


HOBÓCTM.M3 nonbWM_ ◄ 
• BapnauT ce111,cKOXOJRHCTBeH11oro caMOJleTa KPYK, 060Juaąe11111,1il II3Jl-106AC, 

c )lOJłTaTCJleM Alll-62J,!P 736 J<BT (1000 n.c.), KOTOpblf1 coeepwun nepeblii uoneT, 
B npownoM roey, nony1u1n cepTm1>HxaT B H:10ne M-ue. ,[{aa 3KJeMnnJ1pa TI3n-106AC 
uaneTaJ!H BO BpCMR HCnblTaHHH 150 ąacoe. )J.eCRTb WTYK n3Jl-106AC, nepe)leJlaRHl,IX 
HJ II3JI-106A, npHHHMaeT yąaCTHC B pa6ornx no KOIITpaKTY 3YA (0T)lene,me Anua
UHOBHbtX Ycnyr TI3Jl BCK Bapwaea-OKeHue), e EnrncTe. 0AHH TI3Jl-106AC e u,one 
6LJJ1 nepe)lałl npe.nnpm!THI-0 Arpapcl>J110T (r)J.P) .nm1 JfCDb!T3HHH CCJlbCKOXOJRMCTOeH
ROii annapaTypbl. Il3JI-106AC OTJ1HsaeTc11 OT Il3JI-106A 6onee BhlCOKHMII neTHblMH 
Jf 3KOROMJrłCC1UfMlł xapaXTepeCTHK3MH, TaK xax ero paCXO)l TODJUłB3 Ra 40 nłnpoo 
B 'f8C RH)KC, a TRK>KC MMCCT 6011ee JlJIHHHbli.ł MC)KpCMOHTHblii cpox u RU3KyJO Tpy.no
CMKOCTb o6cny:>KUB3HIHI. 

• 3aBOll Il3Jl BCK Bapwaea-OKeuuc Ha'łan eunycx noooro coeeprnc11cToooauuoro 
aapH&HTll cenbCKOXOJRiiCTBe1111oro caMoneTa KpyK, 060,na'łCRHoro IJ3Jl-106 JiC, 
c DOBhlM ICJ)bUJOM H 6oncc KOpOTKHMH no.nxocaMH. IIpKBOJlOM caMOJICTa flBJJRCTCR 
.llBHraTeJ11, AID-62HP, 736 KBT (1000 n.c.). J,!cn1,1rnRlfR caMoneTa )lOJl>KHLJ JaeepWHTbCR 
DOJlY'fCRHCM cepnn!>HKBTa e III KBapTane T.r. M)leT nOCTpOl!Ka 40 caMOJ!CTOB 
Il3JI-106 BC KpyK BOCbMOii cep11H, nepeb1e BJ HHX 6y11yT roTOBbl n KOHUe 1982 ro11a 
enH e Ra'łane 1983 ro.na. 

• łb-3a y)lJ11t11eu,r11 ncp110Aa AOpaÓOTK11 PCAYKTOpHoro 1101..-aTen» Il3fl-3CP Ha 
3aeo.ne BCK TI3n :>Kewye, c.ae11yeT nonaraTb, •rro caMoncT Il3JI-J06 JiP Kpyt< aonyqHT 
CCPTml>HKaT TOJ11,KO BO BTOpOM KBapTane 1983 r., a ero cepHJJHb<i! e1,mycK uaweTcH 
B KOHl.\C 1983 HJllł e Ba�ane 1984 r. 

• IlpOTOTHU caMonen Il3JI-106 AT Typ6o-KpyK Jaeepw11n JaBO)lCKHC 11cn1,1-
TaHHll c .llBJffaTCJ!CM IIT-6A. B 1983 r. ope)lnonaraeTCH cepTH<!>HJ<aueH Il3JI-106 JiT 
Typ6o-KpYK, KOTOpLlll 6y11eT BLlnycxaTbCll c )lBIITaTencM IIT-6 una Il3Il-10 no Mepe 
cnpoca H BOJMO>KHOCTH DOnY'iCHHSI n.enraTene11. 

e Ha JaBO)lC Il3JI Bapwana-0Keuue KOJ!J!CKTHB KOHCTpyKTOpOB DOA PYKOBO)lCTBOM 
Mrp HB»c. �CJI <l>pb1JlPLIX3BH'lfa ea'łaJI pa6oTy H3Jl anaenpOCKTOM UJ1bCKO
X03Biłc-raeu11oro caMOnCTa .neemoCTLIX ro.a.os, Il3JJ-107 KaaKa. TipoToTun caMoneTa 
COBCPWHT nepeblfl nOJ!CT n 1986 r. a BbtnYCK npe.nnonaraeTCll c 1990 r. 

• KoHCTPYKTOPCKoc 6iopo Il3n BCK Bapwaea 0Kenuc 11asano pa3pa60TKY 
npoeJCTa MHOroncneooro caMOJJCTa Il3Jl-104 BHn.hra 88, c none3HOH Maccoił 600 xr. 
CaMoneT DO CXCMC BbJCOKOllJJaH, 6y.neT HMCTb coeepWCHRO JtOBYJO KOHCTPYKUHłO. 
CaMoneTOM 3au1rrepecooam1 Kanana. ITpoTOTnn caMone,·a 6y,a.cT rOTOB B 1985 r. 

• B KORCTPYKTopcKOM 6iopo Il3fl BCK Bapwaea-OKe11ue, ynpasnRCMblM Mrp 
1.fU)I(. AB.[l)KCCM «l>pbIJ:U)blX)BH'łCM, pa3pa6aTb1B3CTCR. npOCKT y'te6HO-T-pełlłfJ>OBOq]łOro 
caMOJJCTa Il3Jl-130 OpnHK, c nopwaeBblM JlBu:raTeneM, HMCIOIJ.l.Cro neTHhte ceoMcysa 
peaKTBBBoro CaMOneTa. 3To .D:OIDKBO o6ner'IHTb o6yqeHJtC nHJlOTOB peaKTHBHblX 
caMOJ!CTOB. IlpOTOTHD caMOJ!CTa 6y)leT rOTOB n 1983/1984 r. 

PRENUMERATA 

► NEWS 'FROM POLAND 

• The PZL-106AS version of the Kruk ag-plane, driven by the 
ASz-62IR 736 kW (1000 hp) engine, test flown last year, was 
granted the certlficate in July this year. Two PZL-106AS air
planes flew 150 hrs during tests. Ten airplanes of this type, 
converted from the ,PZL-106A verslon, participate in the this 
year's action of ZUA (Air Agricultural Services Divlsion of the 
PZL WSK-Warszawa Okęcie Works) performed in Egypt. One 
PZL-106AS was dlrected to the „Agrarflug" enterprise (GDR) 
for tests of the agricultural equipment. The PZL-106AS has 
better performance than the PZL-106A and lower operating 
costs because of the fuel consumption reduced by 40 1/h, long 
time between overhauls of the engine and the fact that the 
engine maintenance works are not much time-consumlng, 

• Productlon of an improved verslon of the Kruk ag-piane, 
designaled PZL-106BS, wilh modifled wing design employing short 
wing struts, has been sta,rted Ln the PZL WSK-Warszawa Okęcie 
manufacturing plant. The aircraft is powered by the ASz-62IR 
736 kW (1000 hp) engine. Tests if this alrcraft are to be completed 
in the third quarter of this year and a re to result in obtalning 
the certlficate. 40 alrplanes Kruk, series VIII, of the PZL-I0GBS 
version, are being built nad the first ones are to be ready on 
the turn of 1982. 

• In connection with the fact that the development period of 
the PZL-3SR geared engine has been prolonged at the WSK 
PZL-Rzeszów Works, lt is antlcipated that the PZL-106BR Kruk 
ag-piane will be granted the certlficate in the second quarter 
1983, and its lot p 1'0duction will be able to be started on the 
tum of 1983. 

• A prototype of the PZL-106AT Turbo Kruk alrcraft has been 
factory tested w!th the PT6A engine. In 1983, as it is expected, 
the PZL-106BT Turbo Kruk aireraft is to be granted the eertl
ficate, and its productlon with the PT-6 or the PZL-10 engine 
will depend on demand for that aireraft and on a vaila bili ty 
of those engines. 

• A team headed by Andrzej Frydrychewiez, M. Sc., have 
started study works at an agriculturaJ aircraft of 1990's PZL
-107 Kawka, at the PZL WSK-Warszawa Okęcie Works. A proto
type of that aircraft is planned to perform, Is first flight in 
1986, and its production is to be started in 1990. 

• Designlng of the PZL-104 Wilga 88 multipurpose aircraft 
of 600 l<g pay load has been started at the design office of the 
PZL WSK-Warszawa Okęcie Works. It will be a high-wing 
monoplane of absolutely new design. That aircraft arouses interest 
o{ the Canadian government. A prototype of that aircra!t is 
planned to be ready in 1985. 

• A training aircraft, PZL-130 Orlik, with a piston engine 
but having characteristics of a jet alrplane, Is being designed 
at the design office of the PZL WSK-Warszawa Okęcie Works, 
headed by A. Frydrychewlcz, M. Sc. This is aimed at facilitating 
of training of jet aircraft pilots. A prototype of that aircraft Js 
planned to ready on the turn of 1983. 

Prenumeratę ,przyjmuje bezipośrednio Wydawnictwo Czasopism i Książek Technicznych NOT SIGMA - skrytka 
1004, 00-950 Warszawa. Konto bankowe: 1036-7490-139-ll III O/M NBP Warszawa. 

Jednostiki gospoda·rki uspołecznionej, instytucje ·i organizacje ip.rzesyłają zamówienia zawierające: tytuł czasopisma, 
okres prenumeraty oraz adres zamawiającego wraz z kodem pocz·towym, ewent. adresy -0dbi01rców, którzy na 
zlecenie zamawiającego mają otrzymywać przesyłki, a także numer konta ba111k,oweg,o zamawiającego. 

Dopisując w zamówienil\.l - PRENUMERATA STAŁA, zamawiający nie będ;z;ie musiał coroozmie ponawiać 1Lamó
wieriia, a jedynie dokonywać •przedpłaty wg aktualnie obowiązujących cen na wezwanie Wydawnictwa. 

Warunkiem realizacj.i zamówienia jest Tów.noczesne dokonanie odpowiedniej przedpłaty na ww. konto Wydaw
nictwa SIGMA. 

Prenumeratorzy indywidualni dolronują .przedpłaty przekazem na ww. 
adresata-posiadacza �achunku - tytuł czasopisma, liczbę zamawianych 

Przedpłaty przyjmowane są w termilnach: 

konto, podając na odwrocie odcin,ka dla 
egzempla�zy oraz Oikres prenumeraty. 

do 25 listopada (w 1982 r. wyjątkowo do 5 grudnia) na I kwartał, I półrocze i cały rok następny oraz prenume
ratę stalą (wieloletnią), 
do 10 marca - na II kwartał, 
do 10 czerwca - na III kwartał i na II półrocze, 
do 10 września - na IV kwartał. 

Uwaga: Obowiązuje bairdoo czytelne 
Prenumerata „Techniki Lotniczej i 
Prenumerata ze .zleceniem wysyłki 

pismo i podawanie k•odu pocztowego. 
Astronautycznej" wynosi: kwartalnie 180 zł, półrocznie 360 zł, 
za granice; jest dwukr-otnie droższa. 

rocznie 720 zł. 

Dodatkowych informacji 1udziela: Zakład Kolportażu Wyd. NOT SIGMA, Wanszawa, 1Ul. świętokrzyska 14a, tel. 
26-80-16, 26-67-17. 



T E C H N I K A 8'82 

MIESIĘCZNIK SEKCJI LOTNICZEJ 
STOWARZYSZENIA 
INŻYNIERÓW I TECHNIKÓW 
MECHANIKÓW POLSKICH 

lotn icza 
XXXVII LISTOPAD 1 982 i A S T R O N A U T Y C Z N A  

Problemy oceny l icencj i na wyroby lotn icze 

Mi;r inż. ANDRZEJ GLASS 

Cllę.srt.o moim.a ,S1p,01tikiać się :z ipyta1I1iem czy licencje, 1k.ltóre 
brał nasz iprzemy1sł  lOlt.tniiczy ·były lkorzys,tme. Aby imó� 
spróbować ,dać odiPOlwiedź lll'a 1 to 'PY-ta,me, rtrzeba !po1Z1Uac 
zas,ad�'JJ�CZle ,prolbJ.emy wiążą,ce 51ię z �k-eincjami. J_edn.ak 
01aj,pier1w ·nale,ży okireślić, ,co <rozumie 1s1ię ,pod p0Jęc1ern 
licencja. W szerokim, 1portoCZ'ny,m ,użyciu 1te@o wyir.azu ---: 
licencja to lkalŻ.ida ,pro.duJkicja wynobiu ziagiramic:zme©O, 21as 
rw j�ylku pr.a1w1110-,hain,dlowyim -to oikreślOiny tYlP tr.ansa:k,CJ !. 
TypOiwa l icencj:i t-o umow.a IIla 1produlkcję ograll'kzonej l·ub 
nieograniczonej ilośoi danego wyirobu za o'kme.śiloną opbaitą. 
Jedna z jej odmian to umowa z royality, czyli opłata od 
!każdej wyiprr·oduk01wa1n,ej ,sztl.11�i (nip,. rzęd,u 50/o ceiny wy
['Obu). Dla 1Peliniej,szej oceny ,problemu 1vrzyjm1jimy jeid!Ilak 
okre·ślenie .s,z,e,rsze, choć mn1e,j śaisłe. 

Na,s.z 1przemyisł lotruczy pr,oduk.uj,e !trzy r,odlzaje wyroibów, 
z :punktu ,w�dtz,en.iJa ich 1pochodlze111Jia :  [PoJs'k1e, •raidz1e,ak1e 
i zachodnie. Konstrukcj i radzieckiej są samoloty An-2 
i śmigłowce Mi-2, elementy do samolotu Ił-86,_ samoloty 
An-28 oraz silniki: AI-14, ASz-62, GTD-350 1 PZL-10. 
(TWD-10). Strona radziecka zazwyczaj przekazuje nam 
dokumentację konstrukcyjną (seryjną lub prototypową) 
Ila wie!!'.ając umo,wę .na <lostarc21erJJLe OlkreśJ.onej kziby s�mo� 
lotów, smigło1wców czy ,siJJn11ków. N!ie j,eislt •to u,mo,w.a ll�cein
cy jna w ści,słym ,mac.zeniu ,te,go 1slQwa, lecz udo1S1tęipmenue 
do•klllffienta,cji . T.ak 1naj·czę,ściej pralk,tykują między sobą 
ik,r.ci,je s,o,c.jaliisltyicz,ne. J-eś'l,i ,ce,na wyirobiu jest do,b.nze s1kal
kulowa·na i seria j,e,slt dł,ug.a, a ,z.az,wy,czaj tak się 1dzieje, 
to tego rodzaju transakcja jest opłacalna. Po zamortyzo
w.anilu s ię ,kosztów m UJchomienia ,p-ro<diU:kicji, wyrób ,srtaJe 
s ię bardzo opłacalny, jak to np. miało m iejsce w przypadku 
samolotu An-2. Przy tego rodzaju umowach istnieje moż
J iw,o•ść 1produk,cji da111,e,go ,wyirobu ina uż�tek ,kra;jqwy li ina 
eksport do innych krajów. Jeśli produkcja wymaga impor
tu kooperacyjnego materiałów, półfabrykatów i wyposażenia 
- to oczywiście najpierw musi być realizowana produkcja 
dla głównego odbiorcy, a potem dla innych. Jeśli polski 
p·rzemysl biierze dtok,lllffientację •pirototy;poiwą, jalk w ,przy
padku śmigło-wca Mi-2 czy silnika TWD-10, to podejmuje 
s·i<; wyik•oina·nia !PralC związa1ny,c.h z 1dofProw.a1dzell1liem 1wy,rolbu 
do stanu spełniającego wymagania stawiane wyrobom seryj
nym. Jeśli przemysł podejmuje produkcję na zasadzie koope
racji, jak np. elementów do samolotu Ił-86, to zazwyczaj 
j est to wymiana za wyroby lotnicze, np. samoloty dla 
LOT-u. W przypadku rozwijania wyrobu licencyjnego, jak 
np. przerobienie samolotu Jak-12M na samolot PZL-101  
Gawron, czy silnika AI-26W (Lit-3) na PZL-3S, calko
w�t-e ,prawa ,dJo wyrobu, j,e,g,o .naz.wy •i 1r-ekl.amowainia jalko 
Jwnstruk,cj i ,własnej ma ,naSJZ ipr,21emy,sl .  Podobinlie jest, gidy 
:,vy.rób ,powstaje w llwoipera1cj i radiz1ooko-:pol,slk:liej, a kon
s,tru'ktorzy raidzieccy są zatrUJd!Ilieirti ja,k•o ,p-ra,c,ow.ni.cy 1pols
lk ieg,o przem.i,islu, jak t,o m iało ·mLejs.ce ,przy iproj,eik,to,wa,niu 
.samoJo,tu M-15. 

Mamy :w tpr101d,u1k,cj i ró,w1nież 1wyroiby .zachold,nie, ,tj. fran
cuskie i amerykańskie: samolot szkolno-sportowy PZL-110 
Kol iber (Socata Rallye) i samolot dyspozycyjny PZL M-20 
Mewa (Piper Seneca Il) oraz silniki tłokowe PZL-Fran
lkl in. Na pod,staWlie jalki·ch umów je :produkujemy? N.a ·sa
molo1t Rall�e była za,w.anta z 1prne:myisłeim fra1ncus!kli1rn 
umowa li-ce1rucyj.no-1koqpera,cyj1na. Polegała ona ina na,bydu 
licencji ,w zamial!1 za wyprodukowa•111ie olkreśl-onej Hcziby • 
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zes'I)Ołów te,g,o płaitiOIWica dla ,wyit,wó:rlil' i fr.anc.usllciej o war
toś·ci rzędu ok. 20 samoloitów tego rty1Pu). L'kencja :rosltała 
spla,cona prodUlkcją j1uż w 1980 r., ::zia.ś obecinie nasz 'Prze
mys4 za-r.aibi.a deWlizy d alszą 1proid1Ulk,cją edemootó:w tego 
samolot,u dla F,ralilicj i. 

Na 1podob!Ily,ch ·zasada,ch l1ice.ncyj1no-lkol()(peracyj1nych uzys-. 
kano ,pra,wo montażu i ibUJdowy sa,molotów Se,nec.a. Umowa 
z 1978 r. 1p,rze1W1Edywała :p,r.a,wo mom,taż.u 400 samolOltów 
w dą1gu 5 l.art. Na.s.z IPl'ZJeffiysł potdjął 1PIOduk1cję elemerntÓlw 
dla ,wY:twóimi Pi'Per otrzymują,c 1w zamian zes,p.oły do 
montażu samolotów i prawa l icencyjne. Produkcją ele
mentów ldolk,onaliliO ,s1Płaity d,ostar.cz•o,ny,ch <lo Polslki ze,sipołów. 

Nawmia,st s,piraw.a ,sH,n.ilków F'rank.l!Ln ,p,rzedstaW1ia ,się 0u
fPelnie inaczej .  Amery:k.ańsk.a wytwórnia Firankll�n zbain
k,r,uto,wala ,w 1połowie lait ,siedemdzies ią,ty,ch i cały jej 
unają,telk tzos.tał wy1pr.21e-da,ny. Po.Lslka za:ku,IJil,a ipra.w.a wy
h1cznej ipr-oduJk•oji, dolkumenitacj,ę te,clhniczną oraz peWlną 
[iczbę ,częśc,i do ,Sil.111-ilkó,w zia ba.rdzo n iską cenę rzędu 
40 1tys doa., czyli za 1s\llffię o<lipo,W\taid.ają•cą ,k,oszitOIWi zalkupu 
rkil'.kuna.situ 5ilnilk6tw. 

Jak w idać rw,s:zystkie zalku:py Jiicencji doko:nywail1e ,były 
prz,ez przeim;sł lotnkzy bezdewi210,wo i spłacQlJ1e ,p,r,odukicją, 
czyli nie wymagały kredytów i nie powodowały zadłużenia 
za granicą. Oczywiście sprawa opłat i poniesionych kosz
tów za licencje to tyllk,o jeden z prioblem6tw z,wiąza111yich 
z J-icencj.ami, lee.z d,ość ist-o,t,ny w oibecn,e,j 1sytua,cj i  ,go,sipo
idar,czej. 

Opłaty l icencyjne in1e ,s,ą jed1nym ipo,wc'<iem wyid.at/ków 
dewizowych ,zwi4zany.ch z .p,r,odukcją J i1ce,ncyj1ną. Urucho
mienie .prod•u�cj i l iceincyjnej ·ozy ,ko,ope:racyjl!1e,j z Teguły 
wiąże się z nowymi technologiami, a stąd zakupami wy
specjalizowanych obrabiarek za granicą. Produkcja samo
lotów Rallye wymaga zgrzewarek duralu, gdyż taką kon
strukcję ma ten płatowiec. Usterzenia Ił-86 wymagają obra
biarek do obróbki k ilkunastometrowych elementów. Niemal 
każdy nowy wyrób wymaga innego parku maszynowego, nie 
,pok,ry:wa,ją:::e,g,o s ię z tym, jakiego do,tychcza,s .używała daina 
,wy1bwóm1ia. Zaik:u,py oibrabia1re,k •nielkonieczinie odbyw.a,ją siG 
w kraju licencjodawcy, lecz często w innych krajach. Wiel
kość tych zakupów zależy od nowości technologii związa
nych z wyrobem. Nie zawsze zakupiona obrabiarka służy 
do produkcji tylko jednego wyrobu. Zdarza się często, iż 
1wpwwa.dz0n.a z -okazj i  l icencj!i nowa itec,hinologiia jes1t ,s,to
ccwana ,i d,o 1nnyich wyr,01bów w rda,nyim zarkładzie, co jest 
zjawiskiem korzystnym. Dlatego mówi się , że licencje 
przynoszą zakładom nowe technologie. Czy wydatkami 
1dewiz0twymi (często na !kredyt) z1wią,z.a!Ilymti ,z zakurr:iem 
o br.ab:ia1relk należy obciążyć tyl'ko ten wyirób, który ,s,poiwo
dował  zalkuip, •czy wszystkie wyroby, 1które ina tym �Joo
rzys,tały - ,oto ,p,roblem dla ekomomi!Sltó,w. 

Produkcja licencyjna, a tym bardziej kooperacyjna nie 
o,bejmuj,e wykonywania w 'kra,ju  1Wszystkiich e lemen,itó1w 
i WY)Pos.aże1111ia .a zwla,szcza maroer<iałów ,i półfalbryikaitó1w. 
PoCJiąga -to za' sobą impo1rt 1kooperacyjny. Jego wielkość 
otrzymała żargonową ,nazwę „wsad.u dewizowego". Nawet 
w przypadku samolotu An-2, który jest u nas w pro
dukcji ponad 20 lat, nie wszystko do niego produkujemy 
sami. Sprowadzamy część materiałów (blach duralowych), 
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z: KRAJU 

POLSKA 
• Oblatana w ub.r . odmiana samolotu 

rolniczego Kruk, PZL-106AS napędzana sll
n1k1em ASZ-b2IR 736 kW (1000 KM), w lipcu 
łJl'. ot1zymala cenytikat. Dwa egzemplarze 
PZL-l0uAS wylatały w próbach 150 h. 
D'-les1ęc PZL-l06AS przerob10nych z PZL
-lUoA 01erze uozial w tegorocznej akcji 
ZUA  (L.aKlad sług Agrolotniczych PZL 
W SK-W arszawa Okęcie) w Egipcie. Jeden 
PZL-106AS został w lipcu br. przekazany 
do Agrarflug ('.�RD) do prób aparatury 
agro. P,.L-106AS ma lepsze osiągi od PZL
-106A oraz niższe koszty eksploatacji ze 
względu na obniżone zużycie paliwa o 40 
1/h, ctługi okres międzyremontowy silnika 
i małą czasochłonność prac obsługowych 
silnika. (Skrzydta 1/82) 

• W wytwórni PZL WSK-Warszawa O
kęcie do produkcji weszła ulepszona od
miana samolotu rolniczego Kruk, oznaczo
na PZL-106BS ze Zlllienionym skrzydłem o 
krótkich zastrzałach. Napęd samolotu sta
nowi silnik ASz-62IR 736 kW (1000 KM), 
Próby samolotu mają zakończyć się w III 
kwartale br. uzyskaniem certyfikatu. W 
budowie znajduje się 40 samolotów Kruk 
VIII serii, PZL-106BS, których pierwsze 
egzemplarze mają być gotowe na przeło
mie 1982 i 1983 r. (Skrzydta 1/82) 

W dniu 18 czerwca 1982 r. pierwszy lot na prototypie samolotu rolniczego PZL M-21 
Dromader Mini (SP-PDM) wykonał inż. T. Pakuła. Głównym konstruktorem samolotu 
jest mgr inż. Jarosław Rumszewicz. Foto; CAF - A. 'Łoka] 

• W związku z przedłużeniem się okre
su dopracowania w WSK PZL-Rzeszów sil

nika reduktorowego PZL-3SR przewiduje 
się, że samolot rolniczy PZL-106BR Kruk 

uzyska certyfikat w II kwartale 1983 r., a 
jego produkcja seryjna będzie mogla być 
realizowana na przełomie lat 1983 i 1984. 
(Skrzydła 1/82) 

kiem PT-6A. W 1983 r. przewidziana jest 
certyfikacja samolotu PZL-106BT Turbo 

Kruk, którego produkcja z silnikiem PT-6 
lub PZL-10 będzie zależna od zapotrzebo
wania na samolot oraz możliwości uzyska
nia dostaw silników. (Skrzydta 1/82) 

• W PZL WSK-Warszawa Okęcie zespół 
pod kierunkiem mgr. inż. Andrzeja Fry
drychewicza rozpoczął prace studialne nad 
samolotem rolniczym lat dziewięćdziesią-

• Prototyp samolotu PZL-106AT Turbo 
Kruk przeszedł próby fabryczne z silni-

cd. ze s. 1 

wyposażenia oraz półfabrykatów, np. odkuwki na łopaty 
śmigieł. Podobnie jest z produkcją śmigłowców Mi-2 czy 
s ilników, np. AI-14. Zazwyczaj po prostu nie opłaca się 
produkować wszystkiego, zwłaszcza gdy istnieją wytwór
nie produkujące dany element masowo. Dla naszego prze
mysłu może to tworzyć specjalny problem, gdy „wsad 
dewizowy" jest duży, pochodzi z Zachodu i nie da s ię go 
•spłacić p,roduk,cją ,kooperacyjną. Czy mamy takie ,problemy? 
E·oliber ma już wszystkie eleme,nty iP1I"OdUJkcj i 1krajo1we,j . 
Na,tomias,t co .najmniej 40°/" elementów do Mewy t["zeiba 
importwać, co jest możliwe na zasadzie StPłat za ,pomocą 
produkcji ko-operacyj,nej. Ls,bnieje możHwość zmniej.szenia 
tego importu do 100/o. Bardziej skompliko,wana jest sprawa 
silruików PZL-F,rn!1Jklin. Wytwórnie silnikowe nie protdu'kują 
o sprzę,tu s·ilnikowego, dlateg,o prawa do prod Uikcj i sil,n,ilków 
F ranklin (2-, 4- i 6-cyhndirowych) 111.ie obejmują gaż,ni:ków, 
iskrowników, prądnic itp. Dotychczas trzeba było je im
portować z Zachodu za dewizy. Są ,pro-wadzone prace nad 
zastosowaniem osprzętu krajowego, co zmieniłoby zasad
niczo sytuację tych s ilnlkó,w. 

A jakie problemy stwarzają uży,tkoW!Ililkom samoloty 
i s ilnilki mające „wsad dewizowy"? Jeśli s-iLn,�k1i l ub (Pła
towce wymagają pali,wa wysokookta.nO!wego lub cieczy 
hydnulicz,nej, których nie ma u nas w produkcj i 'i t,rzeha 
je impodować z Zachodu (jak to ma mdejsce w IPrzy:pad.ku 
Kolibra z I serLi i Me,wy), może -to być ,prze szkodą w 
użytkowaniu ,sprzętu. Dochodzi nasitępni.e probJem części 
zamiennych. Szanujący się wytwórca zapewnia ,pełny se,rowis 
posprzedazny, czy li z,obowią,:z,uje się do dostaw -części i -do 
remontów. A niewątpliwie są potrzebne nie tylko -is.kmw
,niki czy gaźniki, lecz także części  płatowca i wypos�ż_enie. 
Sytuacja staje s.ię trudna, gdy wytwórnia, a,by z:mna.e1Jszyć 
swe wydatki dewizowe, chce sto,sować zasadę „spr_:z,ediał 
i uciekł", czyli wymaga, alby użytkownik płacił dewtz�n:11 
za częśc i  zamienne. Jaki jest wynitk takich trudnosc1? 
Potencjalni użytkownicy, choć potrzebują sprzętu, j ednak 
nie decydują się na zakup. Czekają, aż wyrób nie będzie 
obdąi{.,n_y wydatkami dewizowymi. Dla te.go s·prawa, ,  z�
mówiei1 na Kol ibry i Mewy trwa już kilka lat, c,o opoznJ1a 
ie 1 seryjną produkcję. W przypad1ku Ko<li,bra ,pQlk,ona.no juz 
obec: l ie wit;kszość t ru dności. 

Prnd ukcja prowadzona wg obecnych wzorów, liceincyjurn 
czy kooperacyjna, zawsze nasuwa trzy pytania : 

- Czy nie osłabiła własnych inicjatyw i nie wstrzymała 
własnych prac konstrukcyjnych? 

2 

- Czy przYilliosla z.e sobą rdostatecZ111.ile ctuży ładunek 
,nowo:ści tkonst.ruk,cyj,nych 'i techinOll-ogiic.zmych? 

- Ozy 'kons•tru.kcje ·przejęte z zag.ranicy są nadal ['OZIWi
jane i dały początek nowym rodzinom sprzętu lotniczego 
oraz pozwoliły n_am na przyspieszenie postępu technicznego 
i zmniejszeniie dy.5otainsu w tStosUl111ku do lko.n,kurentóiw zag·ra
\Ili.cz.ny,ch? 

Jeśli rz. tj'ich punk.tów w.i!d„enia sp01jorzeć na K,ol:ibra, Mewę 
i tSilinilki Frnruklin, to dtla ka:żidego z tych wyrnbów 0/trrzy
mamy inne od1po,wietdzi. MożJ,iwe, że lepiej ,było opra.coiwać 
nową -odmia;nę samolo,tów PZL-102 Kois, co byłoby tańsze 
i l betZ 1problemóiw 12 ti,ffi!l)oirtem, a wwo1wienie ,produkcji  
był<Yby .prostsrze 1I11iż •ll,l'uchomienie produ/kcji Kiołilbra. Pro
dukcja Kolibra przyniosła zgrzewanie duralu i nowe two
rzywa sztuczne - co prawda opanowanie tych technologii 
posuwa się bardzo powoli. Koliber stanowi podstawę do 
rcz,woju całej rodziny 1samoł01tów 1SJportowych i zminiej1sza 
dystans do zagranicy. Mewa nie stanowiła konkurencji d la 
projektów własnych i nie przyniosła zbyt wiele nowego dla 
wytwóa11i. Wobec og;raniczonego •zainter-esowa,nia tym sa
,mol,otem, trudno ,srp,odlziewać ,się, by dał o,n :początek całej 
rodzj,nie samo1o,tów, •choć istini�je możliwość, że spo,wod,uje 
on ipostęp tecfmkzny w innych ,k·Olrus,truk,cjach. Natomias,t 
rw pr2;pad1ku ,siLników tłoikowy,ch - była :to ,duża okazja 
1I1aidro.bier1ia i.alegŁości. Trudno jed111ak ,o-cenić trafność iwy
boru oraz przyszłe wykorzystanie możliwości rozwoju tych 
,siLnli:ków. 

P,rzy zalk,u,p;ie liceincji  oczyw,iście waż,ne jest, .,...czy �S!tnieje 
,do,sta,tecz-nie duże w1poiirzebowainie na <lany wyrób, które 
1by usprawiedliwił-o ·u.ruchO!ffiienie jego ,prod'Uikcj1i o,rarz czy 
pod względem ekonomicznym wzięcie licencji i uruchomie
nie produkcji będzie opłacalne. Gdy wyrób znajduje licz
nych nabywców, czyli produkowany j est w dużych seriach 
- jest to przeważnie potwierdzeniem słuszności podjęcia 
jego produkcji. 

Waż·na jest rÓ'Wlnież .ocena możliwości 1Jechnkz,no-elkooo
miczmy,ch  Wjpr-owaidzeinia ,nowego WY'robu do rproidiukcji ze 
wz-ględu na ,oba,wę .nadmierne-go 1ro0zp["OStZe1nia ,pos1iad.a111ych 
środ!ków, co może s,powod,o,wać zbyt p01w0Lne teffilP{) u:rucho
mieini,a proidu,k 1cji i nadmierny ,wzro,st ikosz.tów. 

Aby uzyskać ,pełną ocenę slus,z,nośc,i 1I1abycia J iceocji 111a 
,dany wyrób 1i urucho,m;ie,nia jego .prodit1kcji ,  konieczna jes.t 
szczegółowa anal iza wszys,bki,ch możlilwy-ch do prrz.ewidze1nia 
i ocenienia .sikut.kó,w. Pomilnię,cie które,gokolwie'k z IIlkh nie 
daje kompletnego obrazu sytuacji i nie pozwala na wy
ciągnięcie prawidłowych wniosków. 
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tych PZL-107 Kawka. Prototyp tego samo
lotu ma wykonać pierwszy lot w 1986 r., a 
do produkcji ma być wprowadzony 
1990 r. (Skrzydła 1/82) • 1 

• W biurze konstrukcyjnym PZL WSK- \ 
-Warszawa Okęcie rozpoczęto opracowy
wanie pro;ektu saruolotu wielozadaniowego � 
PZL-104 Wilga ij8 o masie użytecznej 600 kg.' 
Będzie to górnopłat o całkowicie nowej 
konstrukcji.  Samolotem tym zainteresowa-
na jest Kanada. Prototyp samolotu ma być 
gotowy w rnij5 r. (Skrzydła 1/82) 

• W biurze konstrukcyjnym PZL WSK
-Warszawa Okęcie, kierowanym przez mgr. 
inż. A. ł'rydrychew1cza, powstaje projekt 
samolotu s,kolno-treningowego PZL-130 Or
lik z si!Iuk1em tłokowym, a o właściwo
ściach samolotu odrzutowego. Ma to ułatwić 
szkolenie pllotów samolotów odrzutowych. 
Prototyp samolotu ma być gotowy na prze
łomie lat 1983 i 1984. (S/..rzydła 1/82) 

• W nr l i 2 Prze'1Lqdu Technicznego 
(z 13 i 20 czerwca) z br. P. Cza rnowski 
w artykule „Start w dzie\',fiątą dekadę" 
przedstawił sytuację kryzysową w świato
wej komunikacji lotniczej oraz przewidy
wauc drogi wyjścia z tej sytuacji. Rok 
1981 był najgorszy w historii światowego 
transportu lotniczego. Zasadniczą drogą 
wyjścia z kryzysu będzie wprowadzenie na 
linie 150+250-miejscowych a ero busów (sa
molotów szeroko-kadłubowych) napędzanych 
dworna paliwooszczędnymi silnikami turbo
wentylatorowymi (o stosunku natężeh prze
pływów ok. 5) o raz z nadkrytycznym pła
tem i skomputeryzowaną kabiną załogi 
(pozwalającą na zmniejszenie liczby zało
gi do dwóch osób), 

• Muzeum Techniki w Wa rszawie otrzy
mało w darze od red. Jerzego Rozwadow
skiego, zamieszkałego w Kanadzie, zbiór 
45 modeli samolotów polskiego lotnictwa 
wojskowego z lat 1918-i-1939. Modele zosta
ły wykonane przez ofiarodawcę w podział
ce 1 :48, Zbiór przedstawia 21 typów samo
lotów myśliwskich, 10 rozpoznawczo-bom
bowych (tzw. liniowych), 10 szkolnych, 2 
łącznikowo-obserwacyjne i 2 wodnosamo
loty. 

• W czechosłowackim dwutygodniku 
Letectvl + Kosmonautica nr 12/82 na trzech 
stronach okładki zostały zamieszczone zdję
cia używanego przez Slovalr samolotu rol
niczego PZL M-18 D romader o znakach 
OK-LZP (nr fabr. 17007-08). 

AUSTRALIA 

e Rząd australijski zadecydował, że nie 
przyjmie wcześniej pierwszego egz. z za
mówionych 75 samolotów F-18 Hornet za
nim 200 samolotów tego typu nie wejdzie 
do użytku w USA. 

• Lotnictwo w_ojskowe zamówiło 69 sa
molotów treningowych Al0 (poprzednie 
wstępne oznaczenie AFST 5044) napędza
nych silnikiem turoośmigłowym. 

• W związku z zakupem lotniskowca 
Invicible Australia j est zainteresowana za
kupem lub wynajęciem samolotów piono
wego startu Harrier. 

BRAZYLIA 

• Turbośmigłowy samolot 
EMB-312 Tncano (oznaczenie 
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treningowy 
wojskowe 

T-27) wiosną br. ukończył próby w locie. 
Lotnictwo brazylijskie zamówllo 115 EMB
·312, których dostawy mają rozpocząć się 
pod koniec br. 

CHINY 

• Wg francuskiego tygodnika lotniczego 
Avtatton Ma'1aztne, chińskie lotnictwo woj
s�we na lata 1981+1986 zamówiło 6200 sa
m(j!otów (o wa rtości produkcji rzędu 32 
mld dol.), w tym 4917 samolotów myśliw
skich, 630 samolotów bomoowych, 307 sa
molotów transportowych, 337 śmigłowców 
i 12 samolotów patrolowych. (Av. Mag. 
828) 

0 EGIPT 

• Rząd egipski zakupił 100 samolotów 
chińskiej produkcji F-7 (ko,pia MiG-21) w 
uzupełnieniu do 150 samolotów MiG-21 znaj
dujących się w użyciu (z 400 do1tarczo
nych). (Air Int. 1/82, 4/82) 

• 20 samolotów MiG-23, które posiadało 
egipskie lotnictwo wojskowe, zostało od• 
stąpione USA i Chinom. (Air Int. 4/82) 

• Wytwórnie General Electric 1 Rolla
-Royce biorą udział w przetargu na remont 
ponad 100 silników Lulka AL-7F i AL· 
-21F do samolotów Su-7BM i Su-20. (Air 
I nt. 5/82) 

• Odrzutowe samoloty szkolno-treningo
we L-29 Delfin mają być zastąpione samo
lotami turbośmigłowymi. Pod uwagę bra
ne są t rzy typy : Beech T-34C, Pllatus PC
-7 i EMB-312. (Air Int. 4/82) 

FRANCJA 

• Wytwórnia Dassault-Bregnet zbudowała 
1390 samolotów Mirage III, 5 i 50, a jest 
w t rakcie produkcji 475 samolotów Ja
guar, 672 Mirage F-1 ,  494 Alpha Jet, 85 
Super Etendard oraz 198 Mirage 2000. 
(GIF AS 1331) 

• W wytwórni Dassault-Breguet proje
ktowany jest samolot bojowy ACX prze
znaczony na lata dziewięćdziesiąte. Proto
typ samolotu ma być gotowy za 4 lata, 
tj. w 1986 r. (GIFAS 1331) 

• W czerwcu 1982 r. 200 e�emplarz 
aerobusu A-300B opuścll halę montażową. 
(GIF AS 1331) 

• Wytwórnia SNECMA już wyprodu
kowała 500 silników turbowentylatorowych 
CFG-50 do samolotów A-300 i Boeing 747. 
(GIFAS 1331) 

• Spośród 180 zamówionych samolotów 
służbowych Falcon so, wytwórnla Dassault
-Breguet dostarczyła już 100. (Av. Mag. 
828) 

• Wytwórnia Reims Aviati.on zamierza 
zabudować na samolocie Cessna F152 silnik 
MB-480 o mocy 65 kW jako wstępne stu
dium do paliwooszczędnego samolotu spor
towego dla aeroklubów. (Av. Mag. 828) 

• Seryjne egzemplarze motoszybowca 
Fournier RF-10 otrzymały usterzenie w u
kładzie T. (AV. Mag. 828) 

• Do końca 1981 r, wytwórnia SOCATA 
zbudowała 220 samolotów sportowych To• 
baco, Tampico i Trinldad. 

• Francuskie lotnlctwo a rmii lądowej 
ALAT ma najsilniejsze slly śmigłowcowe 

ZE ŚWIATA 

w Europie zachodnlej , gdyż jest wypoaa
żone w 600 śmigłowców, a liczba ta wzro
śnie w najbliższym czasie o 80 śmigłow
ców SA 342 Gazelle. Siły lotnictwa wojsk 
lądowych RFN wynoszą 550 śmigłowców. 

a . 
. 

HlszP�fłA 

• W Chlle planowane jest uruchomienie 
ostatecznego montażu samolotów szkolno
-treningowych CASA C-lOlBB AvioJet 1 
jego jednomiejscowej wersji szturm.owej 
C-101CC z licencji hiszpańskiej. 

ltlJIE 

• W br. Indie otrzymają 80 samolotów 
MiG-23BN oraz 15 dwumiejscowych MiG
-23UM. Z licencji Indie zbudują 150 samo
lotów MiG-27 zamiast MiG-23BN. (Air Int. 
5/82) 

• W ub.r. wytwórnia HAL w Naslk zbu
dowała 40 samolotów MiG-21M i MiG-21biS, 
przechodząc równocześnie z produkcji 
MiG-21M na produkcję MiG-2lbis. Produk
cja miesięczna wynosi 2,5 do 3 samolotów 
MiG-2lbls. Produkcja 150 samolotów MiG
-2lbis ma być zrealizowana do końca 
1984 r. W wyniku produkcji licencyjnej i 
importu liczba samolotów MlG-21 w lot
nictwie Indii ma osiągnąć 700 szt. (Air 
Int. 5/82) 

IZRAa 

• Samoloty szkolno-treningowe Magister 
zostały przekazane do modyfikacji przez 
wymianę wyposażenia oraz silników (na od
mianę o większym ciągu). Po przeróbce 
nazwa samolotu zostanie zmieniona na 
Amit. 

KANADA 

• Kanadyjskie lotnictwo wojskowe za
mówiło 25 samolotów patrolowych De 
Havilland Canada DHC-8 Dash 8 oraz dwa 
Canadair Challenger (z zamierzenlem za
kupu dalszych 6 szt.) jako służbowych dla 
eskadry rządowej do przewozu VIP (waż
nych osób). 

0 PERU 

• W Peru ma być podjęta licencyjna 
produkcja 66 włoskich samolotów szkolno
-treningowych Aermaccbl MB-339. Będzie 
ona obejmowała montaż samolotów z ele
mentów produkcji włoskiej. 

• Wytwórnia Dornier przeprowadza pró
by w locie ulepszonego czterolopatowego 
śmigła Dornier-Hoffmann do dwusilniko
wych samolotów turbośmigłowych, Próby 
przeprowadzane 1ą na samolocie Do TNT. 

s 



STATVSTY1<A • LOTN ICZJ\ 

- ,. ··--
Przewidywany rozwój samolotów lekkich 

w USA w latach 1982·H993 (w tys. szt.) 

I I 
Samoloty lekkie 

Rok Łącznie tłokowe 
I 

tłokowe I I jednosilnikowe dwusilnikowe turbośmiglo"'t'C odrzutowe 

1982 220,4 173,9 26,6 4,8 3,3 
1983 226,4 178,0 27,6 5,2 3,4 
1984 233,2 182,7 28,6 5,6 3,6 
1985 241,6 188,9 29,6 6,0 3,8 
1986 250,3 195,2 30,7 6,4 4,0 
1987 260,5 203,0 31,8 6,8 4,2 
1988 271,6 211,2 33,1 7,2 4,4 
1989 284,6 221,1 34,6 7,6 4,7 
1990 300,3 233,0 36,4 8,0 5,1 
1991 317,3 2,15,8 38,4 8,5 5,5 
1992 334,7 259,0 40,4 9,0 5,9 
1993 352,7 272,7 42,4 9,5 6,3 

LUDZIE POLSKIEJ TECHNIKI LOTNICZEJ 

Czesław M. Zbierański (1885-:-1982) 

W dniu 31 maja 1 982 1r. zmarł w, 
Nowym JoDku w wieku 96 lat pionier 
polskieg,o lo-tmictwa inż. Czesław M.  
Zbie,rański. 

Czesław Zbierański uvodził się 6 
grudnia 1885 r. w Warszawie, jako 
trzecie dziecko urzędnika Stanisława 
i Emilii ze Strubińskich. W 15 Toku 
życia ·zost,ał „wylany" z gimnazjum z 
„wilczym bilete.m" za walkę ,o język 
'Polski. W latach 190471905 należał do 
Organizacji Boj,owej PPS; aresztowany 
przy próbie odbicia Okrzei, z,ostał o
sadzony w X Pawilonie Cytadeli War
szawskiej i deporto•wa1ny na Sybir do 
Wiatki na zesłanie. P,o powrocie z ze
słania ukończył Politechnikę Lwowską 
z tyt,ułem inżynie.ra mechanika. Ożenił 
się z Heleną Janicką (z;marła w 1938 
r.), z którą miał dwie córki i syna. 

W 1908 cr-. zbudował dwuosobowy sa
mochodzik z silnikiem pr,odukcj i an
g ielskiej Rex, który szyb.ko sprzedał, 
a.by mieć pieniądze na budowę samo
lotu. W tym czasie wzrasta zaintere
sowanie społeczeństwa rpolskiego lot
nictwem. C. Zbierański ·zostaje człon
kiem ,powstałeg,o Koła Awiatorów przy 
Stowarzyszeniu Techników. Tu wła
śnie powstała myśl zbud,owa·nia „ap•a
ratu" polskiego. Projekt wykooał inż. 
Czesław Zbierańs1ki. Po·d koniec 1909 
er. wraz z inż. Stanisławem Cywińskim 
;roz,począł budowę samolotu - począt
tkowo w .swpie przy ul. Solec 104 w 
Warsza,wie, a następnie na Polu Mo
kotowskim w hangarz,e wydzierżawio
nym od Warszawskiego Towanystwa 
Lotniczeg,o ,A wiata" założonego przez 
księcia Sta1nisława Lubomi,rskieg,o. Bu
drowa z.ostała ukończona wczesną je
sienią 1910 r. Pierwsza nieoficja1na 
próba odbyła s ię pod koniec 1910  r. i 

ł 

zakończyła się małym pożarem spo
wodowanym zwar,ciem ,kabli. Oficjal
nego oblotu maszyiny, z udziałem pub
l iczności, dokonał latem 19 1 1  r. Mi
chał Scipio del Campo. Pilot wy,konał 
cztery ok.rążenia P,ola Mokotowskiego 
(tj. przelotu ok. 20 km) z ,prędkością 
70 km/h na wysokości 50-i-60 m. Samo
lot był dwupłatem zbudowanym z rur 
stalowych, a jeg,o napęd stano,wił sil
nik ENV 29,3 k W  (40 KM). 

Wspominając swój lot Michał Scip,io 
del Campo stwierdził: ,,Samo1ot ten 
kierowany ,p.rzeze mnie wzniósł się 
przy pierwszej p,róbie z łat•wością i 
wykazał rewelacyjne jaik na ówczesne 
czasy zalety nośności, zwrotności i łat
wośc i  lądowania". 

Był to p ierwszy samoLot �nie l icząc 
częściowo tylko udanych lotów na sa
molocie .ko,nskukcji Stefaina Kozłow
skiego) skonstruowany prrzez Polaków, 
zbudowany rękami polskich r,obotni
ków i piloto•wany przez Polaka, któ
,ry wykazał ,pełną sprawność w po
wietrzu. W 1912  r. samolot został po
da,rowany przez C. Zbierańskiego 
Związkowi Awiatyczmemu Studentów 
Bolitechiniki Lwowskiej (po spłacie S. 
Cywińskiemu jegio udziału). Był wy
stawtony w Kraki0wie w Oleand.rach i 
tam na ,początku wojny w 1914 r. spło
,nął w budynkach powy,stawowyc,h. 

Podczas I wojny światowej C. Zbie
rański służył w Legionach, POW i w 
lotnictwie Armii P,olskiej gen. Hallera 
we Francji. Opuścił wojsko w ,stopniu 
majora. W 1918 r. zo.rganiw,wał na 
Grochowie bibliotekę ,im. Asny:ka. Po 
wojnie założył w Wa1rszawie w Mie
dzeszynie pierwszą w Polsc-e fabrykę 
samochodów As. Wypr,odukował ok. 
100 samo.chodów As ,z matedałów kra
jowych, z wyjątkiem ,pierwszych sil
ników spwwadza,nych z Francji. Z tej 
fabryki wyszedł -również pierwszy 
śl izgacz wodny konstrukcj i  C. Zbierań
skiego, z silnikiem Austro-Daimler 
73,5 kW (100 KM). W wyniku kryzysu 
w 1929 r. fabryka uległa likwidacji. 

W latach 1933-i-1939 C. Zbierański 
był starostą na P,oles1u (w ŁUIIlińcu i 
Prużanie). 

I 
Śmigłowce 

I 
Balony, 

I sterowce 
tłokowe turbinowe i szybowce 

3,0 3,5 5,3 
3 , 1  3,6 5,5 
3,2 3,7 5,8 
3,3 3,9 6,1 
3,5 4,0 6,5 
3,7 4,2 6,8 
3,9 4,5 7,3 
4,1 4,7 7,8 
4,4 5,0 8,4 
4,7 5,4 9,0 
5,0 5,7 9,7 
5,3 6,1 10,4 

W czasie II wojny światowej praco
wał j.ako 1nspektor przy produkcji sa
molotów Ans•on V w Federal Aircraft 
w Montrealu. Przez ostatnie lata ży
cia mieszkał w Nowym Jorku. Brał 
czynny ud.ział w życiu Polonii Amery
kańskiej. Wiele lat piastował funkcję 
prezesa i prezesa honorowego Stowa
Tzyszenia Lotników P,ols•kic,h, Skr·zy
dło, Nowy Jo,rk •◊'ra'Z prezesa Stowa
rzyszenia Inżynierów Polskich w sta
nie Nowy J,ork. 

W końcu 1962 r. C. Zbierański prze
kazał do kraju wielojęzyczny :księg,o
zbiór wydawnictw lotniczych, który 
uzupełniał do ost,atnich lat życia. Ko
mitet bibliotecz;ny pod pnewodnictwem 
płk. pil. Stanisława Skalskie.g,o zlecił 
ipr.zechowywanie, opracowanie i udo
stępnienie tego cennego księg;ozbioru 
r,nstytutowi Lotnictwa. Flowstała Bi
blioteka Lotnic"Za im. Czesława M. 
Zbierańskiego l iczy obecnie 5200 ksią
żek i 620 •roczników czas,opism. 

Czesław Zbierański jest a1utorem wy
danej własnym .sumptem w 1958 r. w 
Nowym J,orku :ksiąm:i ,pt. , ,O narodzi
nach lot111ictwa po]s,kiego". 

Obrzymał wiele odznacze1'l , m. in. 
dwukr1otnie Krzyż Virtuti Militari, 
Krzyż Niepodległości z mieczami, sie
dm]okrotnie Krzyż Walecznych, Krzyż 
Legio1nowy, Krzyż Kawale.rski i Ko
mand◊'rsk i  Polornia Restituta. 

Zmarł nagle 3 1  maja br., został po
c'howany 3 czerwca br. w Nowym 
Jmku 111a cmentavzu ,pol1onijnym w 
:kwate,rze p:ols.k ich lotników (S. 17, R. 
8, G. 50) .  

Czesław Zbie,rańslki trwale zapisał 
się w pionierskim okresie polskiej 
technik,i lotniczej. Nigdy nie przestał 
entuzjazmować się lotnictwem. Ostat
nie 20 lat swego życia poświęcił „u
lkochanemu dziecięciu" (jak to okreś
lał) - BibHotece IJotniczej, którą u
fundował dla kraju i którą przez ca
ły czas uzt.Upehniał. Nie zrealizował 
swego marzen ia :  powrotu do Warsz.l
wy, do Polski, którą widział silną siłą 
pols1kiego lotnictwa. 

Stanisław Rudka 
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Eksperymenta lny u ltra lekki szybowiec U LS 

z kompozytów pol imerowych.  

Mgr inż. JERZY KĘDZIERSKI 
Mgr inż. PRZEMYSŁA W PLEC IŃSKI 
Dr inż. ROMAN SWITKIEWICZ 
Politechnika warszawska 

Układ szybowca 

Wysoki górnopłat zastrzałowy w układzie klasycznym. 
Płat dwudzielny podparty pojedynczymi zastrzałami, lotki 
poza obrysem skrzydeł. Kadłub bezkabinowy „sylwetkowy", 
pozycja pilota półleżąca. Podwozie złożone z płozy głównej 
i ogonowej. Usterzenia klasyczne wolnonośne. Statecznik po
ziomy i ster wysokości niedzielone. Sterowanie pedałami i 
drążkiem usytuowanym „od góry" - ruchy sterów kon
wencjonalne. 

Dane techniczne 

Dane geometryczne 
Rozpiętość 
Długość 
Wysokość 
P ł a t  
Powierzchnia nośna (wraz z lotkami) 
Wydłużenie 
średnia cięc iwa geometryczna 
Cięciwa w części pozalotkowej 
Kąt wznio�;u skrzydeł 
Profil 
L o t k a 
Rozpiętość 
Cięciwa 
Powierzchnia 
Kąty wychyleń 
U s t e r z e n i e  p o z i o m e  
Rozpiętość 
Powierzchnia 
Cięciwa usterzenia 
Cięciwa steru 
Profil 

Kąt zaklinowania usterzenia 
względem cięciwy płata 

Kąty wychyleń steru 
U s t e r z e n i e p i o n o w e  
Powierzchnia usterzenia (bez 

kadłuba) 
Powierzchnia steru kierunku 
Profil 

Kąty wychyleń steru 
Dane masowe 
Masa własna szybowca wyposażonego 

(wraz z prędkościomierzem, dajni
kiem c iśnienia i pasami pilota) 

Dopuszczalna masa całkowita w 
locie (dla współczynnika obcią
żeń dopuszczalnych +5,3, -2,65) 

Obciążenie powierzchni (dla masy 
Q = 125 kg) 

M a s y  z e s p o ł ó w  
Skrzydła 
Kadłub wyposażony z usterze-

10,&7 m 
5,45 m 
1,50 m 

12,65 m2 

9,34 
1 , 164 m 
1,106 m 
10  

NACA 4415 

1,56 m 
0,22 m 
0,343 m2 

+25°, -16° 

2,80 m 
1 ,68 m2 

0,60 m 
0,24 m 

płaska płatka (grub. 
26 mm) 

0,75 m2 

0,435 m2 

płaska płytka (grub. 
26 mm) 

±29° 

51,9 kg 

125 kg 

9,9 kg/m2 

22,0 kg 

niem pionowym 24,4 kg 
Usterzenie poziome 3,8 kg 
ZastTZały ze sworzniami 1,7 kg 
Uwaga: dane dla szybowca nie polakierowanego. 
Dane osiągowe (obliczeniowe, dla masy Q = 125 kg -· 
rys. 2) 
Min. prędkość opadania (przy 

prędkości  ekonomiczn,ej 46 km/h) 
Malks. doskonałość (prey ,prędkości 

optymalnej 52 km/h) 
Prędkość minimalna 
Prędkość dopuszczalna 
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0,85 

1 6  
40 

126 

mis 

km/h 
km/h 

Cz„ l i .  Opis konstru kcj i 

Obciążenia dopuszczaLne w Locie (dla masy Q = 125 kg) 
Współczynniki obc iążeń dopusz-

czalnych (dla V A = 90 km/h) nmox = +5,3, -2,65 
Dopuszczalna prędkość podmuchu 

(dla V a = V A =  90 km/h) W max = ±15 mis 

Materiały 

Podstawowe materiały zastosowane do budowy szybow
ca ULS : 

- kompozyty : zbrojenia - tkaniny szklane INTERGLAS 
symetryczne o gramaturze 80, 1 10, 160 i 280 g/m2 oraz 
modułowa o gramaturze 215 g/m2, rowing ER 2003) ; spoiwa 
- Epidian-52 i Epid ian-53 z utwardzaczem Z-1 - ·  utwar
dzane w temp. pokojowej ; wypełniacze p iankowe CON
TICELL o masie właściwej 40 kg/ms (grubość 6, 8, 10 i 16 
mm) ; napełniacze : MICROBALLON, aerosil, cięte włókno 
szklane, 

- metale :  dural PA7N-ta, stal stopowa 30 HGSA (blachy, 
pręty, rury, części normalne), l inki stalowe (/) 2 mm, 

- drewno: sklejka lotnicza brzozowa klasy II grubości 
2--;--10 mm, fornir jesionowy grub. 2 mm, 

- inne tworzywa: tarnamid, poliamid (rurki (/) 5 X 1) ,  
syntetyczna tkanina pokryciowa (zastosowano białą tkaninę 
spadochronową UPARSIE o gramaturze 45 g/m2), cellon lot
niczy, nitroklej AK-20. 

Udział masowy poszczególnych grup mater iałów w ma
sie własnej szybowca nie polakierowanego : kompozyt szkla
no-epoksydowy - 640/o, wypełniacz p iankowy - 140/o, sklej
ka lotnicza - 60/o, stal - 50/o, dural - 50/o, tkanina po
kryciowa (cellonowana) - 30/o, i nne materiały - 30/o. 

..__L_.__-1.- ..... , i L..1 � 

o 2 m  
'--==L= :-1 

J_l : __ o 

-.---.-- 1----:-......,a1 i I I 

l _w_ l , _!_;_, . L ! L:L ;_i_ I 

dl:RE/ OJ[l§ ® 

Rys. 1. Rysunek konstrnkcyjny szybowca ULS w trzech rzutach 
(autor Jerzy Ttereszko) 
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Struktura 

Skrzydła 

Konstrukcja jednodźwigarowa z jednoobwodowym keso
nem przednim. ścianka dźwigara i keson o strukturze prze
kładkowej z wypełniaczem piank,owym (grub. 6 mm), tka
niny zbrojenia ułożone diagonalnie; pasy dźwigara wyko
nane ·z kompozytu zbrojonego włóknem ciągłym (r-owin
giem). Odwzorowanie geometrii kesonu z ba2owaniem na 
obrysie zewnętrznym - wykonanie wg metody DFP (dwu
stopniowe :focmowanie powłoki - opis metody w TLiA nr 
2/1981 r.). Część spływowa skrzydła kryta płótnem (masa 
po pocellonowarniu - 75 g/m2).  Zebra części  spływowej 
kompozytowe w r,ozwiązaniu kratoWIJlicowym (rys. 3), wy
konane techniką odcinania z bloku formowanego z półfa
brykatów o strukturze przekładkowej - montaż bloku z 
bazowaniem na obrysie zewnętTznym żebra. Listwa spływu 
kompozytowa o przekroju zamkniętym. 

1 

2 

3 

40 50 60 70 80 90 100 . 
....... 

W, m/s 

� 
�\ 'Q � � . ,, S' 

� ,f 

V, km/h 

i .s> 

��I\ -
I \ 

Rys. 2. Obliczeniowa biegunowa prędkość szybowca ULS (dla 
Q/S - 10 kg/m') : dmax = 16, Vopt • 52 km/h, Wm!n = 0,85 m/s, 
Vek - 48 km/h 

Węzły okuć skrzydłowych {głóWIJle i zastrzałowe) wyko
nane jako oddzielne moduły (wraz z fragmentami ścianki 
dźwigara) i wklejone do konstrukcji podczas montażu. 
Wprowadzenie sił skupionych z metalowych części okuć w 
strukturę kompozytową za pośrednictwem elementów sklej
kowych, przy zapewnieniu dekoncentrac j i  naprężeń. 

Skrzydła mocowane do kadłuba w układzie statycznie 
wyimaczatnym (okucia noska i dźwigara współosiowe) za
pinane jednym sworzniem dla każdego skrzydła (rys. 4). 
·odwz,orowanie geometTi i  układu skrzydło-kadłub rozwiąza
ne połączeniem kompensacyjnym z zastosowaniem tworzy
wa bezskurczowego (okucia noska i dźwigara w skrzydle 
wykona'he „na gotowo" po „zniwelowaniu" skrzydeł z ka
dłubem). 

6 

Rys. 3. Część spły
wowa skrzydła z 
kompozytowymi że
brami o konstruk
cji kratownicowej 

Rys. 4. • Okucia nosk.i l dźwigara w skrzydle. Tulejki okuć osa
dzone kompensacyjnie w klockach sklejkowych 

Lotki w kształcie płaskich płytek o strnkturze przekład
kowej z wypełniaczem piank,owym (grub. 6 mm). Na koń
cach skrzydeł odejmowane podpórki, wykonane z rurki 
duralowej (/) 16 X 1. Zastrzały z rur duralowych (/) 35 X 1,5 
z owiewkami pr-ofilowymi z kompozytu. 

Kadłub 

Zbudowany z dwóch płaskich bocznych ścianek „zam
kniętych" w jednoobwodową rurę o stałej szerokości 150 
mm. ścianki kadłuba o strukturze przekładkowej z wy
pełniaczem p iankowym (grub. 6 mm), wykonane techniką 
podciśnieniową, tkaniny zbrojenia ułożone diagonalnie; na
roża kadłuba zbrojone włóknem c iągłym (rowingiem). W 
płaszczyźnie zastrzałów ,oraz w nosku kadłuba t<rzy główne 
wręgi okuciowe, przejmujące obciążenia od skrzydeł i za
strzałów (rys. 5 i 6). Między wręgami a ściankami kadłuba 
połączenia pachwinowe ze zbrojeniem . diagonalnym; wpro
wadzenie sił skupionych w strukturę wręg analogiczne jak 

Rys. 5. Wręga okucia zastrzału w kadłubie po wklejeniu do pra
wej ścianki bocznej (widoczne również wręgi usztywniające w 
obszarze płozy głównej) 

w okuciach skrzydła. Montaż płaskich boków w bryłę ka
dłuba z bazowaniem na szkielecie wręg usztywniających 
(rys. 7). 

Fotel p ilota rozpoczynający ,się ,od przodu kadłuba - rys. 
8) wykonany jako element integralny o ,strukturze przekład
kowej z wypełniaczem p iankowym (grub. 10 mm), przy
klej·ony do kadłuba i obudowany nie pracującymi ścian
kami ;  fotel zawiera miejsce na spadochron plecowy typu 
SP-6. 

Płoza główna kompozytowa o struktll["ze przekładkowej , 
dosztywniona i 2abezpieczona od spodu c ienką l istwą je
sionową, amortyz-owana dziewięcioma elementami spręży
stymi z kompozytu (rys. 9). Płoza ogonowa ,o strukturze 
przekładkowej 'Z kompozytu w układzie belki wysięgniko
wej (rrys. 10). 

Zaczep holowniczy SZD-IIIA56 zamocowany w przedniej 
części kadłuba ; uchwyt wyczepu typowy, mocowany na le
wej burcie. 

Usterzenia 

Stateczniki poziomy i pionowy mają konstrukcję powło
kową. Powłoki o strukturze laminarnej (wielowarstwowej, 
o ortogonalnym uiożeniu tkanin zbrojenia), podparte wy
pełniaczem komórkowym z kompozytu szklano-epoksydo
wego o masie właściwej 12,5 kg/mS (technika wykonania 
wy,pełniacza wg metody SPU - patrz TLiA nr 11/1979 r.). 
ścianki zamykające o przekroju ceowym podparrte wypeł
niaczem piankowym. Montaż struktury stateczników na 
płaskiej płycie z bazowaniem na szkielecie wypełniacza. 
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Rys. 6. Wręgi okuć noska i dźwigara w kadłubie (widoczny także 
popychacz steru wysokości oraz ułożyskowanie rury skrętnej 
sterownicy) 

kładkowej z wypełniaczem piankowym. Ster kierunku w 
całości o strukturze przekładkowej z wypełniaczem pianko
wym (grub. 6 mm). 

Sterowanie 

Drążek z rury duralowej ((/) 22 X 1,5), przekazujący na-

Rys. 10. Płoza ogonowa - rozwiązanie mocowania do kadłuba 

Rys. 7 .  Kolejne fazy montażu kadłuba - zestawienie montaż ścianek bocznych z bazowaniem na płaszczyźnie stołu oraz na 
szkielecie wręg usztywniających 

Rys. 8. Przekładkowy półfabrykat fotela pilota w trakcie przy
klejania do kadłuba 

Rys. 9. Elementy sprężyste płozy głównej 

Okucia : statecznik poziomy-kadłub w rozwiązaniu sta
tycznie wyznaczalnym (rys. 11 ) ;  odwzorowanie geometri i  u
kładu statecznik-kadłub rozwiązane połączeniem kompen
sacyjnym (podobnie jak w przypadku zespołu skrzydło
-kadłub). Statecznik p ionowy połączony z kadłubem w ukła
dzie statycznie niewyznaczalnym za pomocą dwóch ukoś
nych ścianek (rys. 12) o strukturze przekładkowej. 

Ster wysokości kryty płótnem, żeberka kompozytowe; 
keson steru w postaci prostokątnej rury o strukturze prze-

TLiA 1982 nr 8 

pęd bezpośrednio na ster wysokości za pośrednictwem po
pychacza. Rura skrętna sterownicy stalowa, mocowana w 
łożyskach ślizgowych (rys. 6), przekazująca napęd za po
średnictwem pojedynczej dźwigni bezpośrednio na popy
chacze lotek w skrzydłach, a następnie przez dźwignie po
średnie na krótkie popychacze napędźające lotki. Wszyst
kie popychacze ·wykonane jako integralne rurki kompozy
towe ((/) 22 X 0,3, masa 40 g/mb), prowadzone w przelot
kach z tarnamidu. Dźwignie napędowe sterów i lotek oraz 
dźwignie pośrednie lotek sklejkowo-kompozytowe (rys. 13). 

Napęd steru kierunku stalowymi linkami prowadzonymi 
w rurkach poliamidowych. Pedały kompozytowo-sklejkowe 
nieregulowane. 

Wytwarzanie 

Zgodnie z przyjętymi założeniami, szybowiec ULS -
jako konstrukcja eksperymentalna - wykonany został tyl
ko w jednym egzemplarzu. Stąd wynikały podstawowe u
warunkowania dotyczące rozwiązań oprzyrządowania i tech
nik wytwarzania, a w konsekwencji również samej kon
strukcji. Wytwarzanie struktury oraz montaż podzespołów 
i zespołów (tzn. odwzorowanie geometrii płatowca) zostały 
oparte przede wszystkim na technikach i rozwiązaniach u
proszczonych. Wymagały one w większości przypadków 
zwiększonego nakładu pracy i staranności wykonania. Uza-

Rys. 11. Okucia statecznika poziomego (widok z przodu) 
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dźwigara skrzydła, struktura pasów i ścianek dźwigara za
projektowana została w ten sposób, aby do wykonania 
dźwigam nie było konieczne stosowanie dodatkowego o
przyrządowania. 

Jeszcze większą prostotą cechowało się oprzyrządowanie, 
za pomocą którego wykonano usterzenia i kadłub. W obu 
przypadkach był to jedynie odpowiednich rozmiarów płas
ki stół, stanowiący podstawowe oprzyrządowanie zarówno 
przy wytwarzaniu elementów struktury, jak i podczas 
montażu kadłuba i usterzeń. Oczywiście taka koncepcja 
wytwarzania i montażu rzutowała w istotny sposób rów
nież na koncepcję konstrukcyjną: w przypadku kadłuba 
wynikiem tego jest układ „sylwetkowy" zasadniczej struk
tury nośnej (bazujący na płaskich ściankach bocznych) ,  
zaś w przypadku usterzeń przyjęcie profilu typu ,,'płaska 
płytka". I choć rozwiązania te ze względów aerodynamicz
nych nie są najkorzystniejsze, n iemniej dla prototypu uza
sadnione ekonomicznie. 

Rys. 12. Statecznik pionowy w trakcie montażu do kadłuba 

sadnione to było jednak znaczną prostotą i uniwersalnością 
oprzyrządowania oraz jego niskim kosztem. 

I tak np. w budowie skrzydeł nie zastosowano klasycz
nej technologii, opartej na bardzo pracochłonnym i kosz
townym oprzyrządowaniu w postaci makiet i foremników. 
Opracowano natomiast specjalną metodę wytwarzania po
włok rozwijalnych z kompozytów (wspomniana już meto
da DFP), bazującą na oprzyrządowaniu uproszczonym (pła
ski stół oraz tzw. , , foremnik szkieletowy", spełniający w 

Rys. .14. Skrzydło 
szybowca przed wy
jęciem z p rz yrządu 
montażowego (wi
doczny zespół płas
k ich wzorników ob-
rysu tworzących 
tzw. , . foremnik 
szkieletowy", bę
dący zarazem za
sadniczą częścią 
przyrządu montażo
wego) 

Wszystkie zdjęcia 
Jan Ft!ipiak 

Rys. 13. Dźwignia pośrednia lotki, przekazująca różnicowa napęd 
z popychacza w skrzydle na lotkę 

przypadku skrzydła równocześnie funkcję przyrządu mon
tażowego - rys. 14). Metoda DFP została następnie zasto
sowana do wykonania kesonów skrzydeł oraz integralnego 
fotela pilota, a także foremników części spływowej skrzydła 
(foremniki te służyły do wykonania i m ontażu półfabryka
tów bloku, z którego następnie odcinane były kolejne że
bra, tzw. ,,cięte z metra"). Podobnie przy wytwarzaniu 

Dodatkowo na specyfice „produkcyjnej" szybowca ULS 
zaważyło zastosowanie nietypowego systemu organizacji 
prac wyikonawczych �praktyki wakacyjne dla kolejnych, no
wych grup studenckich), utrudniającego kumulowanie się 
umiejętności wykonawczych, co w sytuacj i, gdy wielu stu
dentów uczestniczących w pracach przy szybowcu ULS nie 
stykało s ię wcześniej z technikami wytwarzania struktur 
kompozytowych, powodowało pewne wydłużenie cyklu bu
dowy protot)'1pu. Jednak korzyści dydaktyczne w pełni u
zasadniały ten tryb postępowania, gdyż umożliwił on zna
cznej l iczbie studentów zetknięcie s ię już na pierwszych la
tach studiów z problemami wytwarzania struktur lotniczych 
(na przyikładzie konstrukcj i szybowca ULS). 

I 
KSl�lKI LOTNIBIE 

The Encyclopedla of World Air Power. 
Praca zbiorowa, red. Bill Gunston, c rown 
Publishers Inc. New York, 1980, s. 384, for
mat A4. 

Encyklopedia składa się z trzech części : 
światowe siły powietrzne (50 s . ), wojskowe 
samoloty na świecie (304 s.), światowe sys
temy pocisków rakietowych (19 s.) oraz 
skorowidza. Książka zawiera 350 wykre
sów, 265 barwnych rysunków, 330 fotografii 
i 125 znaków rozpoznawczych lotnictwa 
wojskowego. 

Przyjęto następujący podział I części 
książki (pokazany na rep rodukowanych 
ma pkach) : Europa zachodnia (Austria, Bel
gia, Dania, Finla ndia, Francja, RFN, Wlk. 
Brytania, Grecja. I rlandia, Włochy, Malta, 
Holandia, Norwegia, Portugalia, Hiszpania, 
Szwecja, Szwajcaria i Turcja), Europa 
wschodnia (Albania,  Bułgari a ,  Czechosło
wacja, NRD, Węgry, Polska, Rumunia, 
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ZSRR i Jugosławia), środkowy wschód i 
północna Afryka (18 państw od Maroka 
do Iranu i od Syrii do Jemenu), Afryka 
(34 państwa), Azja i Australia (26 państw), 
Ameryka Poludniowa (21 pa11stw, wśród 
nich K uba i Meksyk), Ameryka Północna 
(USA i Ka nada) . Razem opisano siły lot
nicze 128 państw. 

Hasło „Poland" zajmuje 1/6 część strony, 
z czego polowa przypada na tekst pt. 
„Polskie wojska lotnicze", a polowa na 
fotografię samolotu Su-7BM. Część opiso
wa informuje o typach i Uczbach samo
lotów i śmigłowców wojskowych a rmii lą
dowej oraz marynarki (wymienia Iskrę i 
samoloty treningowe, w reszcie Wilgę oraz 
samoloty komunikacyjne). Można dodać, że 
tyle samo miejsca w tym dziele autorzy 
poświęcili NRD, Czechosłowacji i Jugo
sławii, zaś dwukrotnie mniej Węgrom I 
Rumunii, podczas gdy omówienie lotnictwa 

Związku Radzieckiego zajęło całą stronę 
tekstu. 

W drugiej części książki przedstawiono 
konstrukcję i uzbrojenie samolotów woj
skowych oraz użytkowników tych samolo
tów. Typy są wymienione w porządku al
fabetycznym. Przyjęty przez wydawnictwo 
system jest następujący:  Aeritalia G 91 R 
(opis, kolorowe zdjęcia samolotów sit po-' 
wietrznych portugalskich, RFN i włoskich), 
Aeritalia G 91 T (opis, fot. samolotu Luft
waffe), Aeritalia G 91 Y (dane i fot.), 
Aeritalia G 222 (dane i fot.), Aermacchi, 
Aero 3, Aero L.29 Delfin (samolot na wy
posażeni u a rmit egipskiej), Aerospatlale, 
Antonow (osiem typów od An-2 do An-72) 
itd. 

W części drugi ej zamieszczono również 
informacje o produkcji PZL, pod tytularni :  
PZL-104 Wilga/Gelatik (jako samolot wie
lozadaniowy; użytkownicy: Polska, ZSRR, 
Wenezuela i Indonezja) i PZL-Mielec TS-11 
Iskra/Iskra 2 (jako samolot treningowy, 
odrzutowy; użytkownicy: Polska. Indie). 

Zainteresowanych specjalistów informuje
my, że z omawianą encyklopedią można 
zapoznać się w czytelni biblioteki Uniwer
sytętu Warszawskiego. w.z. 
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Eksploatacja śm igłowca na teren ie pochyłym ( 1 1 1 ) 

Mgr inż. JERZY BEREŻAŃSKI 
Mgr inż. JAROSŁAW STANISŁAWSKI 
Dr inż. KAZIMIERZ SZUMAŃSKI 
Instytut Lotnictwa 

Możliwości zwiększenia obszaru eksploatacji śmigłowca 
na terenie pochylonym 

Analizując wyniki obliczeń dopuszczalnych obszarów eks
ploatacji  (rys. 4 i 5 - patrz. cz. I art. w T LiA nr 6/82) 
obserwuje się ich niewielkie zakresy. Wydaje się więc ce
lowa rpróba ich powiększenia pod warunkiem niewprowa
dzania zasadniczych zmian konstrukcyjnych śmigłowca, a 
jedynie pxzez niewielkie modyfikacje układu. 

Istnieją następujące SJX)Soby zwiększenia dopuszczalnych 
zakresów pochyleń stoku: 

- zmniejszenie minimalnego skoku ogólnego, 
- zwiększenie zakresów maksymalnych wychyleń skoku 

cyklicznego tarczy sterującej, 
- zwiększenie szorstkości podłoża, 
- zwiększenie momentu hamującego kół włącznie z ich 

blokadą, 
• 

- zwiększenie kąta kapotażowego (zwłaszcza przy kapo
tażu „na ogon" przez zmianę wyważenia), 

- wprowadzenie sprężystości utwierdzenia łopat w prze
gubie poziomym, 

- kotwiczenie śmigłowca na postoju w fazie rozruchu i 
przed zatrzymaniem wirnika. 

W celu zilustrowania wpływu wymienionych modyfikacji 
dokonano przeliczeń dla śmigłowca Mi-2 o masie Q = 

= 3500 kg dla minimalnego skoku ogólnego {}0 mln = 7° 

i zmniejszonego do 1 °, zwiększonych pochyleń i przychyleń 
tarczy sterującej z {}x, 11 max = 5° do 7°. Wpływ sprężystości 
oceniono przez zmianę ekwiwalentnego rozstawu przegubów 
poziomych 10 = 0,102 m do 10 = 1 m, -co odpowiada odległo-

30
° 

20
° 

3 

-500 

I / T/GJ,.. . = 1 
'(J 11om1n 

T/G 

Rys. 18. Obszar eksploatacji śmigłowca z wirnikiem przegubowym 
na lądzie. Pozycja boczna śmigłowca względem stoku. Obwiednie 
obszarów e�sploatacji dla : l - ftr = 0,4 i 80 IJ'łn = 7°, 2 - ftr - 0,8 
I 80 mln = 7 , 3 - ftr = 0,4 I 80 mln = 1 , 4 - t tr = 0,8 i 
Oo mln = 1°. Wpływ przeregulowanla 8r mAx z 5° na 7 ilustrują 
cienkie linie przerywane kapotażu i zeslizgu dla ftr = 0,8; linia 
ciągła dla 8:r max �  ± 5°, linia przerywana dla 8r max - ± 7° 
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ści względnej r = 0,15 (jak dla Bo-105). Moment hamujący 
zwiększono z 700 do 1000 Nm. Obliczenia wykonano dla 
prędkości wiatru V =  O. 
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Rys. 19. Obszar ekBploatacjl śmigłowca z wlrnlkiem przegubowym 
na terenie stałym. Pozycja śmigłowca wzdłut stoku. Obwiednie 
obszarów eksploatacji dla: l - a:atrzymanie wlrnika ft, ""' 0,ł (llmi
tuje wielkość staczania się przy T - O), z - lądowanie beZ za
trzymywania wirnika, 3 - jak dla 2 l blokada kół, 4 - jak dla l 
I blokada kół - llmltuje statyczny kąt kapotatu „na oaon" 

Na rys. 18+23 naniesiono granice obszarów eksploatacji 
dla pozycji śmigłowca wzdłużnej i bocznej względem linii 
spadku stoku, przy uwzględnieniu proponowanych wyżej 
zmian w układzie. Rozważono też możliwość użytkowania 
śmigłowca na pokładzie statku. 

Wpływ zmian w u.kładzie na obszar eksploatacji śmigłowca 
z wirnikiem przegubowym w warunkach lądowych 

Z analizy rys. 18 i 19 wynika, że najskuteczniejszym spo
sobem zwiększenia obszaTów eksploatacji dla pozycji bocz
nej śmigłowca (rys. 18) jest zwiększenie szorstkości podłoża, 
co umożliwia wykorzystanie pełnego zakresu do granic ka
potażu oraz zmniejszenie minimalnego skoku ogólnego, !){)
zwalającego na rozruch na terenie bardziej pochylonym (o 
ok. 5°). Zwiększenie granicznych wychyleń tarczy sterują
cej nie powiększa istotnie najważniejszego zakresu eksplo
atacji dla TIG<~ 0,5, a jest niewygodne i niezbyt bezpie
czne, gdyż oprócz przeregulowania zakresów {}x, 11 max wy
maga zwiększenia zakresów ograniczania kąta wahań 
Pour max, Dla pozycji wzdłużnej śmigłowca względem stoku, 

• 



znaczne korzyści może przynieść zwiększenie momentu ha
mującego kół (a nawet blokada kół) i, zwiększenie kąta ka
potażu „na ogon". Zmniejszenie skoku ogólnego natomiast 

i' 
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A r-t---r-�:::-... 

-70° 

B H.-----J..--1---,� 
-30° 

-50° 

------- ---

T/G 

--
Rys. zo. Obszar eksploatacji śmigłowca z w!rniklem bezprzegubo
wym na terenie stałym. Boczna pozycja śmigłowca względem 
stoku: 1 - przyrost zakresów pochyleń dopuszczalnych dla wa
runku kapotażu przy zmniejszeniu skoku ogólnego z t'>o mln = 7° 

do 1 °, 2 - obwiednia dla Itr = 0,4 1 t'>o mln = 7° (wirnik zatrzy
many), 3 - obwiednia dla Itr = 0,8 1 80 mln = 7° (wirnik zatrzy
many - wykorzystano maksymalne zakresy dla statycznego kąta 
kapotażu - pkt A i B), 4 - powiększenie granic 2 przy zmniej
szeniu 80 mln do 1°, S - zakres lądowania i startu bez zatrzy
mywania wirnika dla 80 mln - 1° i Itr = 0,8; linia ciągła dla 
t'>x max = ± 5°, linia przerywana dla ł>x max = ± 7° 

nie jest zbyt korzystne, zmniejsza nawet zakresy eksploa
tacji (dla lądowań i startów bez zatrzymywania wirnika), 
gdyż wektor ciągu nie podtrzymuje aktywnie (przeciwka
potażowa) śmigłowca w położeniu równowagi. 

Wpiyw zmian w układzie na obszar eksploatacji śmigiowca 
z wirnikiem bezprzegubowym w warunkach lądowych 

Z rys. 20 i 21 wynika, że obracający się wirnik bezprze
gubowy zwiększa przede wszystkim kąty przec iwkapotażo
we przez możliwość wywołania dużych momentów sterują
cych, obciążających głowicę wirnika. Po zatrzymaniu wir
nika kąty przechylenia limitują statyczne kąty kapotażu 
i staczania. Wielkości składowych s ił przeciwstawiających 
się ześlizgiwaniu i staczaniu niewiele różnią się od wiel
kości wytwarzanych wirnikiem przegubowym. Blokada kół 
i zwiększenie przyczepności do podłoża (fcr = 0,8) d la lądo
wania bez zatrzymywania wirnika - pozwala dla {}0 min = = 7° osiągać dopuszczalne zakresy ~ ±30 °, przy zmniejsze
niu skoku do {}0 min = 1 ° do ~ ±40°. 

Eksploatacja na tak znacznych pochyleniach dla warunku 
zatrzymania wirnika wymaga dodatkowego kotwiczenia 
śmigłowca przed zatrzymaniem wirnika. Zwiększanie za
kresów maksymalnych wychyleń tarczy sterującej {}x, y max 
z 5° do 7° niewiele zmienia wypadkowe zakresy eksploata
cji zwłaszcza w najważniejszej fazie dla 0�TIG<~ 0,5. 
Wprowadzenie sprężystego mocowania łopat pozwala zatem 
na pełne wykorzystanie pochyleń do granic ześlizgiwania 
się śmigłowca przy maksymalnie szorstkim podł.ożu. 

Eksploatacja śmigłowca na pokładach statków 

An:ilizy eksploatacji na podłożu wahliwym różnią s ię od 
ana liz eksploatacj i na podłożu stałym, gdyż muszą uwzglę-

d�iać dynamikę ruchu unoszenia śmigłowca i nieco od
mienną technikę pilotażu. Przytoczona analiza pomija 
względnie wolne zmiany obciążeń masowych układu, . wy
nikających z ruchu podłoża, uwzględnia jedynie wpływ 
zmian konstrukcyjnych i odmiennej techniki pilotażu, po
legającej na utrzymywaniu sterownic w neutrum. Taka 
technika pilotażu uzasadniona jest trudnością zastosowania 
właściwej reakcji p ilota (podtrzymującej śmigłowiec) w 
warunkach niekiedy gorszej widoczności czy utrudnionej 
oceny kąta przechyłu pokładu (brak odpowiednich punktów 
orientacyjnych) a niewłaściwa interwencja pilota może po
gorszyć stabilność układu. 

Na rys. 22 i 23 przedstawiono wpływ zmian minimalnego 
skoku ogólnego na zmianę dopuszczalnych zakresów kątów 
przechyleń i pochyleń pokładu. Zmiana skoku {}0 mln z 7° 

na 1 ° pozwala zwiększyć zakresy kątów przechyleń o ok. 
10°, czyli do ~ ±25 °. Pochylenia, nawet przy blokadzie kół, 

',limitowane są kątem kapotażu „na ogon" (pkt A na rys. 
16 - patrz cz. II art. w TLiA 7/82) równym 12°. Przy 
trzymaniu sterownic w neutrum sprężystość utwierdzenia 
łopat i zwiększenie zakresów maksymalnych wychyleń tar
czy sterującej nie ma wpływu na zmianę obszarów eksplo
atacji. 

Wnioski 

Przeprowadzone badania eksploatacji śmigłowca na tere
nie pochylonym wskazują na to, że: 

- graniczne warunki eksploatacji przy umiejętnej re
akcji p ilota mogą być stosunkowo bezpieczne, zwłaszcza, że 
jak stwierdzono w próbach tempo kapotażu jest wolne; 
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Rys. 21 .  Obszar eksploatacji śmigłowca z wirnikiem bezprzegu
bowym na terenie stałym. Pozycja śmigłowca wzdłuż stoku: 1 -
przyrost zakresów granic kapotażu przy zmniejszeniu skoku ogól
nego z ,?o min = 7° do 1°, 2 - dopuszczalne granice pochyleń 
stoku dla warunku zatrzymania wirnika, 3 - granice eksploatacji 
z zatrzymywaniem wirnika przy blokadzie kół, ftr = 0,8 i t?o min = 

� 7°, 4 - gramce eksploatacji bez zatrzymywania wirnika przy 
blokadzie kół, ftr � 0,8 i t'>o mln = 7°, S - granice eksploatacji bez 
zatrzymywania wirnika przy blokadzie kół, ftr = 0,8, t'>o min = 1° 
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słuszne jest jednak wprowadzenie programu badań zapew
niającego bezpieczeństwo wykonywania prób, gdyż przy nie
znanym przebiegu zjawisk i spóźnionej reakcji pilota pogłę
biający się proces destabilizacji układu, może doprowadzić 
do sytuacji niebezpiecznej ; 

- równoległe prowadzenie analizy symulacyjnej i prób 
pozwoliło zmniejszyć koszt i ryzyko badań oraz odpowie
dnio zweryfikować model tak, aby ostateczna ocena obsza
rów eksploatacji mogła być dokonana obliczeniowo; 

- najskuteczniejszym i najprostszym sposobem zwiększe
nia zakresu eksploatacji śmigłowca na terenie pochylonym 
jest zmniejszenie skoku ogólnego i zwiększenie przyczep
ności kół do podłoża (np. przez zastosowanie siatki prze
ci wślizgowej). 

Należy również zwrócić uwagę na możliwość lądowania 
bez wyłączania wirnika, kiedy pracujący wirnik pozwala 
na większe pochylenie terenu. W przypadku kotwiczenia 
śmigłowca dla takich samych pochyleń dopuszcza s ię zatrzy
manie wirnika. 

Do niebezpiecznych sytuacji należy także zaliczyć stany, 
w których dochodzi do zbytniego odciążenia podwozia (przy 
skoku zmniejszonym do minimum, malej masie śmigłowca 
i dużej prędkości wiatru, zwłaszcza pod stok). Odciążenie 
ok. 500/o masy śmigłowca zawęża znacznie obszar dopusz
czalnych pochyleń terenu, a także stwarza groźbę rezonan-
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Rys. 22. Eksploatacja śmigłowca na pokładzie statku. Granice bocz
nego kapotażu i ześlizgu: {)x = {)11 = 0° - sterownice w neutrum: 
1 - eksploatacja z zatrzy_mywan_iem wirnika dla {)0 ffiin = 7°, 2 -

eksploatacja z zatrzymaniem wirnika dla {)0 min - 1 

cd. ze s. 19 

SZKOLENIE LOTNICZE 
57 - imitator dźwięl,ów, i .  ha

łasu 
58 - rejestrator trasy lotu, 

kursograf 
59 - makieta lotniska 
60 - m. terenu 
61 - k amera telewizyjna 
62 - odbiornik projekcyjny 
63 - ekran projekcyjny 
64 - samolot szkolny, s. dla 

szkolenia podstawowego 
65 - dwuster, podwó_jne ste-

ro,vanie, p. sterownice, 
zdwojone s. 

66 - kabina dwumiejscowa 
67 - samolot szkolny z miej

scami jedno za drugim 
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68 - s. s. z m. obok siebie 
69 - kołpak (nad kabiną) d o  

nauki pilotażu bez wido
czno.5ci 

70 ...,_ samolot szkolno-trenin-
gowy 

71 - s. treningowy, s. przej-
ściowy 

72 - s. szkolno-aKr obacyjny 
73 - s. przejściowy 
74 - turbośmigłowy s. szkol

no-treningowy 
75 - odrzutowy s. s.-t. 

K.D. 
E0/23/K/82 

su przyziemnego przy pracy amortyzacji podwozia w in
nym niż w normalnej eksploatacji zakresie charakterystyki 
ugięcia. 
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Rys. 23. Eksploatacja śmigłowca na pokładzie statku. Granice 
wzdłużnego kapotażu ześlizgu i staczania: l - granice przy za
trzymywaniu wirnika dla {)0 min = 7°, 2 - granice przy zatrzymy
waniu wirnika dla {)o min = 1° 
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ENTRAINEMENT AERIEN 
57 - d .  (m) d'i.  de bruit 
58 - trajectographe (m) 
59 - maquette (f) d'aero-

d rome 
60 - m. du terraln 
61 - camera (f) de television, 

C. (f) TV 
62 - recepteur (m) de t .  A 

projection, projecteur 
(m) de TV 

63 - ecran (m) de projectlon 
64 - avion (m) d'ecole, a. (m) 

d 'lnstruction, a .-ecole (f) 
de ctebut 

65 - commande (f) d ouble 
66 - cablne (f) A deux sieges 

67 ..:.. avlon-ecole A deux 
sieges (en) tandem 

68 - a.-e. a deux sleges cOte 
A cóte 

69 - capote (f) pour l'lnstru
ctron du pilotage sans 
visibilite 

70 - avion (m) d'entra!ne-
ment 

71 - a. de perfectionnement 
72 - a. d 'lnstruction de haute 

ecole 
73 - a. de transitlon 
74 - a. turbopropulse 

d'entralnement, a. d'e. 
A turbopropulseur 

75 - a. d'e. A turboreacteur 
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Nowoczesne odm iany śmigła ( 1 )  

Prognozy rozwoju lotnictwa przewidują rozwój zarów
no statków powietrznych z napędem odrzutowym, aż do 
strumieniowych włącznie, jak i z napędem śmigłem oraz 
wirnikiem nośnym. Zasada działania wszystkich tych napę
dów, w warunku pracy w atmosferze, jest taka sama 
lub podobna : powstanie ciągu przez powiększenie ilości 
ruchu powietrza opływającego obiekt latający. 

Rozwój napędów odrzutowych przy zastosowaniu silni
ków dwuprzepływowych (wentylatorowych) oraz „zbliżenie" 
śmigieł do wirników nośnych przy zmiennopłatach powo
dują odejście od starego, klasycznego podziału: silnik od
rzutowy, śmigło, wirnik nośny. Obecnie powstaje potrzeba 
przeprowadzenia innego podziału śmigieł, związanego _z ich 
nowymi rodzajami i zastosowaniami, w zasadzie „miesza
nymi". Już przed trzydziestu laty dzieliło się śmigła na 
śmigła o stałym i zmiennym skoku. Ze względu na od
mienne warunki pracy trzeba jednak rozróżnić śmigła 
słabo i silnie obciążone, co ma wpływ na ich aerodyna
mikę. 

Ze względu na zastosowanie i odmiany śmigieł, można 
je podzielić na : 

, - śmigła otunelowane (obudowane) (nazwa ang. pro
pulsor lub ducted propeller), 

- podobne do nich śmigła wentylatorowe (nazwa ang. 
fan), będące zmienionym pierwszym stopniem (o powięk
szonej średnicy) sprężarki osiowej silnika turbinowego 
dwuprzepływowego (nazwa ang. turbo-fan), przy czym co
raz częściej mają one skok zmienny, 

- śmigło nośne (ang. propulsion rotor), mniej obciążone, 
będące połączeniem śmigła z wirnikiem nośnym, 

- ostatnio opracowane wielołopatowe śmigło bez obu
dowy (ang. Prop-Fan), silniej obciążone, którego właści
wości zapewniają rozszerzenie zakresu pracy do przy
dżwiękowych prędkości lotu, dając oszczędność paliwa w 
stosunku do napędu silnikiem dwuprzepływowym, 

- śmigło ogonowe śmigłowca zarówno swobodne (ang. 
Taił Rotor lub Anti Torque Rotor), jak i obudowane (ang. 
Fenestron lub Shrouded Tail Rotor). 

Ta różnorodność odmian śmigieł-wirników spowodowała 
zmianę ich zastosowania i warunków pracy. Nastąpiło zbli
żenie do wirników śmigłowcowych o mniejszym obciąże
niu, zaś śmigła obudowane, wentylator,owe pracują przy 
znacznie powiększonym obciążeniu. Wprowadziło to nowe 
czynniki do teorii śmigła, m.in. zjawiska opływu i śladu 
wirowego wymagają uwzględnienia trójwymiarowego opły
wu łopat (3, ti). Poza tym śmigło nośne (Prop-Rotor), pra
cujące również w skośnym opływie, wchodzi w zakres 
aerodynamiki opływów nieustalonych. 

Rozważając histo,rię rozwoju tych odmian śmigła należy 
zaznaczyć zmmejszenie zainteresowania śmigłem obudowa
nym ze względu na jego gorszą sprawność w zakresie du
żych prędkoścL Dotyczy to głównie śmigła obudowanego 
w dodatkową „beczułkę" przyczepioną do płata bądż kadłu
ba, powodującą znane kłopoty z powiększeniem oporu. 
Najnowsze zastosowanie śmigła obudowanego to śmigło 
wbudowane w kadłub i to przy zastosowaniu zmiennego 
skoku (np. samolot Fantrainer). Nie powtarzając podsta
wowych zagadnień śmigła obudowanego, opublikowanych 
w (1) trzeba podkreślić uciszenie, które we współczesnym 
lotnictwie jest chyba jego najważniejszą zaletą. 

Drugim zagadnieniem związanym z teorią nowych od
m ian śmigła jest konieczność kompleksowego traktowan� 
całej aerodynamiki samolotu, dla której duże znaczeme 
ma usytuowanie śmigła czy ogólnie napędu, ze względu na 
dodatkowy strumień opływający cały statek powietrzny. 
Jako przykład można podać coraz lepsze wyniki i chęć 
stosowania samolotów w konfiguracji śmigła obudowanego 
w kadłubie. 

Trzecią sprawą związaną ze śmigłem obudowanym jest 
bezpieczeństwo na ziemi. Ma to szczególne znaczenie w 
śmigłowcach, gdzie śmigło ogonowe, mimo na,pisów ostrze
gawczych, stanowi duże niebezpieczeństwo dla zał-ogi i per
sonelu naziemnego, jak i w motoszybowcach (przy niskim 
usytuowaniu śmigła). 

W kryzysie paliwowym największe znaczenie ma 
śmigło Prop-Fan (pozwalające na pracę śmigła przy pręd
kościach przydźwiękowych, co jest związane ze znacznym 
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zaoszczędzeniem paliwa w porównaniu z silnikiem odrzuto
wym) oraz wentylator silnika dwuprzepływowego o zm ien
nym skoku. Lansowane w latach pięćdziesiątych śmigło 
naddźwiękowe właściwie nie spełniło pokładanych nadziei. 
Mimo ulepszenia profili śmigłowych, drgania okazały się 
trudne do opanowania. 

Przewaga śmigieł nad napędem -odrzutowym przy lotach 
z mniejszymi prędkościami jest oczywista i po ponad 10 
latach stagnacji w wielu ośrodkach prowadzone są prace 
zarówno nad aerodynamiką, jak i konstrukcją śmigieł róż
nych r-odzajów [2, 3). 

Poniższe uwagi obejmują jedynie najważniejsze cechy no
wych ·odmian śmigła i niektóre nowe szczegóły konstruk
cyjne. 

Praca śmigieł i wirników w zawisie [5] 

Zestawiając odmiany śmigieł i ich główne charaktery
styki należy przedstawić ich pracę przy zawisie, szcze
gólnie gdy decyduje ona o ich stosowaniu. Trzeba pamię
tać, że pionowy start i lądowanie coraz częściej są wyma
gane dla statków powietrznych różnych kategorii. Podsta
wową różnicę stanowi to, czy strumień opływający wirnik 
czy śmigło jest „swobodny" (nip. śmigło konwencjonalne, 
czy wi,rnik śmigłowca), czy też jest on „p:rowadzony" (śmi
gło obudowane, czy wentylator silnika turbowentylatorowe
go) (rys. 1 ). 

Rozważmy strumień o prędkości jednostajnej Vs (rys. 
2a) i przekroju Ss, dający ciąg Pe przy mocy teoretycznej 
N1. Gdy straty są pomijalne, moc jest przemieniona w ki
netyczną energią osiową. Ciąg wy:raża równanie: 

1 
Ni

= 
2 qm·v.2 ( 1 )  

gdzie: Qm - wydatek masowy = e·S.·v5; (! - gęstość gazu; 
Vs - prę�ość w strumieniu; 

Pc = p • S, · v,2 (2) 
Z równań (1) i (2) można określić jednostkowy ciąg teo• 

retyczny : 
Pe/Ni

= 2/v, 
Zależność ta mówi, że w celu uzyskania dobrej spraw

ności w zawisie konieczne jest małe przyspieszenie dużej 
masy powietrza, np. dla wirnilka śmigłowca Vs jest rzędu 
25 mis. Silnik odrzutowy (v, = 600-;-1000 mis) •czy pocisk 
rakietowy (Vs = 2500 mis) wykazują znacznie gorsze ciągi 
jednostkowe. 

7 

t 6�--t--+'\l-f---+--+--t--+-l---4--
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Rys. 1. Ciąg względny w zawts!e w zależnośei od obciążenia tar
czy. Zestawienie różnych odmian śmigieł: 1 - strumień swobodny, 
2 - strumień prowadzony, 3 - wirnik śmigłowcowy, 4 - wirnik 
pochylony, 5 - zmiennopłat, 6 - śmigło obudowane, 7 - śmigło 
w płacie, 8 - sllnlk odrzutowy dwuprzepływowy, 9 - silnik od
rzutowy 
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Ciśnienie dynamiczne w strudze określa zależność: 
p = I/2 -p ·v; = 1/2 [Pc/S,] 

Przy uzyskaniu ciągu Pe powstają dodatkowe zagadnie
nia związane z działaniem strugi w bliskości ziemi (erozja, 
rozprzestrzenianie się odpadków, p owtórne pochłanianie 
spalin i oddziaływanie z kadłubem), które są mniejsze przy 
sła,bym obciążeniu wh'nika (jak dla śmigłowców i pokrew
nych statków powietrznych). 

Dla śmigła o strumieniu swobodnym za tarczą śmigła po
wstaje kontrakcja strugi. Zależność Frouda podaje, że 
Vs = 2VR (rys. 2b) .  

Natomiast w przypadku śmigła otunelowanego powstaje 
(przy odpowiednim profilu obudowy) rozszerzenie strugi. 
Współczynnik rozszerzenia a =  S,ISR. Dla śmigła swobodne
go wynosi on 1/2, zaś dla śmigła otuneLowanego ponad 1 .  
Stosunek teoretycznej mocy indukcyjnej N1  i mocy rzeczy
wistej N potTzebnej do uzyskania ciągu Pe nazywany jest 
współczynnikiem dobroci (fr. Figure de merite, ang. Figure 
of merit.) : 

FM = NJN 

Dla wirnika swobodnego lub otunelowanego FM = 0,70+ 
+0,75. Teoretyczny ciąg jednostkowy 

2 v'o 
Pe/N; = 2/v, = --=--=-==-

v'PcfS, 
zaś rzeczywisty ciąg jednostkowy 

2yp Pe/N = Fm· PefN1 = Fm .i--• r PcfS, 
Ta ogólna podstawowa formuła wskazuje, że ciąg jed

nostkowy jest odwrotnie proporcjonalny do pierwiastka 
z O'bciążenia zataczanej tarczy. Z wykresu Pc/N1 w funkcj i 
obciążenia Pe/SR we współrzędnych loga-rytmicznych dla 
różnych statków powietrznych p ionowego startu (rys. 1) 
można wywnioskować, że koszt lotu w zawisie a:ośnie zna
cznie ze wzrostem obciążenia. Można przyjąć, że ilość czyn
ni,ka wypływającego jest proporcjonalna do mocy pochła
nianej w zawisie, co p odkreśla przewagę pionowzlotu o 
mało obciążonym w irniku. Dotyczy to również emitowa
neg·o hałasu. 

...... 

Smiglo obudowane [1] 

Rys. 2. Strumień 
śmigłowy: a) obcią
żenie zataczanego 
kręgu, b) kontrak
cja strumienia 

Do nowych rozwijainych mdzajów śmigieł należy śmigło 
obudowane (otunelowane). Przemawiają za nim względy 
oszczędności paliwa i ochrony środowiska, dzięki niewąt
pliwemu uciszeniu w stosuku do innych rodzajów napę
du. Zagadnienie sprawności napędowej jest tu bardziej zło
żone, bowiem prócz łopat z rpiastą trzeba mieć na uwadze 
również owiewkę i to nie tylko jej stronę wewnętrzną, ale 
i opływ całego zespołu śmigła i obudowy. Sprawność jest 
różna w zależności  od uwzględniania tych czynników. W 

s •. 

Rys. 3. Smlgło otunelowane 

wa,runkach przelot•owych sprawność może budzić wątpli
wości. 

W publikacjach datyczących śmLgła obudowanego [1, 6) 
podkreśla s ię :  
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niższy hałas zewnętrzny o ponad 20 dBA w stosun
ku do śmigła konwencjonalnego, 

- niższy hałas wewnętrzny zwiększający komfort pa
sażerom i zmniejszający zmęczenie pilota, 

- większy ciąg startowy i przelotowy, 

Rys. 4. Układ śmigła otunelowanego samolotu Fantrainer 

- zmniejszona średnica, masa i koszt w porównaniu z 
równoważnym śmigłem o niskim hałasie. 

Na przykładzie zastosowania śmigła o pierścieniowej o
wiewce w samolocie Britten-Norman Islander, można o
kreślić pewne ogólne zagadnienia stosowania tego napędu 
w samolotach lekkich. Wirnik ma siedem łopat ze stopu 
lekkiego o średnicy 1 ,23 m, przy czym piasta umożliwia 
zmianę skoku w zakresie bUsko 90°. Regulacja kąta odby
wa się za pomocą regulatora obrotów i napędu hydraulicz
nego. Doprowadzenie oleju klasyczne, przez wydrążony wał 
silnika. 

Trudność konstrukcyjną stanowi tu umieszczenie na ma
łej średnicy aż siedmiu uchwytów łopat. Duży nacisk po
łoż•ono na „wygładzenie" kanału wewnętrznego międ�y sil: nikiem i owiewką. Kołpak jest przymocowany do piasty 1 
trzony łopat są oprofilowane. Strumień zaśmigłowy j�st 
silnie skręcony i pirostują go umieszczone za śmigłem kie
rownice. Stanowią one jednocześnie elementy konstrukcyj
ne, mocujące owiewkę do korpusu silnika. Przekroje ka
nału między p iastą i korpusem silnika są tak zaprojekto
wane, aby mogły zapewnić minimum strat i odpowiednie 
·chłodzenie silnika (można też lepiej niż przy śmigle kon
wencjonalnym regulować ten strumień). Przyjmuje się, że 
odebrane ciepło powiększa ciąg wypływającego gazu. Nie
którzy specjaliści uważają, że kompensuje to całkowicie 
·straty wskutek oporów p:rzepływu. 

·D odatkową zaletą jest także większy przyrost ciśnienia 
w kanale który może być odpowiednio ukierunkowany, 
natomiast ' przy śmigle konwencjonalnym trzon łopaty daje 
znikomy przyrost ciśnienia i opływ chłodzący silnika może 
być niewystarczający. Otunelowane śmigło Islandera jest 
połączone z silnikiem tłokowym Teledyne Continental I0-
-520. W porńwnaniu ze śmigłem standardowym dało wzrost 
ciagu przelotowego ,o 100/o, zaś przy starcie ciąg wyższy o 
200/o. 

Ważną sprawą jest u-ci-szenie. Wg M. Davisa z wytwórni 
Dowty-Rotol - 850/o energii hałasu pochodzi ze śmigła, 
gdyż końcówka łopaty śmigła konwencjonalnego poruszała 
się z prędkością 285 mis przy średnicy 2,03 m, natomiast 
dla uciszenia nie powinna ona przekraczać 228 m/s. Wy
magałoby to zmniejszenia średnicy do 1 ,62 m, lecz aby o
trzymać ten sam ciąg, trzeba powiększyć l iczbę łopat do 
pięciu. Zastosowanie wielołopatowego śmigła w „beczko
watej" obudowie dało uciszenie do 65 dB, a nawet 62 dB. 

Przewiduje się coraz szersze stosowanie napędu otunelo
wanego. Rhein Flugzeugbau Fantrainer stosuje śmigło otu
nelowane schowane w kadłubie, istnieją jeszcze inne przy
kłady podO'bnych konstrukcj i (rys. 4) .  
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PROTOTYPY 

Pochet Pipistrel le • Francja • 

Ultralekki samolot turystyczny 

Pierwsze ultralekkie samoloty powstały we Francji: 
Demoiselle Santos-Dumonta i Pou de Ciel. Ostatnio, rów
nież we Francji, Alain Pochet zbudował ultralekki samo
lot Pipistrelle. 

Samolot odznacza się bardzo prostą, lecz równocześnie 
nowoczesną konstrukcją. Prostokątny płat z profilem Wort
manna ma pojedynczy dżwigar z laminatu i laminatowe 
żebra; przednia część płata, do dźwigara, jest pokryta la
minatem, dalsza - plastykową folią. Płat p'odparty jest 
pojedynczymi zastrzałami. Przednia część kadłuba, z kabi
ną nakrytą w połowie przez płat, j est wykonana z dwóch 
połówek łączonych w płaszczyźnie pionowej, natomiast bel
kę ogonową tworzy laminatowa rura o stałej średnicy. Mo
tylkowe usterzenie ma konstrukcję taką jak płat. Podwozie 
z kółkiem ogonowym jest zaopatrzone w hamulce. Napęd 
stanowi gwiazdowy 3-cylindrowy zachodnioniemiecki sil
nik Koenig JPX-PWL 425 o mocy 19 kW (26 KM) ze sta
łym dwułopatowym śmigłem. Zbiorniki paliwa są umiesz
czone w płacie. 

Dane techniczne 

Rozpiętość 
Długość 
Wysokość 
Powierzchnia nośna 
Masa własna 
Masa startowa maks. 
Prędkość maks. 
Prędkość przelotowa 
Współczynnik obciążeń 

11 ,20 m 
6,60 m 
2,20 m 

13,50 m2 

99 kg 
189 kg 
130 km/h 
90 km/h 

od 6 g do -3 g 

SIAi Marchełłi SF260-TP • Włochy • 

Turbośmigłowy samolot szkolno-treningowy 

W lipcu 1981 r. rozpoczęto próby samolotu do szkolenia 
wstępnego i podstawowego SIAI Marchetti SF260-TP, bę
dącego turbośmigłową odmianą tłokowego samolotu SF260 
•(jest on użytkowany przez lotnictwo wojskowe 12 krajów). 
SF260-TP nie wykazuje żadnych zmian w stosunku do 
pierwowzoru, poczynając od ściany ogniowej, zarówno je
żeli chodzi o sam płatowiec, jak i instalacje i wyposaże
nie. Masy pozo,stały w zasadzie nie zmienione, podobnie 
jak pojemności zbiorników wewnętrznych. Do napędu za
stosowano silnik Allison 250B-l 7C o mocy startowej zdła
wionej do 260 kW (350 KM), z trójłopatowym śmigłem 
HaTtzell o średnicy 1,93 m, stałej prędkości obrotowej, 
przestawianym w chorągiewkę i na odwrotny ciąg. Firma 
ma dostarczyć zespoły potrzebne do zamiany wersji tłoko
wej na turbinową. Dla płatowca gwarantuje się trwałość 
8000 h lotu lub 20 lat eksploatacji. Cena SF260-TP ma wy
nosić 380 tys. dol. w porównaniu z ceną samolotu SF260 
wynoszącą 220 tys. dol. 

Dane techniczne 

Rozpiętość 
Długość 
Wysokość 

14 

8,35 m 
7,40 m 
2,41 m 

Powierzchnia nośna 
Masa własna z wyposażeniem 
Masa startowa maks. 
Prędkość n.p.m. maks. 
Prędkość przelotowa na wys. 3050 m 
Prędkość przeciągnięcia z klapami 

wypuszczonymi 
Wznoszenie maks. 
Pułap praktyczny 
Długość drogi startu na 15 m 
Długość drogi lądowania z 15 m 
Zasięg maks. na wy,s. 4570 m 

z rezerwą paliwa na 30 min. 

10,10 m2 

795 kg 
1200 kg 

W.K. 

382 km/h 
370 km/h 

126 km/h 
1 1  mis 

8535 m 
298 m 
307 m 

950 km 
W.K. 
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British Aerospace HS-748 • W. Brytania • 

Samolot pasażerski krótkiego 
zasięgu 

średniego 

KONSTRUKCJA. Dwusilnikowy całkowi
cle metalowy dolnopłat z chowanym pod
woziem. 

Piat. Obrys trapezowy, profil NACA 
23018 u nasady i NACA 4412 przy końców
ce, wznios 7°, kąt zaklinowania 3°. Kon
strukcja dwudzielna,  dwudźwigarowa, pól
skorupowa, całkowicie metalowa fall safe. 
W kesonie międzydżwigarowym integralne 
zbiorniki paliwowe. K lapy typu Fowlera 
zajmują 58'/o rozpiętości i sięgają do 300/o 
głębokości profilu. Maks. kąt wychylenia 
klap 27.5°. Przy lądowaniu krawędzie spły
wu klap mogą być wychylane o 27,5'/o {w 
stosunku do klap), co znacznie zwiększa 
W%kleplenle profilu, umożliwiając osiągnię
cie współczynnika siły nośnej Cz max = 
= 3,1.  Każda klapa zawieszona jest na czte
rech prowadnicach. Lotki metalowe, wypo
sażone w klapki wyważające, są zawieszo
ne na czterech węzłach każda. K rawędzie 
natarcia skrzydeł zaopatrzone w instalację 
przeciwoblodzeniową. Na skrzydłach zabu
dowane gondole silnikowe z wyraźnie od
dzielonymi gondolami podwozia głównego. 

Kadłub. Przekrój kołowy, konstrukcja 
całkowicie metalowa, półskorupowa fall 
safe. Kabina załogi w klasycznym układzie 
z miejscami pilotów obok siebie. Pod ka
biną załogi wnęka podwozia przedniego, za 
nią przednia ładownia.  dostępna przez ob
szerny luk z lewej strony kadłuba. Dalej 
kabina pasażerska z 20 oknami w kształcie 
eliptvcznym (po 10 z każdej strony), W za
leżności od wers.ii mi eści ona 40+62 foteli 
pasażerskich {w podziałce 0.84 lub 0,71 m).  
D rzwi pasażerskie umieszczone w tvlnej 
części kabinv z lewej strony kadłuba. 
Czwarty rząd okien obudowany wyjściami 
awa rv1nvml. Za k:iblną pasażerską szatnia 
1 toalety oraz tylny bagażnik zamknięty 
tvlną szczelną wręgą kadłuba. Wersja 
Andover C.Mk . 1  ma przedlut.onv kadłub 
(wstawienie segmentu przed piatem + no
wa konstrukcja tvlne1 części) z rampa ła
dunkową pod usterzeniem. Wers1a �eries 2 
z.amlast zwyklvch d rzwi pasażersklc-h ma 
ndsuwane o powiększonvch wvmlarach. 
Transoortowa wers1:i Andover C.Mk.1 mo
:>e orzv1mować na pokład łac'hmki o wym. 
1 ,24X 1 . 42X3.66 m. rurv o dh1g, 12 m. 1 2  
kontenerów wo1skowvrh p o  340 k g  nrzvstn
c:owHnvch no zrznc�nia  nr1 snnclo<-hrnn�ch 
lub 6 no 680 kg. Dl:i 1 1 !atwienh zalarl 1 1nk11  
samnlnt może . .  przvsiadać" na glńwnvm 
poclwnzlu.  co obnlt.a 007.iom nnrllogi z 2.3 
do 1 .4 m nad olvt:i lotnlsk:i . Wewnatrz sa
molotu mo{(ą mieścić s ie  3 samoc-hodv te
renowe lub l zwladowczv opa nrer..onv I 
1 terenowv. Wers1a Andover CC.Mk .?. ma 
l11ksllsowo wyposażony salon zamiast ła
downi. 

Uster7.enle. Konstrukcja sta tecznlków 
wieloclźwlgarowa. Sterv wyważone masowo 

odciążone aerodynamicznie, zaopatrzone 

DANE TECHNICZNE (Serles 2A) 
Rozpiętość 
Długość 
Wysokość 
Cięciwa skrzydła u nasady 
Cięciwa skrzydła przy końcówce 
Srednlca kadłuba 
Rozpiętość usterzenia 
Baza podwozia 
Rozstaw podwozia 
Prześwit śmigle! 
Wydłużenie skrzydła 
Długość wnętrza kablny 
Szerokość wnętrza kabiny 
Wysokość wnętrza kabiny 
Powierzchnia podłogi 
Powierzchnia skrzydła 
Powierzchnia lotek 
Powierzchnia kłap 
Powierzchnia statecznika pionowego 
Powierzchnia steru kierunku 
Powierzchnia usterzenia poziomego 
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w klapki wyważające. Każdy ster zawie
s2iony na 3 węzłach. Na noskach statecz
ników i nstalacja przeciwoblodzeniowa. W 
wersji Andover usterzenie poziome ma wy
raźny wznios, w pozostałych wersjach -
bez wzniosu. 

Sterowanie. Powierzchnie sterowe wychy
lane mechanicznie za pomocą układów lin
kowo-popychacwwych ze wspomaganiem. 
Klapy i klapki wyważające wychylane 
elektrycznie. 

Podwozie. Trójzespołowe, chowane hy
draulicznie ku przodowi do gondol skrzyd
łowych i kadłuba. Zespoły dwukołowe. 
Podwozie przednie sterowane. Podwozie 
główne zaopatrzone w hamulce tarczowe 
z urządzeniem przeciwpoślizgowym Maxa
ret . Wym. ogumienia: główne 32Xl0,5+14;  
przednie 25,65X8,5+10. W wersji Andover 
podwozie główne ma golenie zawieszone 
w sposób umożlwiający ich odchylanie ku 
tyłowi podczas postoju, co pozwala na 
zbliżanie kadłuba do powierzchni lotniska. 

Zespól napędowy. Dwa silniki turbośmig
łowe Rolls Royce D a rt R.Da.7 Mk.532-2L o 
mocy 1676 kW każdy. Smlgła czterołopato
we przestawiane automatycznie Dowty Ro
tol o średnicy 3,66 m (Andover C.Mk.l 
4,42 m). 

Instalacje. Paliwowa - skrzydłowe zbior
niki integralne o łącznej po,1emności 6546 l, 
pompy na silnikach. Olejowa - niezależna 
rlla każdego silnika, pojemność oleju 2Xl4_.2 
I. Hydrauliczna - s!trży do sterowania 
podwoziem. Elektryczna zasila napęd 
klap, klapek wyważajacych powierzchni 
sterowvch oraz wszvstkle odbiornik! po
kładowe. Przeciwoblodzeniowa - pneuma
tyczna. po cztery segmenty na każdym 
skrzydle i po dwa na każdym stateczniku. 
Klimatyzacyjna - zapewnia do pułapu 
7620 m w 'szczelnej części kadłuba ciśnie
nie odpowiadające W%, 2440 m. 

Wyposażenie. Radiolokator, standardowy 
zestaw przyrządów l wyposażenia radio
nawigacyjnego (s%tem Collins lub Ben-

dix), pilot automatyczny Smiths, możliwość 
zainstalowania wyposażenia dodatkowego. 
W wersji patrolowej Coastguarder: radio
lokator MEL Maree, systemy nawigacyjne 
Decca TANS, VLF Marconi Omega, żyro
kompas Sperry Cl4. urządzenie dopplerow
skie\ Decca, wyposażenie radionawigacyjne 
Collins radiowysokościomierz Honeywell, 
telefon' pokładowy Ultra. Istnieje możli
wość zainstalowania magnetometru w tyl
nej części kadłuba o_raz zaczepów uzbroje
nia {bomby głębinowe, torpedy, bomby, ra
kiety). 

ROZWOJ KONSTRUKCJI. Historia samo
lotu sięga 1957 r., gdy rozpoczęto projek
towanie HS-748 jako następcy DC-3. Pro
totyp oblatano 24 l ipca 1960 r. z silnikami 
RR Dart 514 (1280 kW). Próby prowadzone 
w krajach o gorącym klimacie wykazały 
konieczność dalszego zwiększenia mocy, za
stosowano więc w 1967 r. silniki RR D a rt 
RDa-7 (1 404 kW). W 1962 r„ po otrzymaniu 
certyfikatu, rozpoczęto dostawy pierwszych 
seryjnych maszyn do odbiorców. W 1961 r. 
zwiększono rozpiętość skrzydła. wydłuża
jąc końcówki. Także w 1 961 r. rozpoczęła 
się seryjna produkcja Hawker HS-74R na 
licencji w Indiach (np. Subroto). Opraco
wano też wersję t ransportowa (o w1moc
nionej podłodze i powiększonych drzwiach, 
oznaczoną Series 1) . Podobna wersja Serles 
2 bvl" od 1965 r. sprzedaw;ina do  Brazy!U .  
W 

0

1 967 r .  zastosowano użvw.1ne dotvch
czas silniki R R  Dart RD;, .532-2L. Samoloty 
w wers.l i  Serles 2 pojnwilv się w 1979 r. 
- maja one rozoiętość powiększoną o 1 .22 
m. "' 1 �63 r. opracowano wersie wojskową 
o pr,erlłn:>o'1vm kacl!uhle nazwa ną Ando
ver IHS-748 MF - Mill tary Frei ghter) z 
silnika mi Dart RDa-1 2  o mocy 2183 kW. 
Oblot prototvpu nast'lnil w !9C,5 r. W 1977 r. 
oblatano wers1ę patrolowa HS-748 Coast
gt:arder. W 1 980 r. rozpoczęto prace nad 
kolejną wers1a dla 60 pas:iżerńw wvposa
:l-nną w silniki Ge nera I Electric T64 (2340 
kW). Do l sierpnia 1981 r. wvorodukowa
no łacznle 266 samolotów wszvstkich wer
sji w W.  B rytanii l 89 w Indiach. 

30,02 m 
20,42 m 
7,57 m 
3,49 m 
1,34 m 
2,67 m 

10,97 m 

Powierzchnia steru wysokości 
Masa własna z załogą 

5,03 m• 
12 159 kg 

6,30 m 
7,54 m 
0,61 m 

11,96 
14,17 m 

2,46 m 
1,92 m 

27,5 m• 
75,35 m• 

3,98 m• 
14,83 m• 
9,81 m• 
3,66 m• 

17,55 m• 

Masa ładunku 
Masa startowa maks. 
Masa startowa bez paliwa maks. 
Masa do ładowania maks. 
Obciażenle • powierzchni nośnej maks. 
Obciążenie mocy maks. 
Prędkość dopuszczalna 
Prędkość przelotowa 
Wznoszenie maks. {H= O, 17 236 kg) 
Pułap 
Start na 15 m 
Lądowanie z 15- m 
Zasięg z maks. ładunkiem (rez. 370 km + 

+ 45 min) 
Zasięg maks. (jw.) 
Poziom hałasu 

start 
podejście 
linia bocz.na 

5304 kg 
21 092 kg 
17 463 kg 
19 504 kg 

279,8 kg/m1 

6,20 kg/kW 
608 km/h 
452 km/h 

7,21 m/s 
7620 m 

927 m 
567 m 

1361 km 
2483 km 

92,5 EPNdB 
103,8 EPNdB 
96,3 EPNdB 

T.M. 

15 
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CAP-21 • Francja • 

Samolot akrobacyjny 

KONSTRUKCJA. Jed nosilnikowy, jedno
miejscowy, wolnonośny dolnopłat kon
strukcji d rewnianej ze sta łym podwoziem. 

Płat. Obrys trapezowy, profil V16F, 
wznlo.5 1°30'. Konstrukcja jednodżwi garowa 
(z dźwigarkiem pomocniczym), całkowicie 
drewniana. Pokrycie ze sklejki o grubości 
2 mm. Lotki o stałej głębokości zajmują 
całą krawędź spływu i są wyposażone w 
klapki wyważające i odciążone aerody
namicznie (rogowo). Do skrzydła mocowa
ne jest podwozie główne. 

Kadłub. Przekrój prostokątny zaokrąglo
ny w narożach. Konstrukcja kratownico
wa, drewnia na, pokrycie sklejkowe. Za ka
biną pilota znajduje się zbiornik paliwo
wy. Osłona kabiny odsuwana do tylu. Ka
dłub jest identyczny jak w samolocie CAP
-20L. Fotel pilota z laminatu epoksydowo-
-szklanego. 

Usterzenie. Usterzenie w układzie kla
sycznym, obrysy trapezowe, profile o gru
bości 10'/o (maksymalna grubość dla uste
rzenia' pionowego w 25'/o cięciwy, dla po
ziomego w 40'/, cięciwy). Statecznik piono
wy tworzy jedną całość z kadłubem. Uste
rzenie poziome położone na kadłubie 
przed usterzeniem pionowym. Stery wy
ważone masowo 1 odciążone aerodynamicz
nie (rogowo). Konstrukcja usterzenia 
szkielety drewniane, pokrycie sklejkowe. 
Na lewym segmencie steru wysokości klap
ka wyważająca. 

Sterowanie. Lotki - układ popychaczo
wy z rurą skrętną, stery - układy lin
kowe, klapki wyważające - bowdeny. 

Podwozie. Podwozie stale klasyczne z 
kółkiem ogonowym. Golenie podwozia 
głównego sprężyste, wykonane z laminatu 
epoksydowo-szklanego (rowing). Kola zao
patrzone w hamulce hydrauliczne mogą 

DANE TE CHNICZNE 
Rozpiętość 
Długość 
Wysokość 
Cięciwa skrzydła u nasady 
Cięciwa skrzydła przy końcówce 
Baza pOdwO'L.la 
Rozstaw podwozia 
Rozpiętość usterzenia poziomego 
Srednlca śmigła 
Pow!erzchnla nOlhla 
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być osłonięte owiewkami. Wymiary ogu
mienia 380 X 150. Podwozie tylne zaopatrzo
ne w amortyzator olejowo-powietrzny, 
kółko pełne. 

Zespół napędowy. Plaski, czterocylindro
wy, chłodzony powietrzem silnik wtrysko
wy Aveo Lycoming AEIO-360-41B o mocy 
149 kW przy obrotach 45 s·•, śmigło meta
lowe dwułopatowe nastawiane automatycz
nie Hartzell. Łoże silnd.ka z rur stalo
wych. Osłony zespołu napędowego lamina
towe. Wyloty spalin slclerowane bezpośre• 
dnio pod kadłub. 

Instalacje. Paliwowa - zbiornik główny 
o pojemności 75 1 I osobny zbiornik o po
jemności 15 1 do lotów odwróconych u
sytuowane za kabiną pilota. Elektryczna 
- napięcie 12 V. Hamulcowa - typu sa
mochodowego. 

Wyposażenie. Wyposażenie ograniczono 
do najniezbędniejszych przyrządów pilo
tażowych i kontrolnych, radiostacja UKF. 

Wydłużenie skrzydła 
Masa własna 

ROZWOJ KONSTRUKCJI .  CAP-21 jest 
kolejnym etapem rozwoju znanych kon
strukcji firmy Avions Mudry - CA P- IO 
J CAP-20. Wywodzi się bezpośrednlo z o·· 
pracowanej niedawno wersji C AP-20 
samolotu C AP-20L. W stosunku do CAP
-20L zmieniono całkowicie skrzydło, odcho
dząc od charakterystycznego dla tych sa
molotów eliptycznego obrysu, zastosowa
no nowy profil opracowany przez Aero
spatiale. Kadłub i usterzenie oraz zespól 
napędowy są identyczne jak w CAP-20L. 
Samolot został oblatany 23 czerwca 1980 r .  
W tym samym okresie w firmie Fengray
-Jourda n opracowano podobny samolot 
ASA-200, również biorąc kadłub, usterzenJe 
1 zespół napędowy C ,\P-20L, a zmieniając 
skrzydło (zastosowano profil NACA 23012, 
skrlydlo nie ma wzniosu, kąt zaklinowania 
0°, samolot zaś jest nieco lżejszy, dzięki 
czemu uzyskano współczynniki ~ obciążeń 
n = +9 do -7) . 

6,95 
490 kg 8,08 m 

6,46 m 
1 , 52 m 
1,30 m 
0,78 m 
4,60 m 
2,12 m 
2,90 m 
1,93 m 
9,2 m• 

Masa dop. maks. do  akrobacji 
Obciążenie powierzchni 
Obciążenie mocy 

600 kg 
65,22 lcg/m' 

4,03 kg/kW 
320 km/h 
85 km/h 
14 m/s 

Prędkość pozioma maks. 
Prędkość lądowania 
Wznoszenie (H = O) 
Długotrwałość lotu maks. 
Współczynniki obciążeń 

2 h 

n - +s do -ł 
T.M. 

11. 
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SZKOLE N I E  
LOTN ICZE 

1 - szlrnła lotnicza, s.  pilo
tów 

2 - szl<olenie w pilotażu, 
szkolenie pilotów 

3 - program szkolenia, p. 
lotów szkolnych 

4 - selekcja wstępna pilotów 
5 - próba psychotechniczna, 

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

tami 
8 - s. na symulatorze 
9 - instruktaż przed lotami 

10 - omówienie lotów, ocena I .  
11 - lot zapoznawczy 
12 - szkolenie (lotnicze) po

czątkowe, s. podstawowe 
13 - lot po kręgu, krąg nad

lotniskowy 
14 - lot szkolny 
15 - I.  na dwusterze, szkole

nie na d .  
16 - (pierwszy) lot samodziel-

ny, wylaszowanie 
17 - trening lotniczy 
18 - t. lotów samodzielnych 
19 - lot dla przeszkolenia (m. 

dany typ Silmolotu) 
20 - przeszlwlenie, szkolenie 

d oskonalące, trening do
skonalący 

21 - nnlot. wylatane godziny, 
cz;is lotu 

22 - szlrnlenie w lotach bez 
wid oczności, s. w I. wg 
przyrzą<iów 

23 - s. w akrobacj i 
24 - przelot 
25 - lot kontrolny, I .  na KTP, 

I .  egzaminacyjny 
26 - egzamin z pilotażu 
27 - sprawność pilotażowa 
28 - czucie sterowania 
29 - blącl pilota, h. pilotażu 
30 - (niezamierzone) przeciąg-

niecie 
31 - odbicie, . ,kangur" 
32 - nngły niekontrolowany 

z;,kręt n:i ziemi 
33 - znolność cło służby w po-

wietrzu 
34 - uc,e,i-pilot 
3S - instruktor-pilot 
36 - licencja pilota, świadec

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

C'zny 
38 - 1 iccncjn pilota turystycz

nego 
39 - pilot zawodowy 
40 - licencja pilota zawodo

wego 
41 - uprawnienia do lotów 

bez wid oczności 
42 - ksiażka lotów 
43 - pomoc szkoleniowa, 

sprzęt szkoleniowy, urzą
dzenie treningowe 

44 - m;ikieta 
45 - symulator naziemny, s. 

lotu. kabina treningowa, 
naśladownik 

46 - kabina t. do nauk i  lo
tów bez widoczności 

47 - naśladowanie, symulacja, 
imitacja 

48 - svmulator lotu z nieru
chomą kabiną, kabina 
treningowa 

49 - s. podejścia do lądowa
nia 

50 - s. z wizualizacją otocze
nia 

51 - s. z ruchomą kabiną, s .  
z r .  -podstawą 

52 - s. z trzema stopniami 
swobody 

53 - kahina symulatora, k. u
czn i a  

5 4  - pulpit Instruktora, sta
nowisko I. 

55 - przeliczni!< analoi:(owy, 
analogowa maszyna liczą
ca 

56 - Imitator obciążeń aero-
dynamicznych sterów, 
mechanizm sztucznego 
czucia (sterowania) 

cd. na s. 11 
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E NTRAiN EMENT 
AERI EN 

1 - ecole (f) d'aviation, e .  de  
pilotage 

2 - ecolage (m) des eleves
-pilotes, entrainement 
(m) au vol, instruction 
(f) aerienne 

3 - programme (m) 
d'entrainement (au vol) 

4 - selection (f) initiale du 
personnel navigant 

5 - test (m) d'aptitude, t. 
psychologiąue 

6 - instruction (f) theoretl
que 

7 - entrainement (m) avant 
pilotage 

8 - vol (m) simule 
9 - briefing (m), (instruction 

(f) de prevol) 
10  - debriefing (m), (evalu

ation (f) d'apres-vol) 
11 - vol (m) d'accoutumance 
12 - instruction (f) de pilotage 

elementaire 
13 - vol (m) suivant un 

quadrilatere, tour (m) de 
piste 

14 - v. (m) d'apprentissage, 
v. d'ecolage, v.  d'instru
ction 

15 - instruction (f) en d ouble 
commande, vol (m) en 
d .c .  

16  - vol  (m) lilche, v. seul, 
v. solo 

17 - v. de performance 
18  - (v. de p. solo) 
19  - v.  de  transition 
20 - perfectionnement (m) au 

pilotage 
21 - heures (fp!) de vol 
22 - entrainement (m) au 

pilotage sans visibilite 
23 - e. (m) de haute ecole 
24 - vol (m) aller, v. a par-

cours fixe 
25 - v. de contr/ile 
26 - examen (m) de pilotage 
27 - aptitucle (f) au p. 
28 - (sensation (!) de pilotage) 
29 - erreur (f) du pi!otage 
30 - decrochage (m) (invo

lontaire) 
31 - rebondissement (m) 
32 - (virage (m) incommande 

au sol) 
33 - aptitude (f) au vol, a .  d u  

pi!otage 
34 - <'leve-pilote (m) 
35 - instructeur-pilote (m) 
36 - brevet (m) de pilote 
37 - pi!ote (m) amateur 
38 - brevet (m) de p.a .  
39  - oilote (m) professionnel 
40 - brevet (m) de p.p. 
41 - (autorisation (f) pour 

vol aux instruments) 
42 - (livret (m) de pilote) 
43 - equipement (m) d'instru

ction, dlspositlf (m) 
d'entratnement 

44 - maąuette (f) 
45 - slmulateur (m) (electro

nlque) de vol. s. 
d'entratnement, s .  de 
pilotage 

46 - s. (m) de vol sans 
visiblllte 

47 - simulatlon (f) 
48 - simulateur (m) de vol 

avec cablne fixe 
49 - s. (m) d'approche 
50 - s. avec vlsuallsation (du 

monde exterieur) 
51  - (s. avec la base mobile, 

s .a .  la cablne mobile) 
52 - s.  il trols degres d e  

ltberte 
53 - cockpit (m) de simula

teur, cabine (f) d'eleve
-pllote 

54 - pupitre (m) d'instructeur, 
poste (m) d'L 

55 - calculateur (m) analo
glque 

56 - dlspositif (m) d'imltatlon 
d'effort fl la poignee 

TEeHNleZNY SŁOWNIK LOTNICZV 

P I O N OWZLOTY, 
PODUSZKOWCE 

1 - pionowy start 
2 - pionowy start i lądowanie, 

PSL 
3 - ciąg jednostkowy 
4 - zawis, lot w zawisie 
5 - przejście (z zawisu) do lotu 

poziomego 
6 - pionowe lądowanie 
7 - pionowzlot 
8 - pionowzlot, samolot piono

wego startu i lądowania, s .  
PSL 

9 - śmigłowiec 
10 - wirolot, rotoctyna, śmigło

wiec zespolony, ś. sprzężony 
11  - wirolot z chowanym wirni

kiem 
12 - w. z zatrzymywanym wirni

k iem 
13 - zmiennopłat, przemienno-

płat, konwertyda 
14 - pionowzlot wirnikowy 
15 - p. z przekręcanym skrzyd

łem 
16 - p. z przekręcanymi śmigła

mi, p. z przekręcanymi wir
n ikami 

17 - p.  ze śmigłami otuneJowa
nymi 

18 - p. wentylatorowy 
19 - p. z wentylatorami nośnymi 

w skrzydłach 
20 - p. odrzutowy z silnikami 

nośnymi 
21 - p. z od chylanym strumie

niem gazów. p. ze sterowa
nymi wylotami 

22 - platforma latająca 
23 - sterowanie wektorem ciągu 
24 - ukłar! napędowy z niezależ-

nymi silnik;,mi nośnymi i 
dla lotu poziomego 

25 - silnik do lotu poziomego, s. 
marszowy 

26 - s.  nośny 
27 - s. nośno-marszowy z prze-

kręcanymi wylotami spalin 
28 - skrzydło przekręcane 
29 - s. pomocnicze 
30 - dysze sterujace, d .  stabili 

zujące (w zawisie) 
31 - silnik sterujący 
32 - wi rnik sterujący, śmigło ste

rujące 
33 - sterowanie dyszami przekrę-

canymi 
34 - bliskość ziemi 
35 - wpływ złem!, w.  podłofa 
36 - poduszka powietrzna ,  p ,  

przyziemna, oddziaływanie 
podłoża 

37 - poduszka dynamiczna,  zja
wisko ekranu 

38 - skrzydło nisko Iecace, s. z 
oddziaływaniem ziemi 

39 - wysokość uniesienia 
40 - pojazd poduszkowy, podusz

kowiec 
41  - ekranolot, ekranoplan 
42 - samolot z podwoziem po

duszkowym 
43 - dmuchawa nośna 
44 - komora wyróv,rnawcza, k .  

nad ciśnieniowa 
45 - dysza pierścieniowa 
46 - d. Coanda 
47 - osłona (poduszki powietrz

nej) 
48 - o. elastyczna, fartuch (elas-

tyczny) 

49 - koło hamujące 
50 - śmigło h. 
51 - ster aerodynamiczny 

AE RON EFS A DECO
LLAGE DEBO UT; 
AEROG LISSEURS 

1 - decollage (m) debout, d .  (m) 
vertical 

2 - atterrissage (m) et decollage 
debout, a. (m) et d. (m) 
verticaux 

3 - poussee (f) specifiąue 
4 - vol (m) stationaire, v. (m) 

au point fixe 
5 - transition (f) dans le vol 

horizontal 
6 - atterrissage (m) debout, a. 

vertical 
7 - aeronef (m) A decol!age 

d ebout, a. (m) a d. vertical, 
ADJ\V (m) 

8 - avion (m) a d .  d., avion 
a r!. vertical. ADAV 

9 - helicopter<' (m ). h .  (m) pur 
10 - h.-avio (m) .  gyrodyne (m), 

combine (m) 
11 - (combine avec rotor escamo

tahle) 
12 - (c. avec rotor arrHable) 
13 - convertipl;ine (m). conver-

tible (m). comhine (m) 
c onvertihle 

14  - ADAV a rotor 
15 - A D /\V avec l 'a ile basculante 
16 - ADA V avec !es rotors 

bsscnlantes 
17  - AD/\ V avec les helices 

carent'>es 
18 - AD/\ V avec ventilateur 

vol.ant, AD/\ V avec souff
l R nte 

19 - ADAV avec !es soufflantes 
cl Rn� l'aile 

20 - ADA v a reaction avec les 
motenrs de port:rnce 

21 - AD/\ v avec tuyeres dire
ctinnellPs 

22 - pJRte-forme (fl volante 
23 - commanrle (f) oar vecteur 

rle noussee 
24 - svstem� (m) np prooulsion 

:JVcc m ote1 1rs  inn epPnrlantes 
rle nort:rnC'e et de vol 

25 - m otetll' (m ) rlP prooul<ion. 
m .  fm ) rlP vol. propnlseur 
(m) re ccoisier0 

26 - 1'1 .  (m) r10 oortancP.  nro
p11lsc1 1r  fm) rour d ćcollal'(e 
verti ,... :,1 

27 - m .  Im) rl p nortanrp Pt rle 
"nl c>ve� tuyeres rlirectionel
leR 

?R - nilP (fl J-,,isr111ante 
9.q - �- ff) -� , 1xi l i ::i i re  
30  - tnvPres (f-nl ) rl 'PnuilihrP Pt  

le manoeuvre. jets (mp!) de 
contri\le 

31 - 1et (m ) guine. gouverne (f) 
pRr Jet 

32 - rotor (m) l:aH•ral. r. (m) 
de oueue. helice (f) de q.  

33 - romm:anclp (f) par tuyeres 
bRscul:antes 

34 - proximite (f) du sol 
35 - effet (m) du s. 
36 - coussin (m) d'alr 
37 - c .  (m) d'alr dvnamlque, 

effet (m) du ecran 
38 - alle (f) dans l'effet du sol 
39 - hauteur (f) de vol sta

tlonnalre, i:(arde ( f) au sol 
40 - v<'hicule /ml a r.oussin 

d 'air,  aeroi:(Jlsseur (m) 
41 - v. (m) a coussin d'air dy

namlque 
42 - avion (m) avec train 

d'atterrlssage a coussin 
d'alr 

43 - soufflante (f) de portance 
44 - chambre (f) de compen-

sation 
45 - tuyere (f) annulaire 
46 - t. (f) C o:mda 
47 - r ideau (m) du coussin d'air 
48 - r. (m) el:,stiąue 
49 - roue (f) a freln 
50 - helice (f) (a pas) reversible, 

h. (f) freinante, h.-frein (m) 
51 - gouverne (f) aerlenne, g. (f) 

aerodynamląue 
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'POMOCE KONSTRUKCYJNE 

Podobieństwo dynam iczne samolotó"v 

Badania na modelu są skutecznym sposobem uzyskania 
informacj i o właściwościach obiektu technicznego przed je
go zbudowaniem. Teoria podobieństwa umożliwia ścisłą in
terpretację otrzymanych wyników. W zagadnieniach kon
strukcyjnych w ostatnich latach można s potkać się z jesz
cze j ednym praktycznym zastosowaniem teorii podobieńst
wa - z amatorską budową zmniejszonych kopii samolotów. 
Oczywiście zarówno osiągi takiego samolotu, jak też jego 
stateczność i sterowność mogą być (na ogólnych zasadach) 
obliczone tymi samym i metodami, które są stosowane do 
wszystkich samolotów. 

TABLICA I. Zmiana wielkości charakteryzujących 
model 

Wielkość 

N ). - ,,,  ). - •1• 
CN = --- ~ ---- = - - = 1 

p · n3 · D• ).'/' . ). -• ). - '/' 

Dla ilustracji p odane jest zestawienie podstawowych za
leżności, a także zestawienie wielkości liczbowych dla mo
deli w podziałce 1 :8 i 1 : 2  (tabl. 1 ) .  Wielkości te były nie
jednokrotnie sprawdzane w próbach, przy badaniach mo
delowych rzeczywistych samolotów. 

W budowie zmniejszonych kopii samolotów należy zwró
cić uwagę na fa!kt, że prędkości kątowe wzrastają wraz I Prze- I .l = 8 I .l. = 2 

licznik (podz. 1 : 8) (podz. 1 : 2) 
TABLICA 2. Porównawcze zestawienia eharakterY9tyk technicznych niektórych Z111Diejszonycb kopii oamolotów 

Wymiary 
liniowe ;_-1 1 /8 1/2 
Powierzch-
nic ,l-• 1/64 1/4 
Objętości, 
masy, siły ;_-• 1/512 1/8 
Momenty ,l-• 1/4096 1/16 
Prędkości 
liniowe ;_-•,· 1/2,83 1/1,414 
Przyspieszc-
nia 1 inio,Ve stałe 

Rozpiętość, Masa całkowita, Moc lub ciąg silnika po• Prędkość prze-
Po- m kg jedynczego, kW lub N lotowa, km/h 

Samolot 
działka 

•) I .. ) O\ I . . ) •) I .. ) •) I •) ' 

Bonanza F33 A l : 2 10,21 5 , 1 1  l 542 193 210 18,5 282 185 
Cessna Centurion l : 2 10,97 5,49 l 724 215  221 19,5 275 180 
Lake Buccaneer l : 2 1 1,58 5,79 l 220 152 147 1 2,9 241 145 
DC-3 l : 3 24,38 7,92 1 1 431 423 882 37,8 333 219 

Prędkości 
kątowe ).'/' 2,83 1,414 
Przyspiesze-
nia kątowe A. 8 2 
Czas ,.-,,· 1/2,83 1/1,414 
Praca ,l-• 1/4096 1/16 
Moc ;_-,,· 1/1446 1/11 ,31  
Obciążenie 
powierzchni 

747 l : 9 59,65 6,58 356 076 488 216 127 N 294 N 957 319 
Cessna Citation l : 3 13,38 4,54 5 216 193 9 790 N 365 N 644 372 
P-51 l : 2 12 ,19 6,10 5 262 658 l 265 1 13 ,3  582 410 
P-51 2 : 3 12,19 7,62 5 262 l 786 l 265 304,5 582 475 
T-28 l : 2 12 ,19 6,10 3 066 383 588 52,2 306 216 
Consolidated PBY 
, �Catalina" l :  2,5 31,7 12,7 14  515 930 882 36,8 188 119 
Comolidated PBY 
,,Catalina'' l : 3 3 1,7 10,5 14  5 15 538 882 18,8 188 109 

nośnej ;.•- 1/8 1/2 
Obciążenie 
mocy .l.'/' 2,83 1,414 •) WiclkoU naturalna, ..  ) wielkość zmniejszona 

W artykule pragniemy jednak przedstawić szybką i łat
wą metodę „oceny" pewnych p odstawowych właściwości 
samolotu-kopii, opartą na znajomości właściwości orygina
łu. Metoda ta pozwala również na zorientowanie się co do 
spodziewanych zakresów mocy silnika, mas i innych cech 
konstrukcji. 

Podziałlkę modelu można oznaczyć jako 1/J., gdzie J. ozna
cza krotność zmniejszenia. Wygodnie jest następnie określić 
wszystkie dalsze wielkości, charakteryzujące model w fun
kcji J.. Wymiary l iniowe L zmieniają się proporcjonalnie 
do 1 -1, co można zapisać jako L~A - •. 

Powierzchnie modelu są proporcjonalne do ). - •, zaś 
objętość do ). - •, zatem w tym sam}"l11 stosunku będą 
również pozostawały masy. N iełrudno zauważyć, że mo
menty sił będą proporcjonalne do ). -•, zaś momenty bez
władności d o  ). -•. Jeżeli przyjąć liczbę Frnuda za stałą, 
prędkość V będzie proporcjonalna do y'.E, zatem V ~A - •1•. 
Ponieważ prędkość jest równa ilorazowi odległości przez 
czas, zatem czas t-1- 'I'. Pozwala to stwierdzić, że obroty 
(lub prędkość kątowa) w~L'I', zaś przyspieszenia liniowe / L 
pozostaną bez zmiany (ponieważ 

(YL)' 
= 1). Przyspie-

szenie kątowe natomiast zwiększa się proporcjonalnie do 
krotności zmniejszenia, czyli e~J.. Ponieważ praca j est 
iloczynem siły przez przemieszczenie, stąd ). -• . ). _, = 1 -•, 
zaś moc będzie prnporcjonalna d o  1 -•1•. 

Aby wykazać podobieństwo m odelu i obiektu naturalne
go, można sprawdzić dowolny współczynnik bezwymiarowy 
(np. Cz - współczynnik siły nośnej albo CN - współ
czynnik mocy śmigła) : 

.20 

ze zmmeJszeniem wymiarów. Zatem prędkość przechylania 
modelu, jaka zostanie wywołana tym samym wychyleniem 
kątowym lotek, byłaby d la kopii 1 ,41 raza większa niż dla 
samolotu orryginalnego (przy podziałce 1 :2). To samo zresztą 
dotyczyłoby także prędkości względem osi poprzecznej sa
molotu, wywołanej Tuchem drąż,ka od i na siebie. Jeśli za
tem oryginalny ,samolot jest np. myśliwcem o dobrej ste
rowności, jego zmniejszona kopia może stać się samolotem 
wręcz tTudnym, a na pewno będzie wymagać większych 
kwalihkacji pilotażowych niż kwalifikacje budującego ją  
amatora . . .  

Oczywiście istnieje wiele możl iwości zapobieżenia tym 
właściwościom m odelu, m.in. większe po-wierzchnie statecz
ników, mniejsze p owierzchnie sterów oraz wznios. Takie 
zmiany p owodują jednak zmniejszenie sił na sterowni
cach, co z kolei musi być skompensowane zmianą stosun
ku powierzchni wyważającej d o  powierzchni steru. Te 
wszystkie okoliczności muszą być brane pod µwagę przy 
budowie zmniejszonych kopii samolotów oraz przy korzy
staniu z badań modelowych. 
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Radzieckie s i l n i ki rak iet kosm icznyc 

Mgr inż. JERZY GRZEGORZEWSKI 
Instytut Lotnictwa 

Rozpoczęcie w Związku Radzieckim badań kosmicznych 
wystrzeleniem 4 października 1 957 r. p ia-wszego sztucznego 
satelity Ziemi stało s ię możliwe dzięki rozwiązaniu wielu 
skompli:kowanych problemów naukowo-technicznych, przede 
wszystkim zaś dzięki opracowaniu silników rakietowych 
o dużym ciągu, rakiet nośnych oraz kompleksu urządzeń 
startowych. 

Zagadnieniami napędów rakietowych zajmowało się w 
Związku Radzieckim kilka biur konstrukcyjno-doświad
czalnych (0KB). NajbaTdziej znane jest biuro pn. GDL
-OKB, kierowane przez członka Akademii Nauk ZSRR W. 
Głuszko. Jest to nazwa h istoryczna. GDL (Gazodinamiczes
kaja Laboratoria) powstało w 1928 r. Inne biura konstruk
cyjne były k ierowane m.in. przez A. Isajewa, S. Kosberga, 
L. Duszkina. S ilniki rakietowe opracowane w tych biu
rach konstrukcyjnych znalazły sz-erokie zastosowanie w 
badaniach kosmosu. 

Pierwsza radziecka rakieta kosmiczna była napędzana 
s ilnikiem rakietowym na paliwo ciekłe, opracowanym w 
bvurze konstrukcyjnym GDL-OKB. Opracowano dwa si lni
ki pn. RD-107 i RD-108. Ich powstanie poprzedziły długo
trwałe próby i badania rozpoczęte w 1947 r. W maju 
1 948 r. na hamo•wni GDL-OKB odbyła s ię pierwsza p-ró
ba ogni-owa silnrka na paliwo c iekłe o dużym c iągu. W 
tym samym roku s ilnik ten został użyty do  napędu rakie
ty. Otrzymał on oznaczenie RD-100. Jednocześnie opraco
wywano ulepszony wariant s ilnika pn. RD-101 o c iągu na 
stoisku 37 OOO daN. Obydwa s ilniki posłużyły do napędu 
rakiet geofizycznych. Następny w tej rodzinie był s ilnik 
RD-103. 

Silnik RD-100 rozwijał c iąg przy ziemi 27 OOO daN. Jako 
utleniacz został użyty c iekły t len, ,paliwem był wodny roz
twór spirytusu etylowego. Silnik m iał jedną komorę spa
lania zasilaną ·pal iwem za pomocą turbopompy, czyli pom
py sprzężonej z turbiną. Turbina była napędzana produk
tami gazowymi powstającymi wskutek katalitycznego roz
kładu stężonego nadtlenku wodoru. Po pewnych modyfi_
kacjach wyczerpano możliwości tego silnika, głównie wsku
tek niskiej wartości  opałowej paliwa nieefektywnego je
go wykorzystania oraz niezbyt doskonałej konstrukcji. 
Badania kosmiczne wymagały silników o dużym c iągu, 
zwartej konstrukcj i i małych wymia,rach. Za zasadnicze 
kierunki prac badawczo-rozwojowych prowadzących do o
pracowania takiego s ilnika uznano doskona1'enie procesów 
spalania w komorze oraz konstrukcj i  komory, jak również 
opracowanie nowych paliw, eliminujących alkohol etylowy. 

Dużo problemów stwaTzało opracowanie nowej komory 
spalania, przewidzianej do  pracy przy wysokich tempera
turach i ciśnieniach czynnika roboczego. Konstrukcja sta
rych komór nie spełniała tych warunków. Ich korpus skła
dał się z dwóch ścianek: wewnętrznej narażonej na dzia
łanie gazów o wysokiej temperaturze i zewnętrznej. Obyd
wie były wykonane (ze względu na wytrzymałość) z gru
bej walcowanej blachy, ponieważ łączono je przez spawa
nie w niewielu miejscach ze względu na przepływ czyn
nika chłodzącego. W GDL-OKB opracowano nową konstruk
cję komory, która rozwiązała występujące dotychczas trud
ności. Nową komorę podzielono na kilka zespołów techno
logicznych: głowicę, w której następowało wymieszanie 
paliwa z utleniaczem, oraz kilka segmentów pierścienio
wych. Głowica była wykonana w postac i  plastra z dwiema 
płaskimi powierzchniami, tktóre połączono za pomocą 
wtryskiwaczy. Segmenty wykonano przy użyciu lutowania, 
a łączono je spawaniem. Każdy segment składa się ze 
ścianki wewnętTznej (ogniowej) i zewnętrznej, m iędzy któ
rymi znajduje s ię pofalowana blacha lub źebra wyfrezowa
ne na zeW1I1ętrznej powierzchni ścianki ogniowej. Uzyska
na w ten sposÓ'b konstrukcja wyróżnia się znaczną sztyw
nością w •stosunku do poprzedniej. W związku z tym we
wnętrz·na ścianka {ogniowa) może być wykonana z cien
kiej blachy z materia!Ju o wysokim współczynniku prze
wodnictwa cieplnego, ale o niskich właściwościach wytrzy
małościowych. Jako materiału na wewnętrzną ściankę u
żyto miedzi. W późniejszym -okresie miedź zastąpiono brą
zem z dodatkiem chromu, ze względu na jego wysokie 
właściwości wytrzymałościowe. Zewnętrzną ściankę, prze
noszącą obciążenia mechaniczne, wykonano ze stali stopo
wej. W >ten sposób komora spalania wykonana metodą lu-
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towania i spawania zapewniła małe wymiary i wysoką 
sprawność spalania (dzięki nowej konstrukcj i głowicy) , co 
przyczyniło się do polepszenia charakterystyk silnika i 
zmniejszenia jego masy. Taka technologia wyKonania ko
mory wymagała zbudowania specjalnych pieców oporo
wych do lutowania i spawania zespołów komory w neu
tralnej atmosferze. W nowej komorze zostało użyte nowe 
paliwo - nafta. 

Pierwsza komora wykonana nową technologią, tzn. luto
waniem i spawaniem, powstała w GDL-OKB w 195 1 r. 
Prace prowadzono w szerok im zakresie. W tym czasie dys
ponowano już wielokrotn,c wypróbowaną doświadczalną 
komorą spalania obliczoną na c iąg 7000 da przy c iśnie
niu spalania tk 1 02 kPa. Próby tej komory rozpoczęto w 
1949 r. Ich glvwnym zadaniem było opanowanie tech no
logii wykonania takich komór, ich chłodzenia oraz proce
sów przygotowania mieszanki palnej w komorze. Równo
cześnie badano inną konstrukcję o ciągu 50 OOO daN z wy
korzystaniem przyszlościo,wych pal iw. Zbudowdlllo równiel 
specjalne stoiska do modelowania przepływu cieczy chło
dzącej. Jako wynik tych kompleksowych badań przyjęto 
nowe paliwo typu nafta-tlen, uzyskano możliwość zwięk
szenia ciśnienia roboczego w komorze oraz temperatury 
spalania wyższej o 800 °C w porównaniu z komorami tleno
wo-spirytusowymi. 

Po tych pracach przyszła kolej na następne s ilniki i ko
mory doświadczalne, które stały się protoplastami si lni
ków rakiet satelitarnych. Powstały trzy typy silników. W 
jednym z nich zastosowano cztery komory spalania z:1 s i 
lane j ednym agregatem turbopompowym. Ponadto zost.lł 
w nim użyty nowy utleniacz - kwas azotowy. Użycie 
czterech komór spalania zamiast jednej podyktowane było 
potrzebą uproszczenia prac badawczych nad tym bardzo 
odpowiedzialnym zespołem s ilnika rakietowego oraz pota
nienie tych badań. Jak s ię później okazało, s ilnik rakie
towy z czterema komorami spalania umożliwił racjonal
niejsze zaprojektowanie tylnej części rakiety nośnej i taki 
układ konstrukcyjny zastosowano w pierwszych rakietach 
kosmicznych. Prace nad tymi silnikami zakończono w 
1954 r. 

Na bazie trzeciego silnika powstał s ilnik RD-214, który 
znalazł zastosowanie w rakietach nośnych typu Kosmos i 
Interkosmos. Został on opracowany w latach 1 952-:- 1957 i 
napędza rakiety od 1957 r. Bardzo szerokiego zakresu prac 
konstrukcyjnych i naukowo-badawczych wymagał agregat 
turbopompowy, ze względu na bardzo duże wydajności, o
grarnczone wymiary i masę. Kilkuletnie prace doprowad zi
ły do opracowania zwartego pod względem konstrukcyj
nym zespołu składającego s ię z dwóch pomp (paliwa i u
tleniacza), turbiny oraz wytwornicy gazu. W silniku RD-100 
turbopompa składa s ię z dwóch pomp odśrodkowych i dwu-

Rys. 1 .  Jedna z 
pierwszych radziec
kich powojennych 
rakiet o przeznacze
niu wieloŻadanio
wym startowała z 
urządzenia zwanego 
stołem. Fot. J.  Grze
gorzewski 
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stopniowej turbiny osiowej osadzonej na wspólnym wale 
z pompą paliwa. Czynnik roboczy do napędu turbiny pow
stawał w wytwornicy gazu, w której następował rozkład 
nadtlenku wodoru wskutek oddziaływania wodnego roztwo
ru nadmanganianu sodu, spełniającego funkcję katalizato
ra. Począwszy od si lnika RD-101 zaczęto stosować kataliza
tor w postaci c iała stałego, umieszczonego bezpośrednio w 
wytwornicy gazu. W s ilnikach opracowanych później za
stosowano pomocniczą pompę odśrodkową, która tłoczyła 
nadtlenek wodoru do wytwornicy gazów. We wcześniej
szych rozwiązaniach funkcję tę spełniało sprężone powie
trze. Bardzo staranne opracowanie pomp paliwa i utlenia
cza pod względem konstrukcyjnym gazodynamicznym 

I 
- RD-100 - I 

RO-101 if?D-703 

l(U-/UO . 

RD-107 
R0-271, 

795() 7955 1957 Lato 
Rys. 2. Doskon;iJe,iie l<onstrukcj i silników GDL-OKB w Jatach 
; 947-;-J957. Na osi pionowej podana jest masa j ednostkowa silnika, 
tj. stosunek masy s i ln ika z paliwem d o  ciągu silnil<.a w próżni 
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nys. 3. Wzrost ciśnienia gazów w komo
rach spalania kosmicznych silników rakie
towych opracowanych w różnych latach 
w GDL-OKB 

nys. 4. Rozwój dużych silników rakietowych 
konstrukcji GDL-OKB w latach 1947-;-1957. 
Grubą linią zaznaczone są silniki które 
przeszły pełny cykl prób i znalazły zasto
sowanie do napędu rakiet nośnych 
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Rys. 5. Silnik RD-107 
pierwszego stopnia 
rakiety nośnej Wo
stok: 1 - silniczki 
sterujące, 2 - do
prowadzenie utle
niacza, 3 - prze
wody utleniacza dla 
silniczków sterują
cych, 4 - elementy 
mocujące używane 
\V makiecie, 5 
komory spalania 
silnika, 6 - rama 
silnika, 7 - wy
twornica gazu, 8 -
wymiennik ciepła, 9 
- wlot pompy utle
ruacza, 10 - wlot 
pompy paliwa, 11 -
czujnik ciśnienia w 
komorze spalania, 
12 - główny zawór 
utleniacza, 13 
14 - główny zawór 
przewod y  utleniacza, 
paliwa, 15 - prze
wody paliwa 

7950 1955 7957 
Lata 

umożliwiło uzyskanie właściwych charakterystyk kawita
cyjnych pomp. Wszystko to przyczyniło się do uzyskania 
zwartych i wysokospra wnych pomp turbinowych. Np. tur
bopompa s i ln ika RD- 107 o !O-krotnie większej mocy niż 
pompa sil nika RD- 1 00 ma tylko 1,5-krotnie większą masę, 
a zużyc ie nadtlenku wodoru na 1 kW mocy jest 2,5-·krotnie 
mniejsze. 

Pierwsza radziecka rakieta kosmiczna m iała konstrukcję 
dwustopniową. Pierwszy stopień składał s ię z czterech s i l
ników rak ietowych RD-107,  które otaczały drugi stopień 
napędzany si lnikiem RD-1 08. Podczas startu wszystkie sil
n iki były uruchamiJne jednocześnie i wytwarzały ciąg ok. 
400 OOO daN. Na wysokości ok. 50 km po 120 s pracy odpa
dały s i ln ik i  boczne RD-107. Prędkość rakiety wynosiła 
wówc1.as 3200 m/s. Si lnik RD-108 kontynuował pracę jesz
cze w c iągu 180 s ,  nadając rakiecie pierwszą prędkość kos
miczną. Wszystk ie s ilniki mają zbliżone charakterystyki. 
Każdy s i lnik ma cztery komory spalania, które zas ila jed
ni.! turbopompa. W c iągu 1 s turbopompa doprowadza do 
każdej komory s i lnika RD-107 prawie 52 kg t lenu i 21 kg 
nafty. Tlen dostarczany jest bezpośrednio do głowicy ko
mory, natomiast nafta do kolektora na końcu komory. 
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Przepływając kanałami układu chłodzenia ni.lfta podgrzewa 
s ię do temp. 210°C na wejściu do głowicy komory. Paliwo 
(nafta) wtryskiwane jest do komory przez 337 wtryskiwa
czy, spośród których jeden umieszczony jest centralnie, po
zostałe promieniowo w 10 nędach. Wtryskiwacze rozmiesz
czone najbliżej śc ianek tworzą w ich pobliżu warstewkę 
paliwa, chroniącą śc ianki przed przegrzaniem. W po
bliżu minimalnego przekroju komory maksymalna tempe-
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ratura ścianek ognio,wych wynos i  380°C. Ciśnienie gazów 
w komorze osiąga 60 · 102 kPa, a ich temperatura 3250°C. 
W przekroju wylotowym ciśnienie spada do 0,4·102 kPa, 
natomiast temperatura do 1690°C. Wskutek przemiany 
energii prędkość gazów wzrasta do 2950 m/s, co powoduje 
powstanie ciągu o wartośc i  23 OOO daN. 

Turbopompa składa się z dwóch głównych i dwóch po
mocniczych pomp oraz napędzającej je turbiny o mocy 
3800 kW. Pompy jednostopniowe odśrodkowe, turbina -
osiowa dwustopniowa. Pompy tłoczą do komony paliwo i 
utleniacz. Osad:wne są one współosiowo z turbiną i rnają 
taką samą jak ona prędkość obrotową - 8300 obr/min. 
Pompa utleniacza zapewnia natężenie przepływu tlenu wy
noszące 226 kg/s pod ciśnieniem 80 ·102 kPa, a pompa pali
wa dostarcza 91 kg/s naf-ty pod c iśnieniem 95 ·102 kPa. 
Jedna pompa pomocnicza tłoczy ciekły azot do odparowy
wacza, który zabudowany jest w przewodzie wylotowym 
turbiny. Azot w postaci gazowej służy do nadmuchu zb1or
n ików pal iwowych rakiety. Druga pompa zasila nadtlen
k iem wodoru wytwornicę gazów, która wytwarza mieszan
kę parogazową spełniającą rolę czynnika roboczego napę
dzającego turbinę. Napęd turbiny turbopompy w s ilniku 
RD-107 wymaga znacznej ilości nadt lenku wodoru, ok. 
1500 kg. Taka ilość nadtlenku wodoru wymagała zastoso
wania pompy do jego przetłaczania. 

S ilniki wypos:1żone są w wahl iwie zamocowane komory 
sterujące zasi lane pal iwem z turbopompy. Komory odchy
lane są o kąt ±45 ° za pomocą s i lników hydraul icznych. Sil
nik RD-107 ma dwie takie komory, zaś silnik RD-108 -
cztery. Komory sterujące wytwarz;:iją sześciokrotnie mniej
szy ciąg w porównaniu z komorami głównymi. Stosowana 
w silnikach RD-107 i RD-108 mieszanka pal iwowa nie jest 
samozapłonowa. Zapłon jej odbywa się za pomocą urządzeń 
pirotechnicznych montowanych w dyszy po doprowadzeniu 
prądu elektrycznego. 

Opracowywanie silników rakietowych RD-107 i RD-108 
<r-oz-poczęto w 1954 r . ,  a w rok później przystąpiono do 
prób ogniowych. Badano zarówno pojedyncze komory, jak 
i zespoły komór oraz cale rakiety. Na jednej rakiecie noś-
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TABLICA. Niektóre daneł ecbuiczuc radzieckich kosm icznych ailnil.ów rakietowycl, 

Purn01clr 

Ciqg silnika przy ziemi, dnN 
Ciąg silniku w próżni, dnN 
Utleniacz 
Paliwo 

Ciśnienie w komorze spalaniu, kPa. 10' 
�lasa siluikn, kg 
Impuls jednostkowy w próżni .  
rn/s 
Czas pracy :;ilniku, s 
Lata oprncownnin 
Zastosowanie 

llD- 103 
44 ooo 5 1  ooo tlen 92 

spirytus etylowy 

870 

llD-107 
8·1 ooo 102 ooo 

tlen 
nafta 

60 1 155 3080 120  
rnkicty g<'ofi. Wostok, I 1954 ..;- 1 957 

-- --- -Z) czn_c ___ __ w_o:ho<l, Sojuz 

•) kwas azotowy, • • )  niesymetryczna dwumctylohydrnzyna 

Silnik 

HD-108 RD-1 1 1  llD-1 19  RD-21 4  HD-216 H D-219 
76 ooo 72 100 
96 ooo 1 66 ooo J l  000 7-1 ooo 177 ooo 90 ooo 
tlen tlen tlen 

nafta nnftn nd••) k, a . • )  k, a . • ) k, n. •J 
nafta nd . .  ) nd . .  ) 

52 80 80 4;) 7.5 75 1 250 30')0 � 1 1  O � 1 .,0 2590 28-15 �875 �00 1954 ..;- 1 9.;7 1958 : 1962 1952 ..;- 1957 
\i:/ostok, Kosmo�. Kosmo<,, Woschod, Soj,� l �:rko,nu_" _ _  I 

Jntcrmosku,; 
Kosmos, 
I ntcrkosmo"' 

Kosrnos. 
l ntcrkosmos 

nej pracowało jednocześnie p1ęc silników rakietowych, w 
skład których wchodził o  p ięć agregatów turbopompowych 
oraz 32 komory spalania, w tym 20 głównych i 12 pomoc
niczych (sterujących). Całość prób wymagała wysokiej do
kładności i synchronizacj i wszystkich czynności związanych 
z włączeniem silników, ich regulacją podczas lotu oraz cza
su włączenia. 

21 sierpnia 1957 r. silniki RD-107 i RD-108 wyniosły w 
przestrzeń kosmiczną pierwszą rakietę międzykontynental
ną, a 4 października tego samego roku za pomocą tej sa
mej rakiety na orbicie znalazł się p ierwszy sztuczny sate
l ita Ziemi. Dwustopniowa rakieta kosmiczna napędzana 
silnikami RD-107 i RD-108 w 1958 r. była wykorzystana do 
wprowadzenia na orbitę dwóch dalszych satelitów. Silniki 
rakietowe RD-107 i RD-108 używane są do chwili obecnej. 

W 1958 r .  biuro konstrukcyjne pod kierownictwem S. 
Kosberga rozpoczęło opracowywanie silników do ostatnich 
stopni rakiet nośnych. Jednokomorowy silnik o ciągu 
5000 da opracowano do trzeciego stopnia rakiety nośnej 
pierwszych stacj i  automatycznych wystrzelonych w kierun
ku Księżyca oraz statków Wostok. Inny silnik (czterokomo
rowy) o ciągu znacznie większym (30 OOO daN) przeznaczo
ny jest jako trzec i stopień rakiet nośnych statków kosmicz
nych Woschod i Sojuz. 

Rys. a. Dwukomorowy silnik RD-219 pracujący na paliwie samo
zapłonowym 

Pierwszy z tych silników w 1961 r. został użyty jako 
trzeci stopień rakiety statków k osmicznych Wostok. W 
związku z tym ta trzystopniowa rakieta otrzymała też naz
wę Wostok. Zmodyfikowana rakieta Wostok wprowadziła 
na orbitę także statki kosmiczne Woschod, a od 1 967 r. 
stosowana jest również do wprowadzania na orbitę statków 
załogowych Sojuz i d latego analogicznie do statku nazy
wa-na j est rakietą nośną Sojuz. Silniki i rakieta były przez 
cały czas modyfikowane. Czterostopniowa zmodyfik•owana 
rakieta Wostok wprowadziła na orbitę międzyplanetarną 
stacje automatyczne typu Mars ( 1962 r.) ,  jak również stacje 
Luna (z których jedna osiadła na Księżycu) oraz stacje 

Rys. 7. Start rakiety nośnej Sojuz. Fot. APN 
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Wenus. 
Pilotowany statek k osmiczny Wostok wyposażony był w 

si iniki konstrukcj i  A. Isajewa o ciągu 1600 daN i impulsie 
jednostkowym 2600 mis oraz ciśnieniu spalania w k omorze 
wynoszącym 57 · 102 kPa. S ilnik przeznaczony był do spro
wadzania statku z orbity na tor zejścia. Biuro konstrukcyj
ne A. Isajewa opracowało małe silniczki korekcyjne dla 
stacj i międzyplaneta;rnych Wenus, Mars, Zond oraz sateli
tów łącznościowych Mołnia. W silniku zastosowano c iśnie
niowy układ zasilania. Jako utleniacza użyto kwasu azo
towego. Rolę pal iwa spełniała niesymetryczna dwumety
lohydrazyna. Silnik zawieszony przegubowo rozwija ciąg 
270 daN przy ciśnieniu w komorze 12 · 102 kPa. Impuls 
jednostkowy w tych warunkach wynosił 2650 mis. W póź
n iejszym okresie opracowano udoskonalone silniki z zasila
niem turbopompowym, niezawodnie pracujące podczas wie
lomiesięcznych lotów w kierunku Wenus i Marsa. 

Zejście statku Sojuz z orbity na tor lądowania zapew
niają dwa silniki rak ietowe na pal iwo ciekłe (również 
konstrukcj i A. Isajewa) o ciągu 400 daN każdy. Jednocześ
nie silniki te umożliwiają manewrowanie statkiem na or
bicie. Oprócz .tego statek wyposażony jest w 14 małych sil
niczków rakietowych o c iągu 13 daN każdy, służących do 
zbliżania i cumowania statków, oraz w 8 si lniczków po 
1,5 daN ciągu, umożliwiających dokładną or ientację stat
ku przy połączeniu na orbicie z innym statkiem, np. jak 
to  miało miejsce w 1975 r. podczas lotu zespołu Sojuz
-Apollo. 

Niektóre radzieckie stacje automatyczne typu Łuna po 
wykonaniu badań na Księżycu powracały na Ziemię. Po
wracający stopień stacji wyposażono w zespół napędowy 
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umożliwiający korektę toru i hamowanie stacji przed lą
dowaniem oraz w silnik · służący do stairtu z powierzchni 
Księżyca. Zespół napędowy składał się z dwóch silników. 

Rys. 8. Silnik korekcyjny o ciągu 200 daN opracowany w biurze 
A.  Isajewa w 1963 r . ,  stosowany m.in. na stacjach międzyplane
tarnych Zond, Mars, Wenus 

p u 

5 

Rys. 9. Układy zasilania silników rakieto
wych na paliwo ciekłe: a) układ zamknię
ty : 1 - komora spalania, 2 - pompy pa
liwa i utleniacza, 3 - turbina, 4 - wy
twornica gazu, 5 - przewody paliwa i u
tleniacza (p - paliwo, u - utleniacz), 6 -
przewód d oprowadzający utleniacz do ko
mory spalania, 7 - dysza silnika, 8 - gło
wica komory spalania, 9 - przewód dopro
wadzający paliwo do komory spalania; b) 
układ otwarty: 1 - komora spaLanla, 2 -
pompy paliwa i utleniacza, 3 - turbina, 4 
- wytwornica gazu, 5 - dysza wytwornicy 
gazów, 6 - dysza silnika, 7 - głowica ko
mory spalania 

Główny silnik jednokomorowy zasilany był paliwem przez 
turbopompę. Jego ciąg był regulowany w zakresie 750...;-
--ć-- 1 900 daN. Konstrukcja silnika umożliwiała wielokrotne 
jego uruchomienie (do 1 1  razy). Silnik małego ciągu skła
da s ię z dwóch komór jednorazowego działania z ciśnie
niowym układem zasilania. Ciśnienie stwarzał sprężony 
azot. Ciąg silnika był regulowany w granicach 1 90...;--390 
daN. Impuls jednostkowy głównego silnika wynosił 3060 
mis, pomocniczego 2470 mis. S ilnik służący do startu z 
Księżyca rozwijał ciąg 1900 daN i impuls j ednostkowy 3130 
m/s przy ciśnieniu w komorze spalania 95 ·102 kPa. We 
wszystkich silnikach zastosowano paliwo samozapłonowe. 
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Drugi st,opień rakiety nośnej Kosmos napędzany jest sil
nikiem RD-119, który powstał w GDL-OKB w latach 195a...;-
...;--1962. Wykonany jest głównie z tytanu. •Dalsze prace nad 
silnikami rakietowymi doprowadziły do opracowania dwu
komorowego silnika RD-219 o ciągu 90 OOO daN pracujące
go na ipaliwie samozapłonowym o długim okresie przecho
wywainia. Obydwie komory zasilane są ze wspólnej t•urbo
pompy usytuowanej w pobliżu krytycznego przek,roju dysz 
w celu zmniejszenia gabarytów silnika. W latach 1959...;-- 1962 
opracowano w GDL-OKB czterolmmorowy silnik RD-111 ,  
służący do napędu pierwszego stopnia rakiety nośnej. Ko
mory silnika zamocowane są wahliwie. 

Na pierwszym stopniu rakiety nośnej laboratocium kos
miczneg-o Proton wystrzelonym na or<bitę w 1965 r. znajdo
wało się kilka silników jednokomorowych RD-253 -pracu
jących na paliwie samozapJ.onowym. Ciśnienie gazów w 
komorze silnika RD-253 było prawie trzykrotnie wyższe niż 
w s ilniku RD-108. Moc sumaryczna turbo,pomp wszystkich 
si lników RD-253 rakiety nośnej Proton wynosi 1 10  OOO kW. 

Silniki GDL-OKB są systematycznie doskonalone. W la
tach siedemdziesiątych do napędu pierwszego stopnia ra
k iet nośnych serii Kosmos i Interkosmos z-ostał użyty no
wy silnik RD-216, wyposażony w cztery komory. W kwiet-

Rys. 10. Statek kos
miczny Sojuz wypo
sażony jest w kilka 
silników na paliwo 
stale, stanowiących 
układ ratowniczy w 
awaryjnych sytua
cjach zarówno na 
wyrzutni, jak i w 
przestrzeni kosmicz
nej : 1 - silnik od
d zielający układ ra
towniczy od statku, 
2 - owiewka, 3 -
dysze silnika steru
jącego, 4 - dysze 
głównego silnika, 5 
- główny silnik ra
kietowy oddzielają
cy statek od rakie
ty nośnej, 6 - osło
na statku kosmicz
nego. Układ ratow
niczy widoczny jest • 
na rys. 7 

2 

5 

3 
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niu 1975 r. rakieta nośna Interkosmos, której pierwszy 
stopień ,stanowił s ilnik RD-216, wprowadziła na orbitę oko
łoziemską pierwszego satelitę indyjskiego. 

Dal-szy wzros,t impulsu jednostkowego wymagał podwyż
szenia ciśnienia w komorze spalania, które -ograniczone 
było stratami na napęd turbopompy. Dla silników GDL
-OKB o -ciągach w zakresie 1 1  000...;--177 OOO daN straty im
pulsu wynosiły zaledwie o,a...;--1,70/o ,przy ciśnieniach w ko
morze spalania 75...;--90 • 1 02 kPa. Natomiast dalszy wzrost 
ciśnienia w komorze powodował duży wzrost ,strat impul
su jednostkoweg,o. W związku z tym zastosowano nowe 
rozwiązanie napędu turbopompy. Polega ono na tym, że od
prowadzany z turbiny ,turbopompy gaz dopala s ię w głów
nej komorze silnika mieszając się z nie spa l-onym paliwem. 

Rys. 1 1 .  Rozwój radzieckich rakiet nośnych z silnikami RD-107 i 
RD-108. Pokazane są następujące rakiety nośne (od lewej): pierw
szego sztucznego satelity Ziemi, sondy księżycowej Łuna, statku 
załogowego Wostok, satelity łącznościowego Mołnia, statku zało
gowego Woochod oraz dużej serii statków załogowych Sojuz, la
tających po dzień dzisiejszy 

cd. na s. 25 
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POLSKIE PATENTY LOTNICZE 

• Wytwó rn ia Sprzętu Komunikacyjnego 
PZL-Mielec zglo�iła do opatentowania w 
Urzędzie Patentowym PRL wynalazek pt. 
U rządzenie o raz układ do  sygnalizacji  
pracy obwodów instalacji pokładowej o
biektu ,  zwłaszcza statków powiet rzpych 
(wynalazcy :  E. Szkolak, J .  Chodur,  Z. Dul
niawka). Wynalazek rozwiązuje zagadnie
nie opracowania ma loga ba rytowego urzą
dzenia do sygn;:i lizacji  pracy obwodów in
stalacji  poklarlowej . 

• WSK PZL-Rzeszów zgłosiła do opaten
towania wynalazek pt. S posób ustawienia 
silnika na płatowcu samolotu/śmigłowca i 
przyrząd do stosowania tego sposobu (wy
nalazcy :  H.  Nowak,  E. Ułanowicz, J .  Ka
miński). Wynalazek rozwiązuj e  zagadnie
nie wyeliminowania konieczności manew
rowania silnikiem (silnikami) oraz zapew
nienia powtarzalności ustawienia ,  zamien
ności i pewności montowania . 

piej lunetę celowniczą, jego zmontowania 
w celu ustalenia długości cięgien i spraw
dzenia położenia względem urządzeń samo
lotu/śmigłowca, zwłaszcza wzgl,::dem płyty 
nośnej, przekładni napęd owej kadłuba 
samolotu/śmigłowca, wymontowaniu i za
montowaniu właściwego silnika (silników). 

Przyrząd do stosowania tego sposobu sta
nowi model-makieta silnika mająca koł
nierz 1 ,  który na obwodzie a lbo jego części 
ma otwory 6 ,  służące do przymocowania 
cięgien V z zamontowanymi tulejkami ba
ryłkowymi 7 i kołnierz 2, na obwodzie 
którego rozmieszczone są otwory 8 na śru
by łączące II, wzajemnie połączone trzpie
niem 3 albo prętami 9 i wzmocnione że
brami 10, oraz układ kontrolno-pomiarowy 
III składający się z lunety celowniczej 4 
i obiektywu celowniczego 5, albo zespołu 
czujników l i ,  albo też fotokomórki, której 
głowicę pomiarową mocuje się w gnieździe 
przekładni  głównej wirnika nośnego za po
mocą tulei 12, pozwalającej na ustalenie i 
sprawdzenie położenia modelu-makiety sil
nika I względem przekładni głównej wir
nika IV i kadłuba samolotu/śmigłowca, 
zgodnie z wa runkami technicznymi. 

' J!1. J 

I ,-

2 
2 

Ń 

6 
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r· 1 
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Sluót opisu wynalazku, chronionego dwo
ma zastrzeżeniam i,  opublikowano w BUP 
nr  15/1980 r . ,  w klasie B64D, pod nr 
P.207841 .  

• Instytut Lotnictwa zgłosił do opaten
towania wynalazek pn. Tensometryczny 
czujnik ciśnień z membraną płaską (twór
ca A.  Pęski) .  Wynalazek rozwiązuje za
gadnienie zwiększenia czułości czujnika. 

Plask a mnmbrana J ,  maj ąca na obrzeżu 

2 

Urządzenie ma układ, który zawiera blok 
kontroli sprawności żarówek lampek sy

gnalizacyjnych 2, połączonych z blokiem 
stopniowej regulacji j asności ich świece
nia 5, stanowiących elektroniczny stabili
zator napi,::cia połączony z układem samo
kontroli 4 ,  sygnalizującym za pomocą 
lampki 3 niesprawnność bloku 5 oraz ko
nieczność włączenia przełącznika 6 w pozy
cj ę I, oznaczającą pełną jasność świecenia 
lampek. Układ umieszczony jest w skrzyn
ce 7. 

Skrót opisu wynalazku, 
sześcioma zastrzeżeniami, 
jest w BUP n r  15/1980 r., w 
pod nr P.217206T. 

chronionego 
zamieszczony 
klasie GO8B, 

Sposób ustawienia silnika polega na u
stawieniu w miejscu przeznacz,onym na sil
nik (silniki) lotniczy przyrządu modelu
-makiety silnika ,  zbudowanego jako kon
strukcja rurowo-kratownicowa wyposażona 
w urządzenia pomiarowo-kontrolne, najle-

pierścień usztywniający 2, charakteryzuje 
się tym, że jej grubość w środku jest 
mniejsza niż na obwodzie. 

Skrót opisu wynalazku, chronionego 
czterema zastrzeżeniami, opublikowano w 
BUP nr 13/1980, w klasie G Ol L, pod n r  
P.211013. 

cel. ze s .  24 

W ten sposób straty związane z na,pędem turbopompy 
praktycznie zostały zl ikwidowane. W s ilnikach pracujących 
wg takiego układu wymieszanie paliwa i utleniacza na 
wej ściu do komory odbywa się wg schematu gaz-ciecz w 
porównaniu z klasycznymi silnikami, w których obowiązu
je inny schemat ciecz-ciecz. Dopalanie gazów z wytwor
nicy • umożliwia uzyskanie wysokich ,parametrów s ilnika. 
Jednym z takich przykładów j est d oświadczalny silnik 
RD-30 1 ,  w którym jako utleniacza użyto, a moniaku. W tym 
silniku uzyskano impuls jednostkowy 3925 mis przy ciś
nieniu w komorze spalania 1 20 · 102 ,kPa i temp. 4400°C. 

Obecnie s ilniki z dopalaniem gazu przy wysok im ciśnie
niu w głównej komorze używane są do naipędu różnych 
rakiet. Wyróżniają s ię one zwartą konstrukcją i wysokimi 
parametra m i  energetycznym i. 

Silniki rak ietowe na pal iwo stałe w radzieckich bada
niach kosmicznych nie znalazły na razie sze.rokiego zasto
sowania *) .  Przewidziane są głównie do odstrzeliwania a
waryjnego statków załogowych Sojuz na wyrzutni w przy-

*) :\!ie stosuje się również silników na ciekły wodór (przyp. re
dakcji). 
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padku zaistnienia okoliczności  grożących kosmonautom oraz 
są używane w układach lądowania. Np. statki Sojuz wy
posafone są w dwa s ilniki rakietowe zapewniające mięk
kie lądowanie z prędkością nie przekraczającą 2-;-3 m/s. 
Statek dysponuje dwoma tego rodzaju silnika m i :  zasadni
czym i rezerwowym. S ilnik włącza się w pobl iżu Ziemi. 
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Ag rolotn icze oprysk i  u lłran iskoobjętościowe (U L V) 

W 1.rustając.:e obecnie w rolnic.:twie zapotrzebowanie na wy
�,o,k,c,,wydajn maszyny rolnicze powodowało znacz,ny rc1z
wój lotn ictwa roLnicz,ego. W .wielu kraja,ch można os t:1bni-o 
od1no•tc,wać svsitem,atyczy wzro-st l iczby rol1n iczych a,para
'tó,w lata1ją,cych. Ziw.i,ę:kszają s·ię !I"Ównież powieirzich,nie, 111a 
których sto0 c,wa,ne są -zabieg i ag1r.ol-ot•n icze. Dotyczy to 
szcze,gólnic krajów 1na1szego 10boz,u, .a 'Pnede 1w,zyc k1m 
Pohki, ja,k ró;win ież państw roZJwija j,ą,cy,ch się, gd:zie na 
szc,rok� slkalę  ,prowadzone są us'ług-i ,agrolotnicze. W re
a lizację tych •usług jest poważ11Jie 1zaangaż,owane polskie 
przedsiębio-rstwo s,pecja1ii:;tyczne - Zakład Usłu,g Agrn
lotniczy,ch. Pociąga to za ,s,obą ko1n ieczność ,rozwo,j,u .apa,ra
itury agroilctn iczej. 

W połowie lc1t pięćdziesiątych osiągnięcia w produkcj i  
środków chemicznych umożliwiły stosowanie bardzo ma
łych dawek na jednostkę powierzchni . Były to preparaty 
fosforoo!r-ganiczne na podłożu olejowym (zapewniającym 
znikomą odparowalność), n ie wymagające rozcieńczenia wo
dą. Nadawały się one do oprysków o 'strukturze średn 'ch 
kropel w zakresie 50-:- 150 µm. Dla oprysków agrolotniczych 
o takich średnich średnicach kropel oraz wąskim spek
trum kropel Sayer wprowadził nazwę opysków ULV 1 ) ,  
zaś system ten wykorzystał do zwalczania szarańczy w 
Etiopi i [5]. Badacz ten stwierdził dużą przydatność stoso
wania oprysków ULV przy użyciu samolotu, ze względu 
na zredukowaną objętość masy [9), Przy jednym załadun
ku zbiornika można bowiem obrabiać bardzo duże 
powierzchnie rzędu 100-:-200 ha. Dzięki temu układy urzą
dzeń do oprysków ULV nie wymagają stosowania dużych 
samolotów, przy stosunkowo niewielkim ładunku przezna
czonym na znaczny obszar powierzchni. 

Sayer [9] zwraca uwagę, że warunkiem skuteczności w 

opryskach ULV jest wąskie spektrum kropel. Przedstawia 
on trzy rod za je urządzef1 do takich oprysków: 

- standardowe rozpylacze z ustawieniem wylotu dyszy 
w stronę kierunku lotu, 

- rozpylacze z wentylatorami napędzanymi ruchem po
wietrza, 

- atomizery - urządzenia działające na zasadzie wiru
jących tarcz, znajdujących się wewnątrz bębnów wykona
nych z siatki drucianej. 

Nailepsze efekty uzyskuje się przy zastosowaniu ato
mizerów (rys.), które odznaczają się korzystnymi para
metrami pracy, jak np. mała średnia średnica kropel przy 
wąskim zakresie spektrum kropel. Potwierdza to Sayer 
i inni badacze [3, 7, 8, 9). Prace nad udoskonaleniem 
konstrukcj i at_omizerów opierały się na teorii. Proces wy
twarzania kropel na wirującej tarczy opisuje wzór Waltona 
i Prewetta [3): 

8 = 3,8 . Jły 
ro Dp 

gdzie o - średnica kropli, D - średnica tarczy, e - gęs
tość cieczy, y - napięcie powierzchniowe cieczy, w -
prędkość obwodowa wirującej tarczy. 

E. J. Bals eksperymentował tworzenie się kropel przy re
jestracji  zjawisk kamerą filmową [3]. Do doświadczeń sto
sował tarcze o stałej średnicy. Rozpatrywał przy tym różne 
długości obwodu, uzyskane przez nacięcia na płaszczyźnie 
tarczy przy obrzeżu. Stosunek zwiększonego w ten sposób 
obwodu w odniesieniu do obwodu płaskiej tarczy Bals naz
wał ,,wzdłużnym współczynnikiem obwodu". Na tej podsta
wie stwierdził, że wzrost wzdłużnego współczynnika obwo
du wpływa na zmniejszenie średnicy wytwarzanych kropel. 
Czynnik ten nie został uwzględniony we wzorze Waltona 
i Prewetta . 

Konstrukcje atomizerów zostały dopracowane w tym 
właśnie kierunku. Ustalono optymalne ciśnienie dopływu 
cieczy oraz wprowadzono dysze regulujące wielkość �tru
mienia  dopływającego. Określono również optymalne obroty 
wirujących tarcz, zaopatrując je w wieniec z naciętymi 
ząbkami, zwiększający wzdłużny współczynnik obwodu. 

Biorąc pod uwagę czynniki przy apl ikacji ciekłych pre
paratów chemicznych. Amsden [2] proponuje następującą 
r0gulac:ję wielkości kropel uzyski wa 1 1yc-h z aparatury agro
l otniczej, w tym również z atomizerów: 

Zł 
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- duża wysokość roślin - krople drobne przy ustalo
nym maksymalnym ciśnieniu, zaś wytwornice kropel zwró
cone w kierunku lotu, zwiększa to bowiem rozdrobnienie 
kropel, 

- konieczność osad ania cieczy tylko na częś-
c iach wierzchołkowych roślin  - należy przyjmować mniej
sze ciśnienie, zaś wytwornice 'kropel ustawiać prostopadle 
do kierunku lotu, 

- aplikowanie herbicydów, gdzie pożądany jest ,Jprysk 
grubokroplisty - ustawienie wytwornic kropel przeciwnie 
do kierunku lotu przy możliwie najmniejszym ciśnieniu 
roboczym. 

Wpływ ustawienia wytwornicy kropel w stosunku do 
kierunku ruchu aparatu latającego na wielkość kropel 
potwierdzają Coutts i Yates [6]. Używając jako ciecz 
modelową wodę z zawa,rtością 2,80/o •oleju wraz z rozpusz
czonym środkiem fluoryzującym, wy.konali oni doświadcze
nie na stoisku badawczym z dyszami  ustawionymi w czte
rech po!ożeniach w stosunku do strumienia 1powietrza i uzy
skal i  wyniki przedstawione w tabl. 1 ,  z której wynika, że 
zmieniając położenie dysz z przedniego na tylne otrzy
muje się prawie dwa razy większe średnice kropel. 

Przedstawiciel Instytutu Badawczego Pestycydów Tro
pikalnych w Tanzanii Lee [7] przeprowadził doświadczc:nia 
na plantacjach fasoli i bawełny z zastosowaniem prepara
tów oleistych oraz koncentratów emulsyjnych. Preparaty 
oleiste rozprzestrzeniano techniikę ULV przy zastosowaniu 
atomizerów, uzyskując dla spektrum kropel VMD 2) w za
kresie 90-;-150 µm. Natomiast do oprysków przy koncen
tratach emulsyjnych wykorzystano Hkłady rozpylaczy za
montowanych w rurze podskrzy-dłowej i uzyskano VMD = 
= 300 , : n, .  

Doświadczenie wykazało, że  d la  preparatów ·oleistych 
u_zyskano 2-;...3 razy większe pokrycie, wyrażone w iloś
ciach kropel na 1 cm2, niż dla koncentratów emulsyjnych. 
:1'.'ależy przy tym zwrócić uwagę, że dawka preparatów 
oleistych wynosiła 5,6 dm3/ha ,  zaś koncentratów emulsyj
nych - 23,9 dm3/ha. Lee stwierdził również proporcjonal
ną ilość kropel w każdym przedziale spektrum dla obu 
P;eparatów na �óżnych wysokościach roślin. Dla prepara
tow oleistych większe przenikanie w głąb roślin wykazuje 
opr:y�k dia wielkości VMD = 90 1.1,m w porównaniu z wiel
k?sc1ą VMD_ = 150 µ�. Dla wszystkich badanych przypad
kow pokrycie dolneJ strony ilości wynosiło 70/o pokrycia 
na zewnętrznej stronie. Taka relacja jest charakterystyczna 
dla zabiegów stosowanych przy użyciu samolotu. Zupełnie 
inne rezultaty uzyskuje się przy zastosowaniu śmigłowców, 
gdzie strumień zaśmigłowy skierowany jest pod niewielkim 
kątem do kierunku pionowego. Dzięki temu wtłacza on 
rozprzestrzenioną masę w głąb łanu przemieszczając pr:r,y 
tym wszystkie nadziemne części roślin. W takich warun
kach istnieje możliwość prawie j ednalkowego pokrycia liści 
zarówno z jednej, jak i z drugiej strony. 

TABLICA I. Wpływ mtawlenia dya na średnice kropel 

Ustawienie dysz w sto
sunku do strumienia 

powietrza 

Zgodnie 
Pod kątem 45° 

Prostopadle 
Przeciwnie 

Srcdnica kropel VMD, 
µm 

450 
350 
280 
235 

Opryski ULV były początkowo szeroko stosowane w kra
j;..ch afrykańskich przy zwalczaniu owadów przenoszących 
choroby zakaźne, jak muchy tse-tse oraz moskity [5]. Przy 
tych zabiegach istniała możliwość działania na dużych 
obszarach, gdzie ochrona środowiska nie stanowiła jeszcze 
problemu. Uzyskiwane dobre efekty ekonomiczne przy 
przejściu z oprys,kami ULV na ochronę roślin [7] pociągnęły 
za sobą konieczność zwrócenia uwagi na znoszenie drob
nych frakcji kropel oraz porównania tego zjawiska ze zno
szeniem przy dotychczas stosowanych systemach. 

') ULV - ultr,1 - low-volume (ultranlskoobjc;tośc1owe). 
') VMD - volume medianct1ametr - średnia średnica objętościo

wa. 
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Rys. Dwa atomizery zamontowane na samolocie Z-37 

Lee, Coutts i Parker [8] przeprowadzil i  badania zmodyfi
kowanego atomizera Micronair, dotyczące spektrum kropel 
w różnych odległościach od osi lotu. Do tego celu wy
korzystal i  kaskadowe osadzalniki (cascade impactors) z aspi
ratorami napędzanymi CO2, mające cztery płytki  osadcze, 
nad którymi przepływa powietrze unoszące krople. Badacze 
ci  stwierdzil i ,  że w pasie opadającej smugi na szerokości 
ok. 90 m nad osią lotu zakres wielkości VMD wahał się w 
granicach 37---,---43 µm. W odległośc i  ok. 366 m od  osi lotu 
w kierunku wiatru na kaskadowych osadzalnikach stwier
dzuno następujące rodzaje kroRel : 

- na płytkach osadczych 1 ° VMD w zakresie 24---,---30 µm, 
- na płytkach osadczych 2° VMD w zakresie 8+1 1  µm. 

Pomi ary wykazały również wąskie pasmo spektrum, 
charakterystyczne dla pracy atomizerów. 

Aby rozpatrzyć przydatność tak małych kropel do ochro
ny roś l in .  warto przedstawić wyniki pracy wykonanej w 
Stanach Zjednoczonych [4] nad porównaniem wydajności 
insektycydów przygotowanych do oprysków ULV oraz kon
centratów emulgują<.:ych. Do oprysków ULV stosowano pod
łoże olej0we, zaś do drugiego preparatu - wodne. Pre
paraty do oprysków ULV stosowano w dawkach 1 ,4+5,6 
dm3/ha.  zaś koncent raty emulgujące w dawce 16,8 dm3/ha. 
Przy obu preparatach stosowano dwa rodzaje wysokości :  
ok. 1,5 m i ok. 6 m .  Przy tych doświadczeniach stwierdzono 
na szerokości ok. 30 m pod lecącym samolotem większą 
retencję na roślinach obu preparatów przy wysokości 1,5 m 
niż przy wys'1kości 6 m .  Przy wysokości l otu 1 ,5 m dla 
zabiegów ULV uzyskano znacznie większą koncentrację kro
pel w odległości od osi lotu 3---,---90 m w porównaniu z kon
centratami emulgującymi .  Natomiast na odległościach 
90---,-366 m nie stwierdzono różnic w koncentracji dla obu 
preparatów. Stwierdzono, że perzy zwiększaniu średnic kro
pel przy zabiegach ULV wzrastał procent retencji na l iś
ciach, natomiast malała l iczba kropel na powierzchni gleby. 
W wyniku omawi anych badań stwierdzono optymalne 
spektrum w ochronie roślin w zakresie 100---,---150 µm. Wielu 
badaczy uważa [4], że dalsze zwiększenie średnic  kropel 
może powodować znaczne obniżenie gęstości pokrycia, zaś 
krople o średnicy mniejszej od 100 µm są łatwo podda
wane znoszeniu. 

Nie odnotowano nigdzie skutecznego sposobu na całko
witą eliminację • przy opryskach rolniczych kropel małych. 
Potwierdzają to Akesson, Yates, Coutts i Burgoyne [1 6] 
stwierdzając, że można j edynie obniżyć ich i lość. Twie;dzą 
oni jednocześnie. że przy opryskach grubokroplistych ist
n ieje problem nie tylko obniżenia gęstości pokrycia ale 
również fitotoksyczności. Badacze c i  przeprowadzili Z..,iele 
doświadczeń [61 zmierzających do określenia niektórych 
czynników oddziałujących na znoszenie kropel przy oprys
kach agrolotniczych. Brali przy tym pod uwagę: 

- inwersję temperatury, 
- zawartość aktywnego składnika w dawce, 
- wielkość powierzchni poddawanej zabiegowi. 
Inwersję określono na podstawie gradientu tempera

tury mierzonej na wysokości 10 i 3 m. Różnicę temperatur 
na podanych wyżej wysokościach w zakresie 0 ,5---,---0 K o
kreślono jako pionowy normalny gradient temperatury. 
Różnicę większą od O K przyjmowano jako stan inwer
syjny. ze względu na  brak pionowej dyfuzj i ,  w taki<.:h 
warunkach rozprzestrzenianego w powietrzu preparatu. 
Stan ir,wersji ułatwia znoszenie zawisłych w powietrzu 
kropel. 
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Badania przeprowadzono przy prędkości wiatru 1---,---2,5 
m/s, przy kierunku lotu prostopadłym do k ie runku wiat ru. 
Porównano znoszenie preparntów po stronie nawietrznej 
w warunkach inwersj i określonej gradientem temperatu
ry w zakresie 1---,---2,5 K oraz w warunkach pionowego no:-
malneg,o gradientu temperatury. W odległości 30 m od os i  
lotu nie stwierdzono istotnych różnic w wie lkośc i  znos,:e
nia na podłoże. Natomiast przy od ległościc,ch 300 i 600 m 
odnotowano IO-krotnie w iększe znoszenie w warunkach in
wersj i. Ponadto stwierdzono, że wielkość ?.noszenia aktyw
nego składnika, w tych samych warunk.ich meteorologicr
nych , w każdej odległości od osi lotu jest proporcjon-1 l 1n 
do  jego zawartości w dawce. Współczyn n ik proporcjona l
:1ości jest przy tym stały. Odnotowano równie?., że przy 
stałej dawce na jednostkę powierzchni ,  wielk·,:;ć ,1.noszcnia 
rośnie wraz ze wzrostem powierzchni .  Wpl:;w wielk0ści 
tych powierzchni na znoszenie zwiększa się ,\ r,1z ze wno
stem od ległości (tabl. 2). 

TABLICA 2. Wpływ wielkości zno•zenia na podlożn. Wiel
kość masy w ppm 

Wielkość powierzchni,  ba 

16 

0,300 
0,100 
0,032 

0,380 
0,144 
0,046 

0,460 
o,1ąs 
0,091 

-----'- -- - ----' --- -

I 
Odlrgloś<',� 

1 

od osi lotu, 
Ol 

130 
300 
600 

Od pewnego czasu obserwuje się szerokie stosowanie ato
m izerów. Używane dotąd powszechnie układy aparatury clo 
opry·sków, ·których elementem roboczym j est belka oprys
kuj�ca zaopatrwna w k i lkadziesiąt rozpylaczy, w wici u 
kraJach zastępowana jest układem atomizerów. Aparatura 
opryskująca ma wówczas 2+3 atomizery na każdym skrzyd
le. Układ taki, oprócz przedstawionych wcześniej zalet ce
chuje łatwość ,obsługi. Czyszczenie i przemywanie urządzeń 
w czasie  eksploatacj i  sprowadza się bowiem do manipulacj i 
tylko przy czterech lub sześciu urządzeniach. Problem sta
nowi jedynie wytwarzanie pewnej i l ośc i  -kropel o małej 
średnicy, poniżej 100 �tm ,  które ulegają znoszeniu i mogą 
skażać_ środowisko. Z drug iej jednak strony do dal�zego 
rozwoJu zachęcają efekty ekonomiczne zarówno ekspl 0·1 ta
cj� samolotów, jak też kosztów preparatu. Wynika to bo
wiem ze znacznego ograniczenia l iczhy dolotów na l ·1do
wisko w celu załadunku środków chemicznych jak Tów
nież z możl iwości stosowania tych środków w m�lych daw
kach. 

Należy oczekiwać, że w niedługim czasie atom izer b�dz ie  
stosowany powszechnie również w polskim lotnictwie rol
n )czym. Wy�aje się również, że istnieją wszelkie przesłan
k i ,_ �b)'. podJąć pr�dukcję atomizerów w Polsce, tym bar
dz1e1 ,  ze nasz kraJ jest obecnie potęgą w budowie rolni
c_zych ;:ipara_t?w la!ając)'.ch. Nie powinno s i ę  jednak ba gate
l 1zowac mozhwośc1 zarneczyszczania środowiska naturalne
go_. Do cza_su opanowania rozwiązań konstrukcyjnych ato
m 1zera , ktore pozwolą na uzyskiwanie wąskiego spektrum 
w �akresie 100+150 itm i jednocześnie  wyel iminui ą  możl i
wosć wytwarzania dużej l i czby kropel poniżej 100 1tm na
leży stosować środki chemiczne o selektywnych właściwoś
ciach t-oksycznych oraz pozbawionych zdolności kumulacyj
nych w żywych organizmach. 
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NOWOŚCI TECHNICZNE 

Nowa definicja klasy klubowej szybowców 

Dotydhc.zas do .klasy klubmvej były 
zaliczane szyibowce lk:l1asy ·standard 
(wzpiębość 15 m), lktóre miały stałe 
podwozie oraz inre miały lklaip i ba
lastu wodnego. W l utym 1982 r .  za
chodnioniemiecki a,ernklub DA,eC za
twiell'dził, ,obowiązujące w tym kraju 
od 15.3 . 1982 r. do 3 1. 12 . 1990 r., nowe 
przepisy dla szybowców ikla,sy klub. 
Ponieważ głó1wnyim iprioduceintem szy
bowców kl ubmvy,ch w świecie jest 
RFN, inależy p.rzyipusz·czać, ,rż ,przepisy 
te z•osbaną ,przyjęte ,rów,nteż w farnych 
krajach ·oraz zaakceptowane praez 
OSTIV. Z•res,z,tą inie .najwaimiejszy jest 
zakres ich s,bosowanli'a ,  l ee.z sa,ma pró
ba szc·z.egół-owego ustalenia wymagań. 
Ze wz:ględu ina 1przyig,otowall1'ia do pro
d ukcj i  szybowca tej lkla,sy w naszych 
zakładach ,szybowcowych oraz na moż-
1 iwość udziału w zawo dach szybow
ców klasy klub warito zapoznać s ię z 
tymi wymaganiami .  Podlegają im typy 
szybowców oblatane ,po 15.3 . 1982 r. 

1 .  Wy,magarl'�a dotychczasowe: 
1 . 1. Stałe podwoziie ; 
1 .2 .  Bez balastu wod1nego ; 
1 .3 .  Bez klaip WYJporowydh. 
2. Dalsze wyimagainia dl,a n1owych 

lmns.triukcji: 
2.1. Roopiębość: 15  m ;  
2.2. Masa użyteczma : > 1 10 k,g; 
2.3 Ma1sa wł,asna: <235 kig ; 
2.4. Prędkość miinimalnia <70 km/h 

1Pnzy mas-ie w locie = masie własnej 

Nowy wirnik ogonowy 

+ 110  kg masy użytecznej. Pomiaru 
prędlkości musi dolkoniać up01ważniona 
in&tytucja kon1lro'1na; 

2 .5 .  Dos·k,onałość z otwartyimi ha
muloam i  aemldy1na1micznymi przy 90 
km/h : >1:6 (czyli <6) ;  

2 .6 .  Stemwność ipoprzecz,na : <4 s, 
45°/45° p rzy 90 kmłh; 

2.7. Uster.zenile wyso,ko,ści: z tłumie
niem wahań i z aut,o,matyw.inym złą
czem napędu ; 

2.8 .  P,odwozie: 1k,oło amorty,z.owane 
mm. 4" (nieamortyiz;o,wiane m in. 5") z 
hamulcem; 

2.9. Osłona 'ka,biny: :niedzie'lona, ma 
za,wiasach ;  

2 . 10 .  Pedały: ,p,rz.estwwiaLne w locie ; 
2 . 11 .  Oparcie ,pleców: .re,gulowa,n:e :na 

z·ierni;  
2 . 12. Mocowainie f,o,Joapariatu: po obu 

strona,ch 'kabiny otwory gwilntowane 
dio zamo0owania uchwytu na  aparat; 

2.13. Miejsce na barograf: w lba,gaż
nmm;  

2 . 14. Balast wyważający: ibezp"iecznie 
mocowany, łatw:o dostępny; 

2 .15 .  Zacz,eip do holu : pirzedini i dol
ny, umieszc:ZJOlny w ipła�c,zyźnie sy
metrii  kadłuba. 

3.  Wskazainia, ik,tórych sipeŁnienie jest 
pożądane w 1J1JC1Wych lkonstr-uk,cjach: 

3 . i .  Układ 1płata: gr:zbieto,płat lub 
wysoki śiredniopłat ;  

3 .2. Wiellkość ip,iliota : 1 , 60  do 2 ,00  m ;  
3 . 3 .  Pl()zyc-ja phlota : 111ie leżącia; 

3 .4. Umieszczenie przyrządów ;pokła
dowych : zaperwnliają•ce dobre posługi
w:ainie się nimi 'W locie, ,o łatwym do
stępie 11a ziemi;  

3 .5.  W idocziniość z lkaibiiny: pu7Jeciętniie 
dobra; 

3 .6 .  W.e<ntylacja: przy 'każdej pogo
dzie ,powirun,a być bez 1plfz.eciągów i 
wysfar,cizając,a bez potrzieby dodatko
wego olkienka; 

3.7. Bołą,cwnila -sterów , i hamulców 
aeriodyn,amicznych:  aiutomatyc.zne. 

W okresie iprnejśdowym do 1986 r. 
'W zawodach mogą brać udział szy
bowce spełllli'ająCfe tytko wymagania 
rorzdz. 1, a:,óiniej tylko spełniające wy
magania roodz. 1 ,i 2. W dkresie �-rzej
śc iowym d lia szybowców stających do 
z,awodów, przy ła-duinkiu 1 10 kg bę
dzie •obliczany WISpókzyninilk haindica
powy wg zasady: 
obciąże,n;ie ipowierizchni:  współczYl!1nik : 

<25 k,g/m2 

<27 1kig/m2 

<29 ikg!m2 

<31 lkg/m2 

> 3 1  lkg/m2 

+6,50/o 
+5,50/o 
+3.0U/o 

00/o 
-3,00/o 

Dla s,zybowiców spebniającydh wy
magania rood,z. 1 i 2 nie będzie 1 i cz.o
.ny współazynnik ujemny, gdy obdą
że<nie po,wj,eirzchini 1bęidzie wię'ksze 111iż 
31 kg/m2. 

Opracował A. Glass 

Firma Bell Helicopter Textron przeprowadza próby no
wego śmigła og,onoweg,o przeznaczonego do klasycznego 
śmigłowca jednowirnikowego. Nowe 'rozwiązanie nazwano 
, ,Ring Fin", co można przetłumaczyć jako statecznik p ier-

gu śmigła ogonowego. Stwierdzono wzrost ciągu o 30+500/o. 
Ponadto zastosowanie tej płyty znacznie zmniejszyło nieko
rzystne ,oddziaływanie a erodynamiczne między wirniikiem 
nośnym a ogonowym w locie bocznym śmigłowca. Popra
wifo to precyzję sterowania i umożliwiło osiągnięcie w 
czasie lotów próbnych prędkości lotu w bok 80 km/h i 
prędkości lotu do tyłu 75 km/h. P.onadto nowe rozwiązanie 
wirn�ka ogonowego z.nacznie poprawia bezpieczeństwo ob
sługi naziemnej. 

UO 

sc1eniowy. Nowe śmigło jest pośrednie między stosowanym 
w niektórych śmigtowcach francuskich fenestronem (wen
tylatorem umieszczonym w „okienku" dość grubego statecz
nika pionowego) a zwykłym wirnikiem ogonowym. W roz
wiązaniu tym, w płaszczyźnie wirowania klasycznego śmig
ła ogonowego umieszcz:0'!10 płaską płytę z otworem. 

Nowe ,rozwiązanie zastosowano w specjalnie przystoso
wanym do tych prób śmigłowcu Bell 206B (Jet Ranger) .  W 
zastosowanym w nim wirniku ogonowym użyto dotych
czasowe śmigło i przekładnię zimniejszając jedynie długość 
łopat. Zmalała przez to prędkość obwodowa końców ło
pat. Jest to główna przyczyna zmniejszenia hałaśliwości 
tej konstrukcji. Próby w locie wykazały obniżenie pozio
mu hałasu o 6 dBA w stosunku do seryjnego śmigłowca Jet 
Ranger. 

Cyrkulacja powietrza wokół płyty statecznika powoduje 
powstanie dodatkowego ciągu zgodnego z kierunkiem cią-

28 

11n•11 �in,r JMR 

Cyfrowy układ sterowania si ln ikiem 

Firma Bendix Energy Controls D ivisi,on z Ind.iany ,opra
cowała •elektroniczny cyfrowy ukł:ad sterowiartia silnikiem 
Model EH-L2, który ma spełnić rois,nąc,e wymagania od
nósnie do dokł,adnośc.i d ziałania układów paliwowo-regula
cyjnych silników samolotów p.asażern'ldch, zapew11!iając 
zmniejszenie zużyda p,aliwa. 

Równo.cześnie fi!rma w.pr·owadza na rynek zmini.aturyzo
wa-ny układ kointrnlno-dfa,gno,s,tyczny dla najnowszych sil
ników turbinowych, 'które wyma,gają bardzo starannej ob-

sługi. Dokonuje Oll1 pomiarów m.iln. tempeir,atur i c1s111en 
czynnika, prędkości <Ybrntowych oraz geometrii zmiennych 
•elementów s ilnika. 

W.K. 
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Z DZIEJÓ W POLSKIEJ TECHNIKI LOTNICZEJ 

Mało znane polsk ie projekty 

konstru kcj i lotn iczych (od 1945 r.)-

Mgr inż. ANDRZEJ GLASS 

Projekty nie zrealiz-owane to temat skomplikowany. Na 
wstępie tTZeba odpowiedzieć sobie na pytanie, co to jest 
projekt, czyli jakie mogą być jego rodzaje. 

Najbardziej mglistą formą 1pr,ojektu jest propozycja. Np. 
władze przemysłu chcą mieć w wieloletnim planie perspek
tywicznym wymienioine ewentualne typy ,samolotów do za-

Rys. 1. Ikar l 
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projektowania i produkcji. Konstruktor lub kierownik biu
ra konstrukcyjnego w takiej sytuacji sypie często propo
zycje z rękawa, wymyślając przeznaczenie, oz1I1aczenia i 
nazwy przyszłych samolotów, proponowany zespół napędo
wy, l iczbę załogi i miejsc pasażerskich, a nawet masy i 
główne osiągi, któTe są wielkościami średillimi ze statysty
ki z uwzględnieniem postQpu technicznego. Np. w ten spo
sób na początku lat sześćdziesiątych sporiządzo;no u nas wy
kaz typów na lata siedemdziesiąte i -osiemdziesiąte. Były 
tam samoloty oznacz01I1e PZL-120, PZL-130 itd. , m. in. z s il
nikami Wankla. Nikt nie liczył się z tym, że kiedykolwiek 
będą zaprojektowane. Takie propozycje nie mogą być trak
towane jako projekty, gdyż można je tworzyć na tuziny w 
krótkim czasie. 

Bardziej zaawansowane są projekty szkicowe. Są to za
zwyczaj pomysły konstruktorów, wyrażone w postac i  ry
sunków w trzech rzutach, będących rozwinięciem istnieją
cy-eh konstrukcji lub nowych pomysłów. Podane wymiary, 
masy i osiągi często są szacunkowe (na podstawie statys
tyki i doświadczenia), poparte ba-rdzo uproszczonym ra
chunkiem. Projekty szkicowe są punktem wyjścia do pro
jektu wstępnego. Projekty szkicowe są często przedstawia
ne pir.zyszłym użytkownikom w postaci opisu ofertowego. 
Np. w 1959/60 r. biuro konstrukcyjne S. Lassoty w WSK
-Okęcie wykonało projekty szkicowe motoszybowca, samo
lotu wielozadaniowego i dwusilnikowej latającej furgonet
ki - przedstawione w APRL, a w 1 965 r. biuro konstruk
cyjne WSK-Okęcie kierowane przez T. Sołtyika przygoto
wało 1 1  projektów szkicowych opracowanych przez A. 
Frydrychewicza samolotu szkolno-treningowego dla APRL, 
napędzaneg•o s ilnikiem WN-6. Projekt szkricowy pokazuje 
kształty i osiągi samolotu, lecz częstokr.oć jego konstrukcja 
nie jest p:rzeanalizowana. 

Dopier,o ,projekt koncepcyjny, ,ozyH ,upros�cz;01I1y ipr.oje!kt 
wstępny, zawiera koncepcję konstrukcyjną samolotu. Musi 
być wówczas wykazany nie tylko r odzaj konstrukcji (spa
wana, półskorupowa), lecz także rozmieszczenie głównych 
elementów wytrzymałościowych, punkty ,mocowonia, prze
bieg głównych sił  itp. Projekt ten musi zawierać rozplano
wanie wnęt;rza, tj. zarówno kabiny; jak i najważniejszych 
elementów instalacji (zbiorniki, radiostacja, akumulator 
itp.). Powinien obejmować wstępną ocenę wyważenia czyli 
położenia śr,odka c iężikości, ocenę masy poszczególnych zes
połów, wstępne obliczenia a-erodynamiczne (osiągi, statecz
ność) itp. Jest to już skonkretyzowana koncepcja samo.Je
tu. Oczywiście przy opracowywaniu nowe�o typu samolotu 
takich projektów może być kilka, np. Wilga 1 nim była 
zaprojektowana z kadłubem półskorupowym, była projek
t,owana z kadłubem kratowym i to w k ilku wariantach. 

Peł.ny projekt wstępny jest dość obszeirny, gdyż .iawiera 
wiele tomów obliczeń i kilkaset rysunków. W zasadzie po
w�nny być w nim rozstrzygnięte wszystkie ważniejsze pro
blemy konstrukcyjne oraz powinien obejmować zasadnicze 
obliczenia osiągów i wytrzymałości. Na tym etapie projek
towania jest zazwy,czaj badany w tunelu model aerodyna
miczny samolotu oraz bywa wykonana makieta kadłuba 
lub całego samolotu. Jedną z faz tego projektu jest opty
malizacja osiągów i rozwiązań konstrukcyjnych. 

Projekt konstrukcyjny - to kompletna doiku.merntacja 
wykonawcza, czyli rysunki warsztatowe. Prace nad nie 
zrealizowanym samolotem mogą być przerwane także na 
etapie rozpoczęcia wykonywania ,rysUJnków warsztatowych, 
jak i wtedy, gdy cała dokumentacja wykoinawcza jest już 
w komplecie. 

Prac nad samolotem można też zaniechać po wykonaniu 
pierwszych detali na warsztacie, po wykonaniu egzempla
rza do prób statycznych i po pierwszy,ch próbach wytrzy
małościowych lub w trakcie budowy prototypu przeznaczo
nego do lotu. 



Jeśli natomiast prototyp został zbudowarty, 1ecz nie obla
tany - projekt uważa się za zrealizowany, choć nie jest 
to w ,pełni słuszne. Przybrał on bowiem postać materialną, 
jednak nie zostało sp1rawdzone jego funkcjonowanie, co 
było celem projektu. 

Przy omawianiu projektów nie zreali:wwanych będzie 
stosowana wyżej przedstawiona terminologia klasyfikująca 
stopień zaawansowania prac nad sarm()llotem. 

Dla oceny wkładu pracy przy każdym z ,rodzajów tych 
projektów podajemy, dla samo1otów lelcldch, przybliżoną 
pracochłonność rprac pr,ojektowych (w roboczogodzinach): 

- propozycja 0,1 +3 h 
' 

- projekt szkicowy 5+50 h 
- projekt koncepcyjny 50+300 h 

. - projekt wstęp.ny > 1000 h 
- projekt konstrukcyjny >20 OOO h. 
W przeglądzie, !który zostanie dokonany na łamach TLiA 

nie będą wymienione proj-ekty samolo,tów, motoszybowców, 
szybowców i silników, które 2Jostały względnie dokładnie 
przedstawione w książkach „Konstrukcje lotnicze Polski 
Ludowej" czy „P,olski transport lotniczy 1918+1978" albo 
,,Polskie samoloty wojskowe 1945+1980", a nie ma dodat
kowych materiałów pozwalających na dokładniejsze ich 
opisanie. Albowiem tematem mają być projekty nieznane 
lub mał·o znane. . 
Projekty konkursowe motoszybowców z 19<15 r. 

W listopadzie 1945 r. Departament Lotnictwa Cywilnego 
Ministerstwa Komunikacj i ogłosił konkurs na projekt mo
toszybowca. Był to •konkurs otwarty, c-zyli dostępny dla 
każdego. Warunki lmnkursu z.ostały opublikowane w mies. 
Skrzydlata Polska w nrze z listopada 1945 r. Konkurs sta
wiał konstruktorom następujące warunki: do napędu ma 
'być użyty silni!k GAD o mocy 22 kW (30 KM), iktórego ry
sunki gabarytowe zostały opublikowane wiraz z warun
kami konkursu. Moto.szybowiec był przeznac,z,ony do szko
lenia pilotów szybowcowych kat. C w pilotażu siilnikowym 
metodą samodzielną oraz do treningu i uprawiania sportu 
lotniczego na tanim i ekonomicznym spr-zęcie. Wymagane 
było podwozie trójkołowe z kołem przednim lub dwuko
łowe z pł,ozą ogonową, odejmowanie sk!rzydeł, zabezpiecze
nie prząd !korkociągiem oraz prosta i łatwa w na-prawach 
konstrukcja. Lot żaglowy bez .silnika nie był wymagany 
i w warunkach było 'zaznacz.one, że wymagania nie są 
zgodne z ogólnie przyjętą definicją motoszybowca (tj. za
twierdzoną przez FAI) - sugerując, iż ma to być samolot 
słabosilnikowy. Termin konkursu był bard2l0 krótki, gdyż 
dwumiesięczny. Prace należało złożyć do 31 stycznia 
1946 r. Rozstrzygnięcie konkursu i ogłoszenie wyników na
stąpiło w kwietniu 1946 r. 

Na ogólną liczbę 17 nadesłanych projelktów, 11 zakwali
fikowano do !konkursu. Tnem najlepszym projektom przy
znano nagrody główne, dalszym nagrody dodatkowe. 
Wszystkie 11 prac irepreze.ntowały dobry poziom technicz
ny. Pierwszą nagrodę otrzymał projekt Pegaz inż. Tadeusza 
Chylińskiego. Pegaz ·został następnie �ibudowany i oblata
ny w 1949 r. Drugą nag·rodę otrzymał projękt Ikar 1 inż. 
Stanisława Lassoty i inż. Mariana Wasilew�kiego. Trzecią 
nagrodę zdobył projekt Helo opracowany ,przez mgt inż. 
Wkitora Leję. Prace konkursowe miały charakter projektów 
koncepcyjnych. 

IKAR 1 

W projekcie Ikar · 1 (druga nagroda) konskuktorż7 ;·mgr 
inż. Stanisław Lassota i mgr inż. Marian Wasilewski przy
jęli założenie, że ma to być samo1ot słabosilnvkowy, a hie 
motoszybowiec. Dlatego otrzymał on niedużą rozpiętość i ' 
małą powierzchnię nośną oraz spore obciążenie powier;ichni. 
Pr,ojekt przewidywał możliwość zastos-owania silnika o mo
cy 13,6 kW (18,5 KM), 18,4 kW (25 KM) i 22 kW (30 KM). 
Były to wersje, I, II i III projektu. Zasadnicza była wersja 
III o mocy zgodnej 12 warunkami !konkursu. Miała ona kon
strukcję drewnianą, zaś jej odmiana meta-1owa była wersją 
IV projektu. Ponadto proponowane były dwa układy tego 
samolotu: kadłubowy ze śmigłem ciągnącym (wersje I, II 
i III) i podwoziem z kołem przednim lub podwoziem dwu
kołowym z płozą ogonową i płozą wystającą pirzed -śmigło· 
dla jego ochrony przy lądowaniu oraz układ dwubelkowy 
z kołem przednim (wersja !Ila) lub podwoziem dwukoło
wym. Przedstawiamy najbardziej interesującą wersję !Ila. 
Był t'o dolnopłat z trójdzielnym trapezowym płatem jedno
dźwigarowej konstrukcji z pomocniczym dźwigarkiem 
przeciwlotkowym. Profil płata u nasady IAW-108 (140/o), 
na końcach IAW-192 (90/o). Usterzenie pionowe, podwójne, 
eliptyczne, poziome, eliptyczne z przeciętymi końcami. Pro
fil usterzenia IA W-495 (8,1 O/o). Kabina jednomiejscowa kry
ta. Belki ogonowe o przekroju owalnym. Podwozie trójko-

30 

łowe stałe o rozstawie 2 tń, u dołu stateczników pionć� 
wych zderzai�i. Koła o wymia-rze 300 X 125. Silnik GAD 
22 kW 1(30 KM). Smigło pchające drewniane stałe o śred
nicy 1,34 m. · P,rzed silnikiem zbiorniki na 15 kg paliwa 
oleju. 
Dane techniczne 
Rozpiętość 
Długość 
Wysokość 
Pow. nośna 
Cięciwa u nasady 
Wydłużenie 

I - - - - - - - -
I 

- · ;i · - - - - -
;- - -t - - - - -

- - �\ - - - - -
I I 

- - 4 -1 - - - - · 
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---:-�==--�--"'. I • I 
- - �I -, -1
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- - -11 - - I - - -
- - J l  

l i  / /  
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Rys. 2. Perkoz 

li I 
_ _ _  1 /- - - - -

lii 

- - - , - - - - -
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8,25 m 
6,37 m 
1 ,93 m 
9,7 m2 

1,65 m 
7,0 
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ozpiętość usteri. 
Masa własna 
Masa użyteczna 
Masa całkowita 
Obciążenie po•w. 
Obciążenie mocy 
Prędkość maks. 
Współcz. obciąż. d opuszcz. 
Współcz. obciąż. niszcz. 
P E RKOZ 

:.!,2!) m 
222 kg 
1 1 0  kg 
347 kg 
37,3 kg/m2 
15,8 kg/kW 

178  km/h 
5,15 
9,0 

przechylenia amolotu. Płyty przy zgodnych wychyleniach 
dz iałają jako ster wysokości. Oczywiście takie rozwiązanie 
wymaga dość dokładnego dobrania wielkości powstają
cych momentów przechylających i odchylających i właści
wej proporcj i między nimi. Układ na pewno dobrze spisy
wałby się w powietrzu spokojnym. Natomiast należałoby 
sprawdzić czy samolot przechylony przez bwrzliwą atmosfe
rę łatwo da s ię przywrócić do pozycji poziomej. Ta wąt
pliwość przyczyniła się do tego, że ten interesujący pro
jekt nie otrzymał jednej z trzech pierwszych nagród. 

Najbard:Liej interesującym projektem spośród wyroznw
nych był Perkoz. Choć zachował się j ego rysunek, j edn:1k 
autor j est nieznany (redakcja będzie baTdzo wdzięczna, 
jeśli ktoś z Czytelników mógłby wskazać kto j esl autorem 
projektu). Otóż projekt ten zawiera dwa ciekawe rozwiąza
nia. Po pierwsze - usterzenie w układzie odwróconego 
motylka. Układ ten był badany na początku lat trzydzies
tych w Instytucie Aerodynamicznym w Warszawie jako 
j eden z wariantów patentu inż. Jerzego Rudlickiego. Tu 
widzimy dalszą ewolucję tego pomysłu, polegającą na roz
dzieleniu płyt i takim ich umieszczeniu, aby :Lmalało skr,ę
cenie belki ogonowej. Płyty nachylone są pod kątem 30° 

do poziomu. Układ odwróconego motylka, który ma więcej 
zalet od zwykłego motylka, został wypróbowany dopiero 
w końcu lat sześćdziesiątych przez studgardzkich studen
tów na samolocie fs-28. 

Konstrukcja Perkoza była drewniana. Płat eliptycrny w 
części  środkowej dwudźwigarowy, w odejmowanych ctęś
ciach zewnętrznych jednodżwigarowy ze skośnym dżwigar
k iem pomocniczym. Profil płata zbliżony do NACA 23012. 
l3elk i  ogonowe o przekroju kołowym, zamocowane od 
wierzchu do dźwigarów płata. Kabina kryta z odejmowa
nq osłoną. Podwozie z amortyzacją z krążków gumowych. 
Zaokrąglone kształty konstrukcj i ,  jak u szybowca wyczy
nowego, zwię_kszały  jej doskonałość aerodynamiczną lecz 
powodowały wzrost kosztów i trudność wykonania. Si lnik 
GAD 22 k W  (30 KM) ze śmigłem pchającym o średnicy 

• 1,3 m. • 

Dane techniczne 

Rozpiętość 1 1,3 m 
Długość 6,0 m 
Wysokość 1,75 m 
Pow. nośna 17  m2 
C ięc iwa u nasady 1 ,75 m 
Ro:Lstaw podwozia 1,62 m 

Cechą samolotu j est j ego duża samostateczność, co wy
raża się w dużym wzniosie płata, rzędu 15°. Wynikiem tego 
oraz przyjętej kóncepcj i sterowania ogonowego jest brak 
lotek (!). Samolot ma u kład sterowania tylko za pomocą 
sterów ogonowych. Jest to drugie ciekawe rozwiązanie. 
Duże rozstawienie płyt powoduje, że przeciwne ich wy
chylenie wywołuje zarówno zmianę kierunku lotu, jak i 

Rozpiętoś(: usterzenia 1,8 m 

cd. :ze s. 32 

GRZEGORZEWSKI J. :  Soviet motors for 
space rockets. TLJA, vol. XXXVII, 1982, 
No 8, p. 21. 

The development of Soviet rocket motors 
for space rockels has been dlscussed i n  
this paper. The Soviet space rocket motors 
are llquid fuel ones, mostly - kerosene, 
in more rare cases - hydrazine. The solid 
fuel motors have not been widely used in 
space exploration - the motors for emer
gency separa tion of Soyuz space alrcraft 
from the ca ł'rted rocket make an exce
ptioo. 

LESIECKI B . :  Ultra-low volume (ULV) air 
agricultural spray works. TLlA, vol. 
XXXVII, 1982, No 8, p. 26. 

Methods a nd results of research works 
concerning modern agricultural aircraft 
equippement employed in plant protection 
operalions with the use of liquid chemicals 
have been demonstrated. 

GLASS A . :  Not much koown Polish air
craft designs worked out since 1945. TLiA,  
vol. XXXVII, 1982, No 8 ,  p. 29. 

This paper starts a series of a rticles on 
not  implementect airplane, motor gllcter 
a nd glider designs worked out durlng the 
period a fter World War II. Definitions of 
dHferent types of the des.igns, depending 
on their advancement degree, have been 
given. At  the same time, the des.igns of 
motor gliders I ka r  and Perkoz of 1945 have 
been described. 

ZUSAMMENF ASSUNGEN 

KĘDZIERSKI J.,  PLECil'-rSKI P. ,  $WIT
KIEWICZ R . :  Experimentelles iiberleichtes 
Segelflugzeug ULS aus Polymer-Verbund
stoffen. Tell II. Konstruktlonsbeschreibung. 
TL!A, XXXVII Jhrg. ,  1982, H. 8 ,  S. 5. 

Im 2. Autsatzleil wird die K onstruktion 
des Segelflugzeuges mit besonderer Be
rlicks1chtigung des nichtkonvenlionellen 
Aufbaues und der Herstellung da rgestellt. 
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Pow. 1 płyty usterzenia 0,72 mi 
Rozstaw belek ogonowych 3 m 

BEREŻAŃSKI J . ,  STANISLAWSKI J . ,  S ZU
MANSKI K . :  Einsatz tles 1-lubschraubers 
im geneiglen Gelande (llI). TLiA, XXXVII 
J hrg., 1982, H .  8, S,  9. 

Im 3. Aufsatzteil werden die vergrossc
rungsmoglichkeilen des Einsatzes eines 
Hubscnra u bers un gcneigten Gelande er
wogen sowie die SchlUsse a us den durch
gefirnrten V ersuchen da rgestellt. 

BRODZKI Z • N e uzeitl iche Abarten der  
Luftschrauben (l) . 'l'Lii\ , XXXVII Jhrg. , 
JU82, H. B, S. 12. 

Es werden Konslruktionsanderungen 
sowie die wichligsten Betriebseigcnschaften 
der neuen A ba rl von Luflschrau ben 
e rorlcrt. Es handell sich dabei urn Luit
schrauben : f.Ur Geblase und in ringfor
migen Verkleidungen nut grosser Belastung, 
leicht belastete Tragluf lschra u ben sowie, 

/the, hinsichtlich der Belastung, dazwischen 
I 1egenden FlugLeug-Luftschra uben. 

G llZEGORZEWSKI J.: Sowjetische Motorc 
fur kosmische Rakelen.  1 Li A ,  XXX V J I  
J hrg., 1982, H.  8 ,  S. 2 1 .  

In dem Beitrag wird die Entwicklung der  
sowjelischen Raketenmotore fUr  kosm1sche 
l\.aketen da rgestellt. Die sowjetischen Mo
tore rur kosmische l{akcten werden fit 
flUssigen Treibsloffcn ,  vo1 wiegend mil  
Petroleum, sellener m,t  Hydrazin ange
lrieben. Motore rur festen Treibstoff wer
den bei der Erforschung cles Weltalls niclll 
verwendet. Eine A usnalune stellcn hierbei 
Motore fi.ir die No l rcnnung des lloum
schiffcs Sojuz von clcr Tragerrakcte dar. 

LESI ECKI B. : Agra rflugtechnische B es
pri.ihungeo mit ulttal<leinem Volumen. 
TLiA ,  XXXVII Jhrg. ,  1982, H. 8, S.  26. 

In ciem Beitrag werden Methoden sowie 
E rgebnisse von Untersuchungen an moder
ner a gra rflugtechnischer Appa rat ur fi.ir 
Pflanzenschutz bei Anwendung von fli.issi
gen chemischen Mitleln erortert. 

GLASS A . :  Wenig bekaonte polnische Eo
twi.irfe luftfahrttechnischer konstruktioneo 
seit 1945. TLiA, XXXVII Jhrg., 1982, H. 8, 
s. 29. 
Der Beitrag ist der erste in der Relhc 
liber nicht verwirklichlc Entwi.irfe von 
Flugzeugen, Motorsegelflugzeugen und 
Segelflugzeugen nach dem zweiten Welt
k rieg. Es werden Definilionen werschiede
ner EntwUr!e da rgestellt in  A bhangigkeit 
von i hrem Fortschriltsgrad. Gleichzeitig 
werden Entwi.irfe der Motorsegelflugzeuge 
Ikar und Perkoz a us dem Jahre 1945 erllr
tert. 

CO JJ;EP)KAHH.H 

KEHJJ:3EPCKR E., TIJJEL(MHbCKM TI. ,  CBMTKE
B.11 Y: P.: 3KcnepHMC11Ta.r11,H.h1ii yJJbTpa-nenrnii nnaucp 
Y JlbC 113 nom1McpOBblX KOMnOJHTOB. 11al7h l I Onuca
"'" 1<011crpyK111111. TJJuA, T. 37, 1982 r., N• 8, cTp. 5 

Bo BTOpoH "łaCTU 6onee wupm.:o OOHCaua AOHCTP)'K
UHJI nnauepa Y flhC. oco6ee1-10 HCTllTUł'ł.HblC 1co11<.: 1 pyK
TllBHhte peweHl:1..R }1 TeXHOJlOrB'!CCKHC npou.eccw. 

6EPE)l(AHhCKJ1 E., CTAHMCJJABCKM Jl., IlJY
MAJ-ł.hCKJ-1 K.: 3KcnJJyaraneK nepTOJJCTa na IIRKJ1ou11ott 
DJ10ll1a1tKC II I  TJluA, T. 37, 1982 r., No 8, CTp. 9 

B TPCTbefr 'i8CTH CTaTbH paccMaTpHB8CTCJI 803MQ)K
HOCTb YBCJ1l1lł.CllHR iurnaaJOHa 3KCDJ1Y8T8LlHll nepTOJlCTa 
Ha aaKJłOliHOii OJłOLUa,D,Ke B ,n;aCTCSI CBOAKa peJyJlbTaTon 
11'CilbIT8UH:łł, 

6 PO.ll3K.H 3.: ConpeMenubie TIIDLI 00111yw11b1X e1mToo. 
TJluA, T. 37, 1982 r. N2 8, CTp. 1 2  

OnncaBbl KOBCTPYKTl:IBBblC pa.JHODH,lU-IOCTH l i  Ba>KRefr
wue 3KCIIJ1yaTaQnOUBhlC CBOilCTBa BHHTOD HODblX TH□OB. 
3ro BCHTUnATOprH.Je DHRTbI H BHHTbI n KOflbUCBhlX T)'II
HCJHIX C 6onbwet'r YJJ.Cfl"bHOli J:łarpyJKOii:, a TaJGKe l\laJJ0-
11arpy)f(eHB.ble Hecyume BJ.1.BThl O DHHTLI .llJUI CaMOnCTOB, 
laHH�tal-OLUHC - DO YACflbBOH earpy3KC - apOMCiKY'fO'i
H0e MCCT0. 

r)l{ErO)KEBCKJ.11 E.: .IJ:ouraTCJlH coocrcKHX KOCMH· 
�cc1<Hx pai<eT. TJlHA, T. 37, 1982 r. , No 8, CTp. 2 1  

B C TaTbC Ofll{C..1.JIO paJBHTBe ,llDHraTCJlCtl J(JlH coeeT
CKHX KO({\ll(lfCCKHX paKeT. 3TI,ł ,IJ.DH[3TCJJH pa60T310T ua 
iK'HJl.KO t TO□nHDC, rnaBHbfM o6pUJOM Ha KCPOCHHC, 
u IIor.a:1 1Ia rw.upaJ111-1e, n.m1rarenw pa6ora10LU0e Ha 
1 sep,UOM TOnnuoe RC npllMCHS!IOTCR 8 KOCt-.lffltCCKllX uc
CJlC)lOBa!HiRX, Ja 11CKfll01-fCBUCM a»apu:ihwro OTD,CJlCBIUI 
KOCMJi'iCCKOfO KOpa6JlJI Co103 OT p aKCThl - llOCMTCRR. 

JIECEUKH 6.: Arpoxe,mqecKoe ceepxMaJ10061.eMuoe 

onp1,1cK11ea1111e. TJluA, r. 37, 1982 r. No 8, CTp. 26 
OnHcaB.hl MCTO,llbl u peJyJihTaTbl lfCITLJTaTCflbHbIX pa-

6oT a o6naCTH COBPCMCBHOA CCJlbCKOX0°JHfiCTBCHH Oi'I 
aanaparypot npuMemuomelicR n.JUi Jaunnw pacTeHli.H 
C npHMeHeB»eM :)K'H,D;KHX XIIMHKaTOD. 

r Jl.sł.CC A.: ManonJnecrnble uom,CKMC npoc1(Tb1 mma
u11oimb1x KOIICTJ)YKO.Hii c 1945 r. TflMA, T. 37, 1982 r. 
Jl(Q 8, CTp. 29 

CTaTbH OTJcpbmaer U11Kn onncaenii npoexron caMO· 
neroo MOTonnaRepoe u nnattepon nocnenoemwro ne
peo.na. Yxa3bma10rc11 onpe.neneuH.R paJ11bJx era.uu en paJ
pa6orKH opoeKT0B. Onncaa:LI npoeICTw l\.·101-10onaaepoo 
MKAP n TIEPKO3 pa1pa60Talłłil,lC e 1945 r. 
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STRESZCZENIA 

KĘDZIERSKI J., PLECIŃSKI P., ŚWIT
KIEWICZ R.:  Eksperymentalny ultralekki 
szybowiec ULS z kompozytów polimero
wych. Cz. II. Opis konstrukcji. TLiA, t. 
XXXVII, 1982, nr 8 ,  s. 5 

W cz. II a rtykułu nieco szerzej 
towano konstrukcję szybowca 
szczególnym uwzględnieniem 
niekonwencjonalnych za równo 
jak i wytwarzania. 

za prezen
ULS, ze 

rozwiązań 
struktury, 

BEREŻAŃSKI J., STANISŁAWSKI J., 
SZUMAŃSKI K. : Eksploatacja śmigłowca 
na terenie pochyłym (III). TLiA, t. 
XXXVII, 1982, nr 8, s. 9 

W cz. III artykułu rozpatrzono możli
wości zwiększenia zakresu eksploatacji 
śmigłowca na terenie pochylonym oraz 
przedstawLono wnioski z przeprowadzonyc11 
prób. 

BRODZKI z.: Nowoczesne odmiany śmigła 
(I). TLiA, t. XXXVII, 1982, nr 8, s. 12. 

Omówiono zmiany konstrukcyjne oraz 
najważniejsze cechy eksploatacyjne nowej 
odmiany śmigieł. Są to śmigła: wentylato
rowe i obudowane w pierścieniowych osło
nach o dużym obciążeniu, słabo obciążone 
śmigła nośne i niejako pośrednie pod 
względem obciążenia - śmigła samolotowe. 

GRZEGORZEWSKI J.: Radzieckie silniki 
rakiet kosmicznych, TLiA, t. XXXVII, 
1982 r., n r  8, s. 21. 

W artykule omówiono rozwój radzieckich 
siLników rakietowych do rakiet kosmicz
nych. Radzieckie silniki do rakiet kosmicz
nych są silnikami na paliwo ciekłe prze
ważnie naftę, rzadziej hydrazynę, silniki 
na paliwo stale nie znalazły sze rszego za
stosowania w badaniach kosmicznych, wy
jątek stanowią tu silniki do awaryjnego 
odstrzeliwania statku kosmicznego Soj uz 
od rakiety nośnej. 

LESIECKI B. : Agrolotnicze opryski ultra
niskoobjętościowe (ULV). TLiA, t. XXXVII, 
1982 r.,  nr 8, s. 26. 

P rzedstawLono metody oraz wyniki prac 
badawczych dotyczące nowoczesnej apara
tury ag11olotniczej stosowanej w zabiegach 
ochrony I'06lin przy użyciu ciekłych pre
pa ratów chemicznych. 

A. GLASS: Malo znane polskie projekty 
konstrukcji lotniczych (od 1945 r.) TLiA, t. 
XXXVII, 1982 r., nr R, s. 29. 

A rtykuł za początkowuje cykl o nie z re
alizowanych projektach samolotów, moto
szybowców i szybowców okresu po II 
wojn.ie świ-atowej. P r2Jedstawiono definicje 
różnych rodzajów projektów w zależności 

•Od ich stopnia zaawansowania. Równocześ
nie opisano ł�roj ekty motoszybowców Ikar 
i Perkoz z 1945 r. 

CONTENTS 

K ĘDZIERSKI J., PLECIŃSKI P„ ŚWIT
KIEWICZ R. : Experimental ultra-light 
glider ULS made of polymer composites. 
Part II. Description of the design. TLiA, 
vol. XXXVII, 1982, No 8 ,  p. 5 

Part II of this paper presents the design 
of the ULS glider more comprehensively, 
with special consideration given unconven
tional solutions of both constructional and 
manufacturing problems. 

BEREŻAŃSKI J., STANISŁAWSKI J., 
SZUMAŃSKI K . :  Operation of a helicopter 
on sloped ground (Ul).  TLiA, vol. 
XXXVII,  1 982, No 8 ,  p.  9 

Possibilities to increase the range of 
helicopter operation on sloped ground 
have bee n analysed and conclussions 
d rawn from experiments have been pre
sented in Pa rt III of this paper. 

BRODZKI Z. : Modern versions of pro
pellers (I). TLiA, vol.  XXXVII, 1982, No 
8, p. 12. 

Design rnodifications and the most im
portant working features of new propeller 
versions have been discussed. These ver
sions include: strongly loaded fan-type 
p ropellers and sh r-ouded aLrscrews with 
ring-shaped sh.rouds, lightly loaded carylng 
propellers and, so to say, medium loaded 
airplane ail'Screws. 

cd. na s. 31 
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Z DZIAŁALNOŚCI SEKCJI LOTNICZYCH SIMP i SITK � 

Z działalności Sekcji Lotniczej SITK 

1 n  maja br. odbyło się zebranie Sekcji 
Głównej Lotniczej SITK z udziałem przed
stawicieli Sekcji Lotniczej ZG SIMP. Po
rządek obrad przewidywał omówienie za
gactn ieti interesujących oble sekcje, a mia
nowicie :  działalności przedsiębiorstw Za
rządu Ruchu Lotniczego i Lotnisk Komu
nikacyjnych (referował kol. B .  Prużyński) 
oraz Lotnictwa Sanita rnego (omówił kol. Z. 
Olszatiski) i przekazanie wstępnej oceny sa
molotu komunikacyjnego Jak-42 (zapoznał 
z nią zebranych kol. K. Szumielewicz). 

Ożywioną dyskusję wywołały obecne 
przyszłe t rudności przedsiębiorstw: 

- niedostateczne dotacje na planowane 
remonty lotniskowe, 

- przewidziane przejście na rozrachunek 
finansowy ruchu lotniczego, 

- wyłączenie z ruchu lotnisk, niezbęd
nych do  obsługi pogotowia, 

- br3k gwarantowanych dostaw nowych 
samolotów sanitarnych. 

Kol. A. Misiorek zapowiedział zorganizo
wanie sekcyjnych akcji protestacyjno-in
terwencyjnych w tych przypadkach, gdyby 
niedostatecznie uzasadnione zastrzeżenia 
przemysłu lotniczego groziły nieodwracal
nymi trudnościami ogniwom gospodarki 
narodowej. 

Jubileusz prof. L. Dulęby 

W maj u br. kilkunastu pracowników lot
nictwa średniego i starszego pokolenia , 
a wśród nich członkowie sekcji lotniczych 
SIMP i SITK , złożyli gratulacje profesoro
wi Leszkowi Dulębie z okazji ukończenia 
75 lat życia. Skromna uroczystość, zorga
nizowana przez Warszawski Klub Senio
rów Lotnictwa , odbyła się w Aeroklubie 
PRL, a przewodniczyli jej prezes APRL 
gen. Sobieraj i przewodniczący Klubu kol. 
Osi1iski. 

Jubilat, zasłużony współkonstruktor awio
netek RWD, a po wojnie konstruktor sa
molotu komunikacyjnego i profesor Poli
techniki Warszawsk,!ej, otrzyma! wiele 
pism gratulacyjny-eh, m.in. od ministra 
Komunikacji, dyrektora CZLC prezesa 
APRL. 

Prof. L. Dulęba został udekorowany Od
znaką Zasłużonego dla Lotnictwa Sporto
wego. Odznakę Jubilatowi nadal Aeroklub 
PRL. 

Pncpisy budowy statków powietrznych 

Z inicjatywy i przy współpracy kol. 
Au reliusza Misi-orka, przewodniczącego Za
rządu Sekcji Lotniczej SIMP, w Central
nym Zarządzie Lotnictwa Cywilnego Mi

nisterstwa Komunikacji opracowano „Tym
czasowe zasady sprawdzania zdatności 
statków powietrznych budowanych w poje
d ynczych egzemplarza ch" *). 

Te bardzo potrzebne przepisy są prze
znaczone dla konstruktorów lub zespołów 
konstrukcyjnych podejmujących budowę 
pojedynczych statków powietrznych w wa
runkach nieprodukcyj nych (amatorsko). 
Przepisy nie zawierają szczegółowych wy
maga,i dotyczących obciążeń, konstrukcji 
i właściwości lotnych. Bardziej wyczerpu
jąco określają one wymagnia i tok po
stępowania dla budowanych samolotów, 
motoszybowców i szybowców, gdyż zało
żono, że dla i nnych statków powietrznych 

*) Patrz dział „Pomoce konstrukcyjne", 
TLiA nr 7, s. 20. 

(np.  balonów czy ste rowców) organ nadzo
ru (w oparciu o opublikowane zasady) 
każdorazowo sprecyzuje je indywidualnie. 

„Tymczasowe zasady" wydano w formie 
powielonego maszynopisu (CZLC Warszawa, 
styczeó 1982 r.) na 13 str. formatu A4. 
Zawieraj') one: część ogólną, określenia, 
wymagania, wykonanie warsztatowe i pró
by ora z mody fi l<acje. 

Z działalności rzeczoznawców SIMP 

Wg danych agencji S I MP - ZORPOT, 
obejmującej Zespoły Ośrodków Rzeczozna
wstwa i Postępu Organizacyjno-Technolo
gicznego, specjalności lotnicze w zakresie 
silników turbinowych gazowych (nr 508) i 
s ilników lotniczych (nr 509) różnią się od 
innych branż brakiem zleceń. W 1981 r. w 
zakresie specjalności n r  508 (mającej 15 
rzeczoznawców SIMP) wykonano zaledwie 
dwie ekspertyzy wartości 13 tys. zł, zaś 
w z-a gadnienlach poz. 509 (w której zare
j estrowano 22 specjalistów) nie wykony
wano w ub.r. żadnych ekspertyz. 

Statystyka ta wzbudza niepokój, gdyż : 
a l bo nje j est doceniana potrzeba specjali
stycznych badań napędów lotniczych 
wprowadzanie  w tej dziedzinie ulepszeń i 
postępu technicznego, albo silniki są w 

niefachowych rękach. Jedno jest pewne : 
t·slugi lotniczych rzeczoznawców należy 
szeroko i natychmiast rozpropagować w 
volach i oddziałach Sekcji Lotniczej SIMP. 

rinansowan·ic 1>ostępu 

l'lenarne zebranie ZG SIMP uznało za 
bardzo ważne organizację i finansowanie 
prnc rozwo:iowych w okresie wdrażania 
nowego modelu gospodarczego. Problem 
ten ma zasadnicze znaczenie dla dalszego 
postępu techniki w okresie kryzysowym 
i postkryzysowym. zarząd Główny zalecił. 
ahy w tych sprawach utrzymywać ścisły 
kontakt z władzami. 

Z działalności ZORPOT 

Obok wykonywania usług w zakresie 
rzeczoznawstwa i postępu organizacyjno
-technologicznego dla przedsiębiorstw kra
jowych, agenrta ZG SIMP podjęła działa
nie w zakresie eksportu myśli technicznej 
i usług na rzecz kontrahentów zagranicz
nych. W 1980 r .  ZORPOT zrealizował 55 
prac o wartości prawie 50 mln zł, ponad
to 100 tematów o wartości ponad 24 mln 
71. których celem było ograniczenie Im
portu. 

ZORPOT wprowadzi! zasadę, że pobiera 
od zleceniodawcy wynagrodzenie tylko 
wówczas, g1y praca przyniosła efekty eko
nomiczne. Zaplata nie jest pobierana, gdy 
- z winy wykonawcy - brak planowa
nych efektów. 

nok prof. Mi erzejewskiego 

Plenarne zebranie ZG SIMP zatwierdziło 
program obchodów SIMP-owskiego „Roku 
Profesora Mierzejewskiego". Program obej
mie 10 konferencji, narad, sesji i spotk>ań, 
5 Imprez na-dania imienia Profesora, wy
bicie medalu pamiątkowego i wmurowanie 
tablicy, wręczenie nagród i wyróżnień, 
wydanie publikacji oraz nadanie audycji 

w radio i TV, poświęconych życiu 
lalności Profesora. 

Z uchwały ZG SIMP 

dzi .1 -

Zarząd Główny SIMP n a  swym IX ple
narnym posiedzeniu, które odbyło się w 
Rydzynie, przeanalizował zagadnienia sto
warzyszeniowe aktualne w istniejącej sy
tuacji polityczno-gospoda rczej kraju. 

Poniżej podaj emy stwierdzenia i zalece
nia z przyjętej uchwały, interesuj ące 
członków Sekcji Lotnkzej SIMP: 

- zaleca się podjęcie usilnych sta ra ,·, , 
w celu uaktywnienia pracy ogniw tereno
wych, 

- zaleca się wszystkim ogniwom Stowa
rzyszenia włączenie się do działań na rzecz 
wdra żan.ia reformy gospoda-rczej , dokony
wania okresowych analiz skutków wpro
wadzania reformy gospodarczej w zakła
dach pracy i przekazywanie tych analiz 
do Społecznego Ośrodka Badań i Stud iów 
SIMP w Rydzynie, 

- uważa się, że wyjście z krytycznego 
położenia gospodarczego możliwe jest przez 
intensyfikację pracy i wzmożenie twurczej 
aktywności dnżynierów i techników; pod
stawowym obowią2Jkiem każdego inżyniera 
i technjka, niezależnie od przejściowych 
trudności, chwilowych na.strojów i zmie
niaj ących się warunków, jest aktywna 
postawa i pełne zaangażowanie w tworze
nie dóbr materialnych, 

- uznaje się za niezbędne i szczególnie 
pilne zintensyfikowanie d ziala ,i mających 
na celu właściwe ustalanie pla c;  niez.będnc 
jest bowiem zachowa nie odpowiednich re
lacji między płacami robotników, techn i 
ków i inżyn-i-erów, przy czym wzrost plac 
w j ednej grupie zawodowej musi pociągać 
zmiany w pozostałych grupach, 

wśród a rgumentów należy wskazy
wać na pozycję i rolę inżyniera i techn i
ka w procesach prod ukcji ,  

- z zadowoleniem został przy jęty fakt 
przekazania Stowarzyszeruiu przez NOT 
wiodącej roli w prowadzeniu spraw zwią
za,nych ze s pecjal!za-cją zawodową, 

- zaleca się przygotować propozycje 
nowelizacji aktualnie o bowiązujących ak
tów normatywnych w zak resie nadawa ni� 
specjalizacji zawodowej, ciążąc do  usuni<:
cia niedomagań tych przepisów i przy
znawania specjalizacji zawodowej również 
technikom, 

zaleca się reaktywowanie Instytutu 
Wydawniczego SIMP, 

przyjmuje się do  wiadomości przy
got-owywany przez władze gospodarcze 
przegląd wd rożeń naukowo-technicznych i 
zaleca się wszystkim ogniwom SIMP wzię
cie aktywnego udziału w przepvowadzaniu 
przeglądu,  

zaleca się czynne popieranie ruchu 
wynalazczego, udzielanie skutecznej pomo
cy racjonalizatorom i wynalazcom, anga
żuj ąc w to p racę społeczną członków 
Stowa rzyszenia, w tym również rzeczo
znawców, 

- zebranie plenarne Za rządu Głównego 
SIMP nie może zgodzić się z takim uj<:
ciem funkcji NOT w projekcie statutu 
Ministerstwa Spraw Wewnętrznych, wg 
którego NOT faktycznie nie jest Fede
racją Stowa rzyszeń, a kolejnym 21 stowa
rzyszeniem, nadrzędnym nad stowarzysze
n iami naukowo-technicznymi; uważa się, 
że NOT musi zachować cha rakter rzeczy
wistej federacyjności wobec stowarzyszeń. 



PZL Mi-2 
MULTI PURPOSE HELICOPTER 

• Twin-engined (2  x 400 HP) 

• 8 passengers or 800 kg load 

VERSIONS:  

• Passenger 

• Agricultura l  

( 1 OOO l itre hopper) 

• Ambulance 

TECH N I CAL DATA: 

• Search and rescue T-O weight 3550 kg 

260 kg capacity hoist Max. crusi ng speed 200 km/h 

• Pi lot tra i n i ng 

• Photogrammetr ic 

• TV-transmission 

Service cei l i ng 4000 m 

Range (max. payload) 1 70 km 

Ferry range 790 km 
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EXPORTER:  

Foreign Trade Enterprise 

Al .  Stanów Zjednoczonych 6 1 ,  

Warszawa, Poland, P.O. Box. 6 1  

Phone:  1 0-80-01 ,  Telex: 8 1 -33- 1 4  pzl .  p l .  

Sw,DM\� 

5000 He l i copter Bu i lt  

Manufacturer: 

Wytwórnia Sprzętu Komuni kacyj nego PZL-Świdn ik  
2 1 -040 Świdn ik, Poland 

Phone: 1 20-6 1 ,  1 20-7 1 ,  Telex: 842 1 2, 84302 
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