa 
liczba Macha na wl·ocie - M 1 kr p), a kończy s ię, k iedy 
najmniejsza z lokalnych l iczb Macha równa się jedności 
(krytyczna naddźwiękowa liczba Macha - M1 kr nl [1]. 

Zmianę względnej l iczby Macha na przestrzeni lat przed
stawia ["y•s .  3 .  Mniejsze wartości l iczb Macha w sprężar-

A sprężarki BBC 
j □ spreżarki NASA 

,' prognozy rozwojowe 

Rys. 1. Wzrost natężenia przepływu z jednostki przekroju czoło
wego sprężarki w postaci wielokrotnośel !J w funkcji lat [5] 
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Rys. 2. Wzrost sprężów stopnia w funkcji lat [5] : 'n
51 

= n/Jz 
średni spręż stopnia, "l - spręż pierwszego stopnia; pozostałe 
oznaczenia jak na rys. 1 
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kach stacjonarnych wynikają z wymaganego s zerokiego za
kresu pracy przy stałych obrotach i żądania wysoki.ej spra
wności przy możliwie wysokim natężeniu przepływu. 

Na rys. 4 przedstawiono wzrost obwodowej liczby fyia
cha będącej pochodną ciągłego rozwoju inżynieri i  mate
riałowej. 

Uzupełnieniem tych wykresów jest rys. 5, ilustrujący 
zmianę względnej sprawności sprężarki w czasie. Widać 
.z niego wyraźnie, że większe wartości sprężu i jednost
kowego natężenia przepływu wentylatora silnika lotniczego 
NASA zostały •okupione spadkiem sprawn9ści. 

Aby maksymalnie wykorzystać możliwości, jakie stwa
rzają p rzepływy przydźwiękowe, należy uporać się z pe
wnymi mankamentami tego obszaru, np. z falami uderze
niowymi. W celu matematycznego rozwiązania tego proble
mu konieczne jest więc poznanie fizycznej strony tego prze
pływu - i taki jest właśnie cel niniejszego artykułu. 

Opływ izolowanego profilu 
W celu pełniejszego zobrazowania i zrozumienia zjawisk 

zachodzących w kanale łopatkowym maszyny przepływo
wej, przeprowadzimy analizę struktury przepływu przy
dźwiękowego wokół pojedynczego profilu. 

Najwygodniejszą wielkością pozwalającą wyodrębnić po
szczególne stany w przepływie przydźwiękowym jest licz
ba Macha. 

2,0 

6 -. 
0, 5 

() �---'-----' 
19t0 7 930 1 9 50 1 9 60 79 70 1980 1)990 ----- r 

Rys. 3. Wzrost względnych wierzchołkowych liczb Macha M.i w . z =  
= w1 z/(l na wlocie d,o pierwszego stop n i a  [5] ; pozostałe oznacze
nia jak na rys. 1 

o 
1920 1930 1 9 60 1 9 70 1980 

T 

1990 

Rys. 4. Wzrost obwodowej liczby Macha Mu = W/et, przy piaście 
w i na  ściance obudowy z przed pierwszym stopniem 15] ; pozo
stałe oznaczenia jak na rys. 1 
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Rys. 5. Zmiana względnej sprawności sprężarki w funkcji lat 1 5 1 :  
'7od - sprawność odniesienia ; pozostałe oznaczenia j ak n a  rys ,  1 

W przypadku niewielkich wartości M 1 00  (w dużej od
ległości przed profilem) opływ profilu jest poddźwiękowy 
(rys. 6a). W m iarę wzrostu prędkości napływającej strugi 
pojawia s ię punkt na profi lu,  w którym prędkość czynnika 
osiąga l okalną prędkość dźwięku; punkt ten określa się 
mianem dźwiękowego, a l iczbę Macha na „wlocie - kryty
czną lub poddźwiękową krytyczną (M1 kr p). Zwiększając 
prędkość czynnika, bezpośrednio po przek<roczeniu pod- , 
dźwiękowej' krytycznej l iczby Macha, w pobl iżu m iejsca 
maksymalnej grubości prof i lu zaczyna s ię rozwijać lokalny 
obszar naddźwiękowy .zawierający wiele z reguły słabych, 
niestacjonarnych fa l uderzeniowych typu 2 [4], które stop
niowo w trakcie zwiększan ia prędkości napływającej stru
g i  przechodzą ,w jedną zamykającą falę uderzeniową. U
stalona fala uderzeniowa kończąca lokalny obszar nad
dźwiękowy (rys. 6b) pojawia się w chwili , gdy maksymalna 
lokalna l iczba Macha równa się ok. 1 ,05 [8]. 

Ze wzrostem prędkości napływu (w przedziale M 1 kr p< 
<M1 00 < 1 ,  tzw. dolny zakres przydźwiękowy) lokalny ob
szar naddźwiękowy powiększa s ię (rys. 6b, 6c), położenie 
fa l i  uden:eniowej przemieszcza się w k ierunku krawędzi 
spływu, a punkt dźwiękowy S nieznacznie przybliża się 
do noska prof ilu. Wysokość obszaru naddźwiękowego rośnie 
odwrotnie proporcjonalnie do grubości prnfilu - w c ien
k ich p ofilach szybciej ,  w grubszych wolTiiej. 

W samym obszarze naddźwiękowym pojawiają s ię fale 
rozrzedzeniowo-zgęs1.czeniowe, które na rys. 7 przedstawio
ne są odpowiednio w postaci charakterystyk gr i cp + . W 
każdym punkcie l in i i  dźwięku charakterystyk i  te są zbież
ne i prostopadle do wektora prędkośc i  lokalnej . Wg [6] , 
tylko fale zgęszczeniowe mogą s ię gromadzić, aby w koń
cu utwonyć zamykającą falę uderzeniow,1 (rys. 8). Należy 
dodać, że fala ta mo•że również powstawać w wyniku gro
madzenia się zaburzeó przychodzących „pod prąd" w k ie
runku lokalnego obszaru naddźwiękowego. 

H< I 

� 

:..i 

, - - ,--/vf , 1 
//v/>/: 
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Do I 968 r. twierdzono, że przepływom przydźwiękowym 
muszą zawsze towarzyszyć fale uderzeniowe. Wskazywały 
na to badania· nad irozprzestrzenianiem s ię d:robnych zabu
rzeń - przyczyn powstawania fal i  uderzeniowej. Zaprze
czyły temu jednak najpierw prace teoretyczne, a później 
doświadczalne. Okazało s ię, _że quasi-eliptyczny profi l  
N ieuwlanda daje opływ z lokalną strefą naddźwiekową wła
śnie bez fal uderzeniowych. Stalo się w ięc możliwe użycie 
teori i  przepływu potencjalnego w odnies ieniu do przy
dźwiękowego opływu pojedynczego profi lu ,  dla l iczb Ma
cha na napływie niewiele różniących s ię od M 1 kr P· 

W ostatnich latach opracowano meto.dy projekt-owe prze
pływów i profilów dwuwymiarowych bez fal uderzenio
wych. Istnieje już cała gama takich profilów dwuwymia
rnwych, np. zmodyfikowany profil NACA 64A410 [10]. Po
nadto uzyskano również profile trójwymiarowe gwarantu
jące przepływ bez fal uderzeniowych. Chociaż l iczba ta
kich rozwiązań w porównaniu z obliczeniami dwuwymiaro
wym i jest stosunkowo mała, nie ma podstaw do twier
dzeTiia, że zakres profilów trójwymiarowych jest ograni
czony. 

Wracając do opisu opływu pojedynczego profilu nalezy 
zuuważyć, że lokalne obszary naddźwiękowe powstają po 
obu stronach profi lu ,  a dla zerowego kąta natarcia obraz 
jest symetryczny. · Dalszy wz:rost M1 00  sprawia, że obie 

- ..........._ 

1 
I 

� M ,  1 
I r-

Rys. 7. Fale rozrzedzenlowo-zgęszczeniowe w obszarze naddźwię
kowym 16] 

fale uderzeniowe przemieszczają się w kierunku krawędzi 
spływu i osiągają ją przy wartośc i M 1 00 bl isk iej jedno
ści (gdy M 1 00 = 1, przepływ nazywa się dźwiękowy). Wte
dy to opływ profilu jest naddźwiękowy prawie w całym 
obszarze ; wyjątek stanowi rejon Tioska od punktu stagna-
cji do punktu dźwiękowego S (rys. 6d). Ponieważ w ca
łym pol u  przepływu przed profilem prędkość napływu jest 
równa prędkości dźwięku, l inia dźwięku wychodząca z pun
ktu S biegnie do nieskończoności. 

Z fal rozrzedzeniowo-zgęszczeniowych występujących w 
obszarze naddźwiękowym wyróżnia s ię t zw. charakterystykę 
graniczną - p ierwszą charakterystykę, która nie przecina 
l in i i  dźwięku. 

Charakterystyka graniczna dzieli obszar przepływu nad
dźwiękoweg,o na dwie specyficzne części .  Zaburzenia po
wstające w pierwszej części ,  ograniczonej l inią dźwięku i 

1 charakterystyką graniczną, wpływają na p oddźwiękowy 
M< obszar pola przepływu, -tak samo j ak fale rozrzedzeTiiowc 
5 wychodzące z prof i lu m iędzy tymi dwiema ograniczającymi - l iniami. Zaburzenia pojawiające się w drugiej częśc i, mię-
... dzy charakterystyką graniczną i falą uderzeniową, nie mo

gą już swoim wpływem dosięgnąć obszaru poddźwiękowe
go, gdyż podobnie jak charakterystyka graniczna biegną do 
nieskończoności. 

P) B 
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/ 

/ N ,/ 
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\ 

Rys. 6. Charakterystyczne przypadki ogływu izolowanego profi
lu: a) O,Pływ poddźwiękowy (M 1 oo<M1 kr v), b) opływ przydźwięko
wy z nadkrytyczną prędkością poddżwiękową (M1 kr v<M1 oo  <1,0) 
bez oderwania strugi, c) opływ przydżwiękowy z nadkrytyczną 
prędkościa poddźwiękową z oderwaniem strugi ,  d) opływ dżwię
kowy (M , oo"=' 1,0), e) opływ przydźwiękowy z podkrytyczną pręd
kością naddźwiękową ( l ,0<M1 oc <M1 kr nl [4, 81; 1 - linia dźwięku 
(krytyczna), 2 - fala rozrzedzeniowa, 3 - cha ral,terystyka gra
niczn a,  4 - fala zgęszczeniowa, 5 - fala wyjściowa uderzeniowa, 
6 - linia dźwięl<u, 7 - odsu n i c;t:1 fala uderzenio-wn 
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Jeżeli profil j est opływany prędkością naddźwiękową, 
przy czym 1 < M 1 00<M 1 kr n (tzw. górny zakres przydźwię
kowy), to ze względu na spadek tej prędkości do zera na 
:aer•owej linii prądu w punkcie stagnacj i  na profilu, przed 
profilem powstaje odsunięta fala uderzeniowa, zwana ró
wnież falą czołową (rys. 6e). Jej odległość od profilu zależy 
częściowo od prędkości napływającej strugi  i częściowo od 
kształtu przedniej części  profi lu.  W m iarę oddalania s ię od 
bocznych powierzchni profilu, odsunięta fala uderzeniowa 

- słabnie i zakrzywia się wskutek oddziaływania fal !'Ozrze-
dzeniowych w części napływowej. · 

Za lokalnym o bszairem poddźwiękowym, ograniczonym 
odsuniętą falą uderzeniową i l inią dźwięku SB, usytuowa
na jest {tak jak to było w poprzednio omówionym przy
padku) charnkterystyka graniczn::i. Wychodzi ona z punktu 
A Tia profilu (rys. 6e) i rozdz iela naddźwiękowe pole prze
pływu na dwie części, w zależności od jego wpływu na ob
szar poddźwiękowy. W większości przypadków przepływu 
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przydźwiękowego (M1 00  < 1 ,69), <iharakterystyka graniczna 
kończy się w punkcie przecięcia odsuniętej fa li uderzenio
wej z linią dźwięku (punkt B, rys. 6e), [4]. 
. Prz�pływ w lokalnym obszarze poddźwiękowym zależy 
Jedyme od kształtu tej części profilu, która znajduje s ię 
między punktem stagnacj i  i początkowym punktem A cha
rakterystyki granicznej (tzw. obszar wpływu). Kształt pro
fil.u za punktem A, tak samo jak i zaburzenia dochodzą
ce z rfapływającą strugą i przechodzące przez odsuniętą 
falę uderzeniową powyżej punktu B, nie wpływają już na 
obszar poddźwiękowy. 

I 

M =  1 I 

I 

/ 
/ 

Rys. 8. Powstawanie !all uderzeniowej (61 

Obrazy opływu profilu poddźwiękowego (z zaokrąglonym 
nos�iem) lub naddźwiękowego (z ostrą krawędzią natarcia ) ,  
z�ro_wno podczas napływu poddźwiękowego jak i przy
dzw1ękowego zasadniczo n ie ,różnią się między sobą. w 

obu przypadkach podczas przepływu w górnym zakresie 
przydźwięk-owym ( 1  < M1 00 < M1 kr n) wytwarza się odsunięta 
fala uderzeniowa. W ostatnim przypadku jest to związane 
z tym, że kl in, którego połowa kąta wierzchołkowego 
co>:wmax, �ta�owi względem napływającej nań nad dźwięko
weJ s!ru

_
g1 ciało tępe. P.rzykład tego rodzaju rzeczywistego 

pr_zydzw1ękowego opływu ostrego profilu z kątem rozwarcia 
kl_ma 20° (w = 1 0°), przy zerowym kącie natarcia, przedsta
wia rys. 9 [l ]. Wzrost M 1 00 przy prędkościach naddźwięko
wych powoduje dosuwan ie do noska profilu odsuniętej fal i  

' ' 
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Rys. 9. Charakterystyczrte przypadk i  przydźwięk owego opływu 
klina I l ]  

uderzeniowej. P.rzy M 1 ',., = M 1 kr 11, w tym p<rzypadku dla 
M1  oo = 1 ,465, kąt klina zrównuje s ię z kątem granicznym, 
a fala uderzeniowa dochodz i  (dotyka) do no�ka przecho
dząc w prostoliniową skośną falę uderzeniową. Zjawisko 
to j est specyficzną właściwością opływu ostrego profilu 
naddźwiękowego, w •odróżnieniu od opływu profilu pod
dźwiękowego z zaokrąglonym noskiem, gdzie zawsze przy 
M1 00 > 1  występuje odsunięta fala uderzeniowa. 

Współoddziaływanie warstwy przyściennej 
i fali uderzeniowej 

Wzajemne oddziaływanie wa.rstwy przyściennej i fal i  u 
derzeniowej odbywa s ię  w obu  kier.unkach:  rozwój warst
wy przyściennej zależy od rozkład u  ciś:nienia, a zwłaszcza 
od skoku ciśnienia w fal i  uderzeniowej , z drugiej strony, 
pniemieszczanie warstwy przyściennej zmienia efektywną 
grubość profilu oraz cyr,kulację i w ten sposób wpływa na 
położenie i intensywność fali uderzeniowej. 
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W obszarze współoddziaływania ,znacznej zmianie ulega
ją parametry przepływającego czyrmika. W fa l i  uderzenio
wej występują duze z1n iany prGdkośc i  i tcrnper:.1tury w 
kierunku normalnym do czoła fal i  (niewicie rozniącym s ic: 
od k ierunku przepływu) w porównaniu ze zmianą tych 
wielkoś-ci wzdłuż fal i  uderzeniowej. W warstwie przyścien
nej sytuacja jest odwrotna - zmiany prędkości i tempera
tury w kierunku przepływu są nieznaczne, a w poprzek 
warstwy przyściennej - duże. Dlatego główne Żałożenia 
upraszczające teor i i  warstwy przyściennej i fal uderzenio
wych przestają być w tym przypadku słuszne. -Stąd też ba
dania teoretyczne obszaru współoddz iaływania stają się 
nadzwyczaj złożone. Badania eksperymentalne również nie 
są proste, jednak wynik i  jakimi dysponuje nauka pozwa
lają przedstawić niektóre zależności i lośc iowe dotyczącego 
tego zjawiska. 

W profilach stosowanych w sprężarkach przydźwięko
wych laminarna warstwa przyścienna przechoaz i  w turbu
lentną w odległośc i  ok. 100/o długości  c ięciwy od krawędzi 
natarcia [8], stąd istotne jest współoddziaływanie fal i  ude
rzeniowej z turbulentną warstwą przyścienną. 

Fale uderzeniowe powstające w zewnętrznym (w stosun
ku do warstwy przyśc iennej) przepływie naddźwiękowym 

• wnikają w nią tylko do głębokości, na której prędkość jest 
naddźwiękowa (tj. blisko powierzchni rozgraniczającej war
stwę przyśc ienną od zewnętrznej strugi) i tym samym ni
gdy n ie dos ięgają opływanej powierzchni. 

Zaburzenie przepływu nawet słabą falą uderzeni.Ową wy- · 
wałuje gwałtowny wzrost ciśnienia w strudze, na zewnątrz 
warstwy przyściennej. Wzrost ten jest przekazywany na
stępnie w kierunku przeciwnym do ruchu czynnika, przez 
poddźwiękową część warstwy przyściennej. Oddz iaływanie 
to s ięga w przypadku tmbulentnej warstwy przyściennej 
na odległość rzędu 10 grubości tur,bulentnej warstwy przy
ściennej ; dla warstwy laminarnej ma ono zas ięg mniej 
więcej 10 -;- 100 grubości  tej warstwy [3, 1 1]. Różnicę w od
ległośc i  oddziaływania tłumaczy s ię zarówno mniejszą gru
bością poddźwiękowej części turbulentnej warstwy przy
ściennej, jak również wyraźnym turbulentnym mieszaniem 
w obszarze odziaływania [3]. To wsteczne oddziaływanie 
sprawia, że l inie prądu odchylają s ię od omywanej po
wierz-chni, wytwarzając w naddźwiękowej części warstwy 
przyściennej rodzinę fal zgęszczeniowych (rys. 1 0), które 
rozprzestrzeniają s ię do strugi zewnętrznej i wpływają na 
kształt i intensywność fali uder;zeniowej w pobliżu obszaru 
współoddziaływania. Wzdłużny grad ient c iśnienia w warst
wie przyściennej jest znacznie mniejszy n iż w strudze ze
wnętrznej. 

Jeśli  fala uderzeniowa jest słaba, to ruch w warstwie 
przyśc iennej odbywa się pod wpływem niedużego dodat
niego gradienfu c iśnienia i oderwanie strugi nie zacho
dzi. W miarę wzrostu intensywnośc i  fal i  uderzeniowej ro
śnie grad ient ciśnienia w pobl iżu śc ianki i .  tuż za falą u
derzeniową pojawia się pęcherz oderwania warstwy przy
ściennej (rys. 1 0a). Oderwana struga napływa na omywaną 
powierzchnię w punkcie przylgnięcia pod pewnym kątem 
i dlatego w tym miejscu powstaje nowa fala uderzeniowa, 
która może niekiedy wywołać nowe oderwanie warstwy 
przyściennej. W . ten sposób może pojawić się kilka kolej
nych fal uderzeniowych. 

Wraz z dalS-zym wzrostem l iczby Macha M 100, początko
wo zlokaliz-owany pęcherzyk gwałtownie -rozwija s ię w kie
runku krawędzi spływu, powodując w konsekwencj i  nagły 
spadek ciśnienia na ka:-a-wędzi spływu, któremu towarzyszą 
ostre zjawiska przepływu nieustalonego (trzepotanie). Przy
padek ten ma miejsce, gdy lokalna l iczba Macha przed falą 
uderzeniową wynosi ok. 1 ,25, prawie niezależnie od l iczby 
Reynoldsa [8]. 

Omówiony model współoddziaływania fal i uderzeniowej z 
warstwą przyścienną tlotyczy warunków, w których do
datni grad ient ciśnienia w obszarze przepływu poddźwię
kowego za falą uderzeniową nie j est zbyt duży. W m iarę 
wzirostu tego grad ientu pojawia s ię tendencja do zaistnienia 
drugiego oderwania, rozprzestrzeniającego się za krawędź 
spływu, tzw. tylnego oderwania, porównywalnego z oderwa
niem turbulentnym występującym przy prędkościach pod
dźwiękowych (rys. 10b) .  Rozwój tego typu oderwania za
leży głównie -od lokalnego ,gradientu ciśnienia i od cha
rakteru wa;rstwy przyściennej poprzedzającej oderwanie. W 
przepływie przydźwięk-owym charakter warstwy jest okre
ślony głównie współoddziaływaniem z falą uderzeniową. 
Wystąpienie tylneg-o oderwania zależy od l iczby Rey
noldsa. 

W kolejnym etapie r-ozwoju ·omawianeg-o przypadku oder
wanie tylne łączy się z pęcherzem oderwania występują
cym u stopy fal i  uderzeniowej (rys. 10c), zwiększając tym 
samym iróżnicę między ciśnieniami na 'krawędzi spływu. 

Zjawisko oderwania warstwy przyściennej można kon-
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trolować a-, nawet eliminować, np. stosując odsysanie czyn
nika w m iejscu występowania oderwania względnie stosu
jąc nadmuch lub chłodzenie powierzchni [ 12). 

Współczynniki oporu aerodynamicznego i s i ły  nośnej 
w zakresie przepływu przydźwiękowego 

Falc uderzeniowe i oderwania strugi występujące pod
czas przydźwiękowego opływu profilu powodują (w tym 
zakresie l iczb M cha) wzrost współczynnika oporu aerody
namicznego (rys. 1 1 ) ,  spadek współczynnika siły nośnej 
(rys. 1 2) ocaz wywołują znaczną deformację przebiegu roz
kładu c iśnienia wzdłuż profi lu (rys. 13). 

Rozkład c iśnienia wokół profilu w okol icy prędkości 
dźwięku (M 1 00 � 1), podobnie jak w przepływie poddźwię
kowym, zależy głównie od geomet.rycznych i arerodynam icz
nych parametrów profilu, z tym że jest bardz iej czuły na 
ich zmianę. Obserwuje się również niekorzystny wpływ nie
stacjonarnych zakłóceń, które „zatrzymują się" na profilu, 
ponieważ prędkość rozchodzenia się ich w k ierunku na
pływającej strugi j est prawie identyczna z prędkością prze 
pływającej strugi. 

Dla profilu, którego wyniki badań przedstawione są na 
rys. 13 ,  poddźwiękowa krytyczna I iczba Macha wynosi 
M1 kr P = 0,59. Lokalny ,obszar naddźwiękowy twarzy s ię w 
pobl iżu krawędzi natarcia, przy czym towarzyszy mu se
r ia słabych fal uderzeniowych typu J. ;  rozwinięta fala ude
rzeniowa zamykająca lokalny obszar naddźwiękowy po
wstaje przy M 1 0, = 0,80. Obszar ten ze wzrostem M 1 "' po-

bez ry/nego oderwania 

c) 

t1 I I 

z tylnym oderwaniem 

I 

\ 
\-/v/ = 1 
I 
I 

Rys. 10. Model wspóloddzialyw:mia fali uderzeniowej 
przyściennej, w przepływie dwuwymiarowym [SJ 
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Rys. I l .  Wpływ napływowej liczby Macha M1 00 na współczynnik 
oporu aerodynamicznego Cr dla soczewkowe·go profilu naddżwię
k-0wego 8,8'/o grubości względnej, przy zerowym kącie natarcia. 
Od M1 00 = 1,44 (pionowa linia przerywana) przepływ staje się czy
sto naddhviękowy I l ]  
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Rys. 12. Wpływ napływowej liczby Macha M1 00 na współczynnik 
siły nośnej cy dla p łasko-wypukłego profilu o 10'/o _grubośel wzglę-
dnej, przy wybranych kątach natarcia [ J l  / 

większa s ię ,  a fa la uderzeniowa przemieszcza się w kie
.runku krawędzi spływu. Równocześnie wyraźnie zmniejsza 
się wysokość wierzchołka podciśnienia tuż za krawędz ią 
natarcia. 

Przy M 1 ,,,J -+ l ,  poczynając od  M 1 m = 0,82, rozkład c iśnie
nia przed falą uderzeniową od miejsca na profilu określo
nego wielkością x/t�0,2 zmienia się bardzo nieznacznie i 
jest prawie identyczny z rozkładem odpowiadającym przy
padkowi M 1 00  � 1 (tzw. zamrożona l iczba Macha). 

Od wartości M 1 00  = 0,86 (fala uderzeniowa znajduje s ię 
w pobliżu xll = 0,65, a M przed falą wynosi 1 ,27) obserwu
je się słabe rozszerzenie stopy fal i  uderzeniowej spowodo-

-wane rozpoczynającym s ię oderwaniem strugi. Ze wzrostem 
prędkości napływającej strugi ,  jak już poprzednio wspom
niano, obszar oderwania wzrasta. Przem ieszczanie się poło
żenia fali uderzeniowej w kierunku krawędzi spływu staje 
się wolniejsze, ponieważ od wartośc i  M 1 00 = 0,86 lokalne 
wartości M przed falą uderzeniową już nie rosną, ale spa
dają [4]. 

Przepływ przez sprężarkową płaską palisadę łopatkową 

Przepływ przydźwiękowy przez płaską palisadę jest zna
cznie bardziej skomplikowany niż opływ pojedynczego pro
fi lu. W palisadzie sąsiednie profile ł opatkowe tworzą ka
nał przepływowy i faktu tego w rozważaniach nad prze
pływem przei; pal isadę łopatkową naj częściej nie można po
minąć. Wyjątek stanowi zakres przepływów, w którym 
po przekroczeniu na wlocie dó pal isady łopatkowej kryty
cznej poddźwiękowej l iczby Macha powstający lokalny ob
szar naddźwiękowy (rys. 14) bądź fala uderzeniowa nie 
dosięgają sąsiiedniej łopatki. Zjawisku temu sprzyja duży 
kąt ustawienia palisady. Wówczas przepływ ten można za
stąpić opływem izolowanego pr-ofilu. Z reguły wystarczy 
tylko nieznaczny wzrost napływowej l iczby Macha, żeby 
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na powiększony obszar naddźwiękowy zaczęły oddziaływać 
sąs iednie łopatki .  

W przypadku gdy m iędzy dwiema ScJsiednimi łopatkarn i  
powstanie przekrój k!rytyczny, decydujący o maksyma lnym 
masowym natężeniu przepływu, zmienia s ię charakter prze
pływu w stosunk_u 

_ 
do poprzednio opisanego. Linia dźwięku 

me zamkme s ię J 1;1Z na tym samym profi lu,  lecz na sąsied
mm - podobnie Jak w dys�y naddźwiękowej. Wskutek ró
zn_ego od zera kąta ustawienia palisady l inia dźwięku przyj
m ie kształt l itery „s". Pal isada jest aerodynamicznie zam
knięta':, gdyż praktycznie nie może dalej wzrastać "natę
zeme przepływu (ewentualne małe zmiany mogą być na
stępstwem niewielk ich  zmian kształtu i położenia l in i i  
dźwięku).  Początek tego stanu określa d ławiąca l iczba Ma
cha - Mc11, 
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Rys. 13 .  Wpływ napływowej liczby Macha M1 00  na rozkład ciśnie
nia wokół prnfilu RAE 104 o 6°/o gru bości względnej , przy kącie 
natarcia ao = 2° 14 1  
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Podczas dalszego zwiększania prędkośc i  napływającej 
strugi l okalny ol5szar naddźwiękowy na prof i lu  zaczyna roz
szerzać s ię w k ierunku kra wędzi natan: ia ,  a wysokość je
go, pierwszej częśc i  rośnie na ty le, Y.e zaczyna wybiegać 
przed sąsiednią łopat1kę. Jeże l i  nawet nie dokonuje się da l
szego p•rzysp ieszania czynnika, to przy usta l onym przec iw
ciśnieniu może powstać przed sąsiednią łopatką odsunięta 
fa la uderzeniowa, która równocześnie jest falą zamykającą 
loka lny obszar addźwiękowy. Powodem powstania jej w 
tym_ m iejscu nie j est naddźwiękowy opł,-w k!rawędzi na
tarcia, lecz zwężenie efektywnego przekroju poprzecznego 
m iędzy dwiema sąs iednimi  zerowymi  powierzchniami  
prądu, zadanymi  kształtem kanału m iędzyłopatkowego. Dla
tego kształt i odległość tej fa l i  uderzeniowej zależą przede 
wszystkim od geometr i i  na:pływowej części pal isady i od 
przepływu (zwłaszcza strat) wewnątrz kanału łopatkowego. 
W tej fazi e  przepływu zaczyna pojawiać s ię bardzo wyraź
ny wpływ lepkośc i .  Rodzaj warstwy przyściennej decyduje 
o charakterze zamykającej fa l i  uderzeniowej - na lami
narnej warstwie przyściennej powstaje fa l a  typu ?., zaś na 
turbulęntnej - jedna, prawie prostopadła fal a  uderzeniowa. 

W zależnośc i  -od kształtu krawędzi  natarcia i wielkości 
kąta na tarc ia w bezpośredniej od ległości  od kra wędz i  na
ta,r c ia może dojść do oderwania przepływu, które z jednej 
strony wpłynie na rozwój lokalnego o bsza•ru naddźwięko
wego (p�dobnie jak w przypadku izolowanego profi lu) ,  a 
z d

_
rug1eJ strony wskutek zmniejszenia efektywnego prze

kroJu przepływu przyspieszy rozwój naddźwiękowego ob
szaru po stronie c iśnieniowej (dolnej) sąs iedniego prof i lu .  

Da l szy r ozwój przepływu zależy przede wszystk im od 
· przeciwciśnienia. Przy małym jego spadku nie dojdzie do 
dalszeg,o przysp ieszenia przepływu ; cały przepływ i wypływ 
z pa l isady są poddźwiękowe. Dopiero dalej, zmniejszając 
przec iwciśn ienie, można ponownie przyspieszyć przepływ. W 
najwęższym m iejscu efektywnego przekroju pal isady po
wstanie dźwiękowe gardło, za którym przepływ będzie nad
dźwiękowy. Linia dźwięku przebiega m iędzy sąsiednimi 
!opatkami ,  stąd pal isada jest aerodynamicznie „zamknięta". 
Od tego momentu jedyną drogą zwiększenia M przed pro
fi lem jest zmiana następnego parametru, np. kąta wloto
wego. 

Aby ,przejść od opisywanego przepływu przydźwiękowego 
do naddźwiękowego (charakteryzującego się prawie przyle
gającą, czołową, skośną falą uderzeniową i we wnętrzu 
rozgałęzioną) masowe natężenie przepływu w płaszczyźnie 
kra węd-z i nataTcia mus i  odpowiadać (bądź być mniejsze) 
masowemu natężeniu przepływu w najwęższym miejscu 
kanału m iędzylopatkowego. 
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Rys.  14. Chara kter ystyczne przypadki (od 1 do 7) orływu palisad y łopatkowej 14 1 

1 2  TLiA 1 982 n r  7 



• • • 
Podsumowując te rozważania należy zauważyć, że prze

pływ czynnika przez przydźwiękowy wieniec łopatkowy bę
dzie jeszcze bardziej skomplikowany od przeanal izowanego 
powyżej przepływu przez płaską palisadę łopatkową. 

W rzeczywistym wiei'lcu łopatkowym warstwy przyścien
ne tworzą s ię nie tylko na powierzchniach łopatek, lecz 
także przy zewnętrznej i wewnętnnej ścianie ogranicza
jącej kanał przepływowy. Towarzyszą więc im przepływy 
wtórne. Do nich należy również zal iczyć przepływy wynika
jące z konieczności stosowania szczelin prom ieniowych mię
dzy !opatkami i ścianami  ograniczającymi kanał. Całość 
dodatkowo zakłócona jest samym charaktere i11 przepływu, 
który w osiowej maszynie przepływowej jest  n ieustalony 
ze względu na ruch względny łopatek k ierowniczych i wir
nikowych. 
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Problem rOZWOJ U krajowej komun ikacj i lotn iczej 

Dr JAN LASOŃ 

W minionym ok resie władze, jaJk i n iektórzy p,mco wnicy 
lotn ictwa cywilnego tra·ktowal i  krajową komunikację lot
niczą (KKL) jako luksus, •n i·epotrzebny balast przynoszący 
·przeds ic;-bi-orstwu st.raty f inainsowe i dlatego ogmniczano 
jej tempo roz·woju  ,o,raz 1kwest icmowa.no ek,onomiczną ce
lowość rozw ijania w Polsce tcg,o rodz•a ju  usług i do,kony
wania  nakładów z nią związanych. Z tabl. dowiadujemy się, 

TABLICA. Pndomy krajow('j ko1nunikncji PLL LOT [30j 

I 
Dlu�o�1: l i n i i .  I ] ,iczbłł oU�lug:i- I 

Liczbn Liczha tku t ,  
Ltttn ty..:. k11 1  giwanych m iust pasażerów. tys. tys. 

- -
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że w wyrniku absurdalnych decyzj i  i podwyżek taryf ,  KKL 
charaktcryzowal.a s ic; przełomami,  o siągając w 1 980 r. n iż
szy wzro.st i poziom ro.zwoju ,niż m iel iśmy w 1969 r .  Ob
se1,wujemy ,nad,al le same metody i po,glądy, iż  KKL na
leży „dobijać" n ie  ty1'ko  przez ,ogra·n iczan ie •nakładów in
westycyjnych, ale i przez drastycznie zawyżane krajowe 
taryfy lotnicze, nic wnikając w istotę �prawy.  Są oipone-11-
ci, którzy twierdzą, iż nic O'Płaca s ic; w Polsce rozwijać 
KKL ze względu na zbyt krótk ie l vn ie i kh n ierentowność. 
A ,przec ież rent1ow.ność tej czy innej l ini i  lotn iczej to n ic  
tylko taryfy, a le  tys iące •prze różnych ·o�racj i technicz
nych,  lechinolog icznych, orga,n izacyjnych, ekonomicznych 
i i•nnych, które mo-gą wpły wać na obniżenie jednostkowych 
kosztów ·przewozu na tych l in iach i jedno-cześn ie na zwic;
kszen ie doc'hodów PLL LOT. 

P.owstaje IWięc pytau1 ie, dio czego w P,olscc n ie dokład,a
l iśmy w mi,n ionym ok resie ? Przec ież również i ·Polskie 
Koleje Pafrstwowe były deficytowe, m imo że prawie po
}owę (.ok . 430/o w 1 979 r.) środków ·inwestycyj nych z ogól
nej puli polsk iego transportu przeznaczano na ten rodzaj 
transportu, którego szybkość i punktualność · są gorsze niż 
w H l39 r. Na trans,poTt l,otn iczy zawsze braikowało fun
duszów. Warto dodać, że ·kraje 10 z;nacznie mniejszym ob
sza<rze od Polski  jaik : Bel g ia ,  Holand ia, Po.rtugal ia,  Dania 
-itd, nadal dyinamicz•n ie rozwijają l inie k rajowe, np. Ho
landia ma k ilika najkrótszych regularnych tras przeloto-
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wych na świecie oscylujących w granicach 78+ 154 km, 
L inie te są rozwijane, m imo że komunikacja l,otmicza na 
ik,ró lk ich trasach nie zawsze jest rentowna , ponieważ sto
swnelk ko,sztów do wpływów ,kształtuje s ic; dla tych l in i i  
mniej korzystnie n iż dl ,a tms  długich . Główną przyczyną 
lego stanu rzeczy jest n iski  stop ień wykorzystania samolo
tów. stracony czas na start, lądowanie, koło1Wan ie oraz 
n ie zawsze korzystna proporcj a czasu dojazdu ( i ,odjazdu) 
do  lo tmi:'lka . 

Od wielu lat 21nawcy ·przedmiotu, m. in. Katedra Trans
portu SGPiS, jednoznacznie wypowiadają się za koniecz
<nośc ią rozwoju KKL. Deficytowość KKL jest chyba n ie
poi-ozum ieniem i niezrozum ieniem rol i i zadai'l tych prze
wozów z punktu widzenia społeczno-cko1nomicz.ne2,o kra j-u, 
in lensyhkacj i nauk i  i tech nłk i  oraz rozwoju turystyk i .  
Mimo ,oczywistych korzyści n ie polirafil iś<my uruchomić 
mecha·n izmów racj.onalneg,o działamia i 1określonego pro
gramu roz,woju  KKL i nadal trasy l otn icze dobiera s ic; do 
samolotów, a •n ie sam-oloty do zasięgu i r :-Conom iczności 
przewozów, nadal stosuje s i c; prym itywne metody windo
wan 1 ia l,iryf lotn iczych, aby ud•owodnić brak potrzeb prze
wozowych KKL. Nawet dzie0k-o w ie, że zbyt wysokie w 
stosunku do i·n111ych rodzajów t rainsportu,  ta•ryfy l otn icze 
znacznie obniżają wskaźniki  ,oferowa,nej ł ado wnośc i ,  nato
miast zbyt niskie - powodują deficytowość i kon ieczność 
dotacj i .  Podczas gdy w i,nnych krajach cvwil iz.owanych sa
mol oty wyposaża111c są obc0n ie w urz:1dzcnia pozwalające 
na sprostanie wymo,g,om 1.:i rlowain ia ·w tzw.  I I I  kat . ,  t j .  w 
każdych warunkach •pogodo1wych ,  w Polsce samoloty są 
n iepewnym środk iem komu.nikacj i, uzależnionym od wa
runków atmosferycznych. Taryfy lotn icze do 1 98 1  r .  były 
wygórowa•ne w stosunku d,o ceny •b iletu kolejowego czy też 
autobusowego, a przelot naszym samolotem turbośmigło
wym u1ie należy do przyjemrności z ipowodu nisk ie .go kom
fo1 rlu obsług i i dużego hałasu oraz n iezbyt dogodnych połą
czeń lotnisk z centrum m iasta (czc;slo dojazd do lotn iska 
trwa •dłużej n iż przel,ot samolo,tem). 

Uwzględ,n iaj.:ic po•wyższe dochodzimy do wnio�ku, że de
ficyto,wość KKL należy widzieć n ie tylko w u1icsk,orelo
wa1nych relatywni0. taryfach lotniczych, ale także w 'Przed
s ic;wzięciach optymalizujących przewozy i zmniejszających 
lcoszty jed111ostk-owe i ·przeds ic;-b iorstwa. Trzeba w ic;c roz
powszech n iać KKL i rozłożyć ,k,oszty 11'.l w iększą l iczbę 
obsług iwanych pasażerów. a t akże obniżać koszty eksplo
atacyjne m.in.  przez wp,rowadz;an ie do eksploatacj i  bar
d2Jiej eko1nomkZ111ych i ·nowoczesnych samolotó,w t ranspor
towych, gdyż stanowczo jest za mała l i czba p•asażcrów w 
samoJ.ocie na l in iach •kraj·owych - 32 osoby w 1 980 r .  
Potrzeba tutaj szczegółowych a nal iz i dokładnego rach un
ku ekonomicznego w dłuższych okresach, przyjmując tezę, 
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że jednostkowe koszty KKL maleją w miarę zwiększan ia 
zakresu przewozów i ich doskonalenia. Isbot!l1ą �prawą s,1 
k,oszty e.ksplo.atacj i samoJ.otów danej l inii  lotniczej, nrp. 
zmiana typu samolotu Ił-.14 IJJ!a I l- 1 8  zmniejszyła jednostko
we koszty eksploatac j i  o 300/o [7]. A więc wprowadzenie na  
krajowe l inie 1otnicze optymalnych samolotów t j .  odpo
wiedniej pojemności w stosunku d•o zasięgu , i rodzajów 
przewozów oraz wymo,gów nowoczesnego ruchu lotmiczego 
może obniżyć jednostkowe koszty (pkm lub tkm) o 20-,-300/o. 
Pon?dto obniżka kosztów K KL powinna 'l)'Ostępować w 
miarę wzrastania średniej pmduktyWl!'1ośoi samolotów i 
1-otnisk, średniej częst<otliwości obsługi l inii, śTedmieg,o na
lotu godzLn na samol,ot, doskonalenia st>ruktur organiza
cyjnych, ,postępu techniki lotniczej -oraz a1utomatyzacj i  i 
mechanizacj i ·obsług i  rpas,ażerów, ,obnii:amia średnich kosz
tów amortyzacj i urządzeń Jo1misk,owych, zwiększania d ys
cypl iny i wydaj nośc i pracy, doskonalen ia taryhkacj i plac 
itd. Np. średni irioczny 1I1aJiot na ,naszych l iniach kr;ajowych 
kształt uje się p rzec iętnie 1700  h na samolot. inwentarzowy, 
podczas gdy w krajach zachodnich wyinosi ,on •o 50-,-700/o 
więcej. Duże efekty może przynieść integracja funkcjonal
na i l ikwidacja zbę,dnewo ,aparatu administracyjnego, )J'IO
dernizacja l in i i  i stosowanie J"ozmaitych udogodnień oraz 
uelastycznienie rozJkładów lotów do aiktualnyeh ipotrzeb. 
Efoktywność KKL można też ;poprawić ;polepszając współ
pracę PLL LOT z przedsiębiorstwami ,turystycz,nymi i in
nymi przewoźnikami w celu •akwizycj i  wycieczek dla prze
wozów lotniczych, w tym głównie czarterowych, a także 
wpr,owadzając elastyc,my 1i ZJróżmicowany system taryf w 
KKL (inp. wyższych w .okr,esach sewnowych i szc·zytowych 
oraz n iższych w il1lnych, szersze - zastosowanie różnego rro
dzaj u zni:ilek grupowych, rodztnnych, czairterowych, po
wrotnych, ,okol icznościowyc'h itp.) . Należalioby też zmienić 
przepisy ograniczające tko.rzystainie z samolotów (!rup. w 
podróżach s liużbowych). Aby KKL była rentowna, trzeba 
jej zapewnić postęp technicz111y, orga•nizacyjny i ekonomicz
ny, uwzględniając dłu.g,ość tras ,p.rzeloto-wych - 300-,-600 
km, liczbę lotów ,rozkładowych - co najmn iej 4 dziennie 
w obu k ie-rUJnikach, ekonomic'zne :tyipy samolotów - ok. 
1 00-miejscowe i ic-h przeciętne zapełnienie - 60-,-650/o, wy
soki wskaźnik pewności i beZ'pie,czeństwa podróży itp. 
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POLSKIE P4'TENTY LOTNICZE 
• Wytwórnia Sprzętu Komunikacyjnego 

PZL-Rzeszów zgłosiła do opatentowania 
wynalazek pn. Stoisko bacla,wcze do 'Okcre
ślania sil tarcia zespołu tłok-cylinder 
(autorzy :  W. Jaworski, A. Mruk, K. Ple
śniak, B. Stolarski) . oceniający wielkość 
zużycia zespołu t łok-cylinder, w zależno
ści od rodzaju smaru , intensywności sma
rowania i warunków pracy. 
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Stoisko badawcze ma obudOW!l 1, ela
styczno-odkształcająeą płytę nośną 2 wy
konaną jako jednolita albo rozbieralna, 
do której przymocowany jest zespól tulei 
cylindra 11 z wymienną tuleją cylindra 12, 
w której umieszczony jest tłok 18 wraz 
z pierścieniami tłokowymi 3. Tłok 18 jest 

1 4  

na pędzany z a  pomocą zespołu napędowegn 
składającego się z karteru 4 walu korbo
wego 5, korbowodu 6 oraz wodzika 7. Po
nadto stoisko wyposażone j est w układ 
regulacyjny składający się z nagrzewnicy 
14, chłodnicy 13, termopar 8, regulatora 
temperatury 9 I rejestratora temperatury 
10 oraz układu pomiarowego tensometrów 
15 crozmieszczonych n.a obwodzie i po obu 
stronach elastycznie odkształcalnej płyty 
nośnej 2 wielopunktowego mostka t enso
metrycznego 8, Tejestratora automatyczne
go 16 i zasilacza tensometrycznego 17. 

Skrót opisu wynalazku, chronionego 
trzema zastrzeżeniami. opublikowaJW w 
BUP nr 10/1980. w klasie G OlM, pod nr 
P . 209721 .  

• Wytwórnia Sprzętu K omunikacyjne
go PZL-Wa rszawa II  zgłosiła w U rzędzie 
Pa t e 1 1 towym PRL rlo opatentowania urzą
cl zenie do kont rolowania i sygnalizacji sta-

1111 działania elektrycznego trójfazowego 
silnika urządzenia giroskopowego (wyna
lazcy: s.  Czapla I w. Bernacki). W yna
lazek rozwiązuje zagadnienie opracowanla 
u rządzenia o prostej budowie, niezawod
nego I dokładnego w działa niu,  łatwego do  
d o zo ru i konserwacji .  

Urządzenie podłączone (lub wbudowane) 
do kontrolowanego urządzenia  giroskopowe
go charakteryzuje sic; tym, że ma rdze,i 
magnetyczny K, trzy uzwojenia  prądowe 
z1 , z2, z3, wtórne uzwojenie sygnałowe Z4 
nawlnięte na ten rdzeń, cztery d iody Di, 
Di , D3, D4 włączone w uzwojenia prądo
we oraz urządzenie progowe P podłączo
ne do wtórnego uzwojenia sygnałowego Z4 
i sterujące znane urządzenie sygnalizacyj
ne S, przy czym jed n o  uzwojenie prądowe 
z„ jest włączone bezpośrednio w szereg z 
jedną z faz slecl zasilającej sil'\ik urządze-

nia  giroskopowego, zaś dwu pozostałe uz
wojenia p rądowe Z t ,  Z2 połączone są sze
regowo wraz z włączonymi w nie d iodami  

1J1 , D2 z pozostulymi L1za1ni  zasilającymi 
s i ln ik .  Ponadto uzwojenia z1 , z2 są boczni
kowane d od atkowymi diodami D3, D4 włą
czonymi w przeciwnym l< ierunku do d iod 
D1 , D2 w celu umożli wien ia  przepływu 
prądu zmiennego zasilaj ącego s i lnik, przy 
czym uzwojen ia  te podłączone są tak, że 
prądy płynące przez ni wytwarzają pola 
podmagnesowujące rdze1i, sl,icrowanc w 
przeciwnych k ie ru nkach,  " w uzwojeniu 
sygnałowym z4 indukuje się napięcie pro
porcjonalne do prądu płynącego przez uz
wojenie prądowe z3 i zasilające urządze
nie progowe P i przez nic sterujące , urzą
d zenie sygnalizacyjne S. 

Skrót opisu patentu; chronionego dwoma 
zastrzeżeniami ,  zamieszczono w BUP nr  14/ 
/1980 r . , w klasie G0JC, pod nr  P.21029 1 .  

TLiA 1982 nr  7 



Aero Boero 260 Ag • Argentyna • 

I 
KARTOTEKA Tlił\ 

Samolot ro ln i c,.y 

K O N S T H  K C .J l\ .  Jed nf JSi l n i kowy, jecl no
miejscowy zasl rza lowy dolnopłat o kon
s t rukcji meta lowej ze s ta ł ym porlwoziC'm. 

Pia t .  
ba rclzo 
P rof i l  

Obrys pros t ok ą t n y .  t ra pezowy na 
k rótkim odcinku przy k01"icówce.  

N/\CA 230 1 2, wt. nios :i0
. Konst ruk-

e.ia dwuczęściowa metalowa .  p61skorupuwa , 
d\V \ l<IŻ\vig� ro wa . Sk rzydł · 1  \Vspa rtc  rurowy-
1ni zast rzała1ni rozstc.nvio 1 1 .\·n11 \V kszta łcie 
litc:--y V .  Zastrza ł y  uszt yv.r niunc rozpórka 
mi.  W kesonach sk rzycie! po 2 zbiorn ik i  
pal iwowe. W nosku leweg , sk  rzyrtln u
mieszczone s·1 ref lektory.  K la p�• i l o tk i  
szczel inowe.  konst rukcj i metalowej.  Koi"l
cówki sk rzydel la minatowe.  zrigic;tc k u  clo
lo\v i .  

K a d ł u b .  Pr,ck rój prust ok,1 t n y. Konst ruk
cja k ra lo\Vnicowa spa\va na z rur .s ta lo\vvch.  
pokrycie z t worzyw sztucznych i u, a n i n �· 
na szkielecie z p rof i l i  clu ra luwycl{. P rze
dnia gróclż k ratownicy mieści zbiornik che
mikaliów. Zast rzały i okucia skrzydeł 
wprowadzone są za z biorn ikiem. • B oga to  
oszklona kabina  pilota zaopat rzona w 
d rzwi -okna z o bu stron . jest p rzewiet rza
na i ogrzewa na. Istnieje możliwość a wa ry j
nego z rzutu d rzwi kabiny. Za kabiną znaj
duje s ię  n iewielk i bagażnik  dostę p n y  z ze
,-vnct trz .  

t Jst cr zenie . Usterzenie klasyczne. obrysy 
ustcrzci"1 t ra pezowe. usterzenie pionowe 
skośne. P rofile płaskie. Stateczniki usztyw
n i nne cięgnami z c1·rutu .  Szkielet statecz
ników spawa n y  z rur stalowych.  pokry
cie laminatowe. A nalogiczna j est  konst ru
kcja sterów. Stery wyważone masowo i 
oclciąione aerod ynamicznie (rogowo). Na 
lewym st erze wysokości kla pka wyważa
jąca .  

Poc i  wozie. Podwozie k lasyczne z kułem 
I ylnym. Golenic podwozia głównego s p r<;-

DANE 'l'EC H N J C Z N E  

Hozplęlość 
Dlugo�ć 
Wysokość 
C ięciwa sk rzydl<1 
Rozpiętość: uslcrzc 1 1 i a  
średnica śmigła 
Powierzchnia skrz yclla 
Powierzchnia klap 
Powierzchn i a  lulek 
Powierzchni" s ta tecznika pionowego 
Powierzchnia steru k ierunku 
Powierzchnia  statecznika poziomego 
Powierzchnia steru wysokości 
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ż �·s t e .  w ygięte łukowało. Kola podwozia 
głównego wyposażone w ta rczowe hamulce 
hydra u l iczne. Goleń podwozia tylnego sprę
żysta, kółko na widelcu. G<>lenie podwozia 
głównego mocowa ne do kadłuba za pośred
n ictwem amort yzatorów sprężynowych. 

Zes pól n a pędowy. Plaski, sześciocylin-
rl  rowy, chłodzony powiet rzem silnik gaźni
kowy Lycoming 0-540 o mocy 194 kW. śmi
gło clwulo pa lowe, meta lowe McCauley 
P235/AFA8456. Łoże si lnika spawane z 
rur  stalowych. Osłon y zespołu napędowe
go laminatowe. 

I nstalacje .  Paliwowa - zbio rniki  skrzycl
lowe o łącznej pojemności 268 I. 

Wyposożenie. Zesta w  p rzyrządów wy
maga n y  przepisa m i ,  radiostacja VHF (jako 
slanda rd). 

Wyposażenie  rolnicze. Laminatowy zbior-
nik  chemikaliów o pojemności 500 wy-

W yd ł użenie skrzydła 
Masa własna 

posażony w dennicę z klap'-! du a wa r yj
nego z rzutu ładunku.  Pompa cło chemi�a
liów ciekłych napędzana od s i l n ika.  Mo
żliwość stosowa ni  a różnego t y pu a para tu
ry do opyla nia i opryskiwania .  

ROZWÓJ KONSTRUKCJI .  Po wcześniej 
prod ukowanych podobnych cło samolotów 
C essna górnopłatach 180RV,  180 H V H ,  J80Ag, 
1 50RV, 150Ag i dwupłacie i 80SP w 1971 r .  
biuro konst rukcyjne f irmy Aero Boero 
podjęło prace nad nowym typem samo
lotu.  który otrzymał oznaczenie AG.335/ 
/260. Zdecydowano się na szerokie zastoso
wa nie  laminatów i tworzyw sztucznych 
na częsc1 konstrukcji  na rażone na  naj
częstszy bezpośredni kontakt z cheń"l.ika
l iami .  P rototyp samolot u o blatano 23 gru
d n ia 1972 r. Egzem pia rzc seryjne ot rzyma
ły zmodyfikowaną kabinę (zm iana kształtu 
w tylnej części ,  poprawa widoczności) .  
P rogram bada,'! 1 c e rtyfikacji  zako1·1czono 
w 1978 r. 

6,8 

1 0,90 m 
7,45 111 

1 ,90 m 
1 ,6 1  1 1 1  
3,04 m 
2 . 13  m 

Masa sta rtowa maks.  
Obciążenie pow ierzchni maks.  
Obciążenie mocy maks.  
P rędkość dopuszczał na 

720 k g  
1350 • k g  

77,28 k g/m' 
6,96 kg/kN 

217 km/h 

16,47 m'  
1 ,94 111: 
J ,84 m' 
0.93 m' 
0.41 m' 
1 ,40 rn' 
0,97 m' 

Prędkość p rzelotowa maks.  ( I / = O) 
Prędkość ekonom iczna 
Prędkość przeciągnic;eia (z  klapami) 
Wznoszenie maks.  (H = O) 
Pułap 
Start na 15 m 
Lądowanie z 15 111 

Zaslęg maks. 

201 km/h 
177 k m/h 
97 k m/h 

6,8 m/s 
6400 m 

200 111 

1 20 m 
1 100 km 

T.M. 
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LT-200 Lipnur  Trai ner • I ndonezja • 

I 
KARTOTEKA TL;A 

Lekl< i  samolot wielozadaniowy 

KONSTRUKCJA.  Jednos i l 1 1 i kuwy, dwu-
miejscowy, całkowicie meta lowy c!ul11oplat 
ze stałym podwoziem. 

Piat . O_brys prostokątny ,  p rof i l  N J\CA 

6326 1 5, wznios 5° , kąt  za klinowania przy 
kadłubie -2°20'. Konstrukcja 1 1 ledzi elona , 
jednodżwiga rowa , skorupowa (pok rycie 
podpa rte t :,·lko żebra mi).  K la py i lotki 
metalowe o ident ycznej konstrukcj i ,  za
wieszone hez�zczcli nov,,ro na zawiasach t a ś
mowych. Klapy zawieszone na dolnej,  a 
lotki na gó rnej krawędz i .  Na końcach 
skrzycie! zbi orniki pa liwowe o ksztalcie 
k roplo,vyn1 zan1oc.:o\.vanc na stale. 

Ka.cl lub .  Przekrój prolok,i t n y .  owa l n y  w 
części górnej. Konstrukcja metalowa, pól
skorupowa. K a bina za łogi z miejscami o
bok s iebie. za fotelam i  obszerny baga żnik.  
Oszklenie kabiny składające się z wiat ro
chronu i wypuklej, otwier,rnej do tylu osło
ny zapewnia doskonalą widoczność. Tylna 
część kadłuba stopniowo splas.zcza się z 
boków. 

•. 

Usterzenie .  K lasyczne, obrys usterzenia  
poziomego prostokątny,  usterzenie piono
we t rapezowe, skośne. Usterzenie poziome 
płytowe z klapką s t e rującą dociążająeo
-wyważającą. Stateczn i k  pionowy jecl no
dźwigarowy. Ster k ie runk u jed nocl·i.wiga ro
wy, metalowy. Płyta usterzenia wxsokości 
dwudźwiga rown . 

S t e ro wanie .  Sterownice (d rążek i pccla ly )  
zdwojone. Układ sterowania lotkami 
popychaczowy, usterzeniem wysokości 
l inkowo-bowdenowy, klapy otwierane rę
cznie. 

Podwozie .  Stale, t rójkołowe z kotem 
p rzednim. Podwozie przednie  ma golcr'1 
częściowo zunif ikowaną z goleniami pod
wozia głównego (teleskopowe golenie sta
nowią amo rtyzatory) .  Kolo przednie za
wieszone na  widelcu, sterowane. K ola głó
wne zaopatrzone w hamulce h yd ra uliczne. 

DANE T E C H N I C Z N E  

nozpięlość 
Długość 
Wysokość 
Cięciwa sk rzydłu 
nozpięlość usterzenia 
Baza podwozia 
nozstaw t>odwozia 
Długość kabi':Y 
Szerokość kabiny 
Wysokość kabiny 
ś redn i ca śmigła 
Wydłużenie skrzydła 
Powie rzch nia skrzyrlla 
Pow!e rzch 1 1 ia totek 
P1)\.vierzchn ia kia p 
Powi erze il n ia 
Powierzch11 ia 

usterzenia poziun1cgo 
s tatecznika' pionowego 
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Ogumienie niskociśnieniowe - 215,8 k Pa. 
Amortyzacja olejowo-powietrzna. 

Zespól uapędowy. Plaski, czterocyli n d ro
wy,  chłodzony powietrzem s i lnik gaźniko
wy Lycoming 0-320-E2J\ o mocy 96,-1 kW 
przy obrotach  45 s-1 (2700 obr.Imin).  śmig
ło dwupłatowe metalowe o stałym skoku 
McCa uley. Silnik zawieszony na  łożu z 
r u r  stalowych.  Osłony sllnika metalowo
-laminatowe. 

Inst alacje. Paliwowa - zbiorniki  lamina-
t owe n a  ko1'lc6wkach sk rzydeł po  47 l ,  
zbiornik skrzydłowy 94 1 (łącznie 188 1) .  
elekt ropompa awa ryj na ,  f i ltry, zawór prze
łączający w kabinie.  Elektryczna - na
pięcie 12  V. 

·wy posażenie.  K omplet 
l ażowo-nawi gacyj nych i 
r�di.obusula ,  radiosta cj.-1 . 

p rzyrządów pi to
kont roli s i ln ika ,  

HO ZWÓJ K O N S T H U K C J I .  LT-200 j est pro-
dukowaną 
Pazmany 

w l 11 t lo 1 1ezji odmianą  samolotu 
Pl-2, za proje k towa nego przez 

a meryk:1 1\skiego konstrukto ra Vladislao 
Pazmany. Konstrukcja Pl-2 wywodzi się z 
wcześniejszego Pl-I , produkowanego z du
żym powodzeniem w zestawach od po
czątku la t sześćdziesiątych. W 1968 r.  ulep
szoną we rsj:1 Pl- I ,  oznaczoną Pl-lB Ciensu,  
opracowano na Tajwanie. Hównocześnie z 
rozpoczęciem prod ukcji Pl-1 konstrukto r 
samolotu opracował jego powiększoną wer
sję rlw u m i ejscową Pl-2, któ r,1 oblata no 4 
kwietnia 1 969 r. Pl-2 znalazł uzna n i e  w 
k rajach Azj i  wschocl n iej (m . in  . .Japonia ,  
l ndonczja) . gc lz ie  podjęło jego produkcję. 
W zakładach i ndonezyjsk ich Li p n u r  samo
lot zost a ł  zmod yfikowa n y .  aby  mógł speł
n iać  nowe wymagnia (m. in .  bogatsze w,·
.posażenie)  i oznaczony LT-200. P rototyp 
LT-200 oblatano 9. l istopada 1974 r. LT-200 
może być wyko rzystan y  jako szkolno-tre
n in gowy, sportowo- t u rystyczny ornz do na
uk i  i t reningu w podsta wowej a k ro ba c j i .  
Pro g ram rozwoj u LT,200 pi-,cwicl ywat o
pracowa n i e  wersj i czt cron1icjscow j ori:łZ 
\Va r iant  u rol n i<'zcgo i wojskowego (uzbro
jonego). Sa molot budow.1 1 10 w opa rci Ll o 
przepisy FAR23. 

Powierzchnia s teru kie runku 
Masa własna 

0,29 m• 
409 k g  

8,53 111 
5,90 m 
2.64 m 
1 ,27 111 

2,44 m 
1 ,35 m 
2,50 111 
1 ,27 m 
1 ,07 m 
1 ,02 m 
1 .83 m 
6 ,7 

I 0 ,78 1 1 1' 

0.98 m' 
1 ,6 1  m' 
1 .67 111' 

0,68 m= 

Masa sta rtowa maks. 
Masa bagażu 
Obciążenie powierzch n i  
Obciążen i e  mocy ' 
Prędkość maks. ( Il = O) 
Prędkość el<onom iczna 
Pręcll,ość JHzeciągnięci.1 (z k lapami)  
Wznoszen ie  maks. 
Pułap praktyczny 
Zasięg (przy pręclkości ekonomicznej) 
Dlugotrwalo.ść lotu 
Sta rt  na  1 5  m 
Lądowanie z 15 m 
Zużycie p�l iwa (moc. ekono11 1 .  przelot.)  
Współczynniki  ohciążc,·, 

720 kg 
1 8  k g  
66.7 k g/1n' 

7,q7 kg/kN 
2·16 km/h 2 1 9  k m/h 
87 k m/h 

8,5 1 11/S 

5500 m 
1216 k i n  

5,6 h 
239 1 1 1  :135 1 1 1  :1� l /h 

n - · l-6 cło -3 

T . M .  
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Samoloty i śmigłowce special n e  

I - lot nictwo µ;ospod ;i rczc. I .  
s 11ecjalnego przcznaczc
n i ;t 

- bacian ia  Z�l ll iCt:7. YSZCZCI') 
środowiska 

3 - sprav.rrłz,1 r 1 i c  l i n i i  napu
wic t rzq ych 

4 - kierowanie ruc.:IH·n1 d ro
gowym, kon t rola r u c l 1 u  
rl rogowcgo 

5 - :i.cgluga wodna 
6 - ruchy gór lodowych 
7 - r�·bołów�two 
8 - poszuk iwa n i e  h.i \v i c.: r .,.: IJ 
� - lot dla celów służby 

meteo rologicznej , oblot 
pogody 

I O  - samolot mct eor<Jlogicz-
ny, s.  rozpoz: n a n ia po
god y 

1 1  - latająca slacj;, przcka-
żnikov,.:.-1 

1 2  - kl�ska 7.y,vioło,v� ,  
13  - teren clot lrn ic;ty k l c;sk,1 
14 - powódż 
15 - służba :ul rowi� 
1 6  - tra nsport chorych 
1 7  - tereny or!t!a lone (od c y-

wi l izacj i )  
1 8  - szp i t a l  
1 9  - l ;idowa11ic w t e renie  
20 - I .  na  lodowcach 
2 1  - samolot sanita rn,· 
22 - śmigłowiec s a n i tiir ny 
23 - nosze 
24 - u rządzenia do pod t rz�·

mania  życia 
25 - a para t r !o  sztucznego 

or!d ychan i ; i , " · oclclceho
,vv C UC.:lCY 

26 - i nsta lacfa
. 

t lenowa 
27 - (elekt ro)ka rr! ioi;ra f 
28 - zlewozmy wa k  ch i rurgicz

n y  
2 9  - ::;zafka z leka1n i ,  a pte-

czka 
:m - pulpit  leka rza 
:n - lek, lek a rstwo 
32 - k rew konserwowa na 
33 - t ra nsfuzja (k rwi) 
34 - perso nel  san i tarny 
35 - lck:i rz  
;}fi - zctaln�, wy,v ia ct ,  zdalne 

rozpoznanie  
:n  - pr, le  sił 
:lH - nośn ik  info rnia <..: i i  
:1:J - acrogcofizyk a ,  bada 1 i i a  

geofizyczne z powi et rza 
-10 - a nomalia geo fi zyczna 
41 - gcofiZ)'cznc zll,ic;ci c  te

renu 
-t2 - pon1i n r .v 1na g:nctyzn1u 

z powiet rza 
4:1 - pole magnetyzmu ziem

sk iego 
44 - sonda n1ag-nctycz1 1 .-1 
4 :, - magnetomet r p rotono-

wy 
41i - sonda Forst era , s. pcr

ma lojowa 
47 - pnyrzącl pom i a rowy 

elektromagnetyczny 
41! - e 1 1 c rgia elektromagne-

t yczna 
49 -- pomi a r y  gcoc !eld ryczne 

z powiet rza 
59 - rad iometr ia  powiet rzna 
:i l  - promien iown ni c- gaIn-

mn.  p romienic  g. 
:,2- p. g. Ziemi 
;):ł- pron, icnic rcnt gcno\.v-

skic, p. Hontgcna ,  p .  X 
:,4 - p. podczerwone, pod-

czerwień 
ri'i - • badania z pomoc,\ porl

czcr\vieni  
:iii - p;ra\vin1ctria po\v ic l rzna 
57 - s i ła ciężkośc i .  s .  c i ą że

n i a ,  s.  g ra w i ta c j i  
5 8  - zasobv naturall le Ziemi  
5!l - statek powiet rzny d l.i 

bada n i a  zasobów Ziemi 
1iO - poszukiwanie złóż 
61 - napełnianie paliwem w 

locie, t a n kowanie w po
wiet rzu 

r;2 samolot-zl>iorn i kowiec, 
s.-eysterna 

63 - śmiglow icc-cystcrna 
R4 - wąż 
�, - (szt ):wn;i tc lcskopow:i ) 

rura t �1 1 1 l<.owania w lo
c ie  
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Gf'i -- ku,·1 cówka lejkowa 
67 - sa n1olot na peł n iany.  s. 

zaopat r ywa ny w pal iwo 
1 i8  - ocl biorn i l, paliwa 
ii� - o .  p .  c howa n y  
7 0  - sprzęgło automa t yczne 
7 1  - powietrzna opcra cj "  

<lź.wigo\va 
72 - p ra ce buduwla no-mn1 1 -

taż.nwc 
7�! - ś111 i glowi cc-cl:i,wi 14 
7 1  -- ś. z zewnc;t rznym ladu 1 1 -

k ic1n 
75 - ś. c lo  ukłacl a n i a  prze-

wodów elekt rycznych 
76 - o l)sza ry leśne 
77 - poż a r  ·1asu 
78 - n iebezpicczcr'1s two po-

ża rów leśnych 
79 - k lęska ognia 
80 - cha rakte rystyka poż;i-

ru 
�I - poża r u k r y ł y  
82 - p .  t lący  s i ę  
8 3  - p. w wyn i k u  samoza-

płonu 
8 - 1  - ponowny za plon 
85  - ochrona lasu 
86 - \vykry,van ic  ognia 
87 - wa lka  z poża rem (lasu) 
88 - metoda gaszenia bczpo-

ś recl n i cgó 
an - m. g. poś redniego,  ga

sze n i e  poś red n i e  
!10 - z rzut spadochronowy, 

skok s . .  clesa n t s .  
g 1  - gaszenie  wodą (z po

wiet rza ) 
n - g. ś ro d kami chemiczny

tn i 
n zrzut  (wor! y)  z gl<;bok,, 

penet racją .  z. z glc;l10-
k i 111 p rzen i k a n i em 

!H - metoda p łytk i ego pasa 
przcciwpoża rowcgo 

115 - st ref;i ognia 
�}G - unoszen i e  wiat rcn1 . zno-

szenie w . .  z .  przez 
wia t r  

!J7 - rozproszen i e  
!lB - rozmia r k ro pel  
\19 - wysokość zrzutu  

1 00 - sa lwa 
1 0 1  - wyd;itck opozn1 ctc1.; 1 _  \V . 

ś rod kn opóźn iającego 
1 02 -· r ozkł<1r! (o . )  nH z iem i  
1 03 - systenl \vyk ry\v.-1 n i c1 (po

ża ru) 
1 04 - tcrn i iczny ana l i za tor  

sterujący 
1 05 - ana l izator n 1 i k rof, 1 lowy 
1 06 - sa mochód p')ż; i rn iczy,  s .  

strr1ż.-1 ck i 
1 07 - s:imolot poż; i rn iczy 
! OR - chwyt;i k wody 
1 09 - zbiorn ik  lwodv)  
1 1 0  - z.  i n tegr, 1 lny ,v  pł :vw; iku 
1 1  I - cl rzwi lzrz 1 1  tu wor! v) 
1 1 2  - zt1 n 1ci.::  :-:olenoicl o w v ·  
I 1 3  ·- ocl pow ie trzenic • z 1J 1 o r •  

1 1 i l.:: ; 1  

1 1 ·\ - zw.-1 ln i : 1 1 1 ic  ; 1w;. 1 r y j 1 1 e .  
zwc1 l n ii 1 C.z ; 1w ; 1 ryj n )' 

1 1 5 -- zbiorn ik  n,e 1 1 1 hr ; 1nnwy 
1 1 6 - SZl)Ul ; 1  n 1 e n 1 IHt1 t 1 y  
1 1 7 - nóż 
1 1 8 -- uch w vt 1 n c 1 1 1  br ; 1ny ,  z;1-

cisk i n .  
1 1 9  - śmigłowiec poż; i r n i c,.y 
1 20 - ku beł. czerp, 1k Iz z'1 CZ<'-

pc1 n )  
1 2 1  - c l  r ;,b i nk;i sznurow.1  
1 22 - m; i ter ia l  p;i l n y  
123  - chemiczny środek z : 1 -

bczpieczajci c v .  ś .  opo:i.
n iający,  opóźn iacz 

124 - o .  typu wod nego, o .  wo
d opodobny 

1 25 - zwiU. a cz 
1 2G - woda z c lor!a tk icm ,.wi l

żacza 
127 - reologia (naul(.1 o pły

n ięci u  ciał) 
1 28 - włas11 o�ci reologiczne 
129 - środek zagęszczający.  

chc1n iczny zc:1gc;stn ik 
wocly 

lo0/2J/l,/82 
K . D. 

TECHNleZNY SŁOWNIK LOTNICZV 

Avions et Hel icopters de Missions Uniq u e -s  

;i v i ;i t io 1 1  ( f) cl e 1 1 1 i ss ions 
un iques 

2 i nspecl ion (f) de pollu tion 
cl ·cnv l l"Oll t lCl l len t 

:i - 1 .  (f) des l ignes a Ć' r iennes 
-\ - r c'gu lat ion (f) du tra f ie  

rout ier  
5 ·- navigat ion ( / )  
6 - mouvcments (m]) l )  des 

i ceberges 
7 • - pćche (f) 
8 - rćcherchc (f) des bancs cle 

poissons 
9 - vol (m) de reconnaissance 

mćtćorologiąue 
I O  - a v i on (m) mćlćorologiquc.  

a .  (m) c le r . m .  
l i  - station (f) relais volante .  

av ion (m) d e  rclais  ra cl io
(,lectriquc 

12 - ca taclvsrnc ( m J .  d ćsastre 
(m) • 

1 :1 - ter r a i n  ( m J  de cataclysrnc 
1 4  - inondation (f) 
15 - service (m) de santĆ', 

service s,1 n i ta i rc 
1 6  - transport ( m J  des maladcs 
17 - (terrai n  (m) lo inta in)  
1 8  - hópital  ( m )  
19  - a t terr issage (m) e n  cam-

pagnc 
20 - a.  ( m )  en glaciers 
2 1  - avion (m) a mbulancc. ,  ,1 . 

s a n i t a i rc. a .-hópital  
22  - helicopterc (m) sani tc1 i rc 
23 - branca rcl (m),  c ivićre (f) 
24 - d isposit if  (mJ de rćan i-

ma tion 
25 - apparei l  ( m )  resp i ratoi re,  

a .  de  re"ć 1 tl i 1nation 
26 - s�•steme ( m )  d 'oxygćne 
27 - ćlec t rocardiogr;, phe (m) 
28 - ćvier (m) chinl l'gical 
29 - a rmoire ( f) a cl rogucs, 

pharmac i e  (f) porta tivc 
:io - pupitrc (m) du meclecin 
:1 1 - mćcl i cament (m).  rcmedc 

(m).  mćdecine (f) 
:12 -- sang (m) conserve 
33 - t ra nsfusion (f) (de sang) 
3 \  - personnel  (m) san ita i re 
:is - d octeur (m) .  mćdccin (m) 
36 - rcconn ;i iss, 1  nce ( f) 

a d istancc:-
37 - champ (m) de forces 
:is - sup po1·t ( m )  cl ' i n fo r rn a tion,  

porteur (m) d ' i .  
:in - gćophysique (j) , 1 <'r iennc 
- I O  - anomal ie  (f) gćophy sique 
4 1  - levć (m) g „ lcver (m) g .  
4 2  - rnesures (fpl) aćr ien nes d e  

m agnćtisrne 
4:l  - cha m p  ( m) de m. ter rcstrc 
44 - sonde (f)  magnc't iquc 
· 15  - magnćtometre (m) a p ro 

t ones 
46 - sonrle (f) il pe i-n1 ; i l loy 
• 17  - ;i ppa reil (m) ( c le m esurc)  

fe rromagnc'tiquc 
• 18 - ćnergie (f) ćlcc tromagnC::

t ique 
-19 - rnesu r cs (fpl) a('ricnncs 

cl 'Ć'lcctric itć te r restre  
50 - radi omćll ' ic (f) ;1 ć1 · ienn e  
51 - rayons (mpl)  g;i rn m a  
5 2  - r .  g .  d e  la  Ter re 
53 - r a yonnemcnt (m) X.  

rayons  (mpl) X 
5·1 - infraro uge (m) .  

rayonnemcnt (m) i .  
5 5  - rćchcrches (fpl ) par  i .  
!iti - gravimćtr ic  (f) a ćncnne 
57 - fo 1·ce (f) de gravitć. f. (f) 

grov i  ta t ionellc ,  pesan tcu r 
( m) 

58 - ressourccs (jpl) terrestres 
59 - aćronef (m) pour rćchcrchc 

des ressou 1·ccs terrestres 
,;u - p r ospection (f) gćologiquc, 

p .  (f) cle gisements 
6 1  - ravita i l lemcnt (m) ' 1 i r-air ,  

r .  (m) e n  vol 
li2 - ;ivion (m) rav i ta i l leur .  a .  

(m)-citerne, a .  d e  rav i -
ta i llement 

63 - hćlicoptere ( mJ-c i tc rn c  
6 4  - tuyau ( m )  flexible,  t. sou plc 
65 - tube (f) (telescopique) d e  

r, ivitaillement e n  vol 
fili - ambout (m) a entonnoir,  c . 

(m) conique 
l i7  -- avion (m) r , 1v i t ; i i l lć-
68 - p 1"ise (f) r!c rav itail lemcnt 

69 - p.  (f) c le , · .  Psca mot,, b le  
70  - c 1 1 1 IH<1 yagc ( m )  automatiquc 
7 1  opcr;i t ion ( J )  de gnie 

volante 
7� - traVCll l  x 

struct ion , 
mon t; igc 

(mpl ) 
t .  

7:1 - hc' I icoptere (m) grni,  

con
cl e 

7-1 - l 1 .  (m) avcc I i i  eh , 1·gc 
c x tc i' i cu rc 

75 - 11 . I m )  pou ,· post' cle:; c, i l , lcs 
76 - rcgions (mpl ) rorest i c 1  •; 
77 - i ncend,c (m) d e  for(,t 
78 - d ;inger (m) des i 1 1 ccnr! 1es 

forcst ic rs  
79  - calami tć (f) cl ' incPncl ic 
80 - carnc t<'r ist iquc (f) d ' 1 .  
8 1  - i .  ( m )  la tcnt  
82  - i .  (m) couverte.  co. 1 1 !) 1 1 st 1 f J n 

(f) sans f la mmcs 
83 - i. ( mJ par  in f l li l  l l l l il t lO l l  

�pon tanće 
84 - rćallurn;1gc (m) cl ' 1 „ 1 l'J)r i sc 

( f) d u  feu 
85 - p rotection ( f) de la ford 
86 - cl ćtection ( f) cle fcu 
87 - lu tte (f) conlre 1' 1 . .  combat  

(m)  l ' i .  (cle la  forć•t ) 
88 - metl10de (f) d ' a ttaąuc 

d irecte, in . (f) d i recte 
89 - ,'n. (f) i n d i rectc. n 

Hele 
90 - pnrachut8gc (m). d r oppc1gc 

(m) 
9 1  - bombardemcnt (m) a ! 'eau 
92 - ćpanc! H gc (mJ des rdar

d a nls 
93 - la rgagc (m) d 'c, ,  u a pcnc

t r a t ion  profoncl 
g4 -· m ćthodc ( f) d e  li g i le pa  rc

- feu, m.  (f) de 1 1·a nchćc 
p arc-Ieu 

95 - zonc (f) de fcu 
96 - d c'r ive (f) p a r  le •;en t  
9 7  - d ispcrsion (f)  
98 - cl i rnension (f)  des gouttcs 
99 - hau tcur ( m )  d e  ! ' 1 r g;i ge 

1 00 - s;ilvc (f) 
JOi - r!C::b i t  (m) c l l 1  rćta rd , 1nt  
1 02 - r! i s t r ibut ion ( f )  (cłu r . )  " "  

s o l  
1 03 - (' Xp lO l ' il tCU r (m). systeinc 

( m) cle '"  c!Ć'tect ion (de feu) 
104 - nna lyseu r (m) thćn niquc 
1 05 - a.  (m) a micro-oncles 
1 06 - autopompc (f), fourgon-

-pornp e  (f) 
1 07 - ' 1V ion ( m )-lJ01nb'1 r J ier  

c l 'cau 
1 08 - pri sc (f)  c l 'eau 
I O� - cuve (f) 
1 1 0 - C.  (f) in tegr' 1 1C d ; l l l S  Je 

f lottcur  
1 1 1  . - p o r te (f) (rlc l ;;rg. 11;e tl 'e, 1 1 1 )  
I 12  - vcrrou ( m )  ,i solcnoir!c 
1 1 3 - l l l iSC (f) a ! ' a i r  lihrc di l l l S  

l ; i  cuve 
1 1 -1 - desc1Tngc (m) d e  secours. 

dćcl ic  (m) c le s .  
1 15 - cuve (1n) ó 11lClll l ) l"(ll1C 
1 16 - lJobinc (f) cle J;i 1 1 1crnb1·a 1 1 c 
J t 7  - coutea 1 1  ( m )  
1 18 - p i n ce ( f )  c le  1 n .  
1 1 9 - ( helicop lc're)  ( m l  

l JomlJa rr! ic 1 · cl 'c"u 
120  -- scau (m) (a c 1  ochct) 
1 21 - ćchellc (f)  de COi  de 
122 - combustiblc (m).  nrntćr i ' 1U  

(m) C .  

123 - prod u i t  (m) ign ifugc 
1 24 - p.  ( m )  i .  ; 141 1cux 
125  - .1gent (m) cl ' h u 1 n i c l 1 f ic il t ion  
1 26  - C' 1U  ( f )  . IVCC  ; ige 1 1 t  h l l l l \ l r!C  
1 27 - rl 1 i'ologic (f) 
128 - propridć-s (fpl) r hl'ol , ,g iąucs 
129 - i'paissa nt (m) 
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'POMOCI KONSTRUKeYJNE 

Tymczasowe zasady sprawdzan ia 
zdatnośc i ·statków powietrznych 
budowanych w pojedyńczych egzemplarzach*> 

Nin iejsze tvmclasowc zasady przeznaczone są d la kon
strukt• irów lub zespołów konstrukcyjnych podejmujących 
budowę statków powietrznych wykonywanych w pojedyn
czych egzemplarzach, w warunkach n ieprodukcyj1;ych, przy 
czym budowa ich nie j est przeznaczona dla celow zarob-
kowych. , 

Stanowią one zbiór in formacj i o podstawowych wymaga
niach i toku postępowania  w procesie sprawdzania i u zna
wania zdat ności  statków powietrznych budowanych w po
jedynczych egzemplarzach i nie zawierają wymagań _szc�e� gólowych dotyczących obciążeń, konstrukcj i i w łaśc1wosc1 
l otnych. Wymagania szczegółowe . ma�ą b):'ć uz?a�niane w 
programie nad zoru nad budową 1 probam1 ,  omowwnego w 
rozdz. 4 n i n iejszych zasad. 

Tymczasowe zasady oparte zostały na założeniu  stworze
nia warunków pozwa lających na d ostosowywame w mozl1-
wie maksymalnym stopniu procedury sprawdzan ia zdat
nośc i  statku powietrznego budowanego w pojedynczych eg
zemplarzach do  stopnia złożoności  jego konstrukcj i ,  kwal i 
fikac j i  i doświadczenia konstruktorów lub zespołów kon
strukcyjnych oraz do realnych warunków, w j :ikich jest 
budowany statek. 

Szczegółowe części niniejszych tym czasowych zasad bar
d z iej ·precyzyjn ie okreś lają wymaga•n ia i t_ok postępowa;11,1 
w od nies ieniu do samolotów, motoszybowcow I szybowcow, 
przy założeniu ,  że w odnies ieniu do innych statków po
wietrznych (np. ba lony, sterowce) wymagania I tryb bę�ą 
indywidua l n ie określane przez organ nad zoru w oparciu 
o założenia n in iejszych tymczasowych zasad. 

I .  Cz<;ść ogólna 

I .  I .  Statek powietrzny budowany przez pojedyncze osoby 
lub zespoły na pod.stawie gotowej dokumentacj i mus i  m ieć 
świadectwo typu. Pierwowzór statku powietrznego, przewi
dz ia nego do  budowy w w iększej l iczbie egzemplarzy w ?
parc iu  o gotową dokumentację, nie podlega dopuszczernu 
do użytkowan ia w trybie uproszczonym przewidzianym tym
czasowym i zasadam i sprawdzania zdatnośc i .  Musi on być 
poddany próbom w zakres ie przewidz ianym rozporządze
niem m i n ist·ra Komunikacj i z dn. 29 września 1 965 r. w 
sprawie sprawdzania zdatności sprzętu lotniczego (Dz. 
Ustaw PRL nr 43 z dn. 22 października 1 965 r.), przy czym 
zgodnie z 1 . 3  n in iejszych zasad , nie mus i  spełniać wymaga ń , 
obowiązujących pTZepisów zdatnośc i d la  danego typu sprzc;
tu, jednak musi  być zaprojektowany i przebadany w opar
c iu  o warunki techn iczne uzgodn i·one przed rozpoczęciem 
budowy z pa ństwowym organem nad zo<ru lotniczego. W 
trakc ie  rirób musi  być sprawdzona przydatność i celowość 
rozwiązań konstrukcyjnych do budowy w warunkach ama
torskich (nieprzemysłowych). Orzeczenie k ońcowe z prób 
mus i  określać warunk i ,  na jakich �przęt m oże być budowa
ny n ieprofesjona ln ie  oraz podawać zak•r�s prób na_ z ie�1 i  
i w locie wymaganych do  przeprowad zema p o  zakonczemu 
budowy poszczególnych egzemplarzy. Generalnie,  przy bu
dowie statków powietrznych w. oparciu o gotową doku
mentację, n ic znajdują zastosowan ia postanowienia zawarte 
w 3 .5 a dotyczące p•rób w loc ie. Procedwry formalne oraz 
nadzór nad budową (wY'konaniem warsztatowym) mają być 
zgoc1nc z odpowiednio zmodyfikowany m i  wymaganiam i 
Tozdzialu 4 n in iejszych tymczasowych zasad. 

1 .2. Osoby budu .iące, wykonujące próby oraz użytkujące 
�tatki powietrzne budowane w ,pojedynczych ee:zemplarzach 
obowiąza ne są do  przestrzegania przepisów Prawa Lotn i
czego z dn. 3 1  maja t!ł62 r. (Prawo opubl ikowane w Dz. U.  
PRL 111r 32 z dn.  8 czerwca 1 962 r.) ,  a w szczególnośc i :  

•) W yd . :  M i nisterstwo Komunik acji,  Centralny Zarząd Lotnictwa 
C ywilnego, Wa rszawa, styczeń 1982 r .  

20 

d z iału I I  •- sbtki powietrzne i inny sprzęt lutn icLY, dz iału 
IV - personel lotn iczy, działu V - <ruch lotniczy. 

1 .3. Omawiane n in iejszymi tymczasowymi  zasadami kon
st,rukcje n ie muszą spełniać wymagań przep isów dotyczą
cych poszczególnych kategor i i  sprzętu. Musi  być jed nak dC'.l
w iedzionc w trakcie prób, przeprowadzonych w zakres ie 
wymaganym przez państwowy organ nadzoru lotn iczego, ż� 
m ogą być bezpiecznie użytkowane w zakresie ustalonych 
ograniczeń. 

2. Określenia 

2. J .  Jako konstrukcje omawiane n in iejszymi  tymczaso
wym i zasadam i ,  zwane dalej również konstrukcjami w ka
tegor i i  „experimenta l", mogą być budowane:  

- samoloty, 
- motoszybowce, 
- szybowce, 

lub i nne statki powietnnc. 
U waga: 
- Kryter ia uproszczone stosowane przy sprawdzaniu 

zdatności ww. statków powietrznych nie uwzględniają wy
konywan ia akrobacj i  lotniczej . Warunk i ,  jakim mus i  ild
powiadać sprzęt budowany amatorsko, dopuszczony do wy
konywania akrobacj i ,  muszą być każdo1:azowo uzgodnione 
z nadzorem, Należy zaznaczyć, że w takich przypadkach 
będzie wymagana zgodność wytrzymałości samolotów z wy
maganiami przepisów budowy samolotów lekkich.  

- Jak•o konstrukcja  budowana zgodnie z n in iejszymi 
tymczasowy m i  zasadam i może być uznany szybowiec skła
dający się z fabryczn ie wykonanego płatowca i zespołu na
pędowego zabudowanego na nim w celu umożl iwienia wy
konania samodzielnego startu. Pojemność zbiorn ika pal iwa 
powinna być ograniczona tak ,  aby wykonanie  dłuższego sa
modz ielnego lotu z pracującym s i ln ik iem było n iemożliwe. 
Ograniczenia pojemności zbiornika pa l iwa oraz czasu lotu 
z pracującym s i ln ikiem wynikają z kon ieczności przyj1�cia 
daleko i dących odstępstw (w zakresie  budowy zespołu na
pędowego) od normalnie stosowanych wymaga11. 

- Motoszybowce muszą spełniać wymagania os iągowe 
A neksu 4 Kodeksu Sportowego FAI Dział  3-D. 

2.2. Samoloty i motoszybowce mogą być wyposażone bądź 
w s i l n ik i  lotnicze, mające świadectwo typu, bądź w s i ln ik i  
typu nielotniczego. W przypadku s i ln ików n ielotniczych. 
muszą to być s i ln ik i  produkowane przez przemysł seryj
nie, których zdatność do pracy i n iezawodność zostały po
t wierdzone w i nnych zastosowaniach,  a sposób ich zabudo
wy i zakres przystosowania do pracy w powietrzu zostaną 
potwierdzone co najmniej przez próby naz iemne i w locie, 
których program powinien być uzgodniony z paóstwowym 
organem nadzoru l otniczego. 

2 .3. Śm igła powinny m ieć świadectwa typu i pochodzić 
z prod ukcj i przemysłowej. Dopuszcza s ic; wykonywanie we 
własnym za•kresie wyłącznic śm igieł drewnianych o stałym 
skoku, osadzonych bezpośredni-o na wale s i lnika lub n;i 
wałku przekładn i  elastycznej (pasowej). Zakres prób śmi
gła lub śmigła z przekładnią należy każdorazowo uzgodnić 
z państwowym organem nadzoru lotniczego. 

2 .4. S i ln ik i  i śmigła i nne n iż  omówione w 2.2 i 2.3 1 1 1og,1 
być dopuszcz-one do użytkowania  po przeprowadzeniu  prób 
w ·  oparciu o odpowiednio u proszczone wymagania przep i
sów dotyczących s i lników l otniczych i śm igieł uzgodnione 
z paóstwowym organem nadzoru lotniczego. 

:ł. Wymagania 

3. 1 .  Maksyma lna dopuszczal na masa w locie nic może 
przekraczać : 
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a) - dla samol otów z s i ln i.kami  lotni czymi  (mającym i 
świadect wa typu) - 900,0 kg·, 

- dla  s:1 nwlotów 1. s i ln ik::rn 1 i  nielotn iczy m i  i d la moto
szybowców - 700,0 kg ,  

- d la szy bowców - 500,0 kg 
lub 

·b) dla samolotów bez klap wyporowych : 
Qm a x  (kg) = 65,0 (kg/m2) X S (m2) 

d la  samolotów z k lapami wyporowymi  w za leżności od 
wielkości i skuteczności k la'p do :  

Qmax (kg) = 100,0 (kg/m2) X S  (m2) X A 

gdz ie :  S - powierzchnia nośna skrzydła, A - współczyn
n ik skutecznośc i klap (wartość współczynnika 1l uzgodnić 
każdorazowo z paristwowym organem nadzoru lotniczego), 

c) dla szybowców i motoszybowców 
Qm a x  (kg) = 40,0 (kg/m 2) X S (m2) . 

Uwaga: 
- z maksymalnych mas wyznaczonych wg 3. 1 .a i 3 . 1 . b  

obowiązuje wartość mniejsza, 
- ograniczenia maskymalnego obciążenia jednostkowe

go powierzchni nośnej nie obowiązują dla moto�zybowców, 
budowanych w oparciu o fabrycznie wytwarzane szybowce. 

3.2. Maksymalna masa pustego statku powictTZnego ' ( z 
wyposażeniem n iezbędnym) mus i  być tak dobrana, aby za
pewnia! on możl iwość zabrania załog i o masie nie mniej
szej niż 80,0 kg na osobę, a w przypadku samolotów i mo
toszybowców odpowi edniej i lości pal iwa i oleju. w przy
padku statków powietrznych dopuszczonych do wykony
wania akrobacj i ,  masa załogi w l iczana do masy maksy1;1al
nej w locie nie może być mniejsza n iż  90 ,0 kg na osobq 
(członek załog i ze spadochronem): 

3 .3. Moc si lników samolotu musi  być tak dobrana, aby 
zapewnić na wysokości H = O m MA W (przy temp. otocze
n ia + 1 9°C) wznoszenie gwarantujące przyrost wysokości 
równy 300,0 m w czasie nie dłuższym niż 3 m in. Próbę 
należy prowadzić iprzy maksyma lnej masie płatowca i przy 
startowej mocy s i lnika, a pom iar należy ,rozpocząć w mo
mencie uzyskania ustalonego wznoszenia. W trakcie porn ia
ru prędkość po torze nic może być m niejsza niż 1 ,3 .,_pręd
kości przeciągnięcia z s i ln ik iem zdławionym ( 1 , 3  V81) .  

3.4.  M inimalne wymagane wyposażenie obejmuje:  
a) pasy bezpieczeństwa , czteroczęściowe, d la wszystk ich 

statków powietrznych, 
b) dla samolotów i motoszybowców:  
- ścianę ogniową i elementy izol ujące zespól napędowy 

od pozostałej konstrukcj i ,  
prędkośc iom ierz ,  
wysokościomierz, 

- busolę magnetyczną, 
- obrotom ierz, 
- wskaźn ik  c iśnienia oleju (d la s i ln ików ze smarowaniem 

ob iegowym), 
- wskaźnik ilości pa l i wa d la każdego zbio,rnika (jeL.el i 

kontrola i l ości pal iwa j est moż l iwa wyłącznic na ziem i ,  to  
musi być ustalony odpowiedn i  równoważny sposób in fo�·
macj i ) ,  

- wskaźnik  i lośc i  oleju ,  
- wskaźnik tem pc1·atury głowic d la s i l n ików chłodzo-

nych powiet,rzem (gdy kon ieczność zabudowy wskaźn ików 
wynika z rozwiązań konstrukcyjnych lub z próby chło
dzenia). 

Uwaga : 
- w przypadku szybowc.::iw wyposażonych w s i l n ik i , 

przeznaczone wyłącznie do przeprowadzania startów, ogra
niczenie za!{lresu wymaganych przyrządów kontro ! i p�·acy 
s i lnika musi  być każdorazowo uzgodnione z państwowym 
organem nadzoru lotniczego ; 

- w p:rzypadku  płatowców bezkabinowych lub o ograni
czonym czasie trwania lotu ,  zakres wymaganego wyposa
żenia może być ograniczony i wymaga każdorazowego uz
godnienia z państwowym organem nadzo[·u lotn iczego. 

c) dla szybowców : 
- prędkościomie>rz, 
- wysokościomierz. 
3.5. W celu zebrania n iezbc:dnych doświadczeń i umożl i 

wienia oceny zdatności konstrurkcj i do normalnego użytko
wania każdy płatowiec musi \1/Ylatać m inimum: 

a)  75 h w przypadku samolotów i motoszybowców wy
pfJsażonych w s i ln ik i  typu n ielotniczego, 

b) 50 h w przyp�dku sam0lotów i motoszybowców wypo-
s:.izon eh w s i ln ik i  l otn icze (m�jące świadectwo typu}, 

c) 10  h w przypadku szybowcow. 
Uwaga: 
� jeś l i  s i lnik typu nielotniczego r)1a być dopuszczony do 

użytku na konkretnym płatowcu w oparc iu o próby w lo
c ie, na leży w próbach 75-godzinnych przeprowadzić 50-go
dz inną p,róbę s i l nika obejmującą : 1 00 startów, 10  lotów 
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trwających ponad 1 h każdy, 60 l otów do wysokości co 
najmniej 600 m, w tra kc ie  których moc startowa musi  być 
rozwijana nie krócej niż 5 minut. Program próby s i ln ik, 1  
powinien określać l ici.be: l otów wykon,1 11ych w warunkach 
letnich (z temp. na poz iomie l otniska pow. + 20 °C) · uraz 
l iczbę lotów wykonywanych w warunkach z imowych i 
sprzyjających oblodzeniu (zakres niskich temperatUJr do
datnich). Należy przewidz ieć odpowiednią i lość rozruchów 
s i ln ika gorącego i z imnego; 

- w przypadku motoszybowca budowanego w oparc iu  
o szybowiec pochodzący z produkcj i przemysłowej liczba 
godz in  lotów próbnych może być, w pornzum ieniu z pai1st
wowym organem nadzoru lotniczego, odpowiednio skrócona. 

�. Wykonanie warsztatowe i próby 

4. 1 .  Przed przystąpieniem do budowy statku należy pa11-
stwowemu organowi nadzoru lotniczego zgłosić zamiar roz
poczęcia jej .  Zgłoszenie pow i nno zawierać : 

a) im ię i nazwisko oraz adres osoby zgłaszającej (w przy
padku zespołu konstruktorów - nazwisko i imię oraz ad
r es osoby reprezentującej zespól), 

b) opis techn iczny płatowca z niezbędnymi  danymi geo
metrycznymi  i masowymi ,  ,rysunkiem zestawieniowym w 
trzech rzutach oraz rysunkami lub  szkicami głównych wę
złów konstrukcj i ,  

c )  co najmniej szacunkowe w ielkości obc iążeń głównych 
węzłów k onstru kcj i (połączenie skrzydło-kadłub, zawiesze
nia usterzeń i l otek, loże s i l nika i j ego zamocowanie do 
kadłuba, węzły połączenia podwozia z płatowcem) oraz co 
najmniej szacunkową ocenę stateczności i sterowności  (do
puszcza lne zakresy położeń środków masy w locie) ,  

d )  w m iarę możl iwości opinię o konstrukcj i  wyd.aną przez 
osobę lub instytucję m iarodajną (stowarzyszenie techniczne, 
biuro konstrukcyjne zakładu lotniczego itp.) ,  

e) stwierdzenie, że budowa dalszych egzemplarzy ani 
przekazywanie dokumentacj i osobom trzecim nie jest prze
widz iane. 

Zgłoszenie należy przesłać do CZLC za pośrednictwem 
właśc iwego rejonowego ok,ręgu KCSP. 

4.2. Pracown icy okręgu KCSP po otrzymaniu zgłoszenia 
i zapoznan iu  s ię  z ,projektem oraz po przeprowadzeniu l u
stracj i warunków, w których ma odbywać s ię budowa 
sprzętu, przesyłają zgłoszenie do CZLC wraz ze swo im i  u
waga m i  i op iniami dotyczącym i :  

- zgłoszonego projektu,  
- kwali f ikacj i zgłaszającego, 
- zap lecza warsztatowego, 
- możl i wośc i uzyskania (przez zgłaszającego) mater iałów 

atestowych lub możl iwości testowania materiałów o n ie
gwairantowanych właśc iwośc iach f izykomechaniczn�ch. 

4.3. CZLC po zapoznaniu sic: ze zgłoszeniem i uwagami 
okręgu KCSP okreś l i  (w przypadku koniecznym po po
nownej w izj i  lokalnej u zgłaszającego) warrunki ,  na jak ich 
,noże być budowany płatowiec. Decyzję, na p iśmie, otrzy
muje] zgłaszający i okręg KCSP. Po otrzymaniu decyzj i 
zgłaszający powinien u zgodnić z okręgiem KCSP tryb nad
zoru nad budową oraz spo ·ób rejestlracj i przeprowadzonych 
koniro l i  i ich wyników. Za,kol'lczenie budowy stanowi prze
prowadzenie ważenia płatowca pustego i załadowanego, w 
celu określenia rzeczywistych mas i położeń środków ma
sy. Po wykonaniu waże11 i kontrol i końcowej zmontowa
nego płatowca (obejmującej pom iary s i l  tarc ia i sztywności  
układów napędowych). Okrqg KCSP wystawia pisemne 
stwierdzenie zgodnośc i  zbudowanego sprzętu ze zgłoszonym 
projektem, użycie właściwych materiałów oraz stosowanie 
w tra kcie budowy poprawnych procesów technolog icznych. 
W przypadkach n i ezbędnych ,  na potwierdzeniu budowy 
pracownicy KCSP zamieszczają swoje uwagi dotyczące e
wentua lnych ograniczeń, jakie powinny być ·nałożone na 

. sprzęt. 
4 .4. Po zakończeniu budowy i uzyskaniu potwierdzenia 

budowy oraz przeprowadzeniu w przypadku samolotów i 
motoszybowców prób s i lnika na ziemi ,  zgłaszający pow i
nien wystąpić do okręgu KCSP z wnioskiem o dopuszcze
nie pbtowca do prób. 

Do wniosku należy załączyć :  
a )  potwierdzenie budowy wydane przez okręg KCSP 

wraz z protokołem ważeń i szk icem ustawienia płatowca 
przy ważeniu; 

b) wykaz zespołów zabudowanych we własnym zakresie 
i wykaz zespołów pochodzących z produkcj i przemysłowej ; 

c) stwierdzenie zgłaszającego o wykonani u  prób zespołu 
napędowego na z iemi z wynik iem pozytywnym (w przy
padku gdy znajduje zastosowanie) ,  

d) program . prób w locie opracowany przez zgłaszające
go, zawierający ,m. in. imię i nazwisko p i lota lub pi lotów, 
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którzy będą wykonywal i  próby oraz op inię tego p ilota lub 
pi lotow o programie prób (2 egz. ) ; 

c) p isemną zgodG instytucj i (cyv,,; i lncj lub  wojskowej ), 
adm in istrujc)CCj lotnisk iem wskazanym przez zgłaszającego, 
na wykonywanie prób płatowca w rejonie danego lotniska 
oraz zgodę na k ierowanie lotami  w trakcie prób; 

f) inslirukcję użytkowania w locie zawierającą niezbędne 
pouczenia i informacje o,raz og,raniczenia warunków użyt
kowania (2 egz.) ; 

g) wniosek o wpisanie płatowca do ewidencj i zna ków r oz
poznawczych dla statków powietrznych przeznaczonych wy
łącznie do  wykonywania lotów próbnych doświadcza lnych; 

h) dowód ubezpieczenia sprzętu. 
Uwaga: program prób w l ocie podany w 4.4.d mus·i być 

zaopiniowany przez osobę mającą uprawnienia p ilota do
świadczalnego, który będzie wykonywał oblot płatowca 
oraz przep[·owadzał p ierwszy etap prób. Zakres udziału w 
próbac.:h p ilotów nie będąc.:ych pilotami  doświadc.:za lnymi,  w 
przypadku gdy zgłoszony zostanie odpowiedni wniosek, bę
dzie ustalony każdorazowo w zależnośc i  od wyników pier
wszego etapu prób i właśc iwości sprzętu. 

4.5. Po p,rzekazaniu p:rzez ok-ręg KCSP wniosku o do
puszczenie do prób, CZLC akceptuje programy prób i in
strukcje użytkowania w locie (w przypadkach niezbędnych 
po wprowa dzeniu przez zgłaszającego odpowiednich zmian) 
przez ich parafowanie. Jeden komplet jest przechowywany 
w CZLC, drugi po przesłaniu do zgłaszającego stanowi pod
stawę rozpoczęcia prób. Jednocześnie podaje s ię zgłaszają
cemu do wiadomości zarezerwowane znak i  .rozpoznawcze. 

W tTakcie prób należy prowadzić : 
- ewidencję wykonywanych lotów (rejestrując lot po lo

c ie) z podaniem czasu trwania (godzina startu i lądowania) 
oraz zadaniem 1-otu, 

- rejestTację czasu pracy silnika na ziemi. 
Wpisy muszą być ,potwierdzone przez pilota wykonujące

go próby. Należy prowadzić wykaz usterek i uszkodzeń 
sprzętu w trakcie p,rób z podaniem ich przyczyny i spo
sobu usunięcia - wszystkie wpisy m uszą być podpisane 
przez zgłaszającego �pnęt do prób. 

4.6. Po zrea lizowaniu programu prób i wylataniu wyma
ganej i lości godzin zgłaszający ma prawo wystąpić z wnio
sk iem o zniesienie ograniczeń usta l onych na okres prób. 

Do wystąpienia należy dołączyć: 
a )  wykaz lotów, 
b) wykaz usterek i uszkodzeń sprzętu, 
c) informację o cechach specjalnych sprzętu,  które m u-

szą być uwzględnione przy jego normalnej eksploatacji ,  
d) sprawozdanie z próby wznoszenia (pat,rz. 3 .3) ,  
e) dokumentację niezbędną do  norrhalneg-o użytkowania 

sprzęt-u w postaci instrukcj i ,, op isów lub tabliczek informa
cyjnych zawierających : 

- krótki opis techniczny z rysunk iem w trzech rzutach 
l ub fotografiami, 

- ograniczenia warunków użytkowania (masy, położenia 
środka masy, dopus·zczalne prędkości, temperatury, obroty, 
warunki meteOTologiczne), 

- wykazy czynnośc i  przy normalnym użytkowaniu do
tyczące zak,resu kont-roli przed lotem, czynnośc i podczas 
startu, podejścia do lądowania oraz lądowania, 

- informację ,o cechach specyficznych sprzętu,  
- uwagi  o zachowaniu się w sytuacjach awaryjnych, 
- wykaz niezbędnego wyposażenia, 
- terminarz i zakresy pra.c technicznych niezbędnych do 

PRENUMERATA 

zapewnienia zdatności do lotu platowc.:a, s i ln ika, śmigła i 
osprzętu. 

4.7 . .  Po zwery f ikowaniu puekazanyc.:h dokumentów (w . 
przy,padkac.:h koniecznych po wprowadzeniu zmian i uzu
pełnień przez zgłaszającego) CZLC wydaje, na specjalnym 
blank iec ie, świadectwo sprawnośc i  technicznej w kategori i  
,,exper imental''. Swiadectwo to  nie ma ważności między-

• narodowej. 
a )  samoloty, motoszybowce i szybowce maj ące świadec

twa sprawności technicznej w kat. ,,experimental": 
- nie mogą wykonywać lotów nad rejonami gęsto zalud

nionymi ani w rejonach lotnisk o d użym ruchu lotniczym, 
- nie mogą być wykorzystywane do celów zarobko

wych (wypożyczanie za opłatą, przewożenie osób lub to
wa,rów itp.), 

- w przypadku niezarobkowego udostępnienia sprzętu o
sobom trzecim lub nieodpłatnego zabierania na pokład pa
sażerów obowiązują zastrzeżenia podane w 4.7.b, 

- mogą wykonywać loty jedynie wg WcN·unków VFR w 
dzień· 

b) przy wykonywaniu lotów: 
- każda osoba znajdująca się na pokładzie musi być 

po informowa'l1a o eksperymentalnym charakterze kon
strukcj i, 

- na leży poinfm·mować służbę .ruchu lotn iczego o ekspe-
rymentalnym cha:rakterze płatowca ; ł c) ważno-ść świadectwa sprawnośc i  tecl:in1cznej wynosi 
jeden rok. Po upływie tego czasu statek powietrzny musi 
być przedstawiony właściwemu rejonowo okręgowi KCSP, 
w celu przeprowadzenia kontrol i  stanu technicznego. W 
przypadku pozytywnego wyniku kontrol i, ważność świade
ctwa sprawności technicznej zostaje przedłużona o jeden 
·rok. Dla konstrukcj i kat. ,,experimental"  nie ustala s ię do
puszczalnego czasu pracy, dopuszczając do l otów na pod
stawie stwierdzonego bieżącego stanu technicznego ; 

d) dopuszczenie do użytkowania w zakresie wykraczają
cym poza określony w 4.7.a wymaga oddzielnej zgody i mo
że być wydane po upnednim spełnieniu warunków dodat
k owych określonych przez nadzór. 

5. Modyfikacja 
5 . 1 .  Wymiana silnika na inny typ uniewaznia wydane 

świadectwo s prawności technicznej i wymaga ponownego 
zgłoszenia płatowca do prób. W przypadku, gdy zar.ówno 
s ilnik ,pierwotny jak i nowo zabudowany są typu lotnicze-: 
go, zatwie.rdzonego, l iczba godzin p•rób w l ocie podana w 
3.5. b może być zmniejsz.ona do 25,0. 

5.2. Wymiana podwoz ia kołowego_ na nall"ty lub pływaki  
n ie powoduje zawieszenia ważności świadectwa sprawnośc i 
technicznej. Wymaga porozum ienia s ię z właściwym rejono
wo okręgiem KCSP w celu zapewnienia nadzoru nad 
wpr-owadzaną roodyfikacją oraz przeprowad-zenia, po mo
dyfikacj i, ponownych ważeń, w celu określenia nowej ma
sy płatowca pustego oraz położenia środka masy. W przy
padku wyrniernych zmian masy i położenia środka masy, 
właściciel sprzętu powinien o pracować odpowiednie zmia
ny dotyczące stanów załadowań i ew. wa,runków użytko
wania i przesiać je, za pośrednictwem okręgu KCSP, do 
CZLC w celu zaaprobowania. 

5.3. Tryb postępowania przy innych rodzajach modyfi
kacj i należy uzgadniać każdorazowo z właściwym rejono
wo okręgiem KCSP. 
E0/23/K/82 

Flrenumeratę przyjm uje  bezpośrednio Wydawnictwo Czasopism i Książek Technicznych SIGMA skrytka 
1004, 00-950 Warszawa. Konto bankowe: 1036-7490-139- 1 1  I I I  O/M NBP Warszawa. 

Jednostk i g-0spodan1k i us;połecznionej, ilTlstytucje i o,rganizacje ,przesyłają zamówienia zawierające: tytuł czasopisma, 
•OkI'es :prer:i,umeraty oraz adres ,zamawiającego wraz z kodem ,pocz·towym, ewell1t. adresy odlblorców, którzy na 
zlecenie zamawiająceg,o - mają , otrzymywać przesyłki ,  a talkże n•ume,r rko:nta ba,nlkowego zamawiającego. 

Dopisując w zamówieniu - PRENUMERATA STAŁA, zamawiiający nie będzie musiał c-oroezinie ponawiać za
mówienia, a jedynie dokonywać 1p1"Zediplaty •wg aktua1nie obowiąz,ujących cen ,na wezwanie Wydawrnictwa. 

Waru nkiem -real izacj i zamówienia jest rrównoc2-esne do,k onanie odpowiedniej p[:rzedpł-aty na ww. !konto Wydaw
nict•wa SIGMA. 

Pre.numera.tony indywidualni dokionują p rzedpłaty przeka2-em ,na ww. konto, podając na odwro'c ie odcinka dla 
a dresata - posiadacza ,rachunku - tytuł cmsop isma, l i czbę zamawianych egzempla-rzy omz okres ,prenumeraty. 

Przedpłaty ,pr.zyjmorwane \5ą w te1-mi,nach :  
- do 25  l istopada (w 1982 r. wyjątkowo do 5 grudnia) na  I kwartał, I pbłroczc i cały rok następny oraz pre-

numeratę stałą (wieloletnią), 
- do 10 marca - na Il kwartał, 
- do 10 czerwca - na III kwartał i na II półrocze, 
- do 10 września - na IV kwartał. 

Uwaga : Obowiązuje bardzo czytelne pisnro i 1poda•wainie kodu poczt-o-weg,o. 
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Prenumerata „Techniki Lotniczej i Astronautycznej" wynosi: kwartal nie 180 zł, półrocznie 360 zł, rocznic 720 zł. 
P.renumer.ata ze zleceniem wysyłk•i za granicę jest dwu k!rotinie droższa. 
Dodat'lmwych ·informacj i udziiela :  Dział Handl•owy Wyd. SIGMA Warszawa, ul. Mazowie0ka 1 2, tel . 26-80- 1 6. 
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Eksploatacja śm igłowca na teren ie pochyłym ( 1 1 ) 

Mgr inż. JERZY BEREŻAŃSKI 
Mgr inż. J AROSŁAW STANISŁAWSKI 
Dr inż. KAZIMIERZ SZUMAŃSKI 

I nst y tut  I .ot n ir t  wa 

Model sym u lacyjny próby 

W celu zweryf ikowania członów modelu trudnych do 
ścisłego odwzorowa nia matematycznego (dotyczy to zwła
szcza aerodynamiki wirnika), rozwiązano symulacyjnie ró
wnanie kapotażu. Dla zakładanej jak w próbie, jako 
zmienna niezależna, funkcj i sterowania - otrzymaną od
powiedź układu ('reakcje na kolo, położenie układu, para
metry k inematyczne śmigłowca) porównuje s ię z wynikami  
uzyskanymi w próbie. 

Należy podkreśl ić, że elementy mechaniczne złożonego u
kładu (sprężystość podparcia śmigłowca na podłożu, geo
metria układu i wyważenie) mogą być wystarczająco ściśle-
odwzorowane i nie m'a potneq.y ich weryfikacj i .  Najwię
cej wątpl iwości nasuwa wier,ńość odwzorowania obc iążeń 
wirnika pracującego w pobl iżu ziem i przy w iejącym wie
trze, zwłaszcza momentu przeciwkapotażowego i s iły prze
ciw ześl izg iwaniu lub staczaniu. Dlatego weryfikacja tych 
elementów składowych musiała być przeprowadzona. Kon
trola tylko kapotażu jest wystarczająca, gdyż te same ele
menty w podobnej prnporcj i występuj ą  w równaniu ze
ślizgu i staczania. 

Przykładowy przebieg weryfikacji  r ozruchu i startu po
kazano na rys. 6 . 

.l!nteresujące są także wyniki  weryfikacj i  odciążenia pod
wozia śmigłowca i sterowania w fazie rozruchu i startu 
dla różnych warunków otoczenia (rys. 7 ,  8 ,  9). 

Próby kapotażu na terenie płask im symul ujące eksploatację 
na terenie pochylonym 

W pierwszym eta.pie, nazwanym umownie etapem bada11 
laboratoryjnych, · prowadzone były próby r ozruchów, star
tów, lądowań i .zatrzymywania s i lników i w irnika mające 
na celu badanie faz kapotażu śmigłowca na terenie płas
kim z uwzględnieniem różnych warunków wykonywania 
próby (masa śmigłowcowa, wyważenie, prędkość i k ierunek 
wiatru ,  k ierunek kapotażu ,  wychylenie sterownic). Rejes
tracja kompletu parametrów stanu układu, zmaczna precy
zja i łatwość ·powtórzeń prowadzonych doświadczeń symu
lujących sytuacje, jakie mogą s ię zdarzyć podczas eksploa
tacj i w warunkach naturalnych, uzasadnia w pełni nazwę 
tego etapu. 

Podczas lotów próbnych dokonywano rejestrac j i  nastę
pujących parametrów wektora stanu układu :  położenia ele
mentów układu sterowania, położenia kątowego śmigłow
ca, obrotów wirnika nośnego, kąta wahań łopat, składowej 
pionowej siły reakcj i działającej na ,kola podwoz ia przed-
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Hys. 6. Weryfikacja modelu symul:icj i dla fazy rozruchu i startu 
wylrnnanego w próbie kapotużu Ił 1 5 1 :  \ lni::i ciągła - p róha, 
l in ia  przerywana - obliczem::, 
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niego (za pomocą czujnika tensometrycznego nak lejonego 
na wahaczu kół przednich) oraz składowych pionowych s i l  
reakcj i  dz iałających na  kola podwozia głównego (za pomo
cą spccjaLnie pTzygotowanego sta111owiska wag te1nsometry
cznych). Pcnadto notowano prędkość wiatru w chwil i  wy
konywania próby, temperaturę zewnętrzną oraz stan pa l i
wa w zb iornikach. 

Waru nk iem poprawnego zapisu przebiegu próby śmigło
wca traktowanego jako obiekt sterowania była c iągła i jed
noczesna rejestracja czasowych przebiegów funkcj i stero-
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} V = 5m/s 
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Rys. 7. Weryfikacja odciążenia  podwozia w fazie rozruchu przy 
uwzględnieniu zmian k ierunku i prędkości wiatru o raz przechy
le11 d rążka: Q = 3500 kg, V =  ±5 m/s, ł>v = O, ± 4° : x - próby 
w Jocie, linie: c iągła i p rzerywana - obl iczeni„ 

o ,  
o 

•- -; -ł - próba w locie V O 
o..;  - - obliczenia 
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oderwanie ko{a 
.....-----"---

ll y = - 4° + 4° 
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nys.  a. Weryf ik acja skoku ogólnego podczas rozruchu i st� rtu 
śmigłowca -oraz momentu oderwania l,oła głównego (początek k u 
potażu) : Q = 3500 k g  

wania -ll·x, {}Y . -8·0, nw(t) oraz zbioru pozostałych m ierzonych 
parametrów, z któryc h  zapis reakcj i R,1, Rzp, Rzpp(t) wy
korzystywano do oceny stopnia odciążenia i chwil i  kapota
żu (reakcje na kole równe zero). 

Próbę real izowano następująco. W śmigłowcu stojącym 
na stanowisku wag tensometrycznych z s i lnikami pracują
cymi na biegu jałowym (nwbj = 500/o nw nom wg pokładowe
go wskaźnika obrotów wirni.ka) i z dźwignią skoku ogólnego 
w położeniu slm'ajnie d olnym {}0 = ,0,0 mln, w zależności od 
badanego typu ka.potażu, zadawa no odpowi ednie wielkości 
przechylenia i pochylen ia tarczy ster ującej. Następnie wpro
wadzono s iln ik i  w zakres pełnej mocy. Obroty wi.Tnika 
wzrastały wówczas do wartości ok. nw = 790/o i następowa
ło odczuwalne odc iążenie kół podwozia przez wzrastający 
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ciąg wirnika. Żwiększano stopniowo skok ogólny {J,0 z ki l 
kusekundowym wytrzymaniem na poszczegól nych wartoś
ciach (ząbkach), w celu zredukowan ia do min imum wpływu 
dynamicznych ruchów śm igłowca i wol nego przyspieszenia 
s i ln ików. Podczas zwiększa nia skoku p ilot nie wywierał 

• żadnych sil na drążek sterowy ({},x i {),Y = const) i nie rea
gował na powstające prżechylenia śmigłowca, aż do zna le
zienia się w pozycj i wymagającej interwencj i ,  tzn. gdy 
jedno z kół traciło kontakt z podłożem: Był to s1an chwiej
nej równowagi  śmigłowca i tuż przed jego os iągnięciem p i
lot mus iał już w pełni „pilotować" śmigłowiec, aby zapo
biec; jego przewróceniu. 
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H ys .  9. Cha rakterystyka amortyzacji pod wozia głównego. Zakres 
odciążenia podczas roz·ruchu : 1 - odciążenie podwozia głównego 
w fazie rozruchu dla Q = 3000 kg, 2 - odciążenie podwoz ia  głów
n ego w fazie rozruchu d la Q = 3500 kg 

Przy badaniach kapotażu bocznego przetrymowań doko
nywano w poprzecznym kanale sterowania przy {}Y = O. 
W badaniach kapotażu podłużnego zmia�y przetrymowań 
w kanale podłużnym obejmowały kąty pochyleń tarczy 
sterującej w zakresie od położenia neutral,nego do tylnego, 
gdyż przy zmianach wytrymowania do przodu śmigłowiec 
staczał się ze stanowiska pomiairowego. 

Ponieważ po osiągnięciu stanu równowagi chwiejnej na
wet m inimalne zwiększenie wartośc i  skoku ogólnego {},0 
powodowało pogłębianie pochylenia lub przechylenia śmig
łowca i kapotaż (wywracanie) wokół odpowiedniej osi ob
rotu, dlatego ze względów bezpieczeństwa w p ierwszej fa
zie prób stosowano bardzo małe przetrymowania.  

Zjawisko kapotażu występowało wtedy przy stosunkowo 
dużych wartościach c iągu T,  co ułatwiało przerwanie pró
by i ewentualną „ucieczkę" w zawis. 

W dalszych fazach prób zwiększono przetrymowania a?. 
do uzyskania gran icznych położeń tarczy sterującej, t j .  
wartośc i {),x max w lewo i w prawo (przechy lenia) i 0y max 
do tyłu (pochylenia). Wykonywanie próby nawet z małymi  
przetrymowaniami, czyl i mały m i  odchyleniam i  w stosunku 
do wartośc i „normalnych" także nie należało, wbrew pozo
rom, do czynnośc i  łatwych. Prowadząc próbę metodą quasi
-statycznych przyrostów ciągu wirnika osiągało s ię stan, 
w którym dla wartości T/G 0,;1 1  koła podwozia zaczynały 
,,pływać". Wobec ogranicz,onej powierzchni stanowisk wa
gowych, było to istotnym utrudnieniem próby. Pewną po
prawę dawało haimowanie kół podwozia głównego, a le  w 
tej fazie skuteczność hamowania była niewielka. 

Badając fazę rozruchu wirnika, wykonano próbę odpor-
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Rys. 10. Smiglowiec w stnnie równowagi chwiejnej przy kapo
tażu do tylu. Fot. z. Zych 
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ności śmigłowca na rezonan1, przyziemny. Aby uchwyc ić 
maksymalny wpływ wektora wiTująccgo w postaci  s iły pow
stającej z niewyrównoważenia łopat względem os i walu  
wirnika nośnego, przed rozruchem ustawiono łopaty wir
nika w najmn iej korzystnym położeniu, a następnie wy
konywa1110 rozruch dokonując zapisu pulsacj i reakcji pod
wozia i przechyleń kadłuba. W czas ie rozruchu powstawały 
s ilne wahania kadłuba, które za,n ikaly po os iągnięci u  przez 
wi•rnik odpowiedniej prędkości obrotowej i pojawieniu się 
centrnjących łopaty sił odśrodkowych. 

Die badanego śmigłowca n iewyrównoważenie łopat 
względem os i wału, w początkowej fazie rozruchu nic 
ma wpływu na graniczne ką•ty kapotażu. Maksymalne po
m i erzo:ne przechylenia śm igłowca wywołane niewyrówno
ważeniem wynoszą ok. 2 ° i przy stosunkowo bardzo małej 
wartości T/G (rzędu k ilku procent) n ie stanowią zagroże
nia na wet na pochyleniach o wa:rtościach granicznych. 

Rys. 12 przedstawia zapis parametTów przy rozruchu 
śmigłowca ,podczas próby „odporności na rezonans" [5]. 

P,rzeprowadzone badania obejmowały też loty próbne, 
mające na celu ustalenie wpływu na kapotaż masy śmig
łowca Q 01raz położenia rśodka masy. Przesunięcie środka 
masy do przodu, w bok (w k ierunku l ini i kapotażu) i w 
górę zdecydowanie przyspiesza kapotaż boczny. Np. zatan
kowanie zbiornika bocznego wywołuje różnicę w warto-

( '1' ) ściach odciążenia równą 50/o LI
G

�� se;,;) . M inimalna masa , 

przy której wykonywano loty wynosiła 2890 kg, zaś maksy
malna 3578 kg. 

Istotnym czynnikiem wpływającym na graniczne kąty 
kapotażu był wiatr. Zweryfikowanie jego wpływu wyma
gało prowadzenia lotów próbnych przy różnych k ierun
kach nadmuchu w iat-ru  na stoisko pomiarowe i przy róż
nych ,prędkościach w iatru. Miernikiem wpływu wiatru była 
wartość c iągu potrzebnego do ,oderwania jednego z kół 
podwozia głównego. Na podstawie wyników pomiarów (5) 
można stwierdzić, że wiatr nawiewający na wirnik 7, góry 
działa ustateczniająco na śmigi-owiec. Równowaga chwiej
na występuje dla dość dużej wartości c iągu T/G = 63,10/o i 
{}0 = 1 1 ,9° w przeciwieństwie do  wiatru nawiewającego na 
w irnik z dołu, przy kttórym oderwanie prawego koła za
chodzi już przy c iągu T/G = 53,70/o i {)•0 = 10,5 °. Dla startu 
w c iszy wartość ciągu jest pośrednia (T/G = 56,40/o i {}0 = 

11 , 1  °). Aanal izowane przypadki  dotyczą przewracania 
śmigłowca w lewo. Przewracanie w prawo zachodzi przy 
wartościach c iągu w iększych ze względu na ustateczniają
ce dz iałanie śmigła ogonowego. Różnica ( I TIG) wynos i ok. 
1 10/o. 

Rys. l i .  Smiglowlec 
w stanie r6wnowag1 
chwiej nej przy ka
potCJżu w lewo 

Fot. z. ZycTł. 

Powyższe wyniki  pozwalają na przeprowadzenie szybkiej 
ana l izy poprawnośc i  modelu ma-tematycznego eksploatacj i 
śmigłowca na terenie pochylonym i modelu symulacyjne
go oraz umożl iwiają sformułowanie wniosków dla drugie
go etapu badai1 śm igłowca w rzeczywistym terenie pochy
lonym. 

Przykład ekstrapolacj i doświadczeń ze stanowiska labo
ratoryjnego na warunk i rzeczywiste moż;na przedstawić 
następująco. Na stanowisku otrzymano wyniki dowodzące 
znacznego wpływu ustateczniającego lub vozstateczniające
go wiatru w zalei.:ności od kąta ,napływu na wirnik. 

Wpływ ten zmniejsza odciążenie śmigłowca w fazie roz
ruchu dla kątów dodatnich i zwiększa dla ujemnych oraz 
zmniejsza zapasy przeciwkapotażowe przy reakcj i sterow
nicą wychylającej wektor c iągu pod w iatr. 

W warunkach naturalnych w przypadku wiatru wieją
cego w dól st·oku pa-zy podtrzymywaniu przeciwkapotażo
wym wychylen iem wektora c iągu pod stok w iatr napływa na 
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Hys. 12. Zapis przebiegu real,cji na kolach poq,czas rozruchu śmigłowca w warunkach skrajnego niewyważenia łopat: 1 - kąt 
wahań łopaty � .  2 - waga lewa nr 26, 3 - tensometr p rzedniego podwozia, 4 - waga prawa nr 27, 5 - waga prawa nr  2!1, 6 -

;_ waga lewa nr 28, 7 - początek rozruchu, 8 - rozruch prawegr siln ika 

• wirinik z góry. Zgodnie z wnioskami wyciągniętymi z p['Ó
by na symulacyjnym stanowisku wagowym, mimo zmniej
szenia się granic możliwości wychylenia wektora ciągu pod 
stok, zwiększa się obciążenie kół w końcowej fazie rozru
chu, zwiększając tym samym dopuszczalne granice pochy
lenia stoku. 

Odwrotna sytuacja wystąpi przy wietrze wiejącym pod 
stok, czyli nawiewającym na wirnik od dołu. Wiatr -taki, 
podobnie jak podczas próby symulacyjnej, mimo że kapo
tażowo ustatecznia śmigłowiec, zwiększa wielkość odciąże
nia podwozia przy granicznych parametrach rnzruchu (ob
roty wirnika nw nom i -0-0 = {}0 mln), Wartość odciążenia, któ
ra przy masie śmigłowca Q = Qmin, dochodzi nawet do ok. 
550/o (rys. 7), znacznie ogranicza dopuszczalny kąt pochy
lenia stoku dla rozruchu i zatrzymywania silników i wir
nika. 

Przeprowadzając podobne rozumowania wybrano odpo
wiednią kolejność prób w warunkach naturalnych, zaczy
nając od pozycji najbezpieczniejszych. Na początek wybra
no zatem konfigurację , lewym bokiem do stoku przy wie
trze wiejącym pod stok jako zdecydowanie najkorzystniej.'.. 
szą pod względem zapasu sterowania, pozwalającą na eks
ploatację śmigłowca w warunkach większych pochyleń te
renu. Niesprzyjającym czynnikiem jest wzrost minimalne
go wektora ciągu przy silnym wietrze napływającym z do
łu. Powstające w tych warunkach duże odciążenie pod
wozia, w sytuacji gdy {}0 = {}0 min, może utrudnić stabilne 
przyziemienie śmigłowca. Sytuacja taka dla badanego śmig
łowca może jednak zaistnieć dopiero przy wietrze bocz
nym wiejącym z prędkością większą niż 10 m/s, czyli w 
warunkach przekraczających granice określane instrukcją 
uży,tkowania śmigłowca w locie, pr.zyjmującą za dopuszczal
ną graniczną wail"tość wiafr u  bocznego równą 5 m/s. 

Reasumując, badania wstępne przeprowadz,one na stano
wisku wagowym na tevenie płaskim pozwalają na dobrą 
ocenę zachowania się śmigłowca w naturalnych warunkach 
użytkowania, analizę odpowiedzi układu oraz właściwą o
cenę wpływu czynników zewnętrznych na zapasy stero
wania. 
Próby w terenie naturalnym 

W drugim etapie prób, podobnie jak w etapie pierwszym, 
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H ys. 13 i 1 4 .  Fazy lądowania śmigłowca w konfig1 1 racji prawym 
1,0,. i em do stoku .  Fot . :  z .  Zycn 

dokonywano rejestracj i czasowych przebiegów funkc.:j i  ste
. r,owania {}x, {}y, {}0, nw(l) oraz odpowiedzi układu R,z, Rzp 
i Rzpp(t) podczas lądowań, startów oraz zatrzymywań i roz
ruchów śmigłowca w warunkach naturalnego pochylenia 
podłoża z tym, że pomiar sił reakcj i  kół podwozia główne
go realizowano przez rejestrację wskazań uprzednio wy
skalowanych czujników tensometrycznych umieszczonych 
na odpowiednich elementach podwozia. 

Prze<l przystąpieniem do właśc iwej próby (lądowania i 
staTtu) szacunkowo określano maksymalne pochylenie sto
ku, na którym miał być wykonywany pomiar. Do badań 
wybierano tylko taki stok, którego kąt pochylenia, usta
lony w wyniku wstępnego pomiaru, zawierał się w grani
cach wyznaczonych metodą teoretyczną, zweryfikowaną 
wynikami pomiarów d okonanych w etapie badań laborato
ryjnych. Na takim stoku wykonywano lądowani•e z zawi
su z pełną rejestracją parametrów sterowania i odpo
wiedzi układu. 

Po przyziemieniu obroty wirnika redukowano przez prze-

Rys. 15. Sta rt śmigłowca w Irnnfiguracjl pod stok. Fot. z. Zych 
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prowadzenie s i lników na b ieg jałowy, po czym, kontynu
ując rejestrację, wyłączano si lniki. Następnie s i lniki  uru
chamiano i wykonywano start p ionowy- Rejestrację para
metrów przerywano w zawis ie. Po starcie naziemna ek ipa 
pomiarowa dokonywała teodolitem odpowiednich pomiarów, 
pozwalających na precyzyjną ocenę rzeczywistego pochyle
nia płaszczyzny podłoża w korelacj i z punktami styku kół 
podwozia. Podczas wykonywania pomiarów odczytywano 
także prędkość w iatru i jego k ierunek w stosunku do lą
dującego (startującego) śmigłowca. 

T ,  
G '  

n,,.obr/s 

3 

2 

I 
i---

że na kontrolę mode1u obliczeniowego w zakresach nie u
jętych etapem badań laboratoryjnych. I lustrację prowadzo
nych prób w terenie naturalnym ,stanowią rys. 13, 14 i 15 .  

Na rys. 1 6  przedstawiono czasowy przebieg pa,rametrów 
sterowania i odpowiedzi układu podczas lądowania śmig
łowca na pod�ożu o kącie pochylenia wynoszącym ok. 1 1  °. 
Przedstawiony pomiar dotyczy lądowania w konfiguracj i 
lewym bokiem do stoku śmigłowca o masie Q = 2990 kg, 
przy wietrze 4,5 m/s wiejącym z prawej strony śm igłow
ca, a zatem pod stok. 

Rys. 16 .  Przykład zapisu zmian parametrów fazy lądowania śmigłowca w konfiguracj i lewym bokiem do stoku :  1 - moment 
d otknięcia pod łoża lewym kołem, 2 - moment dotknic;cia podłoża kołem przednim l prawym 

Lądowania i zatrzymywanie s ilników i wirn ika oraz roz
ruc!Jy i starty wykonywano w warunkach naturalnego po
chylenia terenu, w różnych konfiguracjach w stosunku do  
stoku (pod stok, w dó ł  stoku, prawym i lewym bokiern do  
stoku),  przy różnych załadowaniach śmigłowca (masa i po
łożenie środka masy) ,  przy różnych wartościach prędkości 
i k ierunku wiatru, a także dla różnych pochyleń stoku. 

M imo że p omiary w waru nkach naturalnych przeprowa
dzono na p odłożu o wartościach pochyleń mieszczących się 
w granicach określonych teoretycznie, loty pomiarowe za
czynano na podłożu o małycn wartościach pochyleń, co po
zwoliło na zdobycie pewnego doświadczenia i opanowania 
właściwej techniki pilotażu, w celu kontynuacj i lądowań na 
podłożu o coraz większych pochyleniach,  aż do bliskich 
granicznym. Zapisy z dokonanych pomiarów pozwol iły tak-

Rys. 17 .  Platforma wahliwa d o  badań symulacyjnych el<sploatacj i 
śmigłowca Bo-105 na pokładach okrętów 
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Technika p ilotażu śmigłowca podczas lądowania w tere
nie pochylonym do momentu wejścia śmigłowca w zawis 
kończący podejście nie różniła się zasadniczo od procedury 
typowej dla lądowania na terenie płaskim. Z zawisu na
tomiast należało powoli obniżać śmigłowiec aż do zetknię
cia s ię kola dostokowego z nawierzchnią lądowiska, po 
czym odchylając d·rążek sterowy ku stokowi zmniejszać 
łagodnie skok ogólny aż do zetknięcia się z nawierzchnią 
lądowiska kół przednich i koła odstokowego. Dalsze powol
ne zmniejszanie skoku ogólnego przy utrzymywaniu drąż
ka sterowego odchylonego ku stokowi doprowadziło do 
spoczęcia masy śmigłowca na podwoziu. 

W przypadku wykonywania tych manewrów na stoku o 
kącie pochylenia równym względnie bardzo bl iskim kry
tycznemu w warunkach si lnego wiatru wiejącego w dól 
stoku okazywało s ię, że wartości kątów przechylenia tar
czy sterującej niezbędne do utrzymania śm igłowca w rów
nowadze p;rzekraczały wartości m ożliwe do zreal izowania. 
Objawiało s ię to stukiem łopat o ogranicznik i  kąta wznio
su. W tej sytuacj i należało przerwać lądowanie i powró
cić do zawisu. 

Jeżel i j ednak n ie przekroczono granicznego przechylenia 
tarczy sterującej do momentu obniżenia skoku ogólnego 
do wartości m inimalnej ({}0 = {}0 minl, wówczas po zahamo
waniu kół podwozia skręceniem korektora doprowadzano 
s ilniki  do b iegu jałowego, a następnie wyłączano. Wraz ze 
spadkiem obr,otów wirnika pojaw iały się stuki łopat o o
graniczniki .  Aby do nich nie dopuścić, należało w sposób 
płynny przestawiać trymeram i  drążek sterowy do poło
żenia neutralnego. Powyżej przedstawiono lądowanie bo
kiem d o  stoku. 

Manewry lądowania w konfiguracjach pod stok i w 

cd. na s. 27 
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Roz":"ój samolotu Me Donnel l  Douglas DC-10 

W nawiązaniu do interesujących artykułów nt. wad kon
strukcyjnych samolotu komunikacyjnego Me Donne]] Dou
glas DC-10 ,  zamieszczonych w T LiA nr 6 i 7/1980, podaje
my krótką h istorię techniczno-eksploatacyjną tego typu. 

Przed prawie 14 laty (w lutym) towarzystwo American 
Airl ines zamówiło w zakładach Me Donnell Douglas 25 sze
rokokadłubowych, trzysilnikowych samolotów odrzutowych 
DC-10 .  W tym samym czas ie towarzystwa TWA, Eastern i 
Delta zdecydowały s ię na odnowienie swego parku 3-silni
kowymi samolotami  (w identycznym układzie) Lockheed 
L-1 0 1 1  (TriStar). Niezdecydowane co do zakupu były l inie 
United Airl ines i to wstrzymywało uruchom ienie rozwojo
wej produkcji w zakładach Me Donne!! Douglas. Wreszcie 
w kwietniu 1968 r. towarzystwo United zdecydowało s ię 
na samoloty komunikacyjne DC- 10  i wówczas ruszyła pro
dukcja w fabrykach Me Donne!! Doulgas. Założenia kon
strukcyjne dla obu typów szerokokadłubowca były podob
ne, lecz firmy konkurencyj·ne wybrały różne si lniki :  
Lockheed - Rolls-Royce RB.21 1 (c iąg ok. 15  OOO daN), 
a Douglas - General Electr ic CF.6 (ciąg ok. 16 800 daN). 

Oba typy samolotów mają pewne identyczne szczegóły : 
si lnik w końcu kadłuba, rozpiętość i skos (35°) skrzydła, 
mechanizacja skrzydła (konstrukcja slotów i klap), kadłuhy 
dostosowane do ośm iu fotel i w rzędz ie, 1rozwiązanie części 
nosowej kadłuba, górne pokłady, wreszcie specjalne kon
tenery towarowe typu Boe ing 747. Obydwa typy przewożą 
260 pasażerów klasy m ieszanej przy zasięgu 4800 km. Naj
wyraźniejszą różnicę między samolotami Tr iStar i DC-10 
stanowi zabudowa s i lnika ogonowego : w samo!Óc ie TriStar 
jest on wbudowany w ogon, a w DC-10 jest zamocowany 
na gondoli . 

To rozwiązanie zakładów Me Donnell Douglas pozwoliło 
uniknąć kompl ikacj i z S-owym (charakterystycznym dla L
- 1 0 1 1 )  wlotem, który ma jednak większą masę. Instalacje 
si lnikowe spowodowały, ż.e ster kierunkowy DC-1 0  jest 
mniejszy, co utrudnia manewrowanie samolotem przy u
nieruchomionym silniku skrzydłowym. Ma to  wpływ na 
odpowiednie usytuowanie si lników skrzydłowych. Podczas 
wznoszenia i zbl iżania DC- 1 0  jest sterowany mniej precy
zyjnie n iż TriStar, kacrzystający z nadmuchu na spoilery 
skrzydła. , 

Do sukcesu eksploatacyjnego samolotu DC-10 przyczyniła 
się decyzja firmy wcześniejszego r-ozpoczęcia produkcj i roz
wojowych odm ian długodystansowych. 

Jedną z przyczyn, dla których towarzystwa lotnicze USA 
były zainteresowane ,samolotami trzys ilnikowym i, było 
przekonanie, że mogą one być wielozadaniowe, ekonom icz
ne zarówno na dalekich, jak i krótkich, wahadłowo obsłu
giwanych, trasach. 

Firma Me Donne]! Douglas w 1 969 r.  pierwsza rozpoczęła 
przyjmowanie zamówień na samoloty dalekiego transportu. 
North-west Airl ines zamówiła typ DC-1 0-20 (później typ 
DC-10-�0 z silnikami Pratt and Whitney JT9D-20), grupa 
europeJska (SAS, KLM, Swis. a ir i UTA) zakupiła DC- f0-30. 

Późniejsza wersja dalekodystansowych samolotów DC- 1 0  
na którą było najwięcej zamówień, miała zabudowane s i l� 
niki General Electric CF6-50 o c iągu nom inalnym ok. 
22 250 daN, natomi-ast na krajowych l iniach USA eksploa
towano typ DC-10-10  z s i lnikami CF6-6. 

i::ranskontynentalny DC-10  ma polepszony start dzięk i 
zwiększeniu powierzchni nośnej skrzydła. Odmiana ta ma 
również w osi samolotu zapasowe podwozie o podwójnych 
kolach, _Pr�ewidziane dla zwiększonej masy startowej , wy
nosząceJ 2J 200 kg. Wersja DC-1 0-30 ma zasięg 8000 km 
przy przewozie kompletu pasażerów wraz z bagażem. 

cd. ze s. 26 

�ół stok_u _wy_konywar{o w sposób opisany wyżej z tym, 
ze zetkn1ęc1e sm1glowca z nawierzchnią lądowiska następu
Je w tych przypadkach odpowiednio przednimi kółkami  
względnie kolami podwozia głównego. 

Utrudni�:1iem lądowania w konfiguracj i w dół ·stoku była 
komecznosc obserwacj i odleg-lości śmigła ogonowego od na
w1e1rzch111 lądowiska _ ze_ '-Yzględu na możliwość kolizji ,  na
tomiast '-YYł_ączeme sI !n1kow ograniczone było przez stacza
me s ię sm1glowca przy zahamowanych kolach podwozia. 
Ma�ewry lądo_wania w terenie natu,ralnym, szczególnie w 
war unkach bhsk1ch ekstremalnym, wymagały bardz,o du-

I • '/ 

Gdy w 1 974 r. na l iniach lotniczych wszedł do eksploa
tacj i samolot europejski A.300, zmienił się stosunek towa
rzystw do trzysi lnikowców. Pod względem l iczby pasaże
rów i przewozu ładunku samolot A.300 n iewiele ustępo
wał amerykańskim samolotom trzys i lnikowym. Podstawo
wą różnicę stanowił fakt, że A.300 był zoptymalizowany 
na krótsze trasy niż samoloty DC- 1 0  i T.riStar. Są też nie
dogodnośc i  konstrukcyjne samolotów trzysi lnikowych. Te
go typu samoloty wymagają w iększego usterzenia ogono
wego, osprzętu do tylnego s ilnika, a ich niezawodność i eko
nomia eksploatacj i są mniejsze niż samolotu dwus i lniko
wego. Krótkodystansowe wersje amerykańskich samolotów 
3-si lnikowych przestały cieszyć się popytem, odkąd na ry
nek weszły europejskie A.300. 

Gdy wzrosły ceny ropy a w transporcie wystąpiła recesja, 
firmy Me Donnell Douglas i Lockheed zaczęły ponos ić stra
ty w produkcj i samolotów 3-silni,kowych. Do tych trud
ności ekonomicznych doszły problemy rynków zbytu. Fir
my te konkurowały ze sobą. Doprowadziło to do zgłosze
nia zamówienia przez japo11skie towaifzystwo l otnicze Al l  
Nippon Airways na samo-Joty Tr iStar, podczas gdy zakłady 
Me Donnel l  Douglas m iały w produkcji sześć DC-10 ,  zamó
wionych przez firmę Mitsu i ,  przeznaczonych również dla 
l in i i  lotniczych ANA. 

Trzeba jednak stwierdzić, że samolot DC- 1 0  miał wady 
konstrukcyjne, ale także wyraźnego pecha. Gdy po awar i i  
samolotu DC-1 0  Amer ican Air l ines zakłady Me Donne!! 
Douglas wprowadzały wzmocnienia w zamkach pokrywy 
tylnego l uku bagażowego, nie zmodyfikowane samoloty 
tego typu zostały sprzedane towarzystwom Laker A irways 
i Turkish A irl ines. I właśnie tureck i samolot w marcu 
1 974 r .  uległ katastrofie pod Paryżem, powodując śmierć 
346 ,osób. Przyczyną katastrofy było odpadnięcie pokrywy 
luku bagażowego. 

W ślad za periodykami zachodnimi, wypadki tego pe
chowego samolotu zostały omówione i poddane anal iz ie 
również w TLiA. Dodać tylko należy, że publ ikacja ta nie 
objęła ostatniej katastrofy z 1 980 r. (Antarktyda, 257 o
fiar). 

Pewną rekompensatą dla reputacj i  f irmy Me Donnell 
Douglas było najwcześniejsze roz'Minięcie budowy i sprze
daż samolotów dalek iego zasięgu DC-10-30/40 (głównie dla
tego, że Lockheed nie miał  do dyspozycj i odmiany si lnika 
RB.2 1 1 ,  porównywalnej z CF6-50). 

W 1 973 r. DC-10-30 oraz częśc iowo Tr iStar stały się pro
blemem dla Boeinga 747 z powodu czwartego s ilnika „la
tającego słonia", który l iniom lotniczym wydawał się zby
teczny. 

Perturbacje samolotu typu DC-10  z amerykańsk imi wła
dzami lotnictwa cywilnego (Federal Aviation Agency, Civil  
A irworthiness Autho.rity i National Transportation Safety 
Bureau) oraz z europejskim organem lotnictwa (Civil 
Aviat ion Conference) omówiono w Technice Lot niczej i 
Astrona1ltyc:mej. 

W 1 979 r. w firm ie Me Donnell Douglas zaprojektowano 
pojemniejszy samolot DC- 1 0 :  wers .ię 400-osobową dla we
wnętrznych połączeń USA oraz 350-osobową dla komuni
kac j i  m iędzykontynentalnej. 

Z samolotu DC-1 0  korzystał w lutym 1981  r .  papież Jan 
Paweł II  podczas swej dziewiątej , najdłuższej (35 120 km) 
podróży apostolskiej do  Japonii i krajów azjatyckich. 

Trzeba dodać, że obecnie samoloty DC- 1 0  znów ulegają 
l i cznym wypadkom. 

Mgr i nż .  Waciaw Zaremba 

---- --- -- --

zeJ precyzj i p ilotażu. Procentowało tutaj doświadczenie na
byte w badaniach na stanowisku laboratoryjwm. 

Przeprowadzane próby w locie,  m imo przebadania w za
sadzie wszystkich istotnych zjawisk i uzyskania zadowala
jących 1rezu ltatów, nie obejmują jeszcze eksploatacj i śm ig
łowca na terenie wahl iwym. 

Na rys. 17 (9), pokazane jest specjał is tyczne stanowisko 
pomiarowe (obrotowa -płyta o trzech stopniach swobody) do 
badania warunków użytkowania śmigłowca na wahl iwym 
podłożu. Stanowisko to zostało opracowane m. in. dla prób 
startów i lądowań w symulowanych warunkach kołyszące
go s ię pokładu okrętu. Stoisko zbudował koncern MBB 
(Messerschmitt-Bolkow-Blohm GmbH) do  badań warunków 
użytkowania śmigłowca Bo-1 05. 
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Ki l ka uwag o matematycznym modelu 
charakterystyki statycznej 
turbinowego s i l n i ka od�zutowego 

W matematycznych modelach silników turbinowych czę
sto przyjmuje się za podstawę wyznaczoną doświadczal
nie zależność zużycia paliwa od prędkości obrotowej pędni 
s i lnika oraz prędkości i wysokości lotu. W artykule omó
wiono dwie funkcje aproksymujące przebiegi zużycia pali
wa jako elementu charakterystyki  statycznej * )  j ednowalo
wego turbinowego s i lnika odrzutowego z nieregulowaną dy
szą wylotową. Oceniono dokładność odwzorowania danych 
doświadczalnych przez wybrane funkcje. 

Po wykreśleniu krzywych przez odpowiednie smugi pun
któw pomiarowych otrzymuje się obraz charakterystyki 
statycznej s ilnika (rys. 1). Położenie punktów pom iaro
w·ych wykazuje wyraźną zależność zużycia pal iwa od wy
sokości i prędkości  Jetu. Każdej parze wielkości wysokości 
l otu lI  I prędkości lotu v odpowiadają określone pomiara
mi waJ:iości c iśnienia całkowitego powietrza przed wlotem 
do si lnika Pic, temperatury całkowitej Tie i l i czby Macha 
l otu Ma. Oprócz mierzonych wielkości n, Pic, T,c i Ma na 
zużycie pal iwa Q mają wpływ nie mierzone wielkości za
kłócające (rys. 2). Za licza s ic; do nich m. in. wilgotność po
wietrza , stan tecbniczny s i lnika, skład chemiczny pal iwa i 
powietrza, wartość opalową paliwa, obecność spa l in i py
łów w powietrzu i in. Wielkości  te wraz z błędam i  pomia
rowymi powodują rozrzut punktów względem krzywych a
proksymujących. 

Dysponowano danymi z ponad dwustu punktów pomiaro
wych wykonanych w całym zakresie zmian n, H, v. Po
miary były wykonane na siedmiu wysokościach, dla kil ku 
prędkości obrotowych pędni s ilnika i kilku różnych pręd
kości lotu. 

Dobór postaci funkcji przybl iżającej 

Z rys. 1 widać dość wyraźnie charakter zależności wydat
ku pal iwa Q od prędkości obrotowej n i od wysokości lotu, 
natomiast charakter zależności  wiel½:ości Q od prędkości l o
tu Ma jest mniej wyraźny i jednoznaczny. 

Do określenia postaci funkcj i przybliżającej wykorzysta
no graficzne przedstawienie omawianej charakterystyki s il
nika we współrzędnych zredukowanych, tzw. bezwymia
rowych : 

Q 
Q' = ;--Pic l T, c 

n' = n 

Przebieg krzywych w tym układzie wspólrzędny,.ch poka
zano na rys. 3. Pierwszą funkcję przyjęto w postaci  wzo
r u :  

( , , ) 
A ,._ n - n0 Q' = Q� l -1- k --,- • Mci 

no 
(1 )  

gdzie :  fJ; = a0 + a ,n' + a2n. '2 + • ,  • +a1n'1 jest wielomianem po
tęgowym przybl iżającym dane pomiarowe na ziemi dla 
Ma = 0. 

Zgodnie z zależnością (1 ), krzywe dla Ma> o  otrzymuje 
się przez obrót krzywej Ó'z wokół punktu n' 0 proporcjonal
nie do l iczby Ma i szukanego współczynnika k. Zreduko
wana prE;'dkość obrotowa n'0 = 0,9 jest prędkością, powy
żej której dysza wylot0wa pracuje w nadkrytycznych wa
runkach rozpręż.ania gazów wylotowych. 

Do oblicze!'1 zredukowaną prędkość obrofową n' przyję
to w postac i  wzoru:  

li 
n' = 

1 0° yr-;-; 
sprowadzając wartości n' do  zakresu w pobl iżu jedności : 

n'( (0,-1- -:- l , l ) 

*) Jako c-ha ral,ter,•stykę s tat yczną silnika rozumie sic: tu cha
rakterystykę, której poszczególne punkty wyznaczono w ustalo
nych warunkach pracy silnika, tj. nie podczas procesów przej
ściowych (np. przyspieszanie) - przyp. redakcji. 
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Dla takich wartości n' uzyskuje się współczynnik a1 w 
wielomianie potęgowym o .podobnym rzędzie wielkości. 

Ze względu na iloczynową postać zależności (1 ) ,  optymal
nych współczynników ai i k szukano niejako dwustopnio
wo. 

o 

n 

Rys. 1. Zmierzone zużycie paliwa w funkcji prędkości obrotowej 
na różnych wysokościach i przy różnych prędkościach lotu 
Ma2>Mai , H2>Hi 

Najpierw stosując metodę anal izy regresywnej, określono 
współczynnik i  a1 minimalizując sumę 

N1 

S11 = }; (Q�i - ,ty (2) 
i =  I 

i biorąc pod uwagę dane pomiarowe dla Ma = O; N =  50. 
Następnie, mając j uż obl iczone współczynniki a1, szuka

no optymalnej wartości współczynnika k minimalizując su-
mę 

(3) 

i biorąc pod uwagę dane pomiarowe dla Ma> 0 ;  N =  169. 
Szukano optymalnych współczynników a1 dla wielomia

nów od pierwszego do piątego stopnia włącznie i otrzy
mano: Si2 = 265,0; S 13 = 85,79; S14 = 82,80. Wybrano wielo
m ian potęgowy o stopniu l = 3. 

P.., 
1>10 

Rys. 2. Model charak terystyk1 statycznej silnik a ;  wielkość we)
śc10wa - prędkość obrotowa n, wielkość wyjściowa - natężenie 
przepływu paliwa Q, wielkości zakłócające mierzone - prędkość 
i wysohość lotu wyrażone przez PHc, THc i Ma; wielkości za- • 
kłócające nie mierzone - zi , z2, z-3, np. wilgotność powietrza, 
wartość opalowa paliwa, stan techniczny silnika 

Dla Q w dm3/h, n w obr/min, THc w K, wairtości współ
czynników są następujące: a0 = -571,3; a1 = 3879; a2 = 
= -7036; a3 = 4754; k = 1,69. 

W drugiej postaci funkcj i przybliżającej nie zakłada
no, że krzywe charakterystyki statycznej silnika dla róż
nych wartości Ma przecinają się w punkcie n0 = 0,9. Przy
jęto postać bardziej ogólną 

Q' � r,0 (1 + k0 Ma) + u1 (1 + lc1 J\fo) ,i' + a2 (1 + k2 1Ua) n'2 + 
(4-) 
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.w wielomianie (4) uziemniono współczynniki przy odpo
wiednich potęgach wielkości n' w sposób liniowy od pręd
kości lotu Ma. 

Współczynnrki a0, a1 , a2, a3 są współczynnikami obliczo
nymi wyżej z danych doświaaczalnych dla Ma = O. 

Współczynniki k0, ki , k2, k8 obliczono minimalizując sumę 
N2 

S3 = }; (Q; - Q;)2 (5) 
i = I  

i wykorzystując dane pomiarowe dla Ma>O'. 
dtrzymano: k0 = 0,552 ;  k1 

= 0,299 ; k2 = 0,3�2; k3 = 0,398. 
Mimo ba,rdziej rnzbudowanej postaci funkcj i (4), średni 

błąd kwadratowy aproksymacji  danych dc;iświadczalnych 
dkreślony wzorem: 

u = -. /=-
..,..

l�
...,.
2

,___
3
_(_Q_; ___ Q_;_)2-; gdzie : N3 = 219 ;_ 

V Na i = •  
jest dla obu funkcj i jednakowy i wynosi 28 dm3/h, czyli 
ok. 2,30/o. 

Ponieważ błędy pomiarów ocenia · się na taką samą war
tość można stwierdzić, że funkcje (1) i (4) dobrze aproksy
mują dane doświadczalrne. Ograniczeniem dokładności przy
bliżenia są błędy pomiarowe. 

Ze względu na prostotę budowy funkcji, charakterystykę 
statyczną silnika 1 przyjęto jak w zależności ( 1 ). 

Statystyczna ocena funkcji (1) 
Posługując się metodami statystyki matematycznej mo

żemy ocenić istotność przyjętej funkcj i przybliżającej 
istotność jej współczynników. 

Im stopień i wielomianu Q'z j est wyższy, tym lepsze o
trzymujemy odwzorowanie danych • doświadczalnych, istot-

n' 
n 

ff,; 
Rys. 3. Zmierzona charakterystyka statyczna w układzie współ
rzędnych zredukowanych 

Śmigłowiec bez wirnika ogonowego 
Firma Hughes Helicopters konstruuje nowy śmigłowiec 

bez wirnika ogonoweg,o. Nazwano go NOTAR, co jest skró
tem od No-Taił-Rotor (bez wirnika ogonowego). Prace te 
są finansowane przez wojska lądowe Stanów Zjednoczo
nych (USArmy) i DARPA (Defence Advanced Research 

[] 
p -

fj j)  

Projects Agency). Kont.Takt opiewa na 1,4 mln dol. i prze
widuje wykonanie badań wstępnych, konstrukcję śmig
łowca -ora,z wykonanie jednego prototypu. Badania wstępne 
prowadzone są na zmodyfikowanym śmigłowou OH-6. W 
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ność funkcji Q'z rosnie. Rozbudowuje się j ednak funkcja 
apr,oksymująca. Należy zbadać celowość zwiększenia liczby 
współczynn�ków a1. 

Dla przyjętej funkcji Q', współczynnik korelacj i między 
danymi doświadczalnymi i funkcją aproksymującą wynosi: 

RQQ = 1 - - = 1 - -- = 0,998 
S10 23253 ,r- �13 0

5,79 

Funkcja Q', jest istotna nawet dla poziomu istotności 
a =  0,01, gdyż wartość kryty-cz.na współczynnika korelacj i  
RQQkr = 0,501 .  

Dla poziomu istotności a =  0,05, współczynnik korelacji, 
powyżej którego funkcja z matematycznego punktu widze
nia jest istotna dla L = 3 i N1 = 50 · wynosi RQQ kr = 0,433. 

Aby ocenić celowość przyjęcia wielomianu trzeciego sto
·pnia, p osłużono się testem Fishera-Snedecora. Wielomian 
tTZeciego stopnia zmniejsza resztową sumę kwadratów błę
dów aproksymacj i w stosunku do wielomianu drugiego 
stopnia o wartość S12 - S13 = 265,00 - 85,79 = 179,21. 

Wartość testu:  
S12 - S13 179,21 

F = -- -- (N1 - 3 - l) = -- · 46 = 91,51 
S1a 85,79 

a dla a = 0,05 wartość krytyczna testu F1<r = 2,82. 
Celowe było więc zwiększenie liczby współczynników z 

trzech do czterech. Celowe było również przyjęcie wielo
mianu trzeciego zamiast drugiego stopnia. Natomiast przy
jęcie. wielomianu czwartego stopnia byłoby niecelowe, gdyż 
wartość testu w tym przypadku: 

85,79 - 82,80 
F =  ----- • (50 - 4 - 1) = 1 61 

82,80 
zaś dla d,rugiego poziomu istotności a =  0,05 krytyczna war
tość testu wynosi F1<r = 2,59. 

Uzależnienie charakterystyk i  statycznej we współrzęd
nych zredukowanych od prędkości Lotu Ma zmniejszyło 
resztową sumę kwadratów błędów aproksymacj i danych 
doświadczalnych z 4474 do 1424 i w związku z tym współ
czynnik k w zależności (1) jest istotny nawet na pozio
mie istotności a =  0,01, gdyż test F = 201,85, zaś wartość 
krytyczna F„r = 2,43. 

Reasumując, z matematycznego punktu widzenia, przy
jęta funkcja (1)  j est istotna i jej współczynniki są isto
tne. 
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OWOŚCI TECHNICZNE 

ramach badań śmigłowiec wylatał 3 0  h w ciągu 1 0  miesięcy._ 
W nowym sposobie równoważenia momentu reakcyjnego 

wirnika głównego śmigłowca wykorzystano dwa zjawiska : 
, pows<tawaruie bocznej s iły nośnej· na belce ogonowej opły
wanej strumieniem zza wirnika nośnego oraz powstawanie 
reakcj i przy . przepływie powiekza przez dyszę na końcu 
belki ogonowej. Wydmuchiwanie powietrza przez podłużną 
szczelinę w belce ogonowej o p,rz.ekroju kołowym wpro
wadza asymetrię opływu tej belki przez strumień powie
trza zza wirnika nośnego, dając w rezulta-cie boczną siłę 
nośną wystarczającą do zrównoważenia momentu reakcyj
nego w warunkach ·1otu  ustalonego. 

Dysza powietrza na końcu pelki ogonowej składa się z 
dwóch stożków. Stożek zewnętrzny jest nieruchomy i ma 
na obu bokach wycięte otwory powietrzne, zaś stożek we
wnętrnny j est Tuchomy i ma kierownice i otwory kieru
jące powietrze w jednym kierunku, prostopadle do osi 
belki. Stożek wewnęt-rzny jest połączony z pedałami. Jeśli 
pilot naciśnie lewy pedał, • to stożek wewnętrzny obróci 
się tak, że jego otwory zgrają się z otworami z prawej stro
ny stożka nieruchomego i śmigłowiec skręci w prawo. Na„ 

ciśnięcie prawego pedału powoduje reakcję przeciwną. W 
ten sposób zrealiz•owane je�t sterowanie �ierunkowe. 

Powietrze wydmuchiwane przez szczelinę w belce oraz 
dyszę na jej końcu dostarczane jest przez wentylator o 
zmiennym skoku. Jest on napędzany przez• zespól napędo
wy śmigłowca. Do poprawnej pracy układu potrzebne jeśt 
niskie ciśnienie zasilające (ok. 0,0035 MPa) i niskie pręd
kości wypływu powietrza ze szczeliny ii dyszy. Wg firmy 
Hughes sterowanie śmigłowcem nie różni się niczym od ste
T·owania śmigłowcem z klasycznym wirnikiem ogonowym. 

' JMR 
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PROTOTYPY 

SIAi  Marchełłi Sf 600-TP o Włochy • 

Lekki  samolot wielozadaniowy z dwoma turbinowymi 
silnikami śmigłowymi 

W kwietqiu 1 98 1  r. wykonał p ierwszy lot samolot wie
lozadaniowy SIAI  Marchetti SF600-TP. Jest on modyfi
kacją samolotu SF600 Canguro, którego si lniki  tłokowe Ly
coming Tl0-540J zastąpiono turb inowymi  s i lnikam i śmigło
wym i  All ison 250B-17C o mocy 3 10  kW (420 KM), zwię
kszając równocześnie rozpiętość płata. 

SF600-TP jest bardzo prostym i ekonomicznym samolo
tem mogącym korzystać z nieprzystosowanych lądowisk; 
jego k abina ma długość 5,05 m, szerokość 1,23 m i wyso
kość 1 ,27 m. W wersj i pasażerskiej będzie przewoził 6 pa-
sażerów w oddzielnych fotelach, 3 pasażerów na kanapie 
w tyle kabiny i 1 w fotelu obok p ilota. W wersj i towaro-
wej zastosowano odchylany w bok ogon, co ułatwia zała-
dunek samolotu. Kabina wersji  do przewozu ładunków na 
paletach będzie zaopatrzona w dwa rzędy ,rolek do przesu-
wania palet. Wersja sanitarna jest przystosowana do prze
wozu 4 noszy i 2 osób towarzyszących. Poza tym przewi
duje się budowę wers j i  fotogrametrycznej, morsk,iej pa,tro
lowej i rolniczej. 

Stosunkowo duży zasięg samolotu SF600-TP zapewniaj ą  
4 zbiorniki  pal iwowe ( w  płacie) o łącznej pojemności  1 100 1. 
Do przebazowania używa się dwóch zbiorników zewnętrz
nych po 300 I. 

Dane techniczne 
Rozpiętość 
Długość 
Wysokość 
Powierzchnia nqśna 
Masa własna 
Masa startowa maks. 

15,00 
12 ,15 
4,60 

24,00 
1800 
3300 
3700 

m 
m 
m 
m2 
kg 
kg 
k g  Masa startowa samolotu przec1ązonego 

Prędkość maks. na wys. 3050 m 
Prędkość przelotowa maks. 

3 15  km/h Długość s,tartu na 15 m 390 m 
290 km/h Długość lądowania z 15 m 320 m 

Prędkość przeciągnięcia z klapami Za•s ięg maks. 1 580 km 
wypuszczonymi 

Wznoszenie maks. 
Pułap praktyczny 

109  km/h Zasięg przebazowania (ze zbiornikami  
7,72 mis zewnętrznymi) 

6700 m 

KSlijlKI LOTNl8ZE :... 
------

MALIZIA N . :  Vita e vicende de L'Aero
nautica Militare Italiana in 645 foto. Wyd.  
dell"Atcneo Bizza rri ,  -Roma, 1979, s .  
332, cena L 20 OOO. 

Album przedstawia w ilust racji dzieje 
włoskiego lotnictwa wojskowego, które w 
1898 r. zapoczątkowało swą działalność za 
pomocą balonów, a w 1 909 r. za pomocą 
samolotów. Lotnictwo włoskie jako jedno 
z pierwszych w świecie wzięło udział  w 
działaniach woj ennych, w wojnie wiosko-
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-tureckiej w Libii (29.9. 1 911+18.10 . 1 9 1 2). Po
czątkowo używało ono samoloty fran
cuskie Farma n,  Bleriot i Nieuport budo
wan e  z licencji we Włoszech, a następnie 
samoloty włoskiej konstrukcji Caproni, 
Savoia, Macchi, Ansaldo i in.  Dla ok resu 
I woj ny światowej zostały  pokazane oprócz 
samolotów włoskich także niektóre samo
loty sojuszników i przeciwników. Lata 
międzywojenne to ok res rozwoju włoskiego 
lotnictwa i włoskiej p rodukcji lotniczej . 
Szczególnie znane były,  należące do świa
towej czołówki, samoloty wytwórni Fiat,  
Macchi, Savoia, Cant,  Caproni,  B reda. o
sobno przedstawiono woj nę włosko-abisyń
ską (3 . 1 0 . 1 935+9.5.1936) i udział w woj nie 
w Hiszpanii  ( 17.7. 1 936+30.3.!939). Okres II 
woj ny światowej został  przedstawiony w 
dwóch etapach. Dla lotnictwa włoskiego 
eta p pierwszy (I0.6 . 1940+26.7 . 1943) to działa 
nia we F rancji ,  p rzeciw Mal�ie i w Af
ryce. Zaprezentowano tu  dużo zdjęć sa
molotów myśliwskich Fiat G-50, Macchi 200 
Saetta, 202 Folgore i 205 Veltro, Reggiane 
2000, to rpedowych Caproni 3 1 4, Fiat RS 14 
i Cant Z-506, bombowych Fiat BR-20, Cant 
Z- 1 007 bis i Savoia SM-79. Etap d rugi 
(8.9. 1943+25.4.1945) za początkowało przejście 
a rmii wlosk-iej na st ronę Al iantów. Dla o
bu eta pów pokazano również samoloty so
juszników i p rzeciwników. Zdjęcia z o
k resu po II wojnie światowej przedsta-

2250 km 
W.K. 

wiają nieliczne samoloty włoskiej kon
strukcji używane w pierwszych latach po
wojennych, liczne typy samolotów amery
kańskich używanych do dziś o raz kilka ty
pów współcześnie używanych samolotów 
włoskiej konstrukcj i :  Fiat G-82, Fiat- G-9 1 ,  
Piaggio P- 136 i P-166,  Macchi MB-326 i 
MB-339, Fiat G-222 i a ngielsko-włosko-za-

Album raczej prezentuje samoloty włos
chodnioniemieckiej Tornado. 
k i ego lotnictwa niż dzieje jego działalności. 
Duży format i k redowy papier pozwalają 
na dobrą ' jakość i d uże wymia ry zdjęć. Do 
mniej j uż dziś znanych należą zdjęcia es
kadry wodnosamolotów Savoia S-55 gen. 
Balbo, która w 1933 r. p rzeleciała z Włoch 
do Ameryki Pl11. ,i z powrotem, wodnosa
molotów rekordowych Macchi M-52 ( 1927 r.) 
i M-72 (709 km/h - 23. 1 0. 1934) czy pie1·w
szego włoskiego samolotu od rzutowego Ca
p roni-Campini  CC-2 ( 1  lot 28.8.1940). Wiele 
zdjęć przedstawia samoloty w locie w 
ładnych ujęciach i w ciekawej scenerii. 
Nie b ra k  też interesujących zdjęć z wy
padków lotniczych. w sumie książka daje 
dobrą informację fotograficzną o samolo
tach włoskiego lotnictwa wojskowego na 
przestrzeni jego dziejów. A. Glass 

Uwaga: W ydawnictwo dell'J\teneo opu
blikowało już wiele książek na tematy hi
storii lotnictwa wojskowego i dziejów po
szczególnych typów samolotów, szczególnie 
z oluesu II ,wojny światowej. Wydawnict
wo wysyła zainteresowanym bezpłatnie ka
talog swych książek lotniczych. Adres wy
dawnictwa : Edizioni dell' A ten eo s.p.a. ,  
POBox 7216, 00100 Roma, Włochy. 
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Austral ian Aircrafł Consorł ium ABT 

• Austral ia • 

Turbośmigłowy samolot szk?lno-treningowy 

Stowarzyszenie przemysłowe Austral iail1 A ircraft Con
sortium, złożone z Government Aircraft Factories, Com
monwealth Aircraft Corp. i Hawker de Havilland Australia, 
opracowuje turbośmigłowy samolot szkolno-treningowy ABT 
(Austra lian Basic Trainer), który ma zastąpić dotychczas 
stosowany samolot do szkolenia wstępnego CT4 Airtrainer 
i przejąć część zadań szkoleniowych samol,otu odrzutowego 
Aermacchi MB326. Czas s zkolenia na ABT ma wynosić 
100 h. 

Samolot będzie miał stosunkowo wysokie osiągi, dużą 
trwałość (8000 h lotu lub 20 lat) i będzie zbudowany zgod
nie z przep isami  wojsk,owymi MIL w zakresie dotyczącym 
statycznej i dynamicznej statecznośc i w manewrach, przy 
ode-waniu i w korkociągu. Współczynnik obciążenia przy 
maks. masie sta-rtowej w wersj i szkolnej (2000 kg) zawie
ra się w granicach +6 g i -2,5 g. Ze względu na dużą 
turbulencję powietrza nad obszarem lotów, zakres obcią
żeń zmęczeniowych przyjęto rponad 2 g dla wszystkich war
tości współczynnika obciążenia. Samolot ma wy.tnymywać 
w zakrętach 2,5 g na wysokości powyżej 3000 m. Poza 
tym będzie przystosowany do p ionowego nur1kowania , (20 s), 
lotu odwróconego (20-:-30 ·  s) i korkociągu (30 s). Ma to za
pewnić metalowa struktura samonośna z selektywnie sto
sowanymi tworzywami  zbrojonymi. Kabina z dwoma miej
scami obok siebie (z możliwością zainstalowania dwóch do
datkowych) została opracowana zgodnie z analizą antropo
metryczną, ma i nstalację tlenową, a temp. jest utrzymy
wana w określonych granicach. 

Do napędu wy·brano s ilniki PW of Canada PT6A-25 i 
Garrett TPE331-1 lub -6 o mocy ,ograni-czonej do 410 kW 
(560 KM), przy czym rozważano również s ilniki Alfa Ro
meo AR318  i Aveo Lycoming LTPlOl. Trójłopatowe śmigło 
ma ś.rednicę 2,30 m. 

W celu zwiększenia możliwości eksportowych projektuJe 
się wersje do treningu bojowego, bezpośredniego wsparcia, 
rozpoznawczą i patrolową o masie startowej zwiększonej 
o 600 kg. Wersje te będą zaopatrzone w cztery uchwyty 
do podwieszania ładunków o łącznej masie 800 kg, a s il-

PROJEKTY 

nik  będzie miał pełną moc. W przypadku podjęcia decyzji 
budowy samolotu ABT, próby w locie rozpoczęłyby s ię w 
końcu 1 983 r . ,  a do-stawy p ierwszych samolotów - w mar
cu 1 987 r .  

Dane techniczne 
Rozpiętość 
Długość 
Wysokość 
Powierzchnia nośna 
Masa własna z wyposażeniem 
Masa paliwa 
Masa startowa 
Prędkość dop. mak,s. (wg przyrządu) 
Maks. dop. liczba Ma-cha 
Prędkość dop. przy maks. podmuchach 
Prędkość przelot. n.p.m. maks. 
Wznosze:oie maks. 
Pułap praktyczny 
Długość drogi startu i lądowania 

(przeszkoda 15 m) 
Długotrwałość lotu na 3000 m 
(Osiągi dla średniego klimatu tropikal

nego, tj .  26°C n.p.m.) 

1 1 ,00 m 
10 , 10  m 
3,70 m 

20,00 m2 

1 390 kg 
388 kg 

2000 kg 
519  km/h 

0,575 
333 km/h 
360 km/h 

9,65 mis 
9150 m 

poniżej 500 m 
3 h 50 min. 

W.K. 

Z DZIEJÓW POLSKIEJ TECHNIKI LOTNICZEJ · 

Jeszcze o samolotach 

Osta,tnio p. M. Passingham z Angli i  uzyskał i udostępnił 
dotychczas zupełnie nieznane zdjęcie samolotów RWD-14b 

TLiA 1982 nr 7 

RWD na szerokim 

Czapla ze znakam i  rumuńskimi. Jest to p ierwsze zdjęcie 
pokazujące Czaplę w służbie lotnictwa rumuńsk iego. Ze 
zdjęcia wynika, że samoloty były malowane podobnie jak 
w Polsce, tj. od góry na zielonooliwkowo, zaś od spodu 
na jasnoniebieska. Samoloty r umuńskie nosiły znaki roz
poznawcze na wierzchniej i spodniej stronie skrzydeł i na 
kadłubie, zaś na sterze k ierunku trójkolorowy pas. Na tyle 
kadłuba był namalowany żółty pas, a na stateczniku p io
nowym numer samolotu. Wg ź,ródeł rumuńskich lotnictwo 
wojskowe Rumunii używało 1 1  samolotów RWD-14  Czapla. 

Powyższa notatka jest uzupełnieniem artykułu o samo
lotach RWD na szerokim świecie zamieszczonym w TLiA 
nr 5/82. 

,< 

Przy okazj i pragniemy poinformować, że redakcja spo
dziewa się w niedługim czasie opublikowania szczegóło
wego mater iału o ewakuacj i w 1 939 r. polskich samolotów 
na Węgry. 

A.G. 
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STRESZCZENIA 

KĘDZIERSKI .J . ,  PLECIŃSKI P. ,  $WIT
KIEWICZ R. : Eksperymentalny ultralekki 
szybowiec U LS z kompozytów polimero
wych. Cz. I.  Geneza pr9gramu i budowa 
szybowca. TLiA, t.  XXXV I I ,  1982, nr 7, s .  5. 

w trójczęściowym opracowaniu omówio
no powstanie „Programu ULS" oraz Jego 
realizację, przedstawiono opis eksperymen
talnej konstrukcj i ,  przebieg badan I prob 
naziemnych oraz pierwszych prób w locie. 
Część pierwsza przedstawia problematykę 
budowy szybowca ULS na tle uwarunko
wań wynikających z doświadczeń p rzesz
łości, jak również dalszych planów rozwo
jowych, związanych z _ideą popularnego 
szybowca nowej generacji. 

PIEPHZYK R., KRAUZE J. :  Przepływ 
przydźwiękowy wokół izolowanego profilu 
oraz przez palisadę łopatkową - analiza 
fenomenologiczna. TLi A,  t. XXXVII,  1982, 
nr 7, s. 8. 

Przedstawiono zmia ny podstawowych pa
rametrów sprężarek silników lotniczych a 
dla porównania - silników stacjonarnych 
w funkcji lat i omówiono fizyczną stronę 
zjawisk i zagadnień przydźwiękowego prze
pływu przez sprężarkę: , obraz opl_ywu 1zo
iowanego profilu, wzajemne oddz1a1rwam_e 
fal uderzeniowych i wa rstwy przyśc1enneJ, 
zmia ny wspótczynników oporu i siły nośnej 
profilu w zależności od liczby Macha oraz 
p rzepływ przez płaską palisadę sprężar
kową. 

LASON J.: Problem rozwoju krajowej ko
munikacji lotniczej. TLiA, t.  XXXVII,  1982, 
n r  7, s. -13. ( 

P rzedstawiono przyczyny deficytowości 
k rajowych linii lotniczych 1 potrzebę 
właściwego ustawienia pro,poreji między 
taryfami lotniczymi i kolejowymi. 

BEREŻAŃSKI J., STANISŁAWSKI J., SZU
MAŃSKI K . :  Eksploatacja · śmigłowca na 
terenie pochyłym (li). TLiA, t .  XXXVII, 
1982, n r  7, s .  23. 

w a rtykule podano model prób symula
cyjnych oraz prób w terenie naturalnym 
służących do  empirycznego wyznaczenia 
granic eksploatacji śmigłowca na tereme 
pochyłym o ra z  do  weryfilcacji metod ana
litycznych. 

LENORT F. : Kilka uwag o matematycz
nym modelu charakterystyki statycznej 
turbinowego silnika odrzutowego. TLiA , t. 
XXXVII, 1982, nr  7 ,  s .  28. 

w artykule omówiono potrzebę do zbu
dowania matematycznego modelu turbi
n owego silnika odrzutowego aproksyma
cję wyznacwnej doświadczalnie zależności 
zużycia paliwa od prędkości obrotowej sil
nika oraz prędkości i wysoko�cl lotu. O
kreślono dwie funkcje aproksymujące: je
dną p rzy pewnym szczegółowym założeniu 
i drugą, bardziej złożo_ną, o postaci �g61-
nej. z oceny dokładnosci a proksymacji za 
pomocą obu funkcji wynika możliw�ść sto
sowania pierwszej, prostszej funkcji . Sto
sując metody statystyki matematycznej o: 
kreślono prawidłowość przyjętego w teJ 
funkcji stopnia wielomia nu i liczby wspó!
czynni)<.ów. 

CONTENTS 

KĘDZIERSKI J.,  PLECI?sSKI P„ SWiT
KIEWICZ R. : Experiment:rl ultra-light 
glide r  ULS made of polymer composltes. 
Part. I benesls of the program and con
struction ot the glider, TLiA, vol. 
XXXVII, 1982, No 7, p. 5. 

The paper consistipg of three pa rts 
d.iscusses a rislmg of the „Ultra-Llgt Glider 
Program" and its execution, c\escribes the 
exp_erimental design, the course of ground 
investigatlons and ·tests and the first 
flight tests. Part I shows p roblems of con
struction of the ultra-light g!Jder (ULS) 
a ga lnst the background of conditions re
sulting from previous experience and of 
further development plans, connected wlth 
the idea of a popular glider of a new 
generation. 

cd. na II okl. 
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Z DZIAŁALNOŚCI SEKCJI LOTNICZVCH SIMP i SITK � 

Zebranie Sekcji Głównej Lotniczej 
23 czerwca br. w Domu Technika NOT 

w Warszawie, poci przewodnictwem kol. 
Ryszarda Zaremby, odbyło się zebranie 
członków Sekcji Głównej Lotniczej SITK. 
Zebrani zostali poin[ormowani o dyskusji 
przeprowadzonej na koleżeńskim spotkaniu 
„okrągłego stołu" sekcji lotniczych SIMP 
i SITK nt. aktualnego stanu l zadań pol
skiej komunikacji lotniczej, które odbyło 
się 20.05. br. Omówiono również propono
waną tematykę następnego spotkania, po
święconego infrastrukturze lotniczej w 
Polsce, obejmującego lotniska i urządzenia. 

Po wyczerpaniu punktów porządku dzien
nego zebrania, z inicjatywy kol. Hyli dys
k utowano o aktualnych sprawach lotni
czy,ch, m.in. o rerormie gospodarczej w 
przemyśle, produkcji samolotu Mewa, kal
kulacj i i kosztach, budowie lotniska Okę
cie II oraz forum dla wniosków lotniczych 
w Sejmowej Komisji Komunikacji i Łącz
ności 1 dla tez przemysłowo-komunikacyj
nych w uchwale VIII Kongresu Techników 
Polskich. 
Zebranie Prezydium SL SIMP 

29 czerwca br. odbyło się posiedzenie 
poszerzonego Prezydium Zarządu Sekcji 
Lotnlczej SI MP, na którym omówiono 
przyszłą działalność Zarządu. 

Na zebraniu przedstawiono dziedziny na
szej branży, wymagające przedyskutowa
nia i fachowych konsultacji. Dużo uwagi 
poswięcono m.in. problemowym obecnie 
zagadnieniom w przemyśle lotniczym: bra
kowi kompetencji i obserwowanej niefa
chowości odpowiedzialnej kadry inżynieryj
no-technicznej oraz lekceważeniu wymo
gów jakości i niezawodności sprzętu. Za
gadnienia te będą przedmiotem dalszych 
wnikliwych rozważań,  analiz i rozmów. 
Forma i metody pracy 

Sprawą wymagającą wypowiedzi człon
ków Zarządu Sekcji Lotniczej SIMP jest 
forma i metoda pracy społecznej Sekcji 
w warunkach wprowadzanej reformy i re
organizacji gospodarki narodowej. Podję
te decyzje muszą jednak uwzględniać 
przydatność technicznej organizacji społe
cznej w nowych reżimach działalności 
przedsiębiorstw i instytucji lotniczych. 
S pot kania „okrągłego stołu" 

Po zapozna niu się z opiniami zebranych, 
Prezydium Zarządu SL uznało, że należy 
zorganiwwać koleżeńskie spotkania „okrąg
łego stołu" poświęcone następującej tema
tyce: 

- lotniczej działalności usługowej , 
- lotniskom, ich wyposażeniu i infra-

strukturze, 
aspektom produkcyjnym samolotu Me-

wa 
problemom muzealnictwa lotniczego, 

wymogom jakościowym polskiej pro
dukcji lotniczej. 
Wybory we Wrocławiu 

Kol. Zbigniew Girulskl zrzekł się pełnie
nia funkcji przewodniczącego Zarządu Od-

CO,UEP)l(AHMJI 
KEHD.XEPCKH E., TIJIETHHhCK11 TI., CBl1TKE
BHą P.: 3KcncpHMCHTan&HLlii yn&TpanerKHii nnaHep 
Y Jll,C RJ noJ111Mel)O■L1X KOMTIOJHTOB. 1łaCT1, I, PolKJle
HHe nporpaMMLI H DOCTJ>OiiKa nnaHcpa. TJieA, T. 37, 
1982 r., .N'9 7, CTp. 5 

B craT&e on11cano pOlK.llenne nporpaMML1 Y JJbC a ee 
pearrn3aURR, .a:aeTCR ODHC3HHC 3KCllCPRMCRTaJTLHOłł JCOH
CTPYKUHH, ee łJCITbł'Taaurt Ha JCMJlC H B noneTe. Ilcpea11 
'łaCTb }'Ka.3WBaeT npo611eMbł CBRJaHRhlC C npocrpoHxoH 
nnanepa YJibC na <!>one naKanJTeRnoro om,1n a Ta""'e 
nnaubl paJBHTHR nony11Apeoro onaucpa noaoA reec
paoaa. 
TIETIDJl1K P., KPAYJE E.: CaepuayKoaoe o6TeKaHHe 
a o6nacn, KJOJJHJ)oaanttoro nJ)O(i,KJJff' K 11epe1 nanKca,ll no
nacreii - ananH1 ReneHHR. TJiaA, T. 37, 1982 r . .N'9 7, 
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YKaJaHbl JIJMCRCRHR OCHOBRLIX napa.MeTpoB KOM
npeccopoe aeH"aitBHraTeneH' H nm1 cpauuonaR - CTauao
uapm,rx .llBRraTenoił, u TelfeRee 11ocne.llBHX ncT u oaaca-

cl zialu Wojewódzkiego Sekcji Lotniczej 
SIMP we Wrocławiu. Walne zebranie człon
ków Oddziału wybrało na przewodniczące
go kol. And rzeja Polańskiego. Kol. Z. Gi
rulski w dalszym ciągu będzie kierowwał 
pracami Zespołu Zarządu ds. H ydrauliki 
Lotniczej. 
Narada gospodarczo-techniczna 

W Domu Pracy Twórczej SIMP im. H. 
Mierzejewskiego w Rydzynie odbyła się 
dwudniowa międzystowa rzyszeniowa nara
da pn.  , ,Doskonalenie gospodarki i tech
niki oraz ich wzajemne oddziaływanie''. 
W naradzie wzięło udział 138 osób, w tym 
108 członków SIMP - delegatów na VIII  
Kongres Techników Polskich. 

Przewod niczący SIMP, prof. J. Kaczma
rek, w swym inauguracyjnym przemówie
niu zwrócił uwagę na następujące oko
liczności :  

- w produkcji nastąpił ostatnio spadek 
d yscypliny technologicznej, 

- o 30'/, zmniejszyła się liczba zgłoszeń 
patentowych, 

- środowisko techniczne powinno aktyw
nie i twórczo włączyć się do wdrażania 
reformy gospoda rczej oraz pokonywania 
piętrzących się t rudności, m.in.  materia
łowych. 

W dyskusji zabrali głos przedstawiciele 
Sekcji Lotniczej SIMP kol. kol. Aureliusz 
Misiorek z Wa rszawy i Stanisław Książek 
z Mielca. 

Kol. A. Mis,Jorek wypowiedział się w 
sprawie transportu k rajowego, stwierdza
jąc że :  

- zły  stan t ransportu stanowi barierę 
na d rodze wyjścia z k ryzysu, 

pogłębiają się dysproporcje między 
możliwościami przewozowymi a zapotrzebo
waniem na transport, 

- obniża się współczynnik gotowości 
technicznej taboru przy malejących dosta
wach części zamiennych, 

- zatraca się konkurencyjność w prze
wozach lotniczych z powodu przestarzałe
go taboru. 

Kol. s. Książek przedstawił działalność 
zakładowego zespołu aktywizacji technicz
nej w Kole SIMP przy WSK PZL-Mielec 
w zakresie postępu technicznego, produkcji 
pomocy warsztatowych, eksploatacji ma
szyn i systemu plac. P ropozycje nowych 
założeń placowych zostały przedstawione 
zebranym. A oto tezy referatu kol. S. 
Książka : 

- zespól aktywizacji technicznej jest 
bardzo pożytecznym organem w działal
ności Stowa rzyszenia ,  

źródłem poważnych efektów ekono
micznych jest opracowanie I wdrotenle 
typowych procesów technologicznych, 

- wprowadzenie typizacji w prOdukcjl 
maszyn zapewnia efektywność od 1 :10 w 
USA do 1 : 100 w Polsce, 

- do dużych strat przyczynia się wa
dliwa działalność normalizacyjna, oparta 
na organizacji nie odpowiadającej potrze
bom gospodarki narodowej, 

RW 4,uJ�CCXHC onCRRJl CBll38RRLł:C co CBCJ)XJBYKOBhlM 
ce'leaeeM 'lepeJ KOMTipeccop: xapTaea o6TeKaHRll HJ
onapoaaanoro npo<!>am,, B33HMHOe BOJ.llellcT■He Y.ll3P
HblX BOJTH a noaepxeocrnoro enoli. HJMeaeaae Ko:,<t><l>a
ueeHToa CODPOTHBJTeeall H 00.ITT,eMHOii CHJTLI npo<!>um, 
e JasacnMOCTH or 11:ecna Max a, a TaK>f:C re..-eeee ąepeJ 
DJIOCICHii DllJIBca.ll ICOMDpeccopa. 
JI.HCOHb E.; Tipo6neMa puaRTH11 any-rpeRHHx IIOJ.ll)'m
HLIX coo6melllrii. TJiaA, T. 37, 1982 r. , .N'9 7, cTp. I 3  

YKaJbtB3IOTCll IlPlł'IHRbl .lle<!>HUHTBOCTH BRyrpeRHBX 
BOJ.ll)IWRblX coo6weeaii H no.ll"lepKHBaeTCll aeo6xo.llH
MOCTb o6ecne'łCRRJl rrpaBRJr:bROro COOTROWCHRR MC)K.llY 
CTORMOCTLlO >KCJICJROllOPO)KffbtX B 3.BH8I(HOHRLIX 6A
nCTOB. 
liEPE)l(AHhCKH E., CTAHlłCJIABCKH E.,  lIIY
MAHhCKH K.: 3KCnny&Ta!V111 ■epTOJltta ea eaKnon
uoii nn0DIA.llKe (Il). T JJ eA, T. 37, 1982 r., .N'9 7, cTp. 23 

B CTaTbC OnHcaHbł CRM)'JIJlU,RORHblC BCTTLITaRBJI, a Tax.
:IICC BCll.LITaRHJI B RaTypa.n:&RLIX YCJIOBBJlX, TTJ)RMCRJICMWC 
)lJlll 3MDBp&'leCKOro onpe)leneeell npe.lleJTOB 31CCnnya
TaUHH aepTOJTCTa aa HaJCJ'IOBHOii DJ'IOI.US)ll(e H .llO npo
BCl)ICH aHaJ'IBTB'leCKBX MCTO.llOB. 

- niekorzystne są skutki decyzji PKNiM 
z d n. 15.5.1979 r., dotyczące zlikwidowania 
zespołu ds. zamienników przy Komitecie 

przeniesienia jego działalności do jed
nostek branżowych. 
Komunikat nr I/82 

Do członków Za rządu Sekcji Lotniczej 
SIMP został rozesła ny komunikat infor
macyj ny z datą 5.07. 1982 r. W komunika
cie podano działalność Prezydium Zarzą
du SL po ostatnim, siódmym plenarnym 
zebraniu Zarządu oraz  wymieniono spra
wy omówione na siedmiu kolejnych posie
dzeniach członków Prezydium. Poinfor
mowano również o tematyce obrad na 
wspólnym zebraniu prezydiów Sekcji Lot
niczej SIMP i Sekcji Głównej Lotniczej 
SITK, które odbyło się 30.04. 1982 r. 

Prezydium SL SIMP prosi o propozycje 
termlnu zwołania następnego zebrania ple
narnego. 
Zalecenia dla sekcji 

Wiceprzewodniczący ZG SIMP kol. L. T. 
Wrotny opracował tezy I kwestie dotyczą
ce aktywizacji działalności sekcji, do dys
kusji na VIII  zebraniu plenarnym zarzą
du Głównego SIMP. Kol. L. Wrotny zaleca 
m.in., a by ogniwa wszystkich szczebli sek
cji skupiły się na „organizowaniu facho
wych s potkań węższych gron specjalistów 
(tzw. spotkań „okrągłego stołu", jak to 
czyni Sekcja Lotnicza). Wynikiem tych 
spotkań powinno być oddziaływanie (przez 
krytykę i pod.suwanie lepszych rozwią
zań) na kierownictwo resortów i zakładów 
pracy, a więc wypełnianie przez sekcje 
funkcji eksperta w bezpośrednich kontak
tach z zainteresowanymi". 
Ośrodek Badań i Studl6w SIMP 

Rada Naukowo-Techniczna Społecznego 
Ośrodka Badań i Studiów SIMP pOd prze
wodnictwem kol. S. Zbierskiego zatwier
dziła wstępny program działania tego 
Ośrodka w Rydzynie. Program zawiera 
m.in. następującą tematykę: 

-opracowanie metody realizacji oraz 
wdrażanie przykl�dowych rozwiązań auto
matyzacji prOdukcji, 

- opracowanie raportu o stanie chłod
nictwa i przechowalnictwa artykułów spo
żywczych, 

- opracowanie koncepcji technologll 
aparatury do odzysku i przetwarzania od
padów tłuszczów białkowych, 

- uruchomienie produkcji i upowszech
niania stosowania wspomagających siłowni 
wiatrowych, 

- opracowanie raportu o stanie stosowa
nia technik regeneracyjnych do części za
miennych, 

- raport o celowości i możliwości uru
chomienia produkcji małego ciągnika uni
wersalnego na potrzeby rolnictwa i sadow
nictwa. 

Należy dodać, że SOBiS dysponuje wy
soko wykwalifikowaną kadrą rzeczoznaw
ców z całej Polski. 

JIEHOPT 4>.: Hecxom.Ko JaMe,..,ndi o MaTeMan..ec
K0ii MO.Ile"" cranr,ecKoii xapaKTepwCTIIKlł racoTyp6,i• 
noro .llBIII"&TeJnl. TJI11A, T, 37, 1982 r., � 7, crp. 28 
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