


Z �ZIAŁALMOSCI SEKCJI LOTMICZVCH SIMP i SITK _. 

Skład Zarządu Sekcji Lotniczej ZG SIMP 
w kadencji 1987+1990 

Przewodniczący - J. Lewltowicz. Człon
kowie; W. Antoszczyk, W. Błaszczak, R. 
ChęclilSki, H. Dąbrowski, A. Gnot, W. Gl
rulski, J. Horbaczewski, L. Jarzębiński, Z. 
Kodlubaj, T. Królikiewicz, K. Kunachowicz, 
J. Mazur, K. Michalewicz, M. Michalski, 
J. MacryrtiaJ<:, Cz. Nowak, T. Rożnowski, K. 
Sater, M. Zawadz.ki, A. Gołoś, K. Pancerz. 
A. Polański, J. Zaskalski, R. Róziecki, A. 
Ptipiorek, A. Glass, M. Mikluszka, A. Mil
kiewicz, S. Pietras, J. śmielkiewicz, S. 

Trę.bacz, J. :'3liwiński, J. Ciapka, S. Gąska, 
T. Kurcyk, J. Lewandowski, H. Wors. 

Spotkanie delegata na XXI Kongres Tech
ników Polskich z aktywistami SIMP w In
stytucie Lotnictwa w Warszawie 

Na rozszerz.one posiedzenie Zarządu Kola 
SIMP przy Instytucie Lotnictwa w dniu 15 
czerwca 1987 r., w którym udział wzięli: 
aktyw SIMP-owski, przedstawiciele orga
nizacji społeczno-politycznych i pracownicy 
naukowo-badawczy został zaproszony pod
sekretarz stanu w Ministerstwie Hutnictwa 
i Przemys.lu Maszynowego gen. dyw. 
prof. dr hab. inż. J. Modrzewski - u
czestnik XXI Kongresu Techników Pol
skich oraz dys. !Lot inż. M. Piłat. 

Celem spotkania była wymiana poglądów 
na temat reformy gospodarczej w świetle 
uchwal XXI Kongresu -Techników Pol
skich. 

Przed rozpoczęciem narady z-ca przew. 
ZG SIMP gen. dyw. prof. dr hab. inż. J. 
Modrzewski wręczył aktywistom SIMP ho
norowe wyróżnienia. Otrzymali je nastę
pujący koledzy: mgr inż. A. Glass - Zło
tą Odznakę Honorową NOT, mgr inż. W. 

Gryglewski Złotą Odznakę Honorową 
SIMP, prnf. dr hab. inż. Zb. Dżygadlo -
Srebrną Odznakę Honorową SIMP, doc. 
mgr inż. R. Lewandowski - Srebrną Od
znakę Honorową SIMP, mgr inż. pil. R. 
Gryglewski Złotą Odznaką Honorową 
·SIMPi mgr inż. G. Szeląg - Dyplom Ho
norowy ZG SIMP, zaś nowi członkowie 
SIMP kol. kol.: mgr inż. I. Zielonka, dr 
inż. H. Zub, mgr inż. H. Spychalski o
trzymali legitymacje członkowskie i od
znaki SIMP-owskie. 

Kol. T. Kurcyk przew. Zarządu Kola 
SIMP przy !Lot omówił wyniki pracy 
zarządu Kola SIMP, a także przedstawi! 
zamierzenia na przyszłość, które m.in. do
tyczyły: 

- doskonalenia zawodowego (możliwości 
zorganizowania przez Wydział MEiL Poli
techniki Warszawskiej i Sekcję Lotniczą 
SIMP Studium Podyplomowego dla spe
cjalistów branży lotniczej z uwzględnie
niem wiedzy potrzebnej do uzyskania spe
cjalizacji zawodowej I i II stopnia), 

wyjazdów technicznych: grupowych 
krajowych oraz zagranicznych indywidual
nych tzw. popieranych, 

- konkursów nt. wynalazczości i racjo
nalizacji pracowniczej wspólnie z Klubem 
Techniki i Racjonalizacji oraz twórczości 
młodych pracowników naukowo-badaw
czych i związanych z tym wyróżnień (na
gród pieniężnych i dyplomów), 

- konferencji, seminariów i odczytów. 

Podkreśli! w swej wypowiedzi dobrz,i 
rozwijającą się współpracę z dyrekcją In
stytutu, Radą Naukową Instytutu oraz 
organizacjami społeczno-politycznymi. 

Następnie dyr. ILot inż. M. Piłat o
mówi! sprawy: plac pracowniczych, !un
kcjonowania Instytutu Jako organizacyjnej 
Jednostki naukowo-badawczej oraz kadry 
naukowo-bada wczeJ. 

Właściwe uregulowanie wynagrodze11 
pracowniczych ma spowodować zwiększe
nie efektywności pracy. Obecnie są wdra-. 
żane kolejne etapy założonej polityki pla
cowej. Rozpoczęto od określenia zasad u
stalania warunków kształtowania skład
ników angażowych wynagrodzeń pracowni
ków, wyraźnie preferując pion naukowy. 
Nie oznacza to jednak, że nie docenia się 
roli administracji. Przyjęto ogólną zasa
dę, że na elementy pracowniczego wyna
grodzenia angażowego przeznacza się 2/3, 
a na elementy motywacyjne 1/3 część„ 

łącznego wynagrodzenia pracowniczego. 
System plac _jest stale weryfikowany i u
lepszany. W strukturze zatrudnienia pro
porcje są jeszcze niezadowalające, bowiem 
nadal 29+300/o stanu liczbowego pracowni
ków Instytutu to administracja i działy 
nie prowadzące prac naukowo-badawczych. 
Dla pracowników tych komórek system 
motywacyjny jest ustalony na określonym 
poziomie i zamknięty. Natomiast dla pra
cowników pionu naukowo-badawczego sys
tem motywacyjny Jest otwarty, np. w po
dziale nagrody z zysku będą preferowa
ni pracownicy pionu nauki. Celem takiej 
polityki placowej Jest liczebny wzrost 
twórczej kadry Instytutu. 

W celu usprawnienia funkcjonowania 
Instytutu Jako organizacyjnej jednostki 
naukowo-badawczej ważnymi elementami 
są: 

- wytyczenie właściwego kierunku dzia
łania w określonych dziedzinach prac nau
kowo-badawczych, 

określenie sposobu uzyskania wyso
kiej efektywności w działaniu, a więc i 
opłacalności finansowej. 

W związku z powyższym w strukturze 
organizacyjnej Instytutu wprowadzono 
wiele zmian polegających na: 

zapewnieniu jednostopniowego kiero
wnictwa pionu naukowego, który jako pion 

nośnik wiedzy ma równocześnie naj
wyższe place, 

- zgrupowaniu w Jednym pionie twór
ców w dziedzinie nauki i badań, a także 
wykonawców prototypowych wyrobów lub 
urządzeń badawczych, 

- poprawieniu funkcjonalności komórek 
pomocniczych. 

Bardzo ważnym zamierzeniem Jest od
młodzenie kadry, zwłaszcza kadry nauko
"·o-badawczej. Zachodzi zatem konieczność 
stworzenia warunków atrakcyjnej pracy i 
odpowiedniego sterowania placami. 

Należy także zatrzymać odpływ praco
wników o wysokich kwalifikacjach zawo
dowych, tworząc warunki zachęcające d0 
pracy w Instytucie, gdyż końcowy wy
nik prowadzonych prac naukowo-badaw
czych, a także ich efekt ekonomiczny, w 
Jakiejś mierze zależy od liczby pracowni
ków, ale przede wszystkim od ich wiedzy 
i doświadczenia. 

Następnie zabrał 
SlMP gen. dyw. 

głos 
prof. 

z-ca przew. 
dr hab. inż . 

ZG 
.T, 

Modrzewski. Nawiązując do uczestnictw� 
w XXI Kó'ngresle Techników Polskich, 

wymienił następujące obszary tematyczne, 
w których obradowały kongresowe zespo
ły problemowe: 

- zaspokojenle potrzeb człowieka, 
- rozwój techniki i gospodarki, 
- rola f;rodowiska naukowo-techniczneg@, 
- systemowe uwarunkowania rozwoju. 
Powiedział, że XXI Kongres Techników 

Polskich mia! swoje indywidualne oblicze, 
którego myślą przewodnią było: technika 
dla człowieka i kraju. Oznacza to, że ce
lem nadrzędnym działalności naukowo
-technicznej i gospodarczej jest zaspoka
janie i rozbudzanie materialnych potrzeb 
człowieka o;az tworzenie cywilizacyjnej 
podstawy do kulturalnego rozwoju. 

Omawiaj4c sytuację w przemyśle maszy
nowym, ocenił również przedsiębiorstwa 
branży lotniczej i silnikowej. Pomimo 
'trudności w wielu przedsiębiorstwach 
przemysłowych jest szansa szybkiej po
prawy i to bez naruszenia budżetu pai,
stwowego. Tą szansą Jest zasada przemysłu 
eksportującego, przy Jednoczesnym rozwo
ju własnego zaopatrzenia. W planach na
leży uwzględnić potrzeby flnalistów, ale 
nie wolno zapominać o kooperantach. Czę
ste przypadki niedoinwestowania przedsię
biorstw kooperacyjnych stawały się przy
czyną niejednokrotnie uniemożliwiającą 
realizację zaszczytnych zamierzeń rozwoju 
branży. Przy dobrej współpracy i wzajem
nym zrozum.leniu się przedsiębiorstw mo
żna rozwiązać wiele problemów produkcyj
nych i technicznych. Należy przy tym wy
korzystywać potencja! Jednostek naukowo
-badawczych, przy czym inicjatywa współ
pracy przemysł - nauka powinna wypły
wać z obu stron. Jest tu rola i dla In
stytutu Lotnictwa. 

Zwróci! uwagę na dużą liczebność kół i 
członków SIMP w Federacji NOT i stwier
dził, że środowisko inżynierskie może i 
powinno szeroko i skutecznie działać, tym 
bardziej, że od nas techników oczekuje 
się rozwiązania wielu problemów w za
kładzie pracy i poza nim. I my - przed
stawiciele środowiska technicznego - weź
miemy także udział w odnowie gospodar
czej kraju, gdyż - Jak zawsze - S!MP 
powinien być nadal najaktywniejszym sto
warzyszeniem w Federacji NOT. 

W dyskusji udział wzięli; doc. dr inż. 
H. Zatyka, doc. dr Inż. T. Kostia, mgr 
inż. G. Szeląg. 

Oprac. T. Kurcyk 

Zebranie Prezydium Sekcji Lotniczej ZG 

SIMP w Mielcu 

W celu na wiązania bezpośredniej więzi 
Zarządu Głównego Sekcji Lotniczej SIMP 
z podległymi mu oddziałami wojewódzki
mi Sekcji Lotniczej SIMP, odbyło się w 
dniu 8 lipca 1987 r. wspólne posiedzenie 
robocze w Wytwórni Sprzętó Komunika
cyjnego w Mielcu. Gospodarzami spotka
nia byli: mgr inż. S. Gąska przew. 
Sekcji Lotniczej SIMP w Mielcu, mgr inż. 
S. Książek - przew. Kola SIMP przy WSK 
Mielec (kolo liczy 1700 członków) oraz 
mgr inż. S. Smist - przew. Kola SlMP 
przy OBR Sprzętu Komunikacyjnego w 
Mielcu (400 członków). Zebraniu przewod
niczy! prof. dr hab. inż. J. Lewilowicz -· 
przew. Sekcji Lotniczej ZG SIMP. 

cd. na III s. ok!. 
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MIESIĘCZNIK SEKCJI LOTNICZEJ 
STOWARZYSZENIA 
INŻYNIERÓW I TECHNIKÓW 
MECHANIKÓW POLSKICH 

lotn icza 
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• 
I A S T R O N A U T Y C Z N A  

Publ i kacje nt. h i stor i i  polskiej techn ik i  lotn iczej 

Mgr inż. ANDRZEJ GLASS 

Stan wiedzy historycznej zwykło się oceniać na pod
stawie publikacji i to przede wszystkim książkowych. Czy 
książki nt. dziejów naszej techniki lotniczej dają pełny 
ich obraz? Jakie są najpoważniejsze braki? W przeglądzie 
dotychczasowych publikacji uwzględnimy również pozycje 
znajdujące się w druku oraz przygotowywane do druku. 

Najogólniejszy obraz rozwoju rodzimej techniki lotniczej 
znajdujemy w wydawnictwach albumowych. Pierwszy -
to „Album dziesięciolecia lotnictwa polskiego" (1930 r.) ,  
następne to : , ,Ku czci poległych lotników" (1 933 r . )  A. Woj
tygi, ,,L'Aeronautique en Pologne" (1935 r . )  B. Kwieciń
skiego i „Polska lotnicza" ( 1937 r.). Natomiast w ostatnim 
50-leciu ukazał się tylko albumik A.  Glassa „Polskie 
skrzydła" ( 1985 r . ) .  Były to równocześnie prace dające o
braz całokształtu dziejów naszego lotnictwa. Jedyne nie
albumowe ujęcie tej tematyki, ,,Dzieje polskich skrzydeł" 
( 1974 r.) K. Sławińskiego, niestety zawiera liczne nieścis
łości i błędy. 

O początkach naszych prób konstrukcyjnych pisało kilku 
autorów. S. Januszewski napisał „Rodowód polskich skrzy
deł" ( 198 1  r.), E. Jungowski „O pionierach polskiej myśli 
lotniczej" ( 1 967 r . ) ,  a J. Konieczny „Zaranie polskiego lot
nictwa" ,(1 967 r . ) .  Należy spodziewać się nowej książki S. 
Januszewskiego podajqccj nieznane szerzej informacje o 
pracach polskich wynalazców lotniczych w okresie pionier
skim. Brak jest książki sumującej publikacje prasowe J. 
Koniecznego nad początkami baloniarstwa i lotów samo
lotowych w Polsce. 

Pierwszą książką przedstawiającą polski przedwojenny 
lotniczy dorobek konstrukcyjny była książka J .  Cynka 
,,Polish Aircraft 189371939" ( 1971  r.), następnie ukazały się:  
„Polskie samoloty wojskowe 1 9 1871939" A.  Morgały 
(1972 r.) i „Polskie konstrukcje lotnicze 189371939" A. 
Glassa ( 1 976 r . ) .  Konstrukcje PRL zostały opisane w książ
kach: ,,Konstrukcje lotnicze Polski Ludowej" ( 1965 r . )  i 
„Polskie samoloty wojskowe 194571980" A. Morgały 
( 198 1  r . ) .  Brak jest opracowania nt. polskich szybowców 
po 1 964 r .  i samolotów z ostatnich lat. W książkach o kon
strukcjach lotniczych jest zawarty krótki zarys rozwoju 
polskiego przemysłu lotniczego. Szersze omówienie tego te
matu z okresu międzywojennego zawiera książka R. Bart
la, J. Chojnackiego, T. Królikiewicza i A.  Kurowskiego „Z 
historii polskiego lotnictwa wojskowego 19 187 1 939" 
( 1978 r.) .  Całokształt dziejów przemysłu przedstawili J .  Ba
biejczuk i J. Grzegorzewski w książce „Polski przemysł 
lotniczy" ( 1 974 r. ) .  

Opisy polskich konstrukcji lotniczych znalazły się rów
nież w opracowaniach poświęconych poszczególnym rodza
jom lotnictwa:  J. Rozwadowskiego „Morski Dywizjon Lot
niczy" ( 1 973 r . ) ,  czy A. Morgały „Samoloty w polskim lot
nictwie morskim" ( 1 985 r . ) ,  ,,Samoloty myśliwskie w lot
nictwie polskim" ( 1979 r.) i „Samoloty_ bombowe i sztur
mowe w lotnictwie polskim" .( 1981  r.) oraz M. Mikulskiego 
i A. Glassa „Polski transport lotniczy 19 1871978" ( 1 98 1  r .) .  
Brak jest opracowań nt. dziejów polskich samolotów spor
towych, polskich samolotów rolniczych, polskich samolotów 
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sanitarnych itd. oraz nt. dziejów polskich balonów, lotni, 
motolotni i konstrukcji amatorskich. Śmigłowce opisa! R. 
Witkowski w książce „Wiropłaty w Polsce" ( 1 986 r.), a spa
dochrony T. Malinowski w książkach „Spadochrony" ( 1 96:3, 
1974 r .) i „Sport spadochronowy w Polsce" ( 1 983 r.) .  

Osobną grupę wydawnictw stanowią monografie wytwór
ni. Dotychczas ukazały się „Samoloty RWD" L. Dulęby i 
A. Glassa ( 1983 r. )  oraz „Samoloty PZL 1 9 1871978" A.  
Glassa ,(1980 r . ) .  W przygotowaniu do druku znajduje s ię 
książka „Samoloty PWS" T. Cnwałczyka i A. Glassa oraz 
opracowane w wytwórniach monografie „PZL-Okęcie" i 
„PZL-Mielec". W przygotowaniu znajduje się monografia 
LWD. Natomiast brak jest monografii SZD, różnych war
sztatów szybowcowych, pozna11skiej wytwórni „Samolot", 
zakładów Plage i Laśkiewicz - LWS, cą PZL-świdnik, 
nie mówiąc o wytwórniach silników lotniczych. 

Na świecie dużym zainteresowaniem cieszą się monogra
fie samolotów. Jeden ich rodzaj to broszurki w rodzaju 
serii ' ,,Typy Broni i Uzbrojenia". Dotychczas w tej serii 
przedstawiono 9 samolotów polskiej konstrukcji • i ·7 pro
dukowanych z licencji .  Nie jest to dużo. Natomiast pierw
szą obszerniejszą monografią polskiego samolotu była książ
ka R. Kaczkowskiego „Samolot PZL- 1 04 Wilga" ( 1983 r. ) .  W 
przygotowaniu do druku znaj duje się monografia „PZL
-37 Łoś" J. Cynka. Rolę monografii będzie też zapewne 
spełniać niedawno opublikowana książka „Samoloty my
śliwskie września 1 939" poświęcona samolotom PZL P.7 i 
P. 1 1 .  Podobny charakter będzie miała przygotowywana do 
druku ksiqżka „Samoloty bombowe września 1 939" .  

Brak jest u nas monografii poświęconych ludziom pol
skiej techniki lotniczej, A jest warta przedstawienia syl
wetka i dorobek prof. Stefana Drzewieckiego oraz wielu 
konstruktorów: Z. Puławskiego, S .  Wigury, S. Rogalskiego, 
J. Dąbrowskiego, F. Misztala, A.  Kocjana, S. Grzeszczyka 
i wielu innych. Istnieje tylko książeczka S. Januszewskie
go „Leonardo ze Wzdowa" o Adamie Ostoi-Ostaszewskim. 

Życiorysy kilkunastu polskich konstruktorów i inżynie
rów zamieścili J. Konieczny i T. Malinowski w „Małej ęn
cyklopedii lotników polskich" ( 1 983 r . ) .  • Podobnie kilkanaś
cie nazwisk ludzi polskiej techniki lotniczej można znaleźć 
w „Słowniku polskich pionierów techniki" ( 1 986 r . ). Jak 
na kilkaset nazwisk ludzi zasłużonych dla tej dziedziny -
to dość skromnie. 

Ciekawą odmianą publikacji z dziejów polskiej techniki 
lotniczej są opracowania T. Sołtyka: ,,Polska myśl tech
niczna w lotnictwie 1 9 1971 939 i 1 94571965" ( 1 983 r . )  oraz 
, ,Błędy i doświadczenia w konstrukcji samolotów" (1 986 r . ) .  
Pokazują one problemy techniczne, jakie występowały na 
naszych samolotach. 

Oceniając całość publikacji nt. dziejów polskiej techniki 
lotniczej należy podkreślić, że większość książek (25, nie li
cząc broszurek TBU) ukazała się w ostatnim dwudziesto
leciu. Część z nich warto wznowić po poprawieniu i uzu
pełnieniu. Natomiast wiele tematów jeszcze czeka na opra
cowanie. 
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e ' ' AUSTRALIA 

• Koncern TNT nosi się z za miarem u.
tworzenia wielonarodo wego konsorcjum, w 
skład którego wchodzi l iby przewoźnicy 
ładunku. Konsorcjum to,  działające m.in.  
na terenie Europy,  miałoby samoloty tran
sportowe za rejestrowane w różnych k ra
jach (członkowskich). Na razie zamówiono 
72 samoloty Br itish Aerospace BAe-HG,  
wszystkie w wersji transpo rtowej .  które 
będą produkowane przez najbliższe 5 lat. 
(A .  et C. 1 15 1 )  

o AUSTRIA 

• 25 l i pca  1 987 r. przy jęto pie rwszy z 
24 zamówionych myśliwców szwedzkich 
Saab 35 D raken (oficjalne oznaczenie sa
molotów przeznaczonych dla Austr i i  
saab 35  OE). Dostawa zostanie zakończona 
w grudniu 1988 r. Austria jest czwartym 
krajem użytkującym te sa moloty, po 
Szwecj i ,  Dani i  i Finlandi i .  (A.  el  C .  1 152) 

G) BELGIA 

• Latem 1987 r. przygotowywano pry
watyzację m iędzynarodo wego portu lotni
czego B ruksel i .  61 ,54'/o akcji miało być 
przekazanych dwóm instytucjom, 30,77'/o -
akcjonariuszom prywatnym, 6 ,7'1o - użyt
kownikom portu i 1'/o - personelowi. (A.  
et C .  1 152) 

CHINY 

• Zapowiedziano p rodukcję, w Chin, 
Nanchang Aircraft Manufacturing Com
pany, samolotu szkolno-bojowego L-8 o 
powierzchni  sk ,·zydel 16,50 m•, masie star
towej maks. 4200 kg, prędkości maks. 
800 km/h, pułapie 13 ooo m i długot rwa
łości lotu 3 h .  Napęd ma stanowić 1 sil
nik turboodrzutowy Garrett TFE 73 l-2A o 
ciągu 1 5,6 kN (USA). (A.  el C. 1 152) 

• Podczas rozmów kancelerza RFN Hel
mutha Kohla w Pekinie, w lipcu 1987 r . ,  
pierwszoplanowym tematem była współ
praca przemysłowa, w tym wspólny roz
wój i produkcja 75-miejscowego samolo
tu  transportowego o zasięgu 2000 km, skon
st ruow::inego wg naj nowszych technologi i .  
( A .  et C. J 1 52) 

0 FRANCJA 

� Dassault-Breguet rozwija nową wersję 
samolotu treni ngowego Alpha Jet  3. 
Modyfikacje dotyczą główn ie awioniki  i 
wyposażenia kabi n (ekrany katodowe : 4 
w przedniej i 3 w tylnej kabin ie). (A .  et  
C.  1 1 5 1 )  

• Firma F. I .  5 c iences proponuje nowy 
silnik do napędu samolotów ultralek kich 
(ULM-ów). Dwa cylindry w układzie V, 
każdy o pojemności  skokowej 508 cm3 i 
stopniu sprężania 1 1 ;  moc 38,2 kW (52 KM) 
przy 6600 obr/min;  chłodzenie powietrzem;  
masa 17 kg ,  zużyci e  paliwa (benzyna Su
per) - 8+9 dm3/h, podwójny zapłon, re
duktor epicykloiclalny z amorlyzui_ącym 
systemem lepkosprężystym. (A. et  C .  1 152) 
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♦ PR) 

• Ni emal jednocześnie z uruchomieniem 
połączenia Wa rszawy z Pekinem, otworzo
no połączenie  Berl ina z Pekinem, realizo
wane przez samoloty I n t e rflugu i CAAC. 
(L+K 14/87) 

RFN 
• Ograniczenia budżetowe dla lotnictwa 

wojskowego nie objęły programu rozwojo
wego 35 samolotów Panavia Tornado w 
wersj i  walki elektronicznej (A.  et C. 1 15 1 )  

• W niektórych kolach wojskowych u
jawnia c; ię scept ycyzm do progra m u  euro
pejskiego myśli wca lat clz iewięćd�iesiątych 
(EFA/JF-90). Istnieją sugestie modyfikac j i  
samolotu taktycznego Pana via Tornado, po
dobnie ja !< F-4 Phantom I I  i szkolno-bo
jowego Alpha Jet. (A. et C.  1 152) 

• Najbliższy alon Lotniczo-Kosmonau-
tyczny w Hano werze, ILA '88, odbędzie 
się w d n iach 5-i-12 maja 1 988 r.  Udział 
zapowiedziało 150 wystawców z 20 kra
jów. (A.  et C.  1 152) 

USA 

• Nowa spółka Bromon Aircraft Com
pany zapowiedziała rozwój no wego dwu
silnikowego samolotu komunikacji lokal
nej i transportowego z napędem turbo
śmigłowym - BR 2000. Nieciśnieniowa ka
bina o wymiarach 2,4 1X2,49XI0,52 m (63 m3) 

będzie mogla pomieścić 46 pasażerów lub 
6000 kg  ładunku. Masa własna - 6598 kg, 
masa maks. - 13  195 kg, prędkość przelo
towa - 399 km/h, zasięg (w zależności od 
ładunku) - 400+3890 km. (A. et  C. 1 152) 

• Coraz większą karierę robi system 
t elewizji pokładowej w samolotach trans
portowych, oparty na  płaskich ekranach 
(patent USA 4 647 980). Ekrany (Sony), o 
szerokości 33 cm i głębokości 4 cm, są u
mieszczane w oparciach foteli ,  z tylu -
i ndywidualnie dla każdego pasażera, który 
ma do wyboru l z 6 kanałów. Oferty róż
nych systemów złożyły np.  firmy : Air
vision Transcom Systems. (A.  et C. 
1 1 5 1 )  

W. BRYTANIA 

• Nowe wymagania przeciwpożarowe 
dla samolotów w w. B rytanii.  Od sierpnia 
1988 r.  wszystkie samoloty rejestrowane 
w brytyjskim rejestrze muszą mieć wy
posażenie kabin wykonane z mater iałów 
t rudno palnych, które w wysokich tem
peraturach nie wydzielają toksycznego dy
mu. Dotyczy to wykładzin ściennych i su
f itowych, schowków pod fotelami  oraz 
ram foteli. Wymagania co do tych materia
łów znajdują się w nowycl1 przepisach 
brytyjskicl1. Podobne przepisy ogłosiła 
wcześniej FAA. Władze brytyjskie zrezyg
nowały z zastosowania tych przepisów eto 
już  eksploatowanych 600 samolotów ze 
względu na  koszty. Poszukiwanie lekkie
go, odpornego na ogie11 materiału podję
to po obu stronach Atlantyku, k iedy oka
zało się, że każdy plastyk wydziela po 

► %E ŚWIATA 

poctgrz:ll l iU t rujący gaz. Bezpośrednio po 
pożarze B-737 w Manchester, Brit ish Ci vil 
Aviation A uthority poleciła l in iom lotni
czym zainstalowanie odporn ych na ogień 
siedze11 (foteli) i automatycznych świateł 
wskazujących pasażerom, w razie pożaru, 
drogę do wyjścia.  Operacja ta kosztowała 
bryt yjskie l in ie  ll mln. funtów. J.Z. 

* ZSRR 

• Od kwietnia 1987 r. sieć połączeń 
Ae rofłotu do RFN rozszerzyła się o l inię 
Leningrad-Hamburg. Wcześn iej u rnchomio
no l in ie :  Leni ngrad-Diisselclor r  Lenin
gracl-Monac l i ium.  ( L+K 14/87) 

OGÓLNE 
• Z bilansu I C AO wynika , że linie lot

n icze 156 krajów członkowskich zwiększyły 
w 1986 r. przewozy pasażerów, towarów i 
poczty o 5'/o (tkm). Liczba przewiezionych 
pasażerów wzrosła również o 5'/o (do 938 
mln), a masa ładunków - o 7'/o (do 14,7 
mln Mg). (AviMag 934) 

• Według ocen ICAO, w 1986 ,._ nast:i
p ila poprawa bezpieczeństwa w lotnictwie 
handlowym. Wydarzyło się 16 wypadkó w,  
które poci�gnęly za sobą śmierć 330 osób 
(w 1 985 r . , rekordowym pod względem tra
gedi i ,  w 22 wypadkach zginęło 1066 pasa
żerów). (A.  et C. 1 143) 

• Liczba samolotów cywilnych użytko
wanych w świecie (poza ZSRR i Chinami) 
wzrosła w latach 1984+1985 do 375 930. 39 020 
spośród nich ( 10,4¾), to samoloty handlowe, 
a pozostałe (336 910 - 89,6'/o), to samoloty 
użytku ogólnP.go. (A. et C. 1 143) 

• W czasie min ionych 10 lat udział 
przewoźników z Azji i Pacyfiku w prze
wozach światowych wzrósł z 19 ,8'/o do 28'/,. 
W tym samym czasie udział l in i i  lotni
czych Amcrylc i  Północnej i Et1ropy zmalał 
z 63,4 cło 56,5'/o. (A. et C.  J 143) 

• Coraz więcej mówi się o integracji 
l inii lotniczych Europy; wspomina się np. 
o ewentualno�ci scalenia British Airways, 
Air France i Deutsche Lt1fthansa w 1993 r. 
Podobny charai,ter mają ponoć rozmowy 
prowadzone przez przedstawicieli Scandina
v ian Airlines System (S/\S) i belgijskiej 
Sabeny. (A. et C. 1 145) 

• Linie lotnicze, l.Jędące członkami J ATA, 
wydają na paliwo lotnicze 24'/, ponoszo
nych kosztów eksplotacyjnych. Każdy z 
przewoźników, należący do IATA, wydaje 
średnio  2 mln dol. rocznie.  (A. et C. 1 1 33) 

• Do l<011ca wieku 2 mld pasażerów zo
sta nie przcwiezionycl1 przez l inie lotnicze 
świata, w lotacli regularnych. 8. Swiatowa 
Konferencja Portów· Lotniczych IATA zo
stała poświęcona aspektom tech nicznym te
go problemu. (A. et C .  l l48) 

• Rada I C AO zapowieclziala zwołanie 
konferencji dyplomatycznej . w lutym 
1988 r., w celu podjęcia działań przeciw
sta,viających s ię  uży,vaniu prze1nocy w 
portach lotniczych. (A .  cl C. 1 143) 

• Linie lotnicze Air France, Deutsche 
Lufthansa , I beria SAS utworzyły spół
kę Amaclcus, k tórej zc-1cla nic 1n j csl \.Vpro
wadzenic w 1989 r .  wspólnego, kompute
rowego systemu rezerwacji m1eJsc, opra
cowanego przez I BM. Wzrośnie w ten spo
sób konkurencyjność tych l ini i  wobec prze
woźników ameryka11skich, którzy podobne 
systemy (Apollo i Sa bre) użytkują od pew
nego czasu. (A. et C.  1 149) 

TLiA 1988 nr 2 



PLL LOT 1984 - 1985 ( 1 1 ) 

WYKOHZYSTANA ZDO LNOŚĆ PHZ EWOZO
WA LJ\D l! N KOW , TJ<M 

Hudzaj przcw,,zu 1 984 ... 1 I 985 r. 1 1985/198,I, % 

Pr/.cwozy regularne 10 764 12 902 J l  9,9 
- mirdzynnro<lo\•fc 9 984 12 189 1 22 , 1  
- krajowe 780 713  91 ,4 
Przewozy niercgular-
ne 4 047 2 856 70,6 
- wircl·,.ynnrudowc ,,. 046 2 852 70,5 
- krfljuw c I 4 400,0 

·--- - --

Razem 1'1 8 1 1  1 5  758 106,'I 

WYKORZYSTANIE OFEROWANEJ ZDOLNOŚCI 
PRZEWOZOWEJ UDŻWIGU HANDLOWEGO 
I llflEJSC, % 

Wykorzystanie udźwigu baudlowego, % 

Ho<lznj przewozów 1 1 984 r. 1 1985 r. J Przyrost, 

Przewozy regularne : 
- rui�dzynarodowe 57,8 60, 1 + 23 
- krajowe 75,9 73,0 -2,9 
Przewozy niercgular-
nc :  
- międzyuurucluwc 65,6 65,7 + 0 , 1  
- krajowe 40,7 35,5 -5,2 

-- - - - --
nazcm 6 1 ,5 62,0 + o,5 

"\l'ykorzystnuic mit·jsc pasażerskich, % 

% 

Hodzaj przcwozt'iw 1 984, r .  ] 1 985 r. j Przyrost, % 

Przewozy regularne:  
- mi\'d;,.ynaroduwc 
- krajowe 
Pu.cwozy 11icrcgular-
11 c :  
- mi\·tl1,ynaruduwc 
- krajowe 

74 ,3 
82,l 

74,11 
76,:! 

81,9 
54,5 

--------1 -- - - - - - -
Huzcm 77,7 76,5 

Przewozy międzyuarodowc i krajowe 

+0,5 
-5,9 

-0,5 
-0,1 

- 1 ,2 

Hu<lzaj pr,-;cwoz<'I\V \ 1 984 r. ( 1 985 r . 1 l'nyrusl ,  '¼, 

\Vykurzy!,lanic 
udźwigu lwntlluwt·ou, 
1Yo : 
- przewozy więJzy-

naruduwc 
- przewozy krajowe 
\Vykorzystanic miejsc 
pasażerskich, o� : 
- przcwm,y mi�· «Izy-

11arodu\\'c 
- przewozy kr.ijowe 
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6 1 ,5 

60,2 
75,8 

77,7 

77,2 
81, 1 

Gt,O 

6 1 ,3 
72,7 

76,5 

7fi.6 
76, I 

+ 0,5 

+ l , l 
-3, 1  

-1,2 

-0,6 
-6,0 

PRZEWOZ PAS/\Ż EROW l W YKONANI\ 
PRACA PRZEWOZOWA ( W  TKM) W LA· 
TACH 1980+1985 

Pasażer01Vie, tl/S. !-1.'n tkm 
JllJJc----.---,-----,----,----'----,3/11 

1982 f!/83 

SAMOLOTY KOMUNI KA C YJNE PLL LOT 
W LATAC:H 19i2+1985 

Liczba samolotów 
so���---�,-����--�� 

WYNIJU FINANSOWE PLL LOT W LA· 
T A C II 1980+1985 

mld zt 
40�--,- --1--,

DTialalnc�c pcdsfa 1,,/011H"l 
30 

20 

10 

{980 

I J I I '\, 

KoszflJ dz,atalnosci '
i
"-

pod5towowęl 1 • , , _ . .::--1_ .  
' I I \ Akumu/acjlil dziatal-
nosci pu:Jsfawowej 

[ I 

_ j ___ . 
{l/83 

_U 
{984 {985 

STATYSTYKA LOTNICZA 

·-

PltZ E C I ĘTNE ZATRUDNIENIE I WYDAJ
NOSć W TKM N A  1 ZATRUDNIONEGO 
W LATAC H  1980+1985 

PrzeC1ętne zatrudnienie, 

6./1/5. L iczba 
zatrudniom;ch 

�-➔- -1,---1 !km na 
zatrudnioneqo 

1 

f/jS. 

5,0 
f!lSD {.QJ{ {§82 f983 f'l84 f!/85 

ROZWÓJ DŁUGOSCI S I E C I  LINII KRA · 
JOWY C H  I ZAGRANICZN Y C H  PLL LOT 
1980+1985 

� 11111& 
4551 

�lllllt-
4922 

�IIIIIIP 
SOI/O 

�11111-== 
l/l/75 

�111111� 
1/8{:/ 

� 111111 
5127 

-=--==---=-j�85208 
EKJ65? 

l·?NDB 
66186 

TI•154ł3 
7:{373 

53638 

85746 

tt4·92160 
87633 

dtuqruć sieci linii krojowi/eh , km llllll 
dtuqojć sieci linii zaqraniczrn;ch , km . §} 

źródło :· Diulc tyn  
Cywil ncyo 

I nformacyjny Lotnictwu 

H.M. 
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M.u lticyklo,nowy odpylacz bezwładnościowy 

do- samolotu rol n iczego 

Samoloty rolnicze, znacznie częściej niż samoloty o in
nym przeznacze,n iu, przebywają w bardzo zanieczyszczonej 
atmosferze. Wynika to z charakteru ich 11racy - loty na 
małych wysokościach, czE;ste starty i lądowania • (zwykle 
na nie utwardzonych, prymitywnych iądowiskach) ,  a prz-:> 

de wszystkim rozpyla!1ie proszków i aernzoli . 
Za nieczyszczenia powietrza działają n iszcząco na s ilniki 

samolotów. Pyły, zwłaszcza pochodzenia nieorganicznego, 
przedostaJ::i się do wn,�trza silnika i powod ują szybkie zuży
wanie się jego trących części.  Dlatego siln iki powinny być 
wyposażone w filtry (odpylacze) zatrzymujące szikodl i  we 
zanieczyszczenia. W warunkach krajowych, przy trawia-
stych iądowiskach, nie zawsze jest to bezwzględnie ko
nieczne, jednak z.e względu na dość duży eksport ·samolo
tów rolniczych oraz usług agrolotniczych cło krajów o bar
dziej suchym ·klimacie oczyszczap.ie powietrza wlotowego 
jest niezbędne. 

W lotniczych s ilnikach tłokowych stosuje się dwa rodza
je odpylaczy: powierzchniowe i bezwładnościowe. Ze 
względu 1�a ograniczenie spadku ciśnienia na wlocie do 
s ilnika, wynikające z :oporów przepływu powietrza przez 
odpylacz, ,odpylacze powierzchniowe mają zwykle dość 
duże wymiary, ponadto wymagają c iągłego nadzoTu e,ks
ploatacy jnego, gdyż opory przepływu rosną wraz z i lością 
,zatrzymanych pyłów. Niuszą być zatem czQsto wymieniane 
lub czyszczone. Zaletą odpylaczy p::iwierzchniowych jest 
ich duża, niemal -stuprocentowa skuteczność. 

Działanie odpylaczy bezwładnośc iowych polega na wyko
rzystaniu sil bezwładności, którym pndlE>gają  ziarna pyłu 
znajdujące się w strumieniu powietrza. Odpylacze maje) 

_30 
___ 7,_;0!__ ___ �,__-=�--1 

Rys. 1 .  Schemat  pojedynczego cylclonu 

1 .2 3 7 6 

Rys. 2. KvE:;lrukeja modułu odpylacza : 1 - cyklon, 2 - kaseta, 
Sciana poprzeczna, 4 - komora separacyjn'a ,  5 - przegroda, 

6 przewód odsysający, 7 -- łącznik wylotowy 
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Dr inż.  PAWEŁ DZIER ŻANOWS KI 

Wojskowa i\kademia Techniczna 

bu dowę wywołującą (przez zmianę kieorunku przepływu 
powietrza lub jego zawirowanie) siły bezwładncści , które 
skupiają ziarna pyłu w o-kreślonej strefie odpylacza, dla
tego usuwa się je na zewnątr,z, zaś oczyszczone powietrze 
wpływa du silnika. Odpylacze najczęściej występują · w po
staci multicyklonów ,os'iowych, gdyż mają największą sku
tecz.ność (85-:-950/o) i pozwalają  odseparować wszystkie 
ziarna o $rednicy powyżej 10 -:- 13 �lm, tzn. te, które mają 
najwięhsz:v wpływ na zużycie silnika. Zalet ... 1 ,odpylaczy 
bezwładnościowych jest niezmienność oporów przepływu 
i znikomy nadzór eksploatacyjny. Są też zwykle mniejsze 
i lżejsze od odpylaczy powierzchniowych. 

Mimo 'że polski przemysł produkuje dość duiio samolo
tów rolniczych, ·krajowe rozwiązania odpylaczy multicyk
lonowych do s.ilników ni-c są znane. Dlatego też w Inr:;1ty: 
tucie Techniki Lotniczej WAT podjęto próbę opraco-wania 
odpylacza do silnika samolotu Kruk. 

Konstrukc,ia odpylacza 

·odpylacz s]dada się z dwunastu cykl-onów os iowych 
tworzących ,trzy zespoły, które stanowic1 moduły, po -czte
ry cyklony w każdym. Konstrukcja modułowa upraszcza 
proces projektowania odpylacza i znacznie zawęża zak,res 
bada11 prototypu. 

Pojedynczy cyklon i jego podstawowe wymiary prrzed
stawia rys. 1. Cyklon składa się z kadłuba i wylotu (wy
konanych z laminatu) oraz zawLrowywacza z c.zterema 
kierownicami, o skoku 86 mm, · wykonanego ze szkła o,rga
nicznego. Charakterystyczną cechc1 przedstawionego cylk:lo
nu jest to, że średnice kanałów w kadłubie i na wylocie 
są jednakowe. Takie rozwiązanie minimalizuje opory prze
pływu przez cyklon. Wymiary geometryczne kanału cyklo
nu dobrano eksperymentalnie, mając na uwadze os.iągnię
cie możliwie dużej skuteczności •odpylan ia przy jak naj 
mniej�zym oporze przepływu powietr„a. Odsep,a,rowany pył 
jest odsysany przez wycięcie ,w kadłubie o,kno umie
szczone na 1/6 obwodu. 

Istotny wpływ na skuteczność odpylania ma ,organizacja 
procesu odsysani a  ,odsepar-owanych zanieczyszczeń. Powin
na on ;:,_ zapewni(: równomierne odsysanie z każdego cyklo
nu. Rozwiązanie tego problemu w odpylaczu złożonym 
z wielu cyklonów najłatwiej zrealizować stosując k01J1struk
cję modułową odpylacza. Moduł stanowi zespól pojedyn
czych cyklonów majacych wspólny układ odsysania. Zct
stosowany w o dpylaczu moctul pokazano 11;1 rys. 2. Sk�ad :1 
s ię on z czterech cyklonów rozmieszozonych symetorycz111 i c  
w kasecie o pnekroju kwadratowym. Okna wylotowe cyk
lonów znajdują się w przestrzeni oddziel-onej dwiema 'PO
przecznymi ścianami. Aby zapewnić równomierne odsysa
nie ze · wszystkich cyklonów, ik•omora separacyjna znajduje 
siQ w środku. pomiędzy cyklonami. Aby zapobiec wzajem
nemu oddziaływaniu strumieni wypływajc1cych z okien 
poszczególnych cyklonów, komorę podziel-ono przegrodami 
izolując je -od siebie. Przegrody są ustawi-one stycznie do 
wiru w cyklonie w celu z,mnicjszenict możl iwości odbija
nia się ziaren pyłu od '.iCian i ich powrotu do cyklonu. 
v: J.ot du przewodu odsysającego jest usyt uowany centralnie, 
a jego niewielki . odcinek jest także prz.egroclzony wzdłuż-· 
nie na cztery cz�śc.i, podobnie jak komoTa separacyjna. 

Schemat n c1 rys. 3 polrnzuje opracowany odpylacz mul-
ticyklonowy. W prostokątnej kasecie umieszczono trzy 
moduły. Wspólny dl,1 wszystkich mod ułów jest łącznik 
wylotowy. Przewody odsysające adseparnwany pył z po 
szczególnych modułów prowadzą do kolektora i zbiorczego 
przewodu odsysającego. Z przodu odpylacz ma kołnierz 
.do moc-owania wlotu, zaś z tylu k róciec wylotowy ·do osa
dzenia elastycznego przewodu łączącego odpylac-z z gaźni
kiem. 
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Rys. 3. Schemat odpylacza multicyklonowego: 1 kaseta, 2 
cyklon, 3 -- łącznik wylotowy, 4 - przewody odsys::qące, 5 
kclektor, 6 - zbiorczy przewód odsysający, 7 króciec wylo-
towy 

Badania laboratoryjne modułu 

Na· stanowisku laboratoryjnym przeprowadzono badania 
charakterystyk opracowanego modułu. Mierzono skutecz
ność całkowitą 17 w zależności od prędkości ,przepływu rpo
wietrz.a V przez cyklon. Zmieniano także -ilość odsysanego 
strumienia z odsepa.l'owanymi zanieczyszczeniaani, mierzoną 
stopniem odsysania �o , ktÓTy ,określano jako stosunek 
natężeń pi:zepływu strl\.lmieni: odsysanego ,i na wyło-cie 
z odpylacza. 

Badania rwykionano używając drobnoziarnistego pyłu Re-• 
jowiec o gęsto'ści 2600 kg/m3 i p.rzeciętnym składzie ziar
nowym przedstawionym w tablicy. 

TABLICA 

Średnica zasttpcza, �lm 2 I 5 IO 20 40 63 

Udział masowy, % 6 l 25 49 74 90 95 

r; ---7 
I 

o,g 

D.B mo
= 8% 

m. • 67. 
f11o • 4% 

D.70 5 10 15 20 V: m/:, 

Rys. 4. Charakterystyki modułu odpylacza 

CharaJkterystyki  modułu po!rnz,:1no na rys. 4.  Wynika 
z nich, że skuteczność intensywnie rośnie ze zwiększa-niem 
prędkości przepływu do wartości 8-;--10 •ffils, a powyżej 
12 m/s utrzymuje się na stałym poziomie. Stopień odsy
sania ma dość umi-ark,owany wpływ na skuteczność. Ze 
względów praktycznych rzadko odsysa s·ię wi�cej n.iż 1 06/o 
strumienia przepływającego przez odpylacz. 

Odprowadzanie odseparowanych PJlów 

Opory przepływu •przez odpylacz powodują, że ciiśnienie 
powietrza w komorz.e separacyjnej je3t mniejsze od atmo
sferycznego. Vv'ymuszenie ruchu st.rumienia powietrza z od
separowanym pyłem do otoczenia wymaga więc doprowa
dzenia do str,umLenia określonej energi i .  Można to rz,re,ali
zować za pomocą urządzeń mechanicznych, np. wentylato
ra umieszcz•onego w przewodzie odsysającym. Jest to jed
nak roZJwiąz::wi:ie kłopotliwe z.e względu na konieczność 
napędzania takiego urządzenia od silnika i związane ,z tym 
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straty ,mocy, wzrost masy zespoł u ,odpylacza oraz bardziej 
skomplikowaną jego obsługę eksploatacyjną 

BairdZJiej racjonalne jest wyk-orzyst::.i.n ie zjawiska ejekcji, 
którą można wytwoirzyć dz·ięki energi i  kinetycznej spalin 
wypływających z silnika. Na · rys. 5 przedstawiono s che
mat ideowy układu odsysania o-partego na wspo,mnia111ej 
zasadz-ie. Pmeplyw spalin przez przewęż,enie n a  końcu 
rury wylotowej powoduje odpowiednie zmniejszenie ciśnie
n ia ii -odsysanie powietrza z komory separacyjnej. 

Minimalną średnicę zwężki wylotowej należy dobra('. 
tak, aby był spełni-ony warunek : 

Llpz = Llp: + (L1p0 + Llp�) + Llp;, 
gdzie : 

Llpz - spadek ciśnien ia statyczneg.o w przewężeniu, 
Llp*w - zmiana ciśn ienia całkowitego we wlocje do od

pylacza, 
(Llp0 + Lip�) - odpowiednio spadek ciśnienia statycznego 
i ,straty eiśnienia całkowitego na odcinku między wlotem 
a komo['ą separacyjną, 
Lip; - straty ciśnienia całkowitego w przewodzie odsy 
saJącyrn. 

średnicę przewodu odsysającego dobiera s,ię tak, aby 
prędkość w nim n ie  przekraczała 25730 m/s, gdyż powy
żej tych wartości straty przepływu zaczynają odczuwal
nie wzrastać. Przy założonym 3ześcioprocentowym odsysa-
n iu  w ·opracowanym odpylaczu średnica •przewodu odsysa
jącego wynosi 3� mm. 

Zmiany ciśnienia calkow.itego w zaznaczonych na irys. 5 
strefach można ocenić j,edynie z dość znac=ym pirzybli
żeniem. Z tego względu teoretyczne obliczenia przewęże
nia wymagają zawsze weryfikacj i  doświadczalnej. 

Przewężenie wykonane na wylocie spalin z silnika jest 
przyczyną wzrostu ciśnienia w układzie wylotowym, wsku
tek ,oporów pr,zepływu przez przewężenie. Z szacunkowych 
.obli-czeń wy,ruika, że .stosunek średnic w przewężaniu nie 
ipowiniien być mniejszy od 0,8. Przy takim przewężeniu 
opory ip.rze,pły,wu są  na tyle małe, że praktycznie ich 
wpływ na moc silnika jest pomijalny. 

\,Vykorzystanie energii strumienia zaśmigłowego 

Zastos-owanie jakiegokolwiek odpylacza ,powietrza wloto
wego powoduje spadek mocy silnik.a ze względu na st:riaty 
ciśnienia w odpyla-cz,u. W przypadku zaprojektowanego od
pylacza modułowego przew�duje się stosunkowo niewiel
kie opory przepływu. Badania modułu oraz innych odpy
laczy modułowych rws.kiamują, że nie powinny one przekra
czać 0,01270,015 daN/cm2• Ocenia się, że spadek mocy sil
nika wskutelk strat przepływu powietrza przez odpylacz 
będrzie n1ie większy niż 1-;--1,50/o. Nie jest to wiiele, lecz w 
warunkach sta·rtu sa-molotu m-oże mieć znaczenie. Spadek 
mocy silnika można zred�ować prze.l skonstruowanie od
powiedniego chwytu powietrza do odpylacza i wykorzy
stanie energii strumienia zaśmigl-owego w celu ,zwiększenia 
,ciśnienia na wlocie do silnika. 

l-..;omiary przeprowadzone w ITL \VAT wykaizały, że w 
przewidywanym miejscu usytuowania chwytu powie,trza 
do odpylacza - w górnej części okapotowania silnika -
prędkość osiowa strumJenia powietrza wynosi ok. 55 m/s 
w wairunkaah startowych. Składo,wą ,obwodową ·prędkoścJ 
moŻina po-minąć, gdyż kąt zawirowania jest bardzo n:ie
,wielki -- wyno,s-i 8° . 

Chwyt powietrza został zaprojektowany jako k rzywoli
niowy · dyfuzor o przekroju prrostokątnym. Prędkość stru
mienia zaśmigłowego wstaje w nim wyhamowana do ok. 
7 m/s, co rpoW10duje wzrost ciśnienia statycznego w odpy
laozu o ok 0 ,018 daN/cm2 w stosunku do ciśnienia atmo-

t /  
I ]Pu_ 

.tip:,; 

Hys. 5. Schemat ideowy układu odsysania: 1 - wlot powietrza 
do odpylacza, 2 ·_ odpylacz, 3 - przewód odsysający, 4 - zwężka 
wylotowa 
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s .ferycznego_ Wynika z tego, że zastosowanie chwytu spię
trzającego c i :\nienic całkowicie skompensuje straty c i śnie
nia w odpylaczu. 

Zabudowa o<lpylac:,a 

Na rys. G pokazano projekt z;:budowy odpylacza i chwy
tu powietrza na ,amolocie. Oupylacz jest usytuowany mię
dzy silnik ic·m a przegrodą s i lnikową w kadłubie samolotu. 

j_ 

I 
I 

d 
Rys. 6. Usytuowanie odp:,Iac,,i w samolocie: I - silnik, 2 - śmi
gło, 3 - przegroda silnilrnwa, 4 - chwyt powietrza, 5 - odpy
i'1CZ, 6 - przewód odsysa jący,  7 - przewód powietrza wlotowego 
do silni!-:a, e - gaźnik, 9 - kolektor spalin, 10  - z\vężka ,vylo
tcwa 

Chwyt wykonany z tworzywa sztucznego - pobiera po
wietrze znad s i ln ika i zmienia jego k ierunek -prz,eplywu 
z równoległego n::i rprnstopadly do -osi s ilnika. G:1źn ik jest 
połączony elastycznym przewodem z odpylaczem. Równjeż 
z elastycznego przewodu jest wykonany k anał odsysający, 
wychodzący z łącznika odpylacza ,j prowadz<)Cy do prze
wężenia w ukladz·ie wylotowym silnika.  

Umieszczenie chwytu w górnej stre fie silnika nieco 
komplikuje k onstrukcję. Prostsze byłoby nasadzenie odpy
lacza bezpośrednio na wlot gaźnika, jak również zabudo 
wa chwytu powietrza w st.refie dolnej . .Proponowane roz
wiązanie wynika jednak z tego, że ze wzrostem wysoko
ści  umieszczenia chwytu silnie maleje stężenie zapylenia 
w atmosferze, a przede ws,zystkim udział ziaren o więk
szych średnicach . 

Na odpylaczu ,i ohwycie przewidziano wc:zły mocujące. 
k tóre łączy się z ramą silnika w taki sposób, że n ie wy
-maga ona przeróbek. Trzeba ,tylko dostosować okapotowa
nic silnika przez wycięcie w n i m  okna na chwyt ,powietrza. 

:je 

* * 

Stosując modułową konstrukcję z łatwością można za
projektować odp:v L-1 cz multicyklonowy do każdego innego 
silni,ka. Istnieje przy tym duża swoboda w kształtowaniu 
formy odpylacza. Można także skrócić, zwykle pracochłon
ne, badania p1so-totypu. 

Odpylacze multicyklonowe nadają się do wykonzystania 
także ,poza lotnictwem - w silnikach, które pracują w 
warunkach s ilnego zapylenia powieti-za atmosferycznego, 
np. w napędach ,wozów bojowych, maszyn inżynieryjnych, 
urządzeń kopalnianych itp. W takich silni.kach jest racjo-
111alne zastosowanie złożone-go układu f iltrującego - odpy
lacz bezwładnościowy jako pierw,zy stopień oczyszczania, 
a za ni.m 1iltr powierzchniowy. Pozwala to ,na wielo,krotne 
przedłużenie okresu ci1:Sploatacj i  filtru powierzchniowego. 

Bezpieczeństwo lotów w 1986 r. 

Bezpieczer'1stwo l0tów w 1 986 r. na pvdstawie brytyjs-�ich 
źródeł rządowych i własnych informacji omawia Flight 
International z 2-1 stycznia 1937 r. Nie jest to więc pełna 
i zupełn ie ,obiektywna informacja, aie zawiera interesują
ce dane które należ.y uzupełnić iniormacjami z innych 
źródeł. Ńa·1eży z::istrzec, że dla wielu wypadków źródła nic 
podają pełnej l i czby ofiar iub l iczby osób na pokładzie 
samolotu, który uległ wypadkowi (li czby te oznaczono 
gwiazdką). 

Podubnic jak Flight Inter national, rozdzielamy „klasycz
ne" wypadki  lotn icze (tj_ wypadki  spowodowane wadami 
techniki lotn iczej, błędami załogi lub służb ruchu itp.) od 
wypadków spowodowanych celowym działaniem sk ierowa-

TABLICA 1 .  Lic�ba wypadk1)w i ich śmirrtelnych ofiar w 1986 r. 
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Przy<'7.yny  l {n:h:1j przewo:zfiw 

f u n c  11 i ·L. s : t l 1u - l in i,� rc!.!;ttlarne 
tni i t p . 1 1r:,,cwo;y 11icreg-Ularnl" 

li11ir re�inna!nc i downzmn� 
pr✓-i·wnzy II ił'fH)Sażcrlll� if' 

S:dw t :i ż * )  it p . I W!-'zy .�t !� ie rodz,1jc pr:,.ewvz,iw 

Liczba 

wypadków ufi„r 

9 325 
l 87 

B 1 67 
8 :!8 

31  607 

7 2 1 9  

38 826 

*) \V tej k ate�or i i  SłJ 11n1ics7.<'7,0ne wy<larze1l ia.  w l 1 1irych miał mirjsce sabotaZ, porwa• 
n il' a l im n k 1 ·ja woj�kuwa prz1•ciwko cywilnym c·c·lvm . 

Mgr inż . .JAN ZWIERZYŃSKI 

TABLICA 2. Wypadki w lalach 1980 :-1986 

I 
Licz ha 

I 
Liczba I 

Dynamika, % 
TT,,k wypndków ofiłlr liczby I l ic,by 

\\·ypnt.lk1'iw ofial· 

1 906 31 607 70 46 
1 985 39 1800 89 135 
1 984 29 45 1 66 3,1 

1983 34 1202 , 1  90 
1 982 3:1 1 0 1 2  75 76 
1981  29 7 1 0  66 5:l 
1980 44 1 :129 l OU I 00 

nym przeciwko lotnictwu cywilnemu. Chodzi , tu o wypad
k i  spowodowane sabotażem, terroryzmem, dzialan ie•m woj
ska i,tp.  

Można zauważyć, że dane na 1935 r .  są znacznie niższe 
niż dane podane 'kiedyś przez pra:,ę. Nie uwzględniają one 
np. tragicznego wypadku Boeinga B-747 (należącego do 
Air Ind'ia), w którym zginE:lo 329 osób, pon ieważ dotych
czasowe badania wskazują, że wypadek był wynikiem sa
botażu (eksplozja) 

Liczba wypadków i ich ofiar 

Jako wypadek są traktowane wydarzenia, w wyniku 
których przynajmniej  jedna osoba p oniosła ;;mierć. A jeśli 
mówi się o liczbie o i"iar, ,to chodzi o ofiary śmiertelne, 
chyba że teksit wyraźnie mówi inc1czej .  W tabl. 1 przed
stawiono łączną liczbę wypadków i ich śmiertelnych ofiar 
w 1986 r .  Wynika ·z n iej, że ponad 400/o wypadków wyda-
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TABLICA 3. Wypadki i ich ofiary w lotach pasa:i.cr•kich w 1986 r. wg "''ielkości liuii 
i ogólny<'h przyczyn 
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Hodznj linii �
•

- ,,nielotniczych" i tp .  

liczba Jiczba liczba Iiczbn 
wypadl.:6w orinr wypadków of inr 

Duże linie i duże samoloty 
Linie r«-gionalue i dowozowr 
Razem 

1 0  
1 3  
23 

112 1 5  522 
167 1 5  276 
579 30 798 

*) Są tu wliczone wydurzenin, w kt6rycli miał miejsce !!nbotaż, porwanie albo akcjn 
wojskowa. przeciwko cywilnym celom. 

TABLICA 4. Wypadki w 1986 r. wg faz lotu (ląeznie z wypnllkami bez ofiar śmiertelnych) 

Faza lotu l Liczba wypadków I Udzinł priJccntowy*)  

Start 1 1  1 7  
'\'\1zooszenie 7 1 1  
Przelot 1 1  1 7  
Zbliżanie do lotniska i do lądownnia 1 5  23 
Lł\_dowanie 1 7  27 
Samolot na  ziemi 4 6 

Ruum I 65 I ]00 

*) Liczby znokri1glonc: po zsumowaniu dnją Jiczb1,; TÓ:.iną od 1 00 ( 1 0 1 ). 

portów lotniczych i dla administracji państwowych tak 
samo ważne jak poziom kwarifikacj i załóg i kontl"olerów 
ruchu oraz stanu sprzętu. 

Stan wypadków w latach 1 980+ 1986 .przedstawia tabl. 2. 
.fak widać, 1986 r był jednym z bezpieczniejszych lat 
tego ok,resu, drugim pod tym względem po 1 984 r. ,  który 
był rekordowo bezpieczny. Jest to pozytywne zjawisko, ale 
trzeba pamiętać, że wystarczy jedna katastrofa samolotu 
szerokokadłubowego z kompletem ,pasażerów, aby obraz 
prezentowany przez statystyki radykalnie zmienił się. 
Oczywiście wyników 1986 r. nie należy przypisywać prrzy
padkowi. Linie lotnicze, producenci i służby ruchu ,pod
jęły wiele wysiłków, aby nie powtórzyły się „rekordy" po
przedniego roku. Tak np. po katastrofie japońskiego B-747 
w sierpniu 1 985 r . ,  po tym, k iedy inne samoloty tego typu 
np. gubiły fragmenty klap, przejrzano wszystkie B-747 po
szukując ewentualnych p�knięć konstrukcji .  Starannie 
sp·rawdzono setki samolotów, co nie pozostało bez wpły
wu na poziom bezpieczeństwa w 1 986 r. 

Struktura wypadków 

Tabl. 3, dotycząca tylko przewozów pasażerski��, po
twierdza pogląd, że duże linie lotnicz,e maJą mnteJ wy
padków mimo ,ogromnej liczby lo,tów, ale ,ponieważ eks
ploatują większość dużych samolotów, ich udział (biorąc 
pod uwagę l iczbę ofiar) jest bardzo wys,oki (ponad 7 10/o) 
Podobnie „tatystyka potwierdza, że największe zagrożenie 
występuje w fazie lądowania  i zbliżania (tabl. 1). 

TABLICA 5. Lączna Jlczba wypadków i ofiar śmiertelnych w 1986 r. wg rodzajów przewozu i faz lotu (bez wypadków spowodowanych sabolażem ilp.) 

------=

•l uj pr,eworn

l 

Linie regularne I Przewozy nieregularne 

I 
Przewozy niepasażerskie I Linie dowozowe 

I 
Razem 

I Faza lotu • ------ I  

Start 
Wznoszenie 
Przelot na Lr.1sie 
Zbliżanie do lolniska i <lo lqdownnia 
Lądowanie 
Samolot na ziemi 

Razem I 

liczba 
wypadków 

1 
1 
2 
2 
2•) 
1 *) 

9 

I liczba 
ofiar 

l 
6 

168 
134 

16 -

I 
325 

liczba I liczba 
wypadków ofiar 

- -
1 87 - -- -- -- -

I 
1 I 87 I 

liczba 
I 

licz bu 
wypadków ofiar 

l 3 
2 6 

3 1 7  
2 2 - -- -
8 I 28 

liczba I wypndków 

1 
3 
1 
7 
1 -

I 1 3  I 

liczba liczba I liczba 
ofiar wypadków ofiar 

l 3 5 
67 7 166 
20 6 205 
56 1 1  192 
23 3 39 - 1 -

167 I 3 1  
I 

607 

'·' ) W tym zderzenie dwu samolotów: lqJ.ującego z kołującym ; ofiary były tylko w samolocie lądującym 

TABLICA 6. Sto1unek liczby ofiar do liezhy o,óh n:1 p9�<h1 .bie WJ ro.lz1jów przewozt1 i faz lotu 

� 

Rodznj przewozu 
Przewozy Linie regularne 

nieregularne 

N�zwa lotu � 

l pa•a�e-

j 

zn-

1 

_ra•n-

1 

ra-
załoga rowie razem łoga z

���
- zem 

Slart o 1,7 1,7 ,
-
- - -

Wznoszenie 7 1  2,7 *) 14*) 100 100 100 
Przelot 62 68 68 - - -
Zbliżanie do lotniska i do lądowania. 100 91 91 - - -
Lqdownąie 100*) 100*) JU0*) - - -
Samolot nn ziemi o o o - - -

Ruzem I 64•) I 60*) 
I 

60•) I 100 I 100 
I 100 

*) Oparte na niepełnych danych. 

rzylo się w •małych liniach regionalnych i dowozowych, 
natomiast jeśh chodzi o liczbę ofiar, to obc-iążają one 
główme konto linii regul:c>rnych (ole. 540/o), eksploatujących 
duże samoloty, m11no że udz-iał tych linii w liczbie wypad
ków wynosi poniżej 300/o. Należy także zauważyć, ż.e pra
wie co piąte wydarzenie przynoszące w skutkach śmier
telne ofiary było wynikiem czynników , .nielotniczych", sa
botażu ,jtp. Na te wydarzenia przypada jednak ponad 260/o 
ofiar. Liczba ofiar spowodo·,,vana sabotażem, tef'forryzmem 
itp. wyniosła 360/o liczby ofiar wypadków spowodowanych 
czynni,kami tzw. ,,lotniczymi". Są to liczby znaczące i wy
daje się, że Tyzyko wypadków spowodowanych „nielotni
czymi" przyczynami będzie trwale towarzyszyć działalności 
lotnictwa i że problemy bezpieczeństwa stały się dla linii, 
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I 

Linie regionalne Przewozy 
i dowozowe niepasażerskie 

za-

l 

pasa-

, 

rn- za-

I 

ll888• 

1 

ra-
loga zero- zem loga zero- zem 

wie wie 

o 50 33 50 - 50 
89 80 81 ]00 - 100 

100 100 ]00 100 - 1 00 
7 1  38 42 67 - 67 

100 86 88 - - -
- - - - - -

79 I 60 I 63 I 87 I -
I 

87 

\Vszystkic rodzaje 
wypadków spowo-

downn ych sabotażem 

za- l J'RSU• 

/ 

ra-
loga zero- zem 

wie 

- - -
100 100 100 

67 75 74 
o 4 3 - - -

16*) 8*)  8*)  

I 32
•

) i 21•) I 21•) I 

za-
loga 

23 
9 1  *) 
79 
69 
100*) 

1 5*) 

Razem 

I 
p

•••· 1 
rn-

i:c�o- zem 
WJC 

3 7 
79*) 81 *) 
72 73 
46 49 
90*) 93*) 

8•) 8*) 

63•) I 46
·

) I 48*) 

W tclbl. 5 przedstawi-ono wypadki i l i r.zby ich ofiar wg 
faz lotu w po,;;zczególnych rodzajach przewozów. Wynika 
z n1eJ, że mimo 1z najwięcej wyp,1dków wydarzyło się 
przy lądowaniu, to jednak n ajwięcej osób zginęło wskutek 
-wyp2dków na trasie. Jednakże z porównania liczby ofiar 
i liczby osób biorących udz;iał w wypadkach (tabl. 6) wy
nika, że w liniach regularnych ocalało 320/o osób w wy
pc\ dkach powstałych przy starcie, a tylko 90/o w wypad
kach przy zbliżaniu i n ikt w wypadkach przy lądowaniu. 
Mała liczba wypadków przy lądowaniu i ich ofiar powo
duje jednakże, że statystyczna wartość tych porównań jest 
niewielka. Lnform'1cje, na 1których jest o;;:iarta tabl. 6, są 
najmniej kompletne i dlatego dane wynikające z tej tabli
cy trzeba traktować jako orientacyjne. 
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Anal iza wyn ików pom iarów 

samolotu śmigłowego 

Część 11 - Osiągi w locie 

O bliczenie współczynników 

Cz i Cx dla każdego punktu oblicza się wg elementar
nych wzorów: 

Cz �  __ Q __ _ l /2  p V' S 
N,- Nw 

Cx = 
I/2 p V0 S V  

przy czym N r  i N w ,oznaczają odpowiednio moc rozpo
rządzalną (iloczyn mocy silniika przez sprawność śmigła, 
dla s·ilnika turbinowego należy dodać iloczyn ciągu dodat
kowego oraz prędkości rzeczywistej) oraz moc zużywaną 
na wznoszenie, będącą iloczynem ciężaru samolotu i jego 
prędkości wznoszenia w trakcie danego pomiaru. 

Powstaje tu  oczywiście pytanie, czy metoda mocy nie 
daje ,zbyt dużych niedokładności. Jeśli jednak chodzi o sa·
moloty ,cywilne, które ze względu na ekonomikę odzna
czają się stosunkowo dużym •obciążeniem mocy, to wzno
szenie (zwłaszcza w tych stanach lotu, w których jest 
potrzebna wysoka d okładność, tzn. w ,pobliżu minimum 
wymaganeg-o przez ,przepisy) jest na tyle nieduże, że błąd 
związany z wykor-zystaniem metody mocy można pominąć. 

Należy tu jednak wspomnieć o konieczności dokładnego 
uwzględnienia nawet z pozoru drobnyeh .zmian poszcze
gólnych parametrów, jak np. masy czy nastaw s'ilnika. Błąd 
masy nawet .ok. 10 kg lub obrotów si lnika ok. 1 5·.,.-- 20 obr/ 
/mi-n powoduje zauważalne niepotrzebne powiększenie roz
rzutu punktów na charakterystyce Cx, Cz. Dlatego nie
zbędne jest priowadzenie w trakcie pomiarów za'P'isu czasu 
i ,ewentualnie wskazań paliwomierza przed i po serii 
wznoszeń, a następnie uwzględruenie wpływu zużycia pa
liwa na masę w trakcie każdego pomiaru. 

Jak już wspomniano, jeżeli jest dostatecznie dużo punk
tów . z jednego pomiaru (tzn. dla jednej wysokości i tych 
samych nastaw mocy i warunków atmosferycznyc•h) to 
należy określić'. biegunową dla danej wysok,ości a na;tęp
nie porównać z analogicznymi biegunowymi z 'innych po
miarów i sprawdzić czy n ie występują błędy systema
tyczne. 

Obliczenie biegunowej aproksymowan€j 

Jak w3pomniano wyżej, z dostateczną do celów prak
tycznych dokładnością charakterystyka aerodynamiczna sa
molotu może być przedstawiona w postaci zależności : 

Cx = A - C; + B · Cz + C 
przy. czym A, B i C wyznacza s ię z warunku minimum 
sumy kwadratów bh:dów. Jako rezultat nieskomplikowa
nych - choć nieco żmudnych - przekształceń otrzymuje 
się układ równafl :  

[
L c: I c: I c:] [A] [I c;c.�] 
� c� I C; I Cz X B = I �zCx 
I C; I c= 1L C L Cx 

przy czym L Cz (w odpowiednich potęgach)  są obliczane 
dla wS1Zystkich punktów pomi;irowych. Rozwiązanie tego 
układu daje współczynniki A, B, C biegunowej, którą na
:zywa się niekiedy trójpc>.rametrową. 

Dodatkowo - dla orientacji i do celów porównawczych 
-- warto obliczyć ws,półczynni,ki dla biegunowej tzw. dwu
,parametrowej, określonej zależnością : 

Cx = A 1 - C; + B1 

Zaletą jej jest poglądowość. A1 i I-11 mogą być obliczone 
przez rozwiązanie układu równań liniowych, który uzy
skuje się z układu obliczonego dla biegunowej trójpara-
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metrowej przez eliminację wyrazów pochodz[Jcych od Cz 
w pierwszej potędze. Układ ten ma postać:  

Wydaje się celowe przypomnienie, :i.c ( jak to bywa w 
przypadku układów równań l iniowych iwo1 zo.nych pode2,as 
aproksymacji funkcj i  wielomianem met,oda minimum sumy 
kwadratów błędów) nie każda metoda rozwi:01zywania za
pewnia właściwą dokładność. Należy wziąć to ,pod uwag<; 
przy opracowaniu programu i wyborze maszyny liczącej. 
Dobrze jest też sprawdzić doklad.ność ,rozwiązania rów
nań, co można połączyć z obl icze-n iem rozrzutu punktów 
pomiarowych \względem biegunowej aproksymującej). 

„1naliza rozrzutu wyników 

W -t,ej fazie analizy należy sprawdzić rozrzut punktów 
dla poszcze-góLnych wysokości (w stosunku do biegunowej 
apro�symowanej): 

- Cx pom-C_,· a LICx = ----- -
Cx a 

oraz odchylenie standardowe tej różnicy dla całego zbioru 
punktów. Przez C.,: po,:1 o.znaczono  wartość Cx uzyskaną 
z analizy pomiaru wznoszenia, zaś przez Cx a - wartość 
obliczaną dla odpowiadającej wartości Cz ,z biegunowej 
aproksymowanej. Dla dobrej staranności pomiarów wzno
szenia -oraz małej turbulencji, wartość ocx wynosi 0,0 1 do 
0,015, zaś dla tzw. ,,przeciętnych warunków'' ok. 0,02 do 
0,03 (jest to wzg-lędna dokładność współczynnika oporu, 
czyli dla Cx = 0,15 błąd bezw2,ględny wynosi . 0,0015 do 
0,0045) .  

Oprócz ro,zrzutL1 „ogólnego" spowodowanego wymieniony
mi przyczynami, występuje niekiedy błąd przypadkowy, 
dotyczący pojedyncz•ego punktu, spowodowany np. błędem 
w odczy-taniu lub zapisaniu czasu ze stopera. Taki punkt 
pod względem odchylenia rażąco o dbiega ·od całego zbio
ru purvktów ,i w praktyce bywa odnucany. Decyzje na 
ten temat powinny być jednak podejmowane z należytą 
ostrożnością - wszak wiele wyników. które staiy się pod
stawą ważnych odkry� naukowych, uważano początkowo 
za błędne. 

Pewną pomocą może być tu kryterium podane w [5]. 
Przy .założeniu, że rozkład błędów jest rozkładem normal
nym, można obl iczyć odchylenie standardowe a,,_1, a na
st�pnie określić prawdopodobieństwo wystąpienia wyników, 
które są tak ocldal-::me od średniej .  Obliczaj,1c  iloczyn tego 
prawdopodobieństwa przez l iczbę pomiarów, otrzymuje się 
spodziewaną liczbę wyników o tak dużym odchyleniu. 
Jeże1i liczba ta je,t mniejsza od 0,5, to --- wg kryterium 
-- kwestionowany wynik należy odrzucić. 

Warto tu jednak dodać, że punkty można odrzucić tylko 
przy analiz.ie poszcz,ególneg,o lotu, bowiem duże nawet od
chylenia punktów odpowiadajc\Cych różnym lotom (czyli 
różnym nustawom mocy albo warunkom atmosferycznym) 
mogą być wywołane przyjęciem błędnych danych doty
czących poszczególnych parametrów w trakcie pomiaru 
i powinny stać siq podstawą weryfikacji założeń pomia
rrów, nie zaś eliminacji punktów. 

W przypadku stwierdzenia zbyt dużego rozrzutu punk
tów z danego pomicaru (przy czym ocena, co jest „zbyt 
duże" należy do prowadzące.go a,nalizę pomiarów ,j po,win
na opierać się raczej na porównaniu z innymi wynikami 
dla tego �amego samolotu niż na bezwzględnej wartości 
roznzutu) najbardziej racjonalnym wyjściem jest powtó
rzenie pomiaru, bowiem wykorzystywanie „niepewnych'' 
wyników prowadzi do istotnego -obniżeni-a dokładności 
otrzymanej charakterystyki samolotu. 
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Redukcja wyników 
; 

Gdy •są znane :współczynniki biegunowej trójparametrn
wej, jest możliwe obliczenie wznoszenia samołotu <lla do
wolnych warunków (wysokości, temperatury, n astaw s"il
nika). Jednak dla sprawdzenia zarówno pomiarów, jak 
i obliczeń ce1owe wydaje si,;- -- dla ,każdego ,zakresu ,po
miarowego (wysokośei, temperatury, nastaw) - o-bliczenie 
wznoszenia samolotu w warunkach „pomiarowych", tzn. 
dla identycznych temperatur, nastaw mocy i prędkości 
lotu jak w rzeczy,vistym pomiarze, a także dla identycz
nej masy samolotu. Wiznoszenie to ·- ob1iczone dla war
tości Cx a,  czyl i  z biegunowej trójpa,amP.trowej - będz,ie 
się różniło od wznoszenia zmierzonego dla tegoż punktu 
z tym, że różnica bqdz,ie miarą ,rozrzutu ,puruktów pomia
!l.·owych. 

Jeżeli przy jc1ć, że biegunowa samolotu ma przebieg 
„płynny", czyH że pomie;clzy s<1siadującymi punktami nie 
ma przypadkowo ro.złożonych różnic współczynnika oporu, 
to i·óżnicę ,pomie;dzy w·znoszeniem pomierz·onym a obliczo
nym należy uzn::ić za niedokładność pomiaru (przy zał'O
żeniu, że liczba punktów po,miarnwych_ jest duża, a zatem 
są one „gęsto· ' rozmieszczone ,na biegunowej ) ,  

Dla uniknięoia niedopowiedzeń trzeba stwierdzić, że  te 
różnice vvznoszenia tylko wtedy reprezentują wyłącznie 
rozrzut pomiarów, gdy ,każdej pa1�ze wartości C:c (czyli 
Cx a i C:c ;,oml i przypisanej im wartości (;= odpowiada ten 
sam zestaw rzeczywistych parametrów atmosferycznych, 
111astawy silnika i masa samolot-..i . 

Natomiast aby można było narysować krzywą wznosze
nia w funkcji prędkości lotu dla danych warunków pomia
rnwy,oh, trzeba wyeliminować wpiyw różnic parametrów 
pomiędzy poszczególnymi punktami, sprowadzając wszyst
kie wyniki do jednej masy, jednej temperatury u-toc,zenia 
i identycznych warunków pracy silnika - nie sposób łą
czyć ze sobą na wykres·ic wa1rtości wzno-szenia, z których 
każda od powiada „trochc;" innym ,warunkom lotu. 

Praktycznie najwygodniej je5t wybrać do redukcji (dla 
w,arunków rzeezywistych) te warunkii, przy których wy
konano pomiary dla '!1ajwiqkszej liczby punktów, oraz 
średnic) masę w d2.nej serii pomiarów. Ten etap - reduk
cja ,do jednak•owych warunków rzeczywistych - służy 
jednak głównie do celów poglądowych i niekiedy może 
być pominięty. 

Jako reprezentację wyników pomiarów wznoszenia na 
danej wysok,ości zazwyczaj traktuje ,się charakterystykę 
wznoszenb w funkcji prqclkości na tej wysokości w atmo
sferze wzc,rcowcj oraz przy wybranej masie samoloL1 
1i nastawach ,ilnika. Warlo t u  dodać, że w wyniku blę-• 
dów wskaz.aó np. obrotomierza może zdarzyć s ię, że po-
miary zost<1ly wykonane nie przy zadanych np. 2400 obr ' 
/min, ale ,przy nso obr/min, a zatem i ciśnienie ładowa
nia - oJpowiada jące pełnemu otwarciu przepustnicy -
było nieco · inne. Przy obliczen iu  w.ś charakterystyki „zre
dukowanej" należy obliczyć wznoszenie dla parametrów 
ściśle odpowiadajcJcych ustalonym wc1runkom. Oczywiście 
te różnice pomiędzy wartościami wznoszenia uzyskanymi 
z pomiaru a w::irtościami dla warunków zredukowanych 

, będą nieco więkf.ze niż te, które wynikały tylko z rozrzu
tu pomiarów. 

Dla celów poglądowych motna także i na tym wykresie 
nanieść wznosze11Jia obl iczone dla współczynników oporu 
Cr pom i obliczyć Liw - różnicę wznoszeni a dla każdego 
7. punktów, a następnie także odchylenie ,standardowe te.i 
wielkości .  Uzysk:1na wielkość (np. 0 , 12  mh) jest bardz•iej 
poglądową miarą uzyskanej dokładności pomiarów n.iż 
wartość wzglqdnej odchyłki współczynnika oporu. Ta,ką 
właśnie cha['a.ktc•rystyke; po1k,vzano na rys. 3. Grupowanie 
1,ię punktów w p0bli:iu pewnych wartości prędkofoi wy-
nikło stąd, że 1pomiary prowadzono przy pewnych ustalo
nych wari.ośc iach prędkości wskazywanej i wykonywano 
,cztery serie pomiarów (w dwóch lotach), 3 podczas tych 
lotów mam samolotu i warunki mcteoro�ogiczne n ieco 
.zmieniały sic;. 

Wydaje się konieczne Dmówienie pewnych założeń co do 
metody. Opisana powyżej redukcja wyników obejmowała 
kolejno : 

- oblicz.011.ie 1,vartości C, , Cx dla poszczególnych punktów, 
- obliczenie biegunowej trójparamctrowej, 
- •obliczenie dla •każdej wartości Ci - wartości C:,; a 

(czyli Cx z bicgurnowej trójparametrov-·ej) ,  
- obliczenie wznoszenia dla tych samych wartości 

C, ( dla wartości C.c· 1,,,rn (wznoszenie ,,pomiarowe" dla da
nych warunków) oraz Cx a (Cx « = ACJ + BCz + C) .  

Ten ostdni krok hyl rezultatem pewnego wyboru -
można bowiem dokonywać redukcj i dla stałego C,, ale 
także -i dla stałej pre;dkości EAS albo TAS. O tym wy-

TLiA 1988 nr 2 

borze w danym przypadku przesądziły pewne względy 
prakty,czne i teo['etyczne. Należy tu wynrienić m.in. łat
wośc: bezpośredniego wykorzystania wyników Cx pom do 
obliczenia wznoszenia dla zadanego C, pom- Redukcja przy 
stałej prędkośoi EAS, a ty m bardziej TAS wymagałaby 
bowiem określenia przebiegu zmiany Cx ze zmianą Cz. 
Znane metody redukcji wymagają założeń co do wydłuże
nia samolotu, przy czym założenia te n ie byłyby oparte 
bezpośrednio na pomiarze. 

Nat,omiast przy jE:ta redukcja przy stałym C, nie wymaga 
żadnych założeń co do zmiany C:,; . .Pozostaje oczywiście 
koni eczność uwzględnienia zmiany sprawności śmigła zwią
zanej ,ze zmianą prędkości TAS, a nawet EAS, wynika
jącej 1z redukcj i temperatury i masy, a , także mocy sil
nika, ale wpływ tych czynników na sprawność śmigła jest 
znacznie mniejszy niż na C:,; przy zmianie Ce, dlatego 
ewentualne niedokładności po,pelnion0 przy uwzględnieniu 
tego wpływu są ·znacznie mniej sz·kodliwe. 

Ostatnim etapem obróbki wyników pomiarów na po
s;:czególnyc:h wysokościach i mocach silniku jest porówna
nie 'uzyskanych biegunowych i sprawdzenie, czy nie wy
stępuje „przesuwanie się" ich wraz ze zmianą mocy czy 
wysokości. 

2 

Wznoszenie 
m/s 

O 400 

· 1  

-2 -

C;,,Cx - z punkló1-1 pomiarowl/Ch 

l 
I 
j - -

Hys. 3. Wyniki pomiarów wznoszenia zredukowane do stałego 
ciężaru i atmosfery wzorcowej (H = 700 m) równej rzeczywistej 
wysokości barycznej w tral,de pomiaru. Punkty pomiarowe zre
ch:!rnwane przy stalycll Ce i C:,: 

Ponieważ ostatecznym celem pomiarów jest znalezi,enie 
charakterystyki aerodynamicznej samolotu, któTa mogłaby 
być wykorzystana do o-kreślenia osiągów w pełnym zakre
sie warunków użytkowania - wynik i  ·poszczególnych po
,m i,arów łączy się ze sobą w ten sposób, że oblicza się 
współczynniki biegunowej trójparametrowej dla całego 
!Zbioru dostępnych punktów pomiarowych (oczywiście bez 
punktów odrzuco·nych podczas wstępnej analizy). 

:Następnie tr,zeba określi(: odchylenie standardowe wiel
kości pomiarowych od wielkości aproko:ymowar..ych (dla 
wszystki,ch punktów pomiarowych) i ,porównać je z ana
log• iczr..ą wielko�cią obliczoną dla każdej grupy punktó-,N 
, osobna. Przy poprawnych danych wyjściowych i dobrym 
wykonaniu oomiarów wart,ość odchylenia standardowego 
d la  c,alego z bioru punktów nie powinna być (w 'istotny 
sposób) większa od wartości odchyleń dla grup punktów. 
Można spodziewać się, że będzie ona nawet mniejsza od  
wartości d la  ·najba rdziej „zaburzonych" po-mia-rów. Jeżeli 
jest inaczej, należy sprawdzić możliwe źródła błędów sy
stematyoznych. 

* 
* * 

Charakterystyka aerodynamiczna samolotu uzys·kan.a w 
wyniku opisanych pomiairów -i analizy ich wyników pozwa
la na obliczenie (z dużą dokładnością, określoną ilościowo)  
osiągów d la  różnyc:h nastaw s.iln.i1ka, masy samolotu i wa
ru nków atmosferycznych , W ten sposób zostaje osiągnięty 

cd. na s, 10 
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NOWOŚCI TECHNICZNE 

Benzyna samochodowa Super 

stosowana do napędu samolotów jednosi ln ikowych 

W porozumieniu z Narodową Federacją Lotnictwa (Fe
deraUon Nationale d'Aviation - FNA), przedsiębiorstwami 
przemysłu naftowego i administracją państwową - fran
cuskie Stowa,rzyszcnie Inżynierów Samochodowych (Societe 
des ingenieurs de l'aubomobile - SIA) wydało 19 maja 
1937 r. nowe zezwolenie i zasady użytkowania benzyny 
samochodowej Super do napędu samolotów jednosilniko-
wych. Ograniczenie stanowi moc silnika - do 1 32,4 kW 
( 180 KM) i stopień sprężania - do 8,7. Jest to  niejako 
rozsze·rzenie podobnego zezwolenia ze styozn:ia 1984 r., 
które wyd&no dla i ednos.ilni.kowych samolotów z silni·kami 
,o mocy do 73,5 kW ( 100 KM). W aneksie do nowego ze
zwolenia wymienia się 399 typów samolotów, których ono 
dotyczy. Szacuje się, że we Francj i jest ok. 4500 samolo
tów, !które podlegają temu zezwoleniu. 

Posunięciu temu przyświecał cel przede wszystkim eko
nomiczny, t j .  ,oszczędr.ość :zużycia wysokooktanowych pa
liw w niektórych przyr,,adkach , np. (c-o s ię podkreśla) pod
·czas ho-lowa1nia szybowców. Zezwoleniu towarzyszy jednak 
wiele ograniczeń, za,kazów i a.nek6ÓW do niektórych pro
cedur -- podykt-ow,mych potencjalnym zagrożeniem, wyni
kającym z charakterystyki samej benzyny Super -oraz wa
runków jej trans-portu i magazynowania. Benzyna samo
chodowa Super różni się bowiem od lotniczej 100 LL (uży
wanej we Francj i p,owStZechnie w lotnictwie użytku ogól
nego) pod względem liczby oktanowej, lotności, właściwo
ści zapachowych, zawartości chloru, bromu, gumy i in. 

Podstawowe zastrzeżenia są następujące : 
- może być używana tylko be.n'zyna samochodowa Super, 

której liczba oktanowa odpowiada liczbie oktanowej ben
zyny lotniczej Avgas 80;'87, co stwierdza się w wyniku 
pomiaru tą samą metodą, którą mierzy �ię liczbq oktano-
wą benzyny Avgas 80/87, 

- benzyna samochodowa Super nie może być stowwana 
do napędu samolotów w przedsiębiorstwach transportu 
lotniczego, 

- zastosowanie benzyny samochodowej Super do napęd,u 
samolotóv,· ogranicza się do lotów w warunkach VFR 
(z wyłączeniem lotów VFR nocnych) i do lotów nieakro-

bacyjnych, dopu:.zczając : wszystkie ruchy samolotów wla
§ciwe dla lotu normalnego, p1~zeciągnięcie (z wyłączeniem 
przeciągniQcia dynamicznego) oraz świecę i ciasne zakręty, 
jednak kąt przechylenia podczas nich nie może przekra
czać 60°. 

0bo,wiązkowe środki ,ostro·żności : 
- przegląd przed lotem, ze szczególnym 

n iem sprawdzenia odpowietrzenia zbiorników 
- próba podgrzewania silnika (warunków 

jego ,pracyj,  

uwzględnie
paliwa, 
termicznych 

- sprawdzenie parametrów: przy pełnej mocy startowej 
- po uruchomieniu s i lnilka po długiej prz,erwie, gdy pa-
nuje stosunkowo wysoka temperatur:1 otoczenia (latem), 

- wyregulowanie wz.bogacenb mieszanki, w celu zapo
bieżenia zbytniemu nagrz,rniu głowic, 

- wzmożona kontrola stanu przewodów i połączeń nie
gumowych. 

Ostrzega się przed : 
� powstawaniem „korków pa["owych" w pnz,ewodach, po 

podgrzaniu (naturalnym) paliwa w zbiornikach, 
- zagrożeniem oblodzenia, w większym stopniu niż w 

przypadku benzyny 100 LL. 
Wymagania o dnośnie do jakości użytkowanego paliwa są 

następujące: 
- należy używać tylko paliwa św1ezo uzyskanego 

l upewnić •się o czystości cystern tran�portowych :i maga
zynowych, jak również o stanie filtru pompy, 

- należy unikać dług-otrwałego ,przechowywania paliwa 
w zbiomikach samolotów i regularnie sprawdzać zawar
it-ość wody. 

Polecono też wprowadzić, odpowiednie dla każdego sa
molotu, poprawki do instrukcji pilotażu, książki silnikn 
i wykazu czynności kontrolnych (checkli�ty), 

W ,opin i i  prasy fachowej, ograniczenia i zastrzeżenia sta-
11c,wią obronę przemysłu naft-owego przed odpowiedzialno
ścią w razie ewentualny,ch nieszczęśliwych następstw użyt
kowania bernzyny samochodowej S..tper w lotnictwie użytku 
ogólneg•o. 

Na. podstawie Air et  Cosmos nr 1151/78 oprac. P. G .  

Nowe magnetyczne urządzenie Multi-Mag do badań n ieniszczących 

Brytyjs.ka firma Ardrox Ltd., specjal izu j ąca .się w prn
jekbowaniu i produk,cj,i urządzeń i chemikaliów do obróbki 
powier.zchniowej .o,raz do penet,racyjne i i magnetycznej de
fektosk,opi,i ,  ,qpra,c,owała urządwnie nazwane Multi-Mag 
i qpa;rte ra .p,r,ocesie MPI (Magnetic Particle In.sp,ecti-o,n) .  
Urząd.z,enle to rozwliązuje zagadnienie kierun kowe.go wy
,krywania pęknięć. zwłaszcza w •częściach ,o .skompliko·wa-
nych kształtach. Pozwa!a · ono na wytwarzanie '11.iezależnych 

cd. ze s.  9 

główny cel pomiarów, który jednak należałoby nazwać 
rnczej „identyfikacją osiągową samolotu" niż „pomi•arami 
osiągów" - jeżeli „pomiary" rozumieć dosłownie. 

Należy jednak pod.kreślić, że w związku z użyciem do 
obliczania wartości C.c pewnej, określonej wcześniej c,ha
rakterystyki zespołu napędowego, uzyskana biegunowa 
trójparametrowa nie może być uważana za bezw:zględm1 
charalkrterystykę samol,a,tu. W przypadku wprowadzenia 
zmiany śmigła lub silnika, os iągi obliczone dla nowego ze-• 
społu napqdowego powinny być traktowane jako orienta
cyjne i kon,ieczne je,t ich potwierdzenie w ·pomiarach w 
l ocie. 

od siebie strumieni magnetycznych, o zrnie:nny,m 1,atę leniu , 
w trzech ,prostopadłych kic-run.kach. Szybkie sekwencyjne 
,przelączan.ie ,obwodów umożliwia wykrywanie pękn,ięć o do
wolnym ki.eriunku w tym samy,m .czasie skra,cając czas 
konlwli o jedną trzecią. Urządzenie może być sto-sO'wam, 
do automatyczr.ej kontroli takich cz�ści, j ak np. sworznie. 

W.K. 
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Samolot o r bitalny ( wraz z zestawem star
towym) 

KONSTR UK CJA.  Całkowicie metalowy, 
3-silnikowy rakietowy dolnopłat o ukła
dzie delta z pomocniczymi rakietami star
towymi. 

Piat. Obrys trójkątny, skos krawędzi na
tarcia zmienny wzdłuż rozpiętości :  8 1° u 
nasady i 45° przy końcówce, profil  NACA 
0010, wznios na k ra wędzi spływu 3°30' .  
Konstrukcja wielodźwigarowa, metalowa , 
na stałe połączona z kadłubem. Zasadni
cza część skrzydła, o skosie k rawędzi na
tarcia 45° , jest 4-dźwiga rowa , 1 1 -żebrowa. 
W skrzydle przy kadłubie znajdują się 
wnęki podwozia głównego. Nosek skrzydła 
przekładkowy z wypełniaczem duralowym. 
Na ostatnim dźwigarze skrzydła są zawie
szone 4 segmenty sterolotek. Sterolotki 
bezszczelinowe szczel i na uszczelniona 
płytą ze stopu tytanowego. Segmenty ste
rolotek o konstrukcji metalowej dura lowej 
przekładkowej z wypełniaczem duralowym. 
Noski segmentów k ryte blachą ze stopu 
tytanowego. Górne pokryci e  skrzydła j est 
mocowane do konstrukcj i  kadłuba za po
mocą sworzni śrubowych. Maks. grubość . 
skrzydła wynosi 1 ,52 m. Cala konstrukcja 
skrzydła jest pokryta płytka mi  ochrony 
cieplnej .  wyjątkiem są jedynie :  płyta o
stania iąca szczelinę sterolotek i noski ste
rolotek. 

Kadłub. Klasyczna konstrukcja półsko
rupowa, całkowicie metalowa, d uralowa. 
Kadłub jest podzielony n a  3 podstawowe 
moduły. Przedni moduł mieści wnękę pod
wozia przedniego, nad  którą znajduje się 
orzedni zespół silników ste1·ujących, 3 blo
ki  el_ektroniki pokładowej i kabinę załogi ,  
rozmieszczoną na dwóch poziomach (gór
n y  sterownia,  dolny część wy po
czynkow�-gospodarcza).  Kabina załogi sta
nowi szczelny, całkowicie izolowan y  mo
duł wkomponowa n y  w przednią część ka
dłuba.  Wejście do kabiny j est u mieszczone 
z lewej strony kadłuba. Drugie wejście  
_jest umieszczone w tylnej ścianie modułu 
kabiny i służy do komunikacji z ładow
nią;  jest przystosowane do przyłączenia 
modułów do  śluzowania bądź łączników z 
przewożonym w ładowni modułem załogo
wego laboratorium o rb italnego. Oszklenie 
kabiny składa się z 6 okien p rzednich i 
boczny_ch oraz 2 mniejszych okien gór
nych 1 2 tylnych do  obserwacj i  wnętrza 
ładowni. Male okienko znajduje  s ię_ również 
w pokrywie głównych drzwi wejściowych. 
Szyby okien Sfł wykonane ze specjalnego 
szkła glinowo-krzemowego. wielowarstwo
we z międzywa rstwą odbijającą nadmiar 
oromieniowa nia podczerwonego. Producen
tem przednif>j części kadłuba jest Rockwell 
International (Snace Division).  Konstrukcja 
ś rodkowej części k a dłuba c;,lkowicie meta
lowa . pólskor upowa o nrzekro _j u  w kształ
cie l i tery U. Dolnll część k onstrukcji środ
kowe.i części kadłuba .iest przedłużeniem 
struktury sk rzydła - iej poprzeczne dźwi
gary sa połaczone z dźwigarami skrzydeł.  
Cala długość wnetrza środkowej części 
kadłuba zajmuje ładownia ,  zamykana od 
�Ó!"Y pokrywami  dzielonymi w plaszczy
zrne symetrii  płatowca. I�onstrukc ia  po
krywy ładowni przekładkowa wykonana 
z kompozytu węglowo-epoksydowego z wy
pełniaczem Nomex. Na ich wewnętrznych 
powierzchniach, tuż za przednią cz.ęśc i ą  
karllub:a. s a  umies7czone chłodnice insta
lacji  kl imatyzac v i ne i .  rezerwa mie _isca na 
pokrywach umożliwia zamontowa nie do
datkowyc h chłod n ic .  Wnetrze ł a downi nie 
jest szczelne. Pokrywy ładowni są umo
cowane na swej tvlnej krawedzi n a  prze, 
gubach umożl iwiaj � c ych obrót wokół jed
nej osi,  przednia k rawędź _jest zawieszo
na n a  przegubach kulowych z możl i wością 
przemiet-:zczeń osiowych w celu u n i k n ięcia 
skutków odkształce11 kadłuba. Wewnatrz 
ładowni,  w _ jej tylnej części .  na lewej ścia
nie  jest umieszczony przegubow v dźwignik
-man i pulator .  Producentem ś rodkowej czę
ści kadłuba jest k oncern Genenil  Dy
na mics, a pokryw Rockwell Inte r-
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national (Tulsa Div.) .  Tylna część kadłuba 
stanowi osłonięte loże zespołu n a pędowe
go. W jej górnej części, no obu stronach 
usterzenia pionowego, znajdują się 2 zespo
ły silników sterujących OMS wraz ze 
zbiornikami paliwa oraz zespoły silników 
stabilizujących RCS.  Na dole tylnej częśc i  
kadłuba, pod dyszami silników głównych,  
zna jduje  się klapa podkadłubowa, która we 
współdziałaniu z rozkłada nym sterem kie
runku może stanowić również hamulec 
a e rodynamiczny. Konstrukcja  klapy me
talowa. Producentem tylnej częśc i kadłu
ba  j est Rockwell International (Space 
Div.) .  

Usterzenie. Tylko pionowe, o obryste 
trapezowym i skosie 45° . K o nstrukcJa sta
tecznika wielodźwigarowa, pólskorupowa, 
całkowicie metalowa. Profil statecznika 
symetryczny,  kl inowy. Ster kierunku skła
da się z 2 symetrycznych segmentów, któ
re  mogą być wychylan e  wspólnie w jedną 
stronę (sterowanie  lotem przy malej  pręd
k�ści),  symetrycznie (ha mowa nie  aerodyna
miczne) lub asymetrycznie (hamowa n i e  
aerodynamiczne i sterowanie lotem) ; ha
mujące działa nie segmentów steru kierun
k u  może być skorelowan e  z wychyleniem 
klapy podkadlubowej.  Ster kierunku pełni  
f u nkcję ha mulca aerodynamicznego w za
kresie prędkości od  M = 10 do  M = 5 .  przy 
prędkościach niższych peł n i  obie swe 
funkcje równocześ n ie  lub wyłącznie funk
cję steru. P roducentem usterzenia piono
wego jest Fairchilcl-Republic.  

Ste rowanie, Dwa systemy sterowania : 
a erodynamiczny (używany podczas lotu w 
atmosferze) i rakietowy (używany w locie 
poza atmosferą) .  Podczas lotu w at mosfe
rze do sterowa nia  są używane konwencjo
nalne powierzchnie sterowe (sterolotki, 
ster-hamulec, klapa podkadlubowa) wy
c hylane hydraulicznie ;  i nstalacja sterowni
cza j est wieloobwodowa. Do sterowania  w 
locie poza atmosfera służą 3 zespoły sil
n 1kow ste rujących o odpowiednio skiero
wanych dyszach. Przedni zespół sterujący 
RCS składa się z 14  silników rakietowych 
Marqua rdt R-40A o ciągu 3870 daN każdy 
1 2 wychylnych silniczków pomoc niczych 
Marq ua rdt R-IE o ciągu 100 daN. Trzy 
sil niki  R-40A mają dysze skierowane do  
góry ,  t rzy dalsze - do przodu ,  dwie pa-
ry  na boki  i dwie ostatnie pary  
skośnie  cło  dołu ;  siln iczki  R - I E  są zasad
niczo skierowane do clolu,  lecz mogą być 
wychylane w n iewielkim zakresie kątów. 
P rzedni  zespól RCS j est umocowa n y  n a  
specjalnej ra mie  przed kabina załogi w 
przedniej części kadłuba,  do tej samej ra
my są umocowane zbiorniki pal iwa i tle
nu_ dla siln ików sterujących zespołu oraz 
zb10rn,k helu. Tylne zespoły steru i ąc e  RCS 
sa zblokowane z silnikami stabilizacyjny
ml OMS u mieszczone razem z n i m i  
o r a z  ze zbiornikami paliwa, tlenu i helu 
w modułach usytuowanych na tylnej czę
ści kadłuba z obu stron statecznika .  Mo
rłuly są DOkrvte osłonami z kompozyt:1 1.. 
Zespoły silników RCS są wysunięte soocl 
osłon. Każdy 7. n ich składa się z 1 2  silni
ków Marquarclt R-40A i 2 wychylnych sil
n ików M,irquarclt R - l E .  Trzy silniki R
-40A są skierowa n e  ku górze, dwa ku ty
łowi, cztery w bok na zewnatrz i t rzy 
sko,nie w dól� nodobnie jak ruchome si l
nic?.ki koTel-c c y i n e  R-lE.  Zblokowa ne z 
układem RCS si lniki  układu stabilizacyj ne
f!O OMS sa nojedynczo umieszczone w mo
dułach no obu stronach u sterzenia piono
wego, Sa to sil nj k i  Aerojet OMS o ciagu 
26 700 dBN. Układ OMS służv do stabil i
zaci i  całego zespołu podczas .startu i wzno
szeilla pion owee-o w atmosferze. Paliwe1n 
dla silnikó·-v układów RCS i OMS .i est mo
n ometylohyc;lrazyna, utleniaczem tlenek 
azotu. 

Podwozie. T rójzespolowe. chowane hy
d ra ulLcznie do wnęki kadłubowej ( przed
n ie) i wnęk skrzydłowych (główne). Wszy
stkie golenie  podwozi są teleskopowe, z 
kołami bliźniaczymi.  Amortyzacja  olejowo
-gazowa, czynni k  ciekły i gazowy w amor
tyzato rze oddzielone membraną w celu 

un iknięcia ich  mieszania  w stanie n ieważ
kości.  Wypuszczapie podwozia grawitacyj
ne ,  wypuszczanie przedniego podwozia mo
że być wspomagane małym ładunkiem pi
rotechnicznym.  Wymiary ogumien ia : p,rzed
nie 0 ,BJ X0,22 m, główne - J , 13X0,40-
-0,53 m.  Ciśnienie w ogumie n i u :  przednie  
- 2,0 MPa,  główne - l ,8 MPa.  Nośność 
kół : przednie - 10 750" kg,  główne - po 
22 300 kg.  Każde k•oło j est wyposażone, w 
samodzielny system hamulcowy z u rzą
dzeniem _przeci wblokadowym. żywotność 
ogumienia  wynosi  5 lądowań. 

Zespól napędowy. Główny zespół napę
dowy skła da się z 3 silników rakieto
wych Rocketclyne SSME o ciągu 1 66 800 

1 1  
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daN każdy przy powierzchni ziemi oraz 
227 700 daN w próżni kosmicznej.  Zużycie 
paliwa z utleniaczem (ciekłego wodoru 
LH2 i ciekłego tlenu LOX) wynosi 
467 kg/s, czas pracy w normalnych wa
runkach startowy.eh 520 s,  całkowita 
żywotność - 8 h (co odpowiada 55 startom 
i lądowaniom). S ilniki SSME są umieszczo
ne na dwudzielnym łożu stanowiącym in
tegralną część tylnego modułu kadłuba. 
Pomocniczy zespól napędowy składa się z 
2 raklet na paliwo stale Thiokol SRB o 
ciągu 1 467 800 daN w czasie pierwszych 
20 s pracy, zmniejszającym s ię następnie 
do 1 192 ooo daN, a później, po 50 s pra
cy - do 927 OOO daN. Do oddzielenia ra
kiet SRB są u;żywane małe silniczki rakie
towe n a  paliwo stale o ciągu 8900 daN. 
Zużyte rakiety SHB opadają na spado
chronach i mogą być powtórnie wyko
rzystane po napełnieniu paliwem, składa
jącym się z llenku polibuta d i enowo-akry
lowego, chloranu amonu i pyłu aluminio
wego. 

Instalacje. Paliwowa główny ze-
wnętrzny zbiornik paliwowy, mieszczący 
530 ooo I ciekłego tlenu i 1 438 OOO l ciekłe
go wodoru;  zespoły RCS i OMS mają 
własne zbiorniki  paliwa i utleniacza. Hy
drauliczna - ciśnienie robocze 20,7 MPa ; 
trójobwodowa, pompy na pędzane  turbina
mi spalinowymi (każda o mocy 100 kW), 
wydatek płynu hydraulicznego 4 1/s ; słu
ży do wychylania powierzchni sterowych, 
ruchomych dysz silników korekcyj nych, 
otwierania zamków podwozi a ,  c howa n ia 
podwozia i hamowania kół ; podczas lotu 
orbitalnego instalacja praktycznie nie dzia
ła, je.1  zbiorniki są podgrzewane freonem 
z instalacj i  klimatyzacyjnej ,  by  nie  doszło 
do zamarznięcia płynu hydraulicznego. 
Energetyczna - 3 ogniwa paliwowe spala
Jace wodór i t len.  każde zasila jeden z 
n iezależnych obwodów i n stalacji elektrycz
nej ; przy minimalnym zapotrzebowa n i u  
e nergetycznym jedno z ogn i w  jest wyla
czane (można je  natychmiast ponowni e  
włączyć) : min.  dopuszczalna temp. ogniw 
- 278 K ,  a czas dojścia do  pelne.1 wyda.1-
ności 15 m i n ,  żywotność ogniw 
5000 h; zapas paliwa do  ORniw jest prze
chowywany w_ zbiorn ikach-termosach zna .1 -
dujących s ię  na podłodze la  down i :  na pie
cie podawa ne do  s ieci  wynosi 27.5-32.5 V, 
moc ogniw trwała - 14 kW, maks. chwi
lowa 24 kW. obciążenie energetyczne 
trwale - 1 5�0 kvVh, rezerwa energetyczna 
- 264 k\'lh ,  zapas pal iwa ogniw pal iwo
wych : wodór - 84 k1;, tl e n  - 708 k l! .  Kl i
matyzacyjna - w całości (oprócz c hłodn i c )  
umieszczona p o d  podloJ:!a kab i n y  załog i ,  
z łatwym dostęncm podczas lot u :  1 1 t rzy
muje właściwy sl,łarl i tE'm D. atmosfery w 
przedzi �le załogowym . nobiera j�c tlen 7e 
7biorników nal iwowvch i azot z butl i  w 
kabinie.  J:!dzie zn'l i d u j ą  s ie  ró•vnicż a wa
rvine rezerwowe bnt le  z Uenern :  i P i  z, rla 
n i �1n iest także ch łodze n i e  ze'-'nnlóv,, <"1 v1io
n i k i  pOkł:łc'łowej i zP.sno}ńw i nst:i l�cj i  �ner
l!"'tvcznf'i w przectz i :ł J �  załoE!owv,n : chlr.r'
n ice i T1 st alacj i  o łaczrej no,v ierzc h n i  1 1::t:  rn:: 
SA. un1ieszr.zone  na ,.vc.wn('1. rzr�e i  r"'nwierzc h 
n i  nokrvw h1rlowni  e:dv ookrv\vv �<J 

zan1 k nięte .  f reon ic"it r h1oc17o n v  vv n:-1 rn
,vniku wnrlnyrn:  wn etrze ladov,, n i  n j p  j ec-t 
nod<'7�" lotu kl im!'.łf  vzou.ra ne. v,vnclnlq � iA  
je  .i edn�k n 1• 7 e rl s f  q r tr._rn ro7yctvrn a z0t:ern 
- przed tankowaniem zbiorn ików czlo'l 1 1  
ET. 

Wyposażenie. System lącz,10ści - dz ial:1 
w pasmie S i K,, (ok. 2 GH�) ,  możP 
współpracować nie  tylko z s tec1a stAc _j i 
naziemnych. lecz i z satel i tami  telekom,,
n ikacyjnymi.  przenosi i n form'lc jc  na  
fonii,  obrazy telewizyinc  i i n formacię Z'l
kodowa na cvfrowo. Do kom11 nikacji or
bitujacych kosmonautów z kabiną - sys-

. tem na  pasmo P (UHF). System nawi!"., 
cvi no-steruj;icy składa s ie  z 5 komp,,te
rów sterowani;, lotem T BM A dvancerl Sys
tem/4 Pi Model AP- 1 0 1  (każrlv ma P"
mieć 64 Kslów o długości �2 b i ty  i 2 we
wnętrzne namięci magnetyczne o po i .  no 
1 32 bity).  j cc'łen z kom1w tcr0w j est f<'7er
v.rowy. 4 nozost? łe  pracujr1 c i a glc �v!lch 1· n 

n izu iac <1uion1atycz n l p  sw;:i nrarP (:'iOO cv 1r l  i 
:-.:vncl1ron izac i i  na 1 s). Jeśli  j cdr- •1 z n i c:lt 
spóźni s ie  z svnchro n izncj ;.1 rl l i •żei  n i ż  
4 111s, jest wyłacza nv.  a je�0 funkcie  
nrze i n1ujc kotn outcr rc7.crwo·"•v po a \v.:i r i i  
ci n1g ief!o. ż;1d�jąc równocze(; n ie j :1 k  n..1 i 
szvbs7Cr.!n ląrlovva n i :-1 .  P ro�r:· 1 1-nv s:..1 nag1·.-1 1 1c 
na tr1śn1 iP  ITI :-'ł f! netyczn e i  i wybier;:inc z:..1 
uon1ncr1 kl awj;ib 1rv ,  d :1 n c  1 wynik i  rll:..1 
zalo.l'.!i sa ,..vvświetlanc n:i 0kran:-1 c- 1 1 kato
dowvch.  I<on1 1Juf crv � r" :i l i zu i r1 stal� rl .-i n e  
n:.:i rlrhorlzace 'l 3 nl a t f0nn l'-e7wlorl nościo
wych Singe r-T<ea r fott KT-70/SKN 2600 i � 
nla tfor ..,, gi roskonowych Norl i l l'nn oraz 1 
zest:,wów przysoieszen iomi crzy Hcnd i x. Do 
pilotażu i nawigacji w loci e  at mosfc rvl'z
nvm służą 3 sztuczne horyzonty Lea r S i e
gler .  2 ra diowysokościomi erze nracuiace w 
paśniie C (Hoqeywell), 2 wysokościomierze 
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barometryczne Sperry i 2 radary nawiga
cyjne Sperry, ponadto w skład wyposaże
nia nawigacyj nego wchodzą 3 zestawy 
TACAN i potrójny mikro falowy system 
kontroli podejścia MLS. Do kontroli zbli
żania i zetknięcia z i nnymi obiektami w 
przestrzeni kosmicznej służy specjalny ra
dar o zasięgu obserwacji  560 km. Istnleje 
w każdej chwili możliwość wyłączeni a  ste
rowania automatycznego i przejścia na 
sterowanie ręczne. 

Ochrona cieplna konstrukcji.  Na częś
ciach narażonych na działanie najwyższej 
temp. ( 1600-1800 K) pokrycie zabezpiecza
j ące w postaci płytek . RCC (Reinforced 
C a rbon-Carbon) z włókien węglowych w 
węglowej matrycy o powierzchni  dodat
kowo pokrytej węglikiem krzemu. Po
wierzchnie narażone n a  działanie temp. 
1000-1600 K pokryte płytkami z materiału 
cera micznego HRSI (High-temperature 
Reusable Surface Insulation). Powierzch
nie narażone n a  działanie temp: 700-
-1000 K pokryte płytkami z tworzywa ce
ramicznego LRSI (Low-temperature 
neusable Surface Insulalion). Płytki HRSI 
i LRSI sa wykonane  z materiału cera
mi cznego ńa  bazie dwutlenku k rzemu. Po
wierzchnie narażone na działanie temp. do 
700 K są pokryte płytkami  ze sprężyste
go i elastycznego materiału poliamidowe
go FRSI. (Flex ible Reusable Sur face In
sulation). Płytki naklejane są na  konstruk
cję klejem silikonowym z zachowaniem 
odpowiedniego usytuowania względem na
pływającego powietrza. Płytki mają kształt 
kwadratów J50Xl50X20..;-72,5 mm (HRSI) 
bądź 200X200X5..;-20 mm (LRSI) . Łącznie do 
pok.rycia płatowca Space Shuttle zużywa 
się ok. 3 1  ooo płytek różnego rodzaju. Do
puszczalne jest odpadnięcie pewnej n ie
wielkiej liczby płytek bez spowodowama 
zagrożenia samolotu. Po każdym locie 
większość plytelc jest wymieniana.  Sc�ema1: 
rozmieszczen i a  płytek różnych typow 1. 
schemat rozkładu temperatur płatowca jest 
przedstawiony n a  rysunku. 

a) 
Dolne pow. 

f370 K 
1530 K \ 

{110 K 

b) 

92D K 
pow. 

Dolne pow. 

�� ,orf� . .  
C.J RCC . � I ' □Sł HRSI Gorne po1<� 
r:::1?J LRSI 
CJ FRSI 
E� ti.'f/on 

Rozkład temperatur na powierzchni kon
strukcji samolotu orbitalnego (a) i roz
m ieszczenie różnych rodzajów pokrycia 
ochronnego - płytek izolacyjnych (b) 

nozwOJ KONSTRUKCJI. Hakieta nośna, 
jako jednora zowego użytku ś rodek t ra ns
portu ła dunków na  orbitę olrnloziemską, 
j est niesłychanie droga i mało e fektywna : gdyż masa ładunku użytecznego stanow, 
zaledwie n i kły  ułamek jej masy startowej. 
o pojazdach orbitalnych wielok rotnego u
żytku myślano  już od  początku ery  kos
micznej. Pierwszych wiarygodnych danych 
doświadczalnych dostarczyły loty sa molotu
rak ietoplan u  eksperymentalnego X-15 je
szcze w latach p ięćdziesiątych. Także o-

- pracowanie  konstrukcji samolotu Lockheed 
SR-71 Blackbird dostarczyło wielu do
świadczei1 i uzmysłowiło stopień trudności 
całego przedsięwzic;cia.  W latach sześć
d ziesiątych prowadzono badania aerodyna
miczne majacc na celu określenie opty
malnego kształtu pojazdu . orbitalno-atmo
sferycznego. Domi nowała wtedy konceDcja 
tzw. latającej wanny - praktycznie bez-

skrzydłowego pojazdu z kadłubem o 
kształcie półstożka, którego plaska po
wierzchnia stanowiła grzbiet pojazdu, a 
całości dopełniało podwójne lub potrój ne  
usterzenie. Taki  kształt wydawał s ię  naj
bardziej obiecujący ze względu na prze
bieg zjawisk cieplnych podczas przejścia 
przez atmosferę, jednak aerodynamicznie 
był  bardzo daleki od ideału. Dokła dniejsze 
studia nad  całością zagadnień związanych 
z opracowan i e m  pojazdu orbitalnego wie
lokrotnego użytku i przewidywany po
stęp w dziedzinie inżynier i i  materiałowej 
doprowadziły do  powstania nowej, bar
dziej samolotowej koncepcj i ,  która, stop
n iov,o doskonalona,  cloczelrnla się real iza
cj i  jako S pace S huttle. Osobnym zagad
n i eniem był napęd. S i ln ik i  stosowane w 
rakietach nośnych musiały pracować n ie
zawodnie w c iągu kilkudziesięciu czy stu 
kilkudziesięciu sekund i nie było wymaga
ne ich wielokrotne wtacza nie i wyłączanie. 
Pierwsze duże silniki spełniające ten wa
ru nek zastosowa no doDiero w programie 
Apollo. Do 1972 r .  wskutek znacznego o
g raniczenia budżetu N ASA, przeprowadzo
no tylko a nalizy teoretyczne,  uzupełn ione 
częściowo badaniami  aerodynamicznymi.  W 
ich wyniku wybrano ogólny układ kon
cepcy j n y  Space Shutlle.  Zasadnicze zna
czenie miała oczywiście wielkość i udźwig 
pojazdu. Zdecydowano się na dość wyso
kie ( jak na początek) wymiary i udźwi[(, 
co j est oczywiści e  związane z war t ościa 
użytkową Space S huttle j ako o rb italnego 
ośrodka t ra nsportu możliwość wynie
sienia na orbitę czy śc iagniecia z niej  o
b iektów o znacznej masie lub k ilku obiek
tów w j ednym locie w zasadni r.zy sposób 
obniża koszty tego rodzaju misji  kosmic7,
nych. Przełom w proe:ram i e  Soace Shuttle 
n c1 stapil w sierpni u  1972 r. Wtedy to POd
p i�;:i no kont rakt na opracowa nie  projektu 
samolotu kosmicznego. Obol< Na rodowej 
/' g('nc j i  Badania Przestrzen i  K osmicznej 
(N A S Ą) w p ra cach p rojekt-owych 1 1czest
n i.czył ( i c1ko ich główny udz ialnwiec) kon
cern Rockwell Intcrnatio"lal .  nstalO'lO osta
t ecz n i e  geometryczny kształt płatowca . 
n i ezbect n e  systemy poklarlowe. wymiary i 
rn ase samolotu. Przeanal izowa n o  t;,kże sl. ;,
rannie przebieg wszystkich faz lotu .  zwl'l
szcz:i porl k;,tem możl i wośc i  zmia n y  róż
nY<'h nar,1 mctrów. PrzyJct o, żr- 1 1klarl sn
'11 nlotu Jest określo nv przcz bak zasarln iczc 
n"""r.., m e t rv wyjściowe i wvn1.1 .E!an i a  aerody-

1n � n1 i cz •1e jak prędkość J ;:-i rlnwa n i :::i .  wvmi::ł
rv i n1asa ł.q du n k u  t :żvl erznel!o. n1ożl i
,vo.C:ć n1;.i n P,vrów w alnHlsferze ora?. wvni
lc1 i;:>f!P. z lotu p rzez ::i. t 1nos fcrP. '171 grzPw:1 -
n i c'  knn.:.trukcj i .  O!=.b1teczny Pt•n iek t .  Które
pn l'P!ł } i 7 :ir-ie porl ieto v,1 110lowie l :� t  siP.
rr,nr1z ie f-: i � tv<"h .  przewi dywał następujący 
,,ccnu r iusz lotu : 

pionowy start z użvciem silni ków 
rlwóch rakiet na paliwo stale (boosterów 
$HB).  

- od rzucenie rakiet pomocniczv<'h � r 
(odzv!-:k iw;i n:vch n astenn ie  no v.rodowaniu 
n ;i  �·nadochron:3rh) i dalszy J ot nrzv użVeiu 
,,,1::if,:�vch s i ln i ków aż  do osiągn ięcia pręd
kości orbita lrej .  

- odrzucenie zbiorri i k �1 zcwnclrzneito ET 
( iedynesrn elementu jednorazowego użytku 
w całym systemie),  

- vveH·c iP.  n::l. z ::i d i'=l n a  orhitę i v,.rlaści we 
rl l •  nrzeprowa dzanej • mis j i  usytuowanie 
samnlot1 1 . 

- przeprowadzPnie n1 i s i i .  
- nrzygotow;an i c  do zeiściA z o rbi ty  /orl -

nnwiednie usvtvowanie  orzestt„7.cnne  s;:i mo
lotu i <'ze�ci owe wyhamowanie prędkości 
prac,i s ilników głównych).  

ponovn1a reorientrtcia 1 1svluowa n i a  
nrzec:trzennetto �:.1 molotu i w� r-·r- 1 � w ::1.t
mosfere lotem śli 7e:owym ,e sta lvm 8cro
dynan1 ie7.nv n1 wyhc=imowa n i e n1 prP.dkn;:ci .  

- pode ·jt.:r.:ie rlo J ;.-i do\,vnn i::i r a  nas ie  sf:=1r
tnwvm od nn,�ri edn in  przvr!0t nwaricgo lot
ri i'-'l<a (z możl i wnl:c i ::i  nowlórze nio podej-
ścia no wvko n ;;i ri i 1 1  oqt l i ) .  

- nawrót rln bazv c:1:::irtov,,e• i n R. g r1.h ic
c ie  snec i;.i lnef'o s::irno1ntu tr ::n1snorlov.,ef'0.  

no\vtórnv rnnnt� ż przyg:ot o vvanic 
�1 :-1 rl 0we cal�t10 svstcmu. 

Na i i stotn ic j szn jest możl i wość lądowa n , ,. 
n a  lo tn i sk 1 1  n iewiele róż n i ;acym s ię orl 
zwykłPJ!O jest 'V,.'v 1n : 1 1,!:i n ;;i na w,zel k i  
wvn::ld�'k większa rl ł1 Jgo(:{; n�s3 or;:iz  lens��a 
gładkość i czvst ość nawi erz<' h n i .  'Przygoto
wano k ilka l otf" i !=-·k P::t świcf' i e .  l )rzczn;.1czo
nvch cło  n rzviec j �, S nnc� � h u t l l e .  Zasarl
n i c1.vn1 prohlemcrn konslr 1 1kcv; nym był:-i 
ochrona 1 cr m i czna powicrzc1, ,, i  najazdu 
nadczas nrzc Fc i n  nrzcz a t n1osferc. Tempe
ratu ry oddz i � ł 1; j :1cc  n a  konstrukr ję w tc i 
fazie lotu.  zależnie od m i e jsca . wynoszą or! 
ok. 650 K do ok. 1800 K i wystep11 i ·, 
wkrótce (kilk;,rlz ies iat  sek 1 1 n <l '  DO pobycie 
"" molotu w kosmicznej próżn i  w temp. 
ole 3-4 K. 

W począ tkowej fa z ie  pr"c  nacl  S p.Jce  
Shuttle nic istn in t  j eszcze maler ia l  moga 
cy wytrzymać t8kic warunl,i, zastosowa-
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nle zaś osłony ablacyj nej nie mogło być 
brane pod uwagę ze względu na znaczne 
wymiary samolotu i wielką masę samej o
słony oraz trudności z je j  wymianą po 
każdym locie.  Z podobnych przyczyn nie 
można było zastosować jako osłony ter
micznej materiałów si lnie wypromieniowu
jących c iepło (dwutlenek cyrkonu.grafit) 
bąd:i: materiałów o dużej pojemności c ie
plne,I .  Dopiero osiągnięcia i nżynierii  ma
teriałowej z polowy lat siedemdziesiątych 
umożliwiły wyjści e  z sytuacji udało 
się uzyskać tworzywa na bazie kompozy
tów węglowych i ceramik i ,  charakteryzu
jące się żądanymi właściwościami cieplny
mi ,  małą gęstościa oraz łatwością w zasto
sowaniu.  Występujq one w postac i  płytek 
o różnych wymiarach i grubościach, na
klejanych na konstrukcję  samolotu specjal
nym klejem silikonowym. Szcze l iny i po
łączenia płytek sa również odpowiednio 
uszczelniane.  Płytki nakleja się ręcznie -
to właśnie stało się przyczyna znacznego 
opóźnienia całego programu real izacj i pier
wszego egzemplarza Space Shuttle,  gdvl 
zajelo ok.  2 mln roboczogodzin.  W reali 
zacji całego programu, obok NASA 

Rockwell International, uczestniczyło kil
kaset różnych frm, m.in. Martin Marietta 
(zbiornik ET). Rocketdyne (silnik i  główne), 
Marquardt (s i lniki  sterujące), Thiokol (ra
kiety startowe SRB),  IBM (pokładowy sys
tem i nfcrm;atyczny) czy Honeywell, Singer-
-Ke3rfott. Sperry, Bendix, Northrop, Lear 
Siegler (systemy nawigacyjne  i łącznościo
we). 

1979 r. Zbudowano także kolejny egzem. 
plarz OV- 104 Atlantis i rozpoczęto budowę 
następnego OV-105. Poczyniono odpowied
nie przygotowania w bazach startowych, 
budując nowe wieże startowe i urządze
n ia  do montażu zestawów startowych 
Space Shutlle. Pierwszy tzw. prom kosmicz
ny (czy też wahadłowiec, bo i takiej naz
wy użyto) wystartował 12 kwietnia 1981 r. 
z Ca 1J Canaveral z dwuosobową załogą 
(J. W. Young i R. Cri ppen). Łącznie do 
ko11ca 1985 r. wszystkie pojazdy wykona
ły pomyślnie  kilka naśc ie różnego rodzaju 
misji naukowych i użytkowych, w tym 
także wojskowych. 28 stycznia 1 986 r. 
nadczas startu OV-099 Challenger do ko
lejnej  m isji nastąpiło uszkodzenie uszczel
nienia międzysegmentowego prawej rakie
ty SHB i v,ydostanie się płomienia, któ
ry spowodował uszkodzenie i eksplozję 
zbiornika ET na wysokości ok. 17 km. Ca
la sześcioosobowa załoga zginęła, a po
,iazcl ulegt zupełnemu zniszczeniu.  Kata
t rof'1 spowodowała wstrzymanie Jolów po
zostałych pojazdów do czasu usunięcia 
błędu konstrukcyj nego o raz p rzyspieszenie 
przejściowo przerwanej budowy OV-1 05. 

Pierwszy egzemplarz Space Si luttle miał 
być gotowy do startu w 1978 r . ,  do czego 
jednak nie doszło ze względu na t rudności  
z izolacją c ieplna.  P ierwszy prototyp (OV
-101 Enterprise) prze ka za no do badań aero
dynamicznych w locie 1 7  września  1976 r. 
- t rwały one od !:.,tego do pa:i:ctz,ernika 
1977 r .  Następn ie prototyp przekazano do 
prób wibroakustycznych. Prototyp OV-099 
Challenger,  początkowo przeznaczony do 
niszczących prób wytrzyma łościowych, zde
cydowano się przebudować na latajacy -
próby statyczne doprowa dzono do 1 20°/o, co 
przy zastosowanych metodach obliczeń u
znano za wysta rczające.  Prototypem od po
cza t k u  nrzeznaczonym do lotów byt OV-102' 
Columbia ,  przekazan y  NASA 8 marca 

DAN E TECHNICZNE 

Całość zestawu s t :tr to wego 
Rozpiętość 
Długość 
Wysokość 
Masa startowa 
Obciążenie ciągu podczas startu 
Samolot o rbitalny 

Rozpiętość 
Długość 
Wysokość 
Długość wnęt rza ł a downi 
średnica wnętrza ładowni 
Pojemność ładowni  
Pojemność wnet rza kabiny załogi 
Powieczchn ia  sl<rzvclla 
Powierzchnia sterolotek 
Powierzchnia ust e rienia pionowego 
Powi erzchnia stent  k ierunku 
Wydłużenie skrzydła 
Masa własna (zależnie od egz.) 
Masa do ładowa nia (z ładunkiem użytecz

nym 14 515 kg) 
Masa ładunku użytecznego (orbit�  1 85 km) 
M;isa ładunku użytecznego (orbita biegu

nowa 1 85 km) 

23,79 m 
56,14 m 
23.34 m 

2 042 576 kg 
0,696 kg/daN 

23,79 m 
37,19 m 
17,25 m 
18 ,29 m 
4 ,57 m 
:rn:; m' 

74 ,33 m' 
249 .9 1  1n? 

38,88 n1? 

38,39 m' 
9.09 m' 

2,265 
67 876+69 004 kg 

96 162 ki( 
29 435 kg 

1 4  5 15  kg 

NOWOŚCI TEC H N ICZN E  

Si l n i k  SN ECMA M88 

do myśl iwca Rafale 

Firma SNECMA rozpoczęła w ko1icu 19U6 r. próby wy
twornicy silnika M88 Mk TI będącego wersją rozwojową sil
nika M88 Mk I ,  który pierwotnie był przeznaczony do na
pędu nowszych wersji rodziny Iviirage. Nowy silnik m3. być 
,,astosowany jako napęd przyszłościowego myśliwca Rafale, 
w związku z czym jego ciąg będzie zwiększony do 8320 daN 
(z dopalaniem), a stosunek ciągu do masy - do ok. 10  : 1 ,  
w porównaniu z wartościami dla wersji Mk I wynoszącymi 
odpowiednio 7350 daN i 8,5 : 1. Pod względem mechanicznym 
wersja Mk II nie różni się od wersj i Mk I. Obie mają 
3-stopniowy wentylator napędzany przez jednostopniową 
turbinę niskiego ciśnienia i 6-stopnimvą sprężarkę napędza
ną przez jednostopniową turbinę wysokiego ciśnienia. Sto
sunek natęże11 przepływu wynosi 0,5 : 1, a spręż całkowity 
24 w przypadku Mk I i 25 w przypadku Mk II. Ciąg został 
zwiększony głównie przez podwyższenie temperatury przed 
turbiną do 1570°C, co s tało się możliwe dzięki zastosowaniu 
na łopatki wirnikowe turbiny wysokiego ciśnienia mono
kryształów i systemu chłodzenia wypróbowanego na silniku 
pierwszej wersji o temperaturze przed turbiną ponad 1400c'C 
i z łopatkami wykonanymi z konwencjonalnych materiałów. 
Poza tym udoskonalono komorę spalania przystosowując ją 
do wyższych temperatur pracy oraz zmieniono ulopatkowcl
nie wentylatora, którego spręż wzrósł z 3,5 do 4,0, i sprę
żarki. Próby wytwornicy silnika M88 Mk II, składającej siq 
ze sprężarki, komory spalania i turbiny wysokiego ciśnie
nia, są przeprowadzane na hamowni wysokościowej w 
Gatlay, kióra umożliwia odtwarzanie przed sprężarką tem
peratury i ciśnienia występujących w czasie pracy silnika. 
Próby stoiskowe kompletnego silnika mają rozpocząć się je
sienią 1 988 r . ,  a próby w Jocie na samolocie Rafale A - w 
198!) r. 

W.K. 
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Masa ładunku użytecznego (orbita 55° na-
chyl enia,  500 km) 

Obciaże n i e  powierzchni przy ładowaniu  
Obci ażenie ciagu ( masa do lądowa nia)  
Prędkość orbitalna 
Pręrlkość wejścia w atmosferę 
Prędko' ,, lądowania  lotem ślizgowym 
Prędkość lądowania maks. 
Opadanie w locie śl i zgowym 
Doskonałość aerodynamiczna 
Zbiornik paliwowy ET 

Długość 
$rednica 
Masa własna konstrukcji  
Masa całkowita z p3liwem 
Rakieta  startowa SR3 
Długość całkowita 
Srednica maks. 
Długość części s i ln ikowej (komory paliwo-

wej) 
Masa własna konstrukcj i  
Masa  cał kowita z pal iwem 
Czas pracy 

Nowy system komputerowy 

do kontrol i  ruchu w USA 

11 340 kg 
334,8 kg/m1 

0 . 19� kg/daN 
28 325 km/h 
2'1 554 km/h 

334 km/h 
4 1 6  km/t1 

3 mis 
ok. 3 

47,00 m 
8,40 m 

34 800 kg 
750 980 kg 

4ó.00 m 
3,71 m 

38,47 m 
66 406 kg 

5G9 893 kg 
1�2+ !23 s 

T.M. 

FAA wprowadziła nowy system komputerowy do kiero
wania ruchem lotniczym. Oczekuje się, że pozwoli on 
zmniejszyć opóźnienia i zwiększyć bezpiecze11stwo lotów. 
Projekt nowego systemu powstał w październiku 1 985 r., a 
na początku 1 987 r. rozpoczęto jego oprogramowanie. Dzięki 
nowemu sprzętowi po raz pierwszy będzie można 1n jed
nym ekranie uzyskać radarowy obraz każdego samolotu od 
wschodniego do zachodniego wybrzeża USA, w granicach 
jurysdykcji FAA. Kierownicy · ruchu w głównym centrum 
kierowania ruchem FAA w Waszyntgonie będą mogli ob
serwować także poszczególne sektory przestrzeni powietrz
nej, w których powstało lub grozi zakłócenie. Umożliwi to 
precyzyjniejsze niż dotychczas rozładowywanie zagęszcze
nia ruchu przez jego zwalnianie, zmianę tras dla poszcze
gólnych lotów, albo zarządzenie więksżych przerw między 
startami. 

Od września ub.r . ,  po uruchomieniu dalszych programów, 
będzie można _ przewidywać z co najmniej 2-godzinnym wy
przedzeniem, który z 649 sektorów przestrzeni powietrznej 
będzie przeładowany. Zdaniem FAA bezpieczeństwo lotów 
wzrośnie wskutek tego, że nie będzie niespodziewanego, 
nadmiernego skupienia samolotów w danym sektorze. 

Opóźnienia, które zazwyczaj wynikają ze zmiany trasy 
lub opóźnionego startu, będą r'nogły być wyeliminowane 
przez zmianę separacji poziomych i pionowych. 

Kontrolerzy, po pierwszych doświadczeniach pracy z no
wym systemem, wyrażają się o nim z entuzjazmem. 

Wg Internatio nal Herald Tribtme, May 20, 1987 

opraco wat mgr i nż .  J .  Zwierzyńsl,i 
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TECHNleZNY SŁOWNIK LOTNICIY 

Terminy lotnicze bułgarskie, czeskie serbochorwackie (X) 

I - przemysł lotniczy 
2 - wytwórni a ;  fabryka 
3 - warsztat;  wydział, oddział 
4 - wydział obróbki mech:anicz

nej 
5 - warsztat ślusarski ;  wydział 

ś. 

6 - montaż 
7 - część składowa 
8 - część, element; sztuka 
9 - trasowanie  

JO  - obróbka 
li - o. skrawaniem, o.  wiórowa 
12  - o. mecha r.iczna 
13 - toczenic 
14 - frezowanie 
15 - rozwiercanie  
16  - przeciąganie 
17 - obróbka powierzchniowa 
18  - szl ifowanie 
19 - polerowanie 
20 - gładzenie, osełkowanie, ho-

nowanie 
21 - obróbka plastyczna 
22 - o.  (p.) na  zimno 
23 - odkształcenie, deformacja 
24 - formowa nie, kształtowanie 
25 - tłoczenie 
26 - wyciskanie 
27 - odkuwka 
2� - odlewnictwo ; odlewanie 
29 - odlew 
3a -· powłoka ; pokrycie (np. la

kierowe) 
31 - p. antykorozyjna, p .  och-

ronna 
32 - p. galwaniczna 
33 - cynko'.•tanie 
34 - nildowanie 
35 - kadmowanie 
36 - pla terowanie 
37 - malowanie, lakierowa nie 
38 - obróbka termiczna 
39 - utwardzanie,  umocnienie 
40 - wyżarza nie 
41 - norn1alizowanic  
42  - harto,va nie 
43 - h. w oleju 
44 - odpuszczanie 
45 - azotowanie 
46 - obrabiarka 
47 - uchwyt (obrabiarki) 
48 - tokarka 
49 - frezarka 
50 - szlifierka 
51 - prasa 
52 - przyrząd 
53 - narzc:ctzie 
51 - n.  pneumatyczne 
55 - szc�ypce, kleszcze 
5� - wkrętak, śrubokręt 
57 - klucz (maszynowy) 
58 - k.  nasadowy; k. oczkowy 
59 - nożyce 

K.D, 
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J - CaMOnCTOCTpOCHC, aeHaUHOHHa npo
MHWneHOCT 

2 - 38B0.!l, <J,a6pHKa, pa60THJ1H>!Ua 
3 - pa60Tl,fJIHHU3; (np003B0ACTBeH) OT-

.!lCJl, (n.) l.(CX 
4 - I.(. Ja MaweHHa o6pa6orKa 
5 - wnocepcKa pa60THJ1HHQa, wnocepHa 
6 - J\10HTa>K, MOHTl,lpaHe 
7 - Cl.CTaBI-Ja tf3CT. CbCTaBCH CIICMCHT 
8 - lf3CT, CJlCMCHT; ,ll,eTaiłn; naplfe 
9 - paJlfepranaHe; rpacHpaHe 

1 O - o6pa6ornaHe 
1 I - o. 'lepeJ pRJaHe. o. Cl.C CHCMaHe Ha 

crpy>KKa 
12 - MaWRHHa, o6pa60TKa 
13 - cTpyroeaHe, 06cr1,prBaHe, o6pa6oT

eaHe Ha CTpyr 
I 4 - (ppCJOB3HC, o5pa6oTBaHe C (ppe3a 
1 5  - pa>16epooaHc, o.  c pail6ep; pa3a1,pr-

eaHe, pa301,pTaHe 
16 - npOTCfJHIHC; H3Tern.RHC 
17 - nos1,pxHocrHa o6pa6orKa 
18 - WJlH(pOBaHe 
19 - nonHpailc 
20 - xoHuHrosaHe, (pRHO wnH(j)ooaHe, 

npHTpMnaHe 

21 - nnacTntłHO o6pa60TB3HC 
22 - nnaCTH'iHU .ne<!JopMaU,HR npn CTy.ZlC-

HO o6pa6oreaHe 
23 - ne(popM3U,HR', qlopMOH]MCHCHC 
24 - <VOPMOBaHc. (j)opMOBKa; (j)op>.mpaHC 
25 --waHuoeaHc; U.ta?'l.moeaHe 
26 - eKcrpy.u11poHe 
27 - l"ł3KOBK3 
28 -- JTC.RpCTBO; OT,7H0JHC, JTCI!C 
29 - OT.nneaHe, neeHe 
30 - TTOKplłTHC 
3 1 - 331.UHTHO IT. 
32 - ranoaHH'łl·lO n. 
33 - TTOUltl-lKOBaHe, noKp!-maHe c UHHK 
34 - H1,rncn11paHe 
35 - Kó!.1.l/\�upaHe 
'.'\fi - n.11aKi.1paHe 
37 - 6mumceaHc 
33 - TCn'v1006µa60TKa; TCP:'1.·T006pa6oT-

Dc!Jle 
39 - YhKlł:'\Ral-lc, 333.UP3BJl83He (Ha MCTa.na) 
40 - 0TrpRoa1-1e 
41 - Hop,rnmnau:u.R, HopMa1nnHpaHe 
42 - 1aK3!HISaHe, K3JTRB3HC, JaK�t.rrn:a 
43 - "J. D M3CJ10, MacneHO J.  
44 - 0TBpbU13HC 
45 - a"JOTHpaHe, 330TH33U11H ! HIITpHpaHe 
46 - (MCTanope>Kelll,a) Mawm-rn; cTpyr 
47 - naTpOHI- IHK, YHHnepcan 
48 - CTpyr, CTpyroea MaWHHa 
49 - (jJpe3:-1awm;a 
50 - wnncl>oe"bttHa M . ,  runafl<ł>!\taw1u-1a 
51 - npeca 
52 - npMcnoco6ne1-111c, ypcn 
53 - l1HCTpyMCHT; Opb.ll,I-IC 

54 - (p1,�reH) H. C nHCBMaTJłllflO 33Jl.BIDK• 
oa1-1e 

55  - KJlClllH, UUIOUH: 
56 - OTBCpTKa 
57 - rae'leH K1uo11 
58 - rnyx (rae•1cH) K, 
59  - HOlKHHl.(bJ 

1 - letecky prumysl 
2 - tovarna,  zavod, dilna, 

vyrobna 
3 - dilna ;  pracovna ; cech 
4 - mechanicky cech 
5 - zamecnicka dilna 
6 - montaz, montovani, se

stavovani 
7 - soucast (stroje) 
8 - cast, soucast(ka), di!; 

kus 
g - orysovani 

10 - obrabeni, opracovani, 
zpracovani 

11 - obrabeni, soustruzeni 
12 - mechanicke o. 
13 - soustruzeni 
14 - frezovani 
1 5  - vyvrtavani, 
16  - protahovani, 

tazeni 

vyslruzovani 
tazeni, pro-

17  - povrchove obrabeni 
1 8  - brouseni 
19 - lesteni 
20 - hlazeni; honovani 
2 1  - plasticke opracovani 
22 - obrabeni za studena 
23 - zmena • tvaru, pfetvofenf, 

deformace ; zborceni 
24 - tvarovani, tvafeni, .for-

movani ,  lisovani 
25 - lisovani 
26 - vytlaćovani, vyl isovani 
27 - vykovek 
28 - slevarenstvi; liti, ·odlć

vani, s1evani 
29 - odlitek 
30 - fi lm;  kryci vrstva , po

vlak 
31 - ochranny povlak 
32 - galvan icky p., elel<tro-

J.yticky p. 
33 - zinkovani 
34 - niklovani 
35 - kadn1iovńni 
36 - platovani 
37 - nater, lakovani 
38 - tepclne zpracovarn 
39 - tvrzeni, ztvrzovani 
40 - zihani 
41  - normalizaCni z . ,  norma-

lizace 
42 - kalcni 
43 - k. v oleji 
44 - popousteni 
45  � nitridovani , n i lridace 
46 - obrab:'ci stroj 
47 - sklicidlo 
48  - soustruh 
49 - frezka 
5Q - bru�ka 
51  - lis  
52 - pfi pravek 
53 - nastroJ,  nafadi 
54 - pneumaticke naradi 
55 - kleste 
56 - srouoovak 
57 - klic 
58 - nastrcny k., zavfeny, k. 
59 - nuzky 

1 - industrija aviona 
2 - fabrika 
3 - radionica 
4 - mchan icka r .  
5 - b ravarska r .  
6 - montaza , montiranj e 
7 - sastojak 
8 - komad 
9 - obelezavanje 

IO - obrada 
11  - o.  rezanjem, o. skidan-

jem strugotine 
12  - mehanicka o.  
1 3  - struga nje 
14 - glodanje,  frezovanje 
1 5  - razvrtanjc 
16  - provlacenje 
17 - povrsinska obrada 
18  - slifovanje 
19 - glacanje,  poliranje 
20 - honovanje 
21 - obrada pomoću pritiska 
22 - hladna o .  
2 3  - preoblicenje,  deformaciJA 
24 - oblikova n J e  
25 - presovanje 
26 - p. istiskivanjem 
27 - otkovak 
28 - livenje 
29 - odlivak, izlivak 
30 - premaz 
3 1  - antikorozioni p.  
32 - galvanski p .  
33  - poci nlrnvanje  
34  - niklovanje  
35  - kadmijumiziranje 
36 - oplocivanjc 
37 - prcmasćenje ,  bojeni pre

maz, p .  lakom 
38 - termicka obrada, toplot-

na o. 
39 - otvrdnjavanjc 
40 - temperovanje  
41 - normalizovanje 
42 - kalj enje 
43  - l' ljano k.  
44 - ot pustanje 
45  - n il iranje, n i l rova n j e  
4 G  - masina ,:lalka 
47 - patrona 

48 - :;trl'g. tokar i lica 
4n - frcz-masina,  m. glodalic::i 
50 - smirgl m. 
51 - presa 
52 - o rude 
53 - alat ; alatka ; o rude 
!:1 - nlat n a  sabi jen vzdull ,  

pneumati c n i  a.  
55 - 111aSice 
5G - izvojac, odvijac,  odvi ja 

lo,  odvrtac 
57 - (navrtanjski) kljuc, zavr

tanjski k.  
58 - k .  natikac 
59 - makaze 
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'POMOeE KONSTRUKCYJNE 

Zabezpieczen ie przed oblodzen iem ( 1)  
Walka z oblodzeniem samolotów i śmigłowców toczy się 

- ze zmienym szczęściem - prawie od początku istnienia 
lotnictwa. 

Zjawisko oblodzenia jest, w ogólnych zarysach, znane po
wszechnie, natomiast praktyczne wiadomości na temat 
skutecznego i racjonalnego zabezpieczenia przed oblodze
niem są dość trudno dostępne. 

Advisory Circular AC 23. 14 19- 1  zawiera wiele infor
macji dot. zabezpieczania samolotów przed oblodzeniem, po
daje też praktyczne wskazówki na ten temat. Godna uwa
gi jest część dot. rozwoju przepisów i wymagań w zakre
sie instalacji przeciwoblodzeniowych. 
Advisory Circular 23.1419-1 datowany 9/2/86 - certyfi
kacja samolotów lekkich w zakresie lotu w warunkach 
oblodzenia 

1. Cel. Niniejszy Advisory Circular zawiera informacje 
i wytyczne dot. sposobu (ale nie wyłącznego) wykazywania 
zgodności z wymaganiami nt. zabezpieczania przed oblo
dzeniem, zawartymi w części 23 Federal Aviation Regu
lations (FAR). FAA może rozpatrywać także i nne metody 
wykazywania zgodności, zaproponowane przez wniosko
dawcę. (Słowem wnioskodawca zostało zastąpione słowo 
applicant oznaczające w tym przypadku osobę lub orga
nizację, występującą o wydanie certyfikatu przyp. 
tłum.) .  Niniejszy tekst nie ma charakteru obowiązującego 
ani nie stanowi przepisu. 

2. Zastosowanie. Materiał ten uzupełnia wytyczne wy
łączne, podane w Advisory Circular nr 20-73. Jest zatytuło
wany „Ochrona samolotu przed oblodzeniem" (Aircraft 
lee Protection) i dotyczy urządzeń przeciwoblodzeniowych 
samolotów wielosilnikowych i jednosilnikowych certyfiko
wanych wg części 3 Civil Air Regulations (CAR) oraz części 
23 FAR. Wytyczne te dotyczą instalacji przeciwoblodze
niowych, dopuszczonych do użytkowania w warunkach ob
lodzenia, zdefiniowanych w części 25, załącznik C (przepi
sów FAR - przyp. tłum.). Odnoszą się także do nowych 
certyfikatów typu TC, dodatkowych certyfikatów typu 
(Supplemental Type Certificates - STC) oraz załączników 
do wydanych uprzednio certyfikatów typu samolotów, cer
tyfikowanych wg części 3 CAR i części 23 FAR, dopusz
czonych do użytkowania wg wymagaii FAR 23. 1419 .  

3. Związane punkty FAR. Włączone do poprawki 23-14, 
która wskazuje na bezpośredni związek ich wymagat'l. pun
kty 23.929. 23 . 1309 i 23. 14 10  odnoszą się do programu cer
tyfikacji dla warunków oblodzenia samolotów lekkich nie
zależnie od tego, wg jakich przepisów był certyfikowany 
podstawowy samolot. Jednakże dla samolotów certyfiko
wanych wg części 3 CAR oraz części 23 do poprawki 23-1 3  
stosowanie tych punktów może być ograniczone d o  wypo-
TABLICA 

Datn 
wysulpic11 ia 

o certyfikację 
samolotu 

Przed 1 lutego 
1965 .. . 

1 luLcgo 1965 
luli po lej •lut'ic 

29 lipcu J 965 
lub pil tej thcic 
5 lut f'go 1 970 
Jul, po lej da(jjc 

:W �nal uia 1. 973 
luh po tej ,łacie 
l wrzc;u i.t 1 97 7 
lub po t f' i  dacie 
1 1,n1Jnia 1918 
luh pu tej Jacie 
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Stan 
o'ktualnych 
przepisów 
CAU/FATl 

cz�śc i 3 CAR 

\Vymagania do certyfikacji dla warunków 
oblocJzcuia 

:l.85/a) i (e) 
3.85(al i kl 
3 .382 . 3 .383 

�(�15�,-n-aj�a�l-9:i�6�r-. 1 (wlqf"zniC' z tLWa!!";I po (h) :ł ,l,52, 3.65:!- 1 .  :LG6r:i, 
z popraw Linii :{.666, : ł .6B I .  3 .68:!. 3 .685 ,  3.EH6, 3.6f:7, ;) .690, 
do 3-ll) :i.69 1 ,  : 1 .6n. :1 . ;· 1 2 . :1 .7�5, 3 .758; : 1 . 770 ,  :l .77� .  

'.L777, :1 . 778 i :L779 
-z-11 ,�i ,-rn-•---I &� 23 .65 1 :! 3 . 7 :5-. -�-3--. ,-7 -2-:1-.7-i :,-.-2-3-. ,-7-.j ,-,-,, ;i-. 1-:l_O_l , 
przł•pi-,ów :!::\. 135 1 ,  2:1. 1 ;3 57 .  ?:J . 1 J :{7. :!:L ·1 S 1 1 .  :!3 . 1 559(h), 

23. 1585(h), 23 . 1 585 j :.!3 . 1 4 1 9  \\)'lllilµ'.illliC du 
pnc1111 1ntyc..:z1u�g;o układu odladz11j:wei;o 1 1rzt·<l 
puprawk•1 2:J-14  

puprav,,J...u :!3-ll do<lać § :!3 .  1529 <lo po\\ � ;�:,zyd1 ,, ) lll,1f�H(l Ft\H 23 

pcJpraw l�a 23-11 rludać §§ 2J .853(<l) i :!:1.903{<:) ( Io  po,, ) 7�zyt:IL 
wymn�ai'1 Fi-\ Il 2:3 

puprnwka :!3.'.!0 łludać §� 2 :ł . 1 327 i :!:..l . l :i l 7  tiu pu\\ ) Ż:,zyt·h "'} · 
I I Hl;::!Hi'l FA H �3 

puprawl..a :!3<!J tlutla,: §§ �3.8 ."i:S(c), �; ; .U(>;J i :!:L I I ,  1( ,  (w za�I n•� I \ \ ;;
wymag:;H'i !.! :ł . J •H9 1 11·z.t•d poprawki! :!;j .J , J ) t ł" 
powyższych wyurngai1 FA H :!3 

sażenia stanowiącego ochronę pued oblodzeniem. Niekt6-
re instalacje, uprzednio zatwierdzone c!la danego samolotu, 
mogą wymagać modyfikacji dla poprawy ich niezawodno
ści, jeżeli są używane jako cz�ść wyposażenia przeciw
oblodzeniowego podlegaj qcego certyfikacji. FAA stwier
dziło, że poprzednio stosowana praktyka dot. wymagań 
FAR 25 (które nic są szczegółowo przywoływane w części 
23) do samolotów, które Sc1 certyfikowane wg FAR 23 nie 
może być dalej stosowana. Praktyka dodawania § 25.1323(e) 
do wymagań dla certyfikacji samolotów na warunki oblo
dzenia została zakoi1czona. 

§ 23. 1419  (b) wymaga wykol1' nia analizy stwierdzającej, 
że poszczególne części samolotu są właściwie zabezpie
czone przed oblodzeniem. Rurka Pitota jest jednym z 
elementów, które powinny być zabezpieczone, choć nie są 
szczegółowo wymienione w § 23. 1 4 1 9. Ponieważ potrzeba 
instalowania ogrzewania koócówki nie jest nowa, specjal
ne warunki nie są tu konieczne. W uzupełnieniu do wy
mienionych poprzednio wymagań (§ 23.929, 23 . 1309 oraz 
23. 14 19 )  wymienione w tabl. przepisy (części) powinny być 
stosow:oine do instabcji zabezpieczających przed oblodze
niem. w „ależności od czasu, w którym został zaprojekto
wany i certyfikowany samolot. 

4. Związany materiał informacyjny. FAA Technical Report 
ADS-4 Engineering Summary of Airframe Icing Technical 
Data (zestawienie danych no. temat oblodzenia płatowców) 
oraz Report FAA-RD-77-76, Engineering Summary of Po
werplant Icing Technical Data (zestawienie danych na te
mat oblodzenia zespołów napqdowych) podają informacje 
techniczne dot. w::1runków o!Jlodzenia dla płatowców i zes
połów n::ipqdowych, a także metod wykrywania, zapobiega
nia i usuw,0 nia nagromadzonego lodu z płatowca i silnika. 
AC20-70 J\ircra [t lee Protecl ion (zabezpieczenie samolotów 
przed oblodzeniem) podaje informacje nt. sposobów dowo
dzenia dla instalac ji przeciwoblodzeniowych dla samolotów. 
Informacja, - pod"na w 20.73 jest - w odniesieniu do ma
łych samolotów - uzupełniona niniejszym AC. Także AC 
23.629- lA podaje . wytyczne dot. badania flatteru małych 
samolotów, które mogc1 odnosić siG do zbierania się lodu. 

5. Podstawy. Do l 945 r. samoloty były certyfikowane wg 
CZGśei 04 CAR. § 0'1.5814 dot. ewentualnego instalowania 
nadmuchiwanych elastycznych odladzaczy wymagał, aby 
miały one zapewnione urządzenia do nadmuchiwania. W 
części 04 nie było dodatkowych wymagań co do instalacji 
przeciwoblodzeniowej .  Gdy zostały napisane osobne wyma
gania dla samolotów kategorii normalnej, wymaganie to 
zostało bez zmiany włączone do § 03.54 1 .  W 1949 r. § 03.541 
otrzymał , oznaczenie § 3.712. W dokumencie tym nie było 
przepisów dot. ochrony przed oblodzeniem aż do chwili ,  
gdy część 3 CAR została uzupełniona w 1 962 r .  poprawką 
3-7. Poprawka ta zawierała §§ 3 .772 i 3 .778, wymagają
ce, aby załoga otrzymywała informację o sposobach użyt
kowania samolotów i warunkach meteorologicznych, stano
wiących dla samolotów ograniczenie ze względu na zain
stalowane wyposażenie. Paragrafy te wymieniały oblodze
nie jako przykładowa cechc warunków meteorologicznych, 
która musi być okre:Uona. Poprawka ta wymagała, aby po..; 
da:1a była l i sta Ce lego zainstalowanego wyposażenia, które 
ma wpływ 113. ograniczenia  użytkowr1nia samolotu. Lista ta 
ponadto określała funkcje owego wyposażenia. Była ona 
późn iej znana pod nazwą Kinds o[  Operation Equipment 
List (KOEL) (w wolnym tłumaczeniu - lista wyposażenia 
dlo r,oszcze::::ólnych rodzc1 iów użytkowania  - przyp. tłum.). 
W 1 964 r. c;,;ęść: 3 CAR została przetworzona na część 23 
FAR Po tej zmianie § 3 . 7 1 2  zastąpiono § 23 . 1419.  zaś 
�§ 3 .772 i 3 .778 (h) odpowiednio §§ 23 . 1 559 i 23. 1 583 (h). W 
1 965 r. § 23. 1325 'został zmieniony poprawkc1 - 23- 1 wyma
r;ajc1cą uwzględniania wpływu warunków oblodzenia n.a 
przyrządy, których działanie jest zależnie od ciśnienia sta-
tycznego. To wymaganie dotyczy wszystkich samolotów, 
niezależnie od tego, czy mają instalacjQ przeciwoblodzenio
wą, certyfikowaną wg § 2:3 . 14 10 .  W koócu 1968 r.  FAA 
rozpoczP,ło przegląd czGści 23 FJ\R. W wyniku przeglądu 
FAL\ wydało (w listopadzie 1 973 r.) poprilwkę 23-14, która 
wprowadziła wiele istotnych zmian zmierzających do po-
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pi·awy wymaga1\ bezpieczeństwa zawartych w FAR 23. 
Wprowadzono § 23 .929 wymagaj,1cy zabe?.pi cczcn ia przed 
oblodzeniem zespołu napqdowego, a także kompktnie zmie
niono § 2:l . 14 1 9  i ustalono st,,ndctrd dl c1 in�tu1-tcj i  pr:zcciw
oblodzeniowych. Wprowadzono nowy § 23. 1 :109, k tóry okre
śla wymagania nt. niezawodności działania i skutki)w nie
właściwego działania zainstalo·,;;rnnego W}'posaienia. Te trzy 
paragrafy są bezpośrednio zwi�1zane, jak to okreś�n § 2 1 . 1 0 1  
z certyfikacją ins lnlacji prz-:-eiv.-oblodzcniowej, poniew.:± u-
żytkowanie samolotu w warunkach oblodzenia zależy w 
dużym stopniu od tej instnlacj i .  Szczegóło we standardy do 
pneumatycznych odladzaczy, zawarte poprzednio w 23 . 1419 
zostały nieświadomie pominiqte w poprawce 23-14 .  F AA, w 
przekonaniu,  że szczegółowe wymagania dla takich odla
dzaczy Si\ potrzebne, wydało w 1 978 r. poprawkQ 23-23, 
dodając § 23. 1 4 1 6 .  W obecnym s łanie przepisów, wymagania 
certyfikacyjne są ograniczoEe do warunków oblodzenia, 
jakie występują \Y przechłodzonych chmurach - jak de
finiuje FAR 25, załączni k C - i nie wymo:;a siQ ani pro
jektowania, ani sprawdzania dzial:ania dla warunków mar
znącego deszczu, mżawki, śniegu lub warunków miesza
nych. 

6. Planowanie. Wnioskodawca powinien przedłożyć plan 
certyfikacji na początku procesu projektowauia i opraco
wan�a samolotu. Plan ten powinien : 

- opisywać wszystkie przedsięwzięcia zwi,\zane z cer
tyfikacją, 

- określać, dla każdego elementu podlegającego certy
fikacji, metody dowodzenia, k tóre zamierza zastosować 
wnioskodawca, 

- zawierać listę punktów do sprawdzenia (certification 
checklist), 

- a także, w odniesieniu do § 23. 14 19, wyraźnie określać 
analizy i próby albo o dwołania do podobnych rozwiązań 
konstrukcyjnych, stanowiące materiał do certyfikacji in
stalacji przeciwoblodzeniowej. 

Te metody wykazywania zgodności powinny być uzgod
nione między wnioskodawcą a F AA na wczesnym etapie 
certyfikacji, ponadto wymaga się, aby próby były uzgod
nione z F AA przed ich przeprowadzeniem. 

Plan certyfikacji powinien obejmować poniższe dane pod-
stawowe: 

a. Opis samolotu i jego instalacji ;  
b. Opis instalacj i przeciwoblodzeniowej ; 
c. Listę punktów do sprawdzenia (checklist ) ;  
d. Analizy i próby przeprowadzone dotychczas ; 
e. Analizy i próby zaplanowane; 
f. Terminarz prac projektowych, wykonanych prób i do

starczenia sprawozda:\. 
7. Cele. Wnioskodawca powinien udowodnić za pomocą 

analiz ,  prób lub kombinacji jednych i drugich, że samolot 
może być bezpiecznie użytkowany w całym 1,akresic wa
runków oblodzenia, podanym w części 25, załącznik C,  albo 
też w takiej częśc i  tego zakre u, w której samolot jest do
puszczony do użytkowania, je�eli istnieją ograniczenia zwią
zane z osiągami lub instalacjami innymi niż instalacja· 
przeciwoblodzeniowa. Załącznik 1 do niniejszego AC poda
je wykaz różnych zagadnie11, których wpływ na bezpiecze11-
stwo w warunkach oblodzenia musi być rozpatrzony. 

8. Analizy. Wnioskodawca zazwyczaj przygotowi.1je anali
zy uzasadniające decyzję . o zastosowaniu poszczególnych 
środków ochrony przed · oblodzeniem dla ró;;.nych cześci sa
molotu oraz uzasadniające decyzję o pozostawieniu bez 
ochrony części, k tóre zazwyczaj S'.1 chronione przed oblo
dzeniem. Takie analizy powiny wyraźnie wymieniać pod
stawowe wymagania, dot. ochrony, uczynione załoi'enia oraz 
metody analizy, jakie były użyte. Wszystkie analizy powin
ny być poparte próbami, albo odwołaniem się do wcześ
niejszych uzasadniet't i uzasadnione w sposób przyjęty w 
zatwierdzonej literaturze n l. oblodzenia, takiej jak FAA 
Technical Report ADS-4. 

Uzasadnienia te powinny obejmować założenia uczynio
ne w toku anJlizy or::iz wymagani::-t konsLrukcyj nc do soeł
nienia tych z.ałoże1\. 1\nalizy s,1 zazwyczaj s tosowane~ do 
niżej wymienionych tematów: 
a. Obszary i elementy samolotu, k tó ,-e mają być chronione 

Wnioskodawca powinien rozważyć stopie11 ochrony wy
mienionych niżej elementów. 

(1) Krawędzi natarcia skrzydeł, skrzydełek na kohcu 
skrzydeł oraz zastrzałów, usterzeń - pionowego i pozio
mego oraz innych powierzchni nośnych ; 

(2) Krawędzi natarci a  powierzchni wywa:i:ajc1cych stery, 
o ile nie są osloni c;:te ; 

(3) Wlotów powietrza chłodzącego, - które są omywane 
strumieniem powietrza ; 
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(4) Anten t masztll\v ;  
(5) Odpowietrzenia zbiorników paiiwa; 
(fi ) Zbiorników zewnętrznych ; 
(7) Smigie l ;  
(8) Zewnętrznych zawiasów, prowadnic, klamek drzwi i 

stopni do wsiadania ; 
(9) Elementów pomiarowych, włącznie z rurką Pitota (i  

jej masztem), otworkami ciśnienia statycznego, czujnikiem 
kąta natarcia i urządzeniami ostrzegającymi przed przecią
gnięciem; 

(10) Stożka przedniego kadłuba osłony anten; 
( 1 1 )  Szyb przednich;  
(12)  Podwozia; 
( 13) Chowanych reflektorów do lądowania. 
Wnioskodawca może dojść do wniosku, że ochrona nie

których spośród wymienionych elementów nie jest potrzeb
na. Jeżeli tak, to powinien przedstawić odpowiednie da
ne i przesłank i  prowadzące do wniosku o rezygnacji z 
ochrony. Wnioskodawca powinien też uzasadnić, że pozo
stawienie tych elementów bez ochrony nie wpływa nieko
rzystnie na sterowność lub osiągi samolotu. 
b. Warnnek 45-minutowego oczekiwania 

Kryterium oczekiwania przez 45 minut powinno być 
użyte do utworzenia krytycznych obrysów lodu, dla któ
rych należy przeanalizować charakterystyki samolotu. 

Tolerancja samolotu na ciągłe gromadzenie się lodu na 
niechronionych powierzchniach powinna być badana zgo
dnie z informacją zawartą w AC20-73, §§ 12a i 1 8b. Wnio
skodawca powinien określić skutki  45-minutowego oczeki
wania w warunkach maksymalnego ciągłego oblodzenia. 
Zazwyczaj przyjmuje się tu średnią średnicę kropli wyno • 
szącą 22 mikrometry i zawartość wody 0,5 g/m3 bez ko
rekty na wymiary poziome. W analizie należy przyjąć, że 
samolot pozostawałby wewnątrz powodującej oblodzenie 
chmury o dostatecznie dużych wymiarach poziomych oraz, 
że wykonywałby lot i wszystkie zakręty po trasie prosto
kąta nie wychodząc z chmury. Wnioskodawca może wy
brać ostrzejsze warunki pod względem zawartości wody w 
powietrzu, które są bardziej reprezentatywne dla spodzie
wanych warunków oczekiwania. Krytyczne kształty (obry
sy) lodu, określone z tej analizy, powiny być porównane 
z krytycznymi kształtami, uzyskanymi z innych analiz 
(wznoszenie, przelot i schodzenie) aby ustalić najbardziej 
krytyczne obrysy lodu do prób podczas lotu w suchym /po
wietrzu. Jeżeli ta analiza wykaże, że samolot nie jest w 
stanie wytrzymać oczekiwania w oblodzeniu przez 45 mi
nut, to można ustalić inny, właściwy okres oczekiwania dla 
danego samolotu, przy czym trzeba wpisać odpowiednie o
graniczenie do instrukcji użytkowania w locie (IUL). 
c. Analiza flatteru. Badanie flatteru (patrz AC 23.629-lA) 
powinno być przeprowadzone aby wykazać, że charaktery
styki flatteru nie są gorsze wskutek zmiany rozkładu mas, 
wywołanych gromadzeniem się lodu. Odnosi się to do ob
szarów niechronionych oraz do obszarów chronionych, w 
których resztkowe osadzanie się lodu jest dopuszczalne w 
normalnym zakresie prędkości i wysokości; jednakże 
wpływ osadzonego Io.du na właściwości aerodynamiczne 
nie musi być uwzględniany w analizie flatteru. 
d. źródła zasilania. Wnioskodawca powinien przeanalizo
wać cechy źródeł zasilania instalacji przeciwoblodzeniowej. 
Są to: energia elektryczna, powietrze z upustów sprężar
ki i pneumatyka. Należy wykonać bilans mocy lub próby 
aby stwierdzić, że dane źródło .zasilania odpowiada potrze
bom zasilania instalacji przeciwoblodzeniowej jednocześnie 
ze wszystkimi innymi zasadniczymi obciążeniami' w ca
łym zakresie użytkowania w warunkach, w których wyma
gane jest użycie instalacji przeciwoblodzeniowej. Należy 
także przeanaliz9wać wpływ uszkodzenia któregoś z ele
mentów instalacji przeciwoblodzeniowej na zasilanie in
nych o_dbiorników. Wynikające zagrożenie należy usunąć 
- na samolotach wielosilnikowych - lub zmniejszyć do 
minimum - na samolotach jednosilnikowych. 

Wnioskodawca musi wykazać, że żadna awaria źródła 
zasilania w czasie lotu w warunkach oblodzenia nie stwa
rza niebezpieczeóstwa dla samolotu. Dwa niezależne źród
ła zasilania (tak zbudowane, aby awaria jednego z nich 
nie wpływała na zdolność drugiego fródła do zasi lania in-
s talacji) są wystarczające. 

Jeżeli  przewiduje się zastosowanie pojedynczego źródła 
zasilania, to może być wymagana dodatkowa analiza jego 
n iezawodności dla przewidywanego obciążenia w danych 
warunkach. Wszystkie źródła zasilania, które wpływają na 
si lnik lub instalację przeciwoblodzeniową silnika, muszą 
spełniać wymagania dot. odizolowania silników § 23.903 (c). 

Tłum. A.  Kardymowicz 
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PROTOTYPY 

Let L-23 Bionik • Czechosłowacja • 

Dwumiejscowy szybow iec szkolny 

Wytwórnia Let w Kunowicach o�racowała opierając się 
na konstrukcji szybowca L- 13, nowy dwumiejscowy s-zy

. bowiec szk,olny, który ,spełniłby wymagania ustalone dla 
nowoczesnyoh szybowców szk,olnych. Przyjęto następujące 
założenia projektowe : możliwie pełne wykorzystanie me
talowej konstrukcj i szybowca L-13A, ,zachowanie jego osią
gów, usunięcie wad, które ujawniły się w czasie eksploa
tacji, lepsze dostowwanie szybowca do potrzeb użytkow
nika. Z szybowca L- 13A wzięto. cały .płat, zmieniając tylko 
jego końcówki, tak aby zabezpieczyć je przed uszkodze
niem ,przy zetknięciu się ich z ziemią. Płat został umie
szczony na g,rzbiecie kadłuba, co uprościło konstrukcję 
s·zybow,ca. Duże zmiany wprowadzono do usterzenia, mon
tując usterzenie wys•okości na wierzchołku usterzenia kie
-runku, co chroni je przed usZJkodzeniem i poprawia aero-
-dynarmikę szybowca. Ster wysokości jest zaopatrzony w 
klapki wyważające. N owe usterzenie przypomina usterze
nie s,arnolotu pasażerskiego L-610 ,  które było już badane 
w tunelu aerodynamicznym. Osłona kabiny jest dwuczę
ściowa - ,prrzednb część ,odchyla s ię na bok, tylna jest 
prz.emi�szczana do góry i do tyłu. Boki kabiny obniżono, 
aby ułatwić wchodzenie. Widoczność z tylnego siedzenia 
poprawiajq boczne okienka ,pod ,płatem. Koło główne jest 
chowane do tyłu kadłuba, odwrotnie niż w szybowcu 
L- 13A, zgodnie z nowymi -przepisami. W wyniku wprowa
dz·onych zmian powstał praktycznie nowy szybowiec, co 
znalazło odbicie ,w jego oznaczeniu : L-23. Będzie on speł
niał wymagania OSTlV 1 936, a także zachodnioeumpejskie 
przepisy .JAR-22. 

Dane techniczne 

Rozpiętość 
Długość 
WysOlkość 
Powierzchnia nośna 
Masa własna 

lG,29 m 
8,50 m 
1 ,90 m 

19, 15  m2 
3 1 0  kg 
5 10 kg Masa w locie maks. 

Doskonałość maks. przy prędkości 80--,-90 ,km/h 28 

NOWOŚCI TECHNICZNE 

Nowy system sterowania 
s i ln ikami odrzutowymi  

NASA, USAir Force, McDonnell Douglas i Pratt Whit
ney opracowują wspólnie nowy, wysoce zintegrowany cyf
rowy system sterowania silnikami odrzutowymi zwany Hi
dec (Highly integrated digital electronic control). Jego 
właściwością będzie utrzymywanie minimalnego potrzebne
go w danych warunkach zapasu statecznej pracy sprężarki, 
zamiast zapasu wynikającego ze współpracy zespołów sil
nika. Położenie punktu współpracy na charakterystyce 
sprężarki - jak również jego przebiegi w procesie przy
spieszania - będzie uzależnione od warunków lotu, zabu
rzeń przepływu na wlocie do silnika, pracującego/nie pra
cującego dopalacza i zmian stanu silnika powodowanych 
jego zużyciem w czasie eksploatacji, przy czym będą uw
zględnione wymagane tolerancje i 4-procentowy zapas 
bezpieczeństwa. Dzięki takiemu sposobowi sterowania war
tości sprężu i sprawności sprężarki będą większe, wyższa 
będzie również temperatura przed turbiną, w wyniku cze
go ciąg ma wzrosnąć o 1 00/o, a jednostkowe zużycie pali
wa zmniejszyć się o 5--'c-70/o. 

Przedstawiona zasada sterowania systemu Hidec jest rea
lizowana przez synchronizację procesu sterowania silnikiem 
i procesu sterowania samolotem - komputer analizuje wa
runki pracy silnika, warunki lotu oraz sygnały pochodzące 
od organów sterowania silnikiem i organów sterowania 
samolotem i wyznacza, na podstawie zaprogramowanych da-

18  

Opadanie min. przy prędkości 70---c-80 km/h 
Prędkość min. 

z dwiema osobami 
. z jedną os·obą 
Prędkość ma:ks. 

0,73 mis 

56 km/h 
51 km/h 

255 km/h 
W,K. 

nych, położenie punktu współpracy, które jest uzyskiwane 
za pomocą doboru przekroju dyszy wylotowej silnika. 

Próby systemu Hidec, przeprowadzone na .samolocie F-1 5, 
potwierdzają przewidywaną poprawę osiągów silnika. No
wy system ma być wprowadzony do eksploatacji na samo
lotach bojowych w latach dziewięćdziesiątych. 

W.K. 

Próby w locie 

si ln ika ze śmigłem wentylatorowym 

Na przerobionym na latającą hamownię samolocie 
Boeing 727 są przeprowadzane próby doświadczalnego sil
nika General Electric UDF (Unducted fan), tj. silnika z 
nieosłoniętym wentylatorem, który można nazwać śmigłem 
wentylatorowym (ang. propfan). Wg konstruktorów silnika 
próby wykazują, że zarówno ciąg, jak i jednostkowe zuży
cie paliwa sę zgodne z założeniami projektowymi. Poziom 
hałasu wytwarzanego przez śmigło wentylatorowe w czasie 
przelotu oraz w czasie startu i podchodzenia do lądowania 
odpowiada wynikom badań modelowych. Nie stwierdzono 
negatywnego wpływu zabudowy silnika na jego osiągi i 
wytwarzany hałas. W czasie jednej z prób, gdy badany 
silnik pracował z maksymalną prędkością obrotową, sa
molot lecąc na wysokości 1 0  800 m osiągnął prędkość od
powiadającą liczbie Macha 0,84. 

W.K. 
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Airbus i ndustrie A.320 

• Francja/W . . Brytan ia/RFN • 

Odrzutowy samolot pasażerski na średnie i krótkie �rasy 

W 1988 r. ma być wprowadzony do eksploatacji nowy 
samolot z rodziny samolotów pasażerskich Airbus Industrie, 
średniej wielkości samolot na krótkie i średnie trasy A.320, 
którego prototyp wykonał pierwszy lot 14  lutego 1937 r. 
(projektowanie samolotu rozpoczęto w 1984 r.) .  Konstruk
cja samolotu jest metalowa, tworzywa sztuczne zastosowano 
w stosunkowo niedużym zakresie. Płat został opracowany 
przez British Aerospace, jest on wyposażony w klapy, sloty 
i spoilery oraz umieszczone na ko11cach „skrzydełka". Wy
konany przez Aerospatiale półskorupowy kadłub ma wy
sokość 4 , 14  m i szerokość 3,95 m; mieści 1 79  foteli pasa
żerskich, po trzy w rzędzie po obu stronach środkowego 
przejścia, albo 1 52 fotele w typowym układzie kabiny -
84 w klasie turystycznej i 68 w ekonomicznej z podział
kami odpowiednio 86 i 78 cm. Załoga mo�e być dwuosobo
wa. Użytkownik będzie mógł wybierać między silnikami 
CFM56-5 i V2500, oba typy mają ciąg 10 500--:-- 1 1  OOO daN, 
z tym że ten drugi ma zużywać mniej paliwa. Sterowa
nie jest typu fly-by-wire (elektroimpulsowe) z wyjątkiem 
mechanicznego uruchamiania steru kierunku. Samolot bę
dzie budowany w dwóch wersjach: A.320-1 00 i A.320-200, 
przy czym ta druga wersja będzie mieć dodatkowe zbior
niki paliwowe w centralnej części płata, co zwiększy ·zapas 
paliwa z 15 588 1 do 23 666 1. Dane techniczne odnoszą się 
do wersji A.320- 100 z silnikami CFM56-5. 

Dane techniczne 

Rozpiętość 
Długość 
Wysokość 
Powierzchnia nośna 
Masa własna 
Masa handlowa maks. 
Masa startowa maks. 

33,9 1 m 
37,57 m 
1 1 ,80  m 

1 22,40 m2 
37 788 kg 
19 2 1 2  kg 
66 OOO kg 

Prędkość przelotowa 
Zasięg maks .  

PROTOTYPY 

� � . -... o � =a.-..... --1 

_OD� __ . -

870 
3 570 

km/h 
km 

W.K. 
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NOW Ośc• TEC H N IC Z N E  

Urządzen ie do wyznaczania naprężeń 

s i ln ików turbinowych w łopatkach 

Konwencjonalna metoda pomiaru rozkładu n::ipręże11 w 
łopatce sprężarkowej o długości 1 5  cm wymaga ręcznego 
naklejenia na niej ponad 1 00 tensometrów, a następnie za
rejestrowania i odczytania sygnałów z każdego tensometru 
dla różnych prędkości obrotowych sprężarki. Jest to -pro
ces bardzo pracochłonny i kosztowny. Ostatnio firma Lynn 
Engineering's Component Development Laboratories zain
stalowała, wypróbowała i zastosowała w praktyce analiza
tor naprę t:eó. SPATE 8000 zbudowany przez Ometron. Po
trzebuje on mniej niż 10 tensometrów na łopatkę - służą 
one wyłącznie do skalowania urządzenia --'- zapewniając 
prawie identyczne wynik i  z wynikami uzyskanymi meto 
dą konwencjonalną. Umożliwia poza tym pomiar naprę
żeń na cienkich krawędziach i narożach, gdzie tensome
try nie mogą być naklejone. 

SP A TE 8000 jest  bardzo czułym urządzeniem mierzącym 
lokalne temperatury przy użyciu kamery na podczerwień. 
W celu dodatkowego skrócenia czasu trwania pomiaru za
stosowano w nim układ luster, które umożliwiają kame
rze równoczesną obserwację wklęsłej i wypukłej strony 
łopatki. Rozkład naprężeń w łopatce wyznacza się w ułam
ku sekundy, a koszty pomiarów są znacznie niższe niż 
przy użyciu starszych metod. Urządzenie zostało j uż zasto
sowane do pomiaru naprężeń w łopatkach sprężarki nis
k iego ciśnienia LM1600. 

W.K. 
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Nowa metoda zabezpieczenia części 

przed korozją 

Zakład Lockheed - Georgia opracowuje nową metodę 
zabezpieczenia przed korozją części w ykonanych ze stopów 
a luminiowych. Metoda ta ma być skuteczniejsza od wszy
stkich dotychczas s tosowanych oraz ma zmniejszyć koszty 
produkcji ,  masę części i zużycie szkodliwych dla środowis
ka zwi ązków organicznych. 

Nowy proces polega na organicznym połączeniu anodo
wania części z pokrywaniem ich żywicą poliuretanową, co 
eliminuje konieczność nakładania warstwy poliuretanu po 
anodow::miu .  Proces ten jest wypróbowywany na badaw
czej linii produkcyjnej w ciągu sześciu miesięcy. Płyty po
kryte nową warstwą ochronną zostały przekazane do ba
dań we Wright Aeronautical Laboratories, pięć elementów 
zostało zamontowa;;ych w samolocie transportowym Lock
heed C-5B. Dane uzyskane z badaó. laboratoryjnych i z 
eksploatacji  posłużą do zweryfikowania pmametr_ów pro
cesu. 

Wstępne badania potwierdzają, że nowa metoda jest sku
teczniejsza od  konwencjonalnego anodowania i następnie 
pokrywania tworzywem oraz że eliminuje ona ulatnianie 
się związków organicznych, ponieważ poliuretan nakłada 
się przez immersję, a nie przez natryskiwanie. 

W.K 
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Z DZIEJÓW TECHNIKI LOTlvICZEJ 

Osiemdziesiąt lat śm igłowców · ( 1 1.) 

ŚMIGŁOWIEC GEORGE'A DE BOTHEZATA (1922 r.) 

Zbudowany w USA śmigłowiec rosyjskiego emigranta 
George'a de Bothezata był pierwszym latającym wiro
płatem, który powstał poza Europą. Był również pierw
szym śmigłowcem, na którego projekt i budowę został pod
pisany kontrakt, określający wymagane właściwości lotne 
i osią-gi, terminy, warunki płatności oraz podział obowiąz
ków między konstruktorem i zleceniodawcą. 

Dr George de Bothezat przybył do Ameryki w 1919  r. 
i' miał opinię znawcy zagadnień lotu pionowego. W Pio
trogrodzie prowadził na ten temat wykłady, opracował 
teorię wirników nośnych. Mówił o sobie, że jest „naj
większym uczonym świata i wybitnym matematykiem'', 
który tylko w następstwie bolszewickiej rewolucji nie zdo
łał w Rosji zrealizować budowy użytkowego śmigłowca. 

Autoreklamie G. de Bothezata ulegli ludzie kierujący 
utworzonym w 19 17  r.  Wydziałem Technicznym armii 
USA. Wiedzieli oni, że prace nad śmigłowcami były po
dejmowane w cesarstwie austrowęgierskim i we Francji 
i pragnęli włączyć Amerykę do wyścigu w nowej dziedzi-

© R .\vi t kowski 
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nie techniki. Elokwentny emigrant mógł w tym być bardzo 
pomocny. 

31 maja 1 92 1  r .  G. de Bothezat przedstawił w Wydziale 
Technicznym koncepcyjny projekt czterowirnikowego śmig
łowca. 1 lipca, czyli zaledwie miesiąc później, został pod
pisany między konstruktorem i armią USA kontrakt doty
czący realizacji projektu. Konstruktor zobowiązał się opra
cować dokumentację techniczną śmigłowca oraz zbudować i 
wypróbować prototyp w locie, natomiast zleceniodawca 
miał zapewnić pomieszczenie do budowy, niezbędne mate
riały, narzędzia i siłę roboczą. Za dokumentację śmigłow
ca konstruktor miał otrzymać 5000 $, za zbudowanie pro
totypu 4800 $, a za pierwszy swobodny lot 2500 $. Gdyby 
śmigłowiec osiągnął wysokość 1 00 m, a w zniżaniu ze 
zdławionym silnikiem nie przekroczył prędkości opadania 
4,5 mis, G. de Bothezat miał dodatkowo otrzymać 7500 $ .  
Termin wykonania zlecenia określono w kontrakcie na 
1 stycznia 1922 r. ,  później przesunięto go na 31 maja 
1 922 r. Wszystkie prace miały być tajne. 

śmigłowiec budowano w hangarze wojskowego lotniska 
McCook Field w Dayton w stanie Ohio. Gdy zaczęto mon-

G .  de  BOTHEZAT 
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Rys. 2. Smiglowiec G. de Bolhezata w locie na lotnisku McCook 
Field 17 !{wietnia · 1923 r. 

tować śmigłowiec, hangar okazał się jednak za mały, obok 
niego rozstawiono więc wielki namiot bez dachu. Dopro
wadziło to do częściowego niedotrzymania tajności, gdyż 
do tajemniczego namiotu zaglądały z góry (mimo gwał
townych protestów G. de Bothezata) załogi wszystkich sa
molotów latających nad lotniskiem. 

To, co w połowie gr.udnia 1 922 r.  wyłoniło się spoza 
ścian namiotu miało postać kratowej struktury o kształcie 
równoramiennego krzyża z czterema wielkimi, budzącymi 
zaufanie wirnikami nośnymi osadzonymi na każdym z 
ramion. W centralnej części śmigłowca znajdował się 
gwiazdowy, chłodzony powietrzem silnik Rh6ne o mocy 
132,5 kW (180 KM) z wałem skierowanym w górę ku 
przekładni głównej, z której były wyprowadzone napędy 
wirnikw. Wirniki miały po 6 łopat o konstrukcji miesza
nej (dźwigar stalowy, pokrycie sklejkowo-płócienne) o śred
nicy po 6,71 m.  śmigłowiec miał ponadto cztery śmigła po
mocnicze o konwencjonalnej konstrukcj i. Dwa -z nich (czte
roramienne), przeznaczone do sterowania lotem poziomym, 
były umieszczone na końcach bocznych ramion kadłuba, 
zaś dwa pozostałe (trójłopatowe) były zabudowane współ
osiowo nad silnikiem jako elementy systemu sterowania 
lotem pionowym przy zniżaniu. 

Układ sterownic na miejscu pilota był bardzo skompli
kowany. Składał się z drążka i pedałów do sterowania po
dłużnego i poprzecznego (wywoływanego zmianami skoku 
ogólnego odpowiednich par wirników), kierunkowego (wy
woływanego zmianami ciągu śmigieł pomocniczych), sterow
nicy podobnej do kierownicy samochodu (z dwoma kon
centrycznymi kołami, z których większe obsługiwało jed
nakową dla wszystkich wirników zmianę skoku ogólnego, 
a mniejsze podobną wspólną zmianę skoku śmigieł po
mocniczych na wysięgnikach kadłuba) oraz z dźwigni ste
rowania obrotami silnika. 

Miejsce pilota znajdowało się w tylnym ramieniu kra
townicy kadłuba. Było to miękk:ie siodełko osłonięte od  
strony silnika metalową płytą, która miała chronić od go
rąca i gazów wylotowych. Jak zgryźliwie zauważył jeden 
z inżynierów współpracujących przy budowie śmigłowca, 
„aby odnaleźć pilota w gąszczu rur i linek, trzeba brać do 
ręki rysunki". 

Pierwszy lot śmigłowca, trwający l min 40 s ,  odbył się 
18 grudnia 1 922 r. o godz. 9. Pilotem był inicjator budo
wy maszyny, szef Wydziału Technicznego, mjr Thurman 
H. Bane. Oderwanie od ziemi nastąpiło przy prędkości 
wirników 90 obr/min, osiągnięta wysokość wyniosła 1 ,8 m 
(6 stóp). Wiatr zniósł śmigłowiec o 100 m od miejsca wzlo
tu, przy lądowaniu potoczył się zaledwie 1 m.  T.  H. Bane 
kilkakrotnie powtórzył lot. 

Następm1 serię sześciu jednominutowych lotów wykonał 
21 grudnia inny pilot, por. Frank Carroll. 19 stycznia 
1923 r.  T. H. Bane uniósł się w powietrze z „pasażerem" 
uczepionym do kratownicy kadłuba. Tego samego dnia 
„wylaszował się" na śmigłowcu trzeci pilo_t, weteran Art 
Smith. A. Smith pierwszy wypowiedział się nt. stopnia 
trudności pilotowania maszyny. Stwierdził, że „jest to zna-
cznie bardziej skomplikowane niż sterowanie normalnym 
samolotem". czemu trudno sie; dziwić pamiętając, ile ste
rownic musiał pilot obsłużyć. 

Po styczniowych lotach G. de Bothezat zmienił silnik na 
większy, rozwijający moc 1 62 kW (229 KM) i zdemontował 
dwa śmigła pomocnicze przewidziane do sterowania lotem 
poziomym. Poprawiło to udźwig śmigłowca - w kwietniu 
śmigłowiec latał z jednym, dwoma, a nawet trzema „pasa
żerami", ale innych właściwości lotnych śmigłowca to nie 
zmieniło. Pojawiły się natomiast silne drgania kratownicy 
kadłuba. 
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Obserwujący próby śmigłowca przedstawiciele armii USA 
wydali konstrukcji negatywną opinię, uznając ją  za przed
sięwzięcie nieudane, bez perspektyw rozwojowych. Po 
dwóch latach pracy i po wydatkowaniu ogromnej w owym 
czasie kwoty 200 tys. dol. prace nad śmigłowcem G. de 
Bothezata przerwano. 

śmigłowiec, umieszczony w hangarze lotniska McCook 
Field, stał się przedmiotem drwin - ,,sen de Bothezata, 
który okazał się koszmarem". ·Wkrótce został rozmontowa
ny. Konstruktor ciężko przeżył niepowodzenie. Opinia 
, .największego uczonego świata" prysnęła jak bańka my
dlana. W dalszym rozwoju techniki śmigłowcowej nie brał 
już udziału. 

Dane techniczne 

średnica pojedynczego wirnika nośnego 
Powierzchnia tarcz wszystkich wirników 

nośnych 
Długość z wirnikami 
Szerokość z wirnikami 
Wysokość 
Masa własna 
Masa startowa maks. 
Długotrwałość zawisu 
Wysokość zawisu 

6,71 m 

14 1 ,4 m2 

18 ,9 m 
1 9,82 m 
3,05 m 

1627 kg 
1832 kg 

1 min 40 s 
1 ,8 m 

SMJGŁOWIEC ETIENNE OEMICHENA „N!! 2" (1923 r.) 

śmigłowiec Numera deux (, , NQ 2") francuskiego kon
struktora Etienne Oemichena ,( 1884-ć--1 955) zapisał się w 
dziejach techniki śmigłowcowej tym, że wykonano na nim 
pierwszy lot po obwodzie zamkniętym 1 km. Historyczne 
to wydarzenie miało miejsce 4 maja 1 924 r.  Oznaczało (w 
przekonaniu współczesnych) przełamanie pewnej „psycho
logicznej bariery" w rozwoju śmigłowców, które do tej 
pory jeśli nawet odrywały się od ziemi, to na ogół tylko 
po to, by - z mniejszym lub większym trudem -:- tkwić 
w zawisie bez możliwości ruchu do przodu. 

Etienne Oemichen, inżynier firmy Peugeot w Valen
tigney ,w Alzacji, początkowo interesował się lotem owadów 
i ptaków. Napisał nawet na ten temat książkę pt. Nos 
Maitres, !es Oiseaux (Nasi mistrzowie, ptacy), w której 
stwierdził, że lot ptaków jest rezultatem przekazywania 
energii drgających skrzydeł do otaczającego je powietrza. 
Uznając, że teoria ta może być wykorzystana do lotu 
śmigłowca, nakreślił pomysł maszyny latającej z drgający
mi łopatami poziomo umieszczonych śmigieł. Trudności 
mechaniczne sprawiły, że E.  Oemichen zaprojektował swój 
pierwszy śmigłowiec - Numera un (,,N° 1 ") - w układzie 
podobnym do układu śmigłowca P. Cornu z 1 907 r., z dwo
ma sztywnymi dwułopatowymi śmigłami-wirnikami o śred
nicy 6 ,4 m i z silnikiem o mocy 14,7 -ć- 18,4 kW (20-ć--25 KM). 
Ponieważ jednak okazało się,  że sumaryczny ciąg wirni
ków jest niewystarczający do uniesienia śmigłowca w po
wietrze, konstruktor zaopatrzył go dodatkowo w miękki 
balon gazowy o pojemności 1 44 m3 przymocowany nad kra- . 
townicą kadłuba. Balon spełniał dwie funkcje: wytwarzał 
dodatkową siłę nośną, zapewniając hybrydzie zdolność do 
lotu, oraz zwiększał jej stateczność. 

Próby balono-śmigłowca rozpoczęto 15 stycznia 1921 r .  w 
obecności przedstawicieli służby technicznej departamentu 
aeronautyki. Pilotowany przez konstruJ<tora śmigłowiec u
nosił się na wysokość od 0,5 do 1,5 m przez 45 s,  co wy
starczało do wykonania zdjęć dokumentalnych. Dłuższe loty 
nie były możliwe ze względu na powslające (mimo usta
teczniającego działania balonu) oscylacje śmigłowca. Dopie
ro po poprawieniu układu sterowania ciągiem wirników 
czas lotów znacznie się wydłuiył, a wysokość wzrosła do 
6 m. Ł.ącznie E.  Oemichen wykonał na „N° l" 92 wzloty. 

Próby Numera un dały konstruktorowi wiele doświad
czeó. i materiałów do przemyśle11. Opierając się na nich,  
zaprojektował kolejny śmigłowiec nazwany Numerem dwa 
- Numera deux (, ,N° 2"). 

W nowym śmigłowcu E. Oemichen wykorzystał ideowy 
schemat śmigłowca Breguet-Richet z 1907 r., lecz zmody
fikował go. Zachował układ· kratowego kadłuba w kształ
cie (w widoku z góry) równoramiennego krzyża, ale n'.I  
końcach ramion umieścił wirniki o mniej skomplikowanej 
konstrukcji. Miały one po dwie łopaty i były zróżnicowa 
n e  pod względem wielkości : dwa, z przodu i z tyłu, miały 
średnicę 7 ,5 m, zaś dwa boczne po 6,5 m. Wirniki obraca
ły się z prędkości,-1 145 obr/min. Na przedłużeniach ramion 
kadłuba zostały zamontowane małe śmigła pomocnicze : 
pięć poziomych o średnicy 1 ,45 i 1 ,55 m (dwa z przodu i 
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Rys. 3 .  $miglowiec E. Oemichena „N° 2" 

po j ednym z tyłu i po bokach) do sterowania podłużnego 
i poprzecznego i trzy pracujące w płaszczyźnie pionowej, 
z których dwa miały służyć do wywoływania lotu w przód 
i jedno do sterowania obrotami wokół osi pionowej . Ciąg 
śmigieł pomocniczych był zmieniany przez przestawianie 
skoku łopat. 

Krzyżowa konstrukcja kadłuba była wykonana z rur 
d uralowych i usztywniona cięgnami z drutu fortepianowe
go. W środku kratownicy był umieszczony rotacyjny silnik 
gwiazdowy Rhone o mocy 88 kW ( 120 KM) oraz wielki ta
bilizator giroskopowy. Nad silnikiem znajdowała się głó
wna przekładnia, z której były wyprowadzone napędy wir
ników nośnych i śmigieł pomocniczych .  

Całkowita masa śmigłowca wynosiła 1 000 kg. 

Rys. 4. Etienne Oemichen 
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Rys. 5 .  śmigłowiec „N° 2" w jednym z lotów próbnych 

Pierwszy lot „N° 2" od.był się w maju 1 923 r .  i trwał 
5 min. Prócz zawisL1 śmigłowiec przemieścił się na od
ległość 1 20 m.  P0d koniec roku długość lotów, wykonywa
nych na wysokości od l do 3 m, wynosiła 700 m. Na po
czątku 1 924 r.  ud'"lo się pi lotowi pokonać obwód znmknię
ty 525 m. 4 maja J 924 r.  o godz. 20, w obecności członków 
oficjalnej komisj i ,  pi lotowany przez E. Oemichena śmigło
wiec oblecic;l  bez lądowania wytyczoną palikami na po
lach wioski ' Graviers k. Valcntigncy trójkątną trctsę dłu
go.ki 1 000 m. W miejscu tego historycznego lotu Aeroklub 
Francji w paździ miku 1950 r .  umieścił tablicę pamiąt
kową. 

Numero deux wykonał w sumie ponad 1 000 lotów w cić1-
gu ok .  30 h, we wszystkich pilotem był konstruktor. Naj
lepszymi osiągnięciami śmigłowca były : wysokość lotu 
1 fi m, długotrwałość 14 min, odległość w linii prostej 
1 850 m i udiwignięcie ładunku użytecznego 200 kg. 

, ,Śmigłowiec pierwszego k ilometra", jak „N° 2" jest czę
sto nazywany w literaturze śmigłowcowej, miał bardw 
skomplikowaną konstrukcję. Prócz 4 wirników i 8 śmigieł 
pomocniczych, miał on 13 różnych przekładni. Jego twórca 
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zdawał sobie sprawę z braku perspektyw takiego układu. 
W 1928 r.  zaprojektował więc i zbudował następny śmig
łowiec Numera trois (,,N° 3")  z pojedynczym dwulopato
wym wirnikiem nośnym o średnicy 9,05 m i dwoma tylko 
śmigłami pomocniczymi o średnicy 1 ,56 m.  Do lotów tego 
śmigłowca nie doszło. 

Ostatnim obiektem latającym zbudowanym przez Elien
ne Oemichena był Helicostat, miękki sterowiec o pojem
ności 400 m3

, napędzany silnikiem Salmson o mocy 29,4 kW 
(40 KM). Wykonywał on loty długości 50 km. Później 
Etienne Oemichen poświęcił się pracy dydaktycznej.  W 
1 938 r. został mianowany profesorem College de France. 
Zmarł w 1955 r. 

Francuski 

samolot h iperson iczny 

Francuzi pracują nad projektem hipersonicznego ,:amo
lotu komunikacyjnego. Zasięg samolotu jest przewidywany 
na ok. 12 tys. km, a prędkość ok. 6 100 km/h (Ma = 5) ;  bę
dzie więc 2,5 raza szybszy niż Concorde. Przy tej pręd
kości będzie przebywał Atlantyk w ciągu 1 h. 

Aerospatiale, francuski producent rakiet i samolotów, 
przygotował wstępny szkicowy projekt na tegoroczny Sa
lon Paryski. Projekt opracowano na podstawie doświadczeń 
zebranych przy budowie i eksploatacji Concorde oraz ra
kiety Ariane. Nowa generacja hipersonicznych samolotów 
będzie realizowana dopiero w XXI w. Aerospatiale planuje 
powołanie konsorcjum do budowy nowego samolotu. 

W USA także rozpoczęto prace nad projektem hiperso
nicznego liniowca (projekt Orient Express). Innymi konku
rentami są: brytyjski Hotol i zachodnioniemiecki Sacnger. 
Projekt francuski jest jednak bardziej umiarkowany niż 
Hotol i Saenger:  te dwa ostatnie mają latać raczej w 
przestrzeni kosmicznej niż w atmosferze ziemskiej .  

Wg francuskiego magazynu Le Point, samolot firmy 
Aerospatiale ma ważyć 300 t, tj. prawie 2 razy więcej niż 
Concorde, ma przewozić 150 pasażerów i latać na wyso
kości 24 400727 500 m (80 do 90 tys. stóp). 

Wg Aerospatiale nadal istnieje wiele problemów, które 
muszą być rozwiązane zanim budowa samolotu będzie re
alna, ro.in. znany od dawna problem nagrzewania się kon
strukcji; przy prędkości Ma = 5 temp. ma osiągać 600°C. 
Ponadto konieczne będzie udoskonalenie silników, aby uzy
skać 200 do 250 t ciągu (tj . ok. 15 razy więcej niż mają 
istniejące konstrukcje). Rozwiązania wymagają także pro
blemy aerodynamiczne : poboru po.wietrza i sterowania. 

Jakkolwiek projekt firmy Aerospatiale można by uloko
wać pomiędzy Concorde i dwoma bardziej ambitnymi : Ho� 
talem i Saengcrem, inżynierowie twierdzą, że nie będzie te 
proste rozwinięcie Concorde. 

Wg Financial Time, March 17, 198; 
opracował mgr inż. J. Zwierzy,isl�, 

Dane tcchnlczne 
średnica wirników nośnych 
średnica śmigieł pomocniczych 
Powierzchnia tarcz wirników 
Długość z wirnikami 
Szerokość z wirnikami 
Wysokość 
Masa własna 
Masa ładunku użytecznego 
Masa w locie maks. 
Zasięg 
Długotrwałość lotu 
Pułap 

7,5 i 6,5 m 
1 ,45 i 1 ,55 m 

1 57 4 m2 

20,85 m 
16,5 m 

4,7 m 
1000 kg 
200 kg 

1200 kg 
1850 m 

14 min 
16 m 

Tony wolnocłowych towarów 

zagrażają bezpieczeństwu samolotów 

Na pokładach duż.yeh samololów przewozi się tony wol
nocłowych towarów. Chodzi tu  zarówno o towary prze
wożone przez samych pasażerów, jak i te, które są zma
gazynowane na pokładzie w celu sprzedaży w czasie lotu. 
Zdaniem organizacji konsumentów pod nazwą Federation 
of Airlines Passengers Assn. (IF AP A) podnosi to koszt 
biletów lotniczych. 

Wg IFAP A wyłącznie na trasach północnoatlantyckich 
wozi się w obu kierunkach 72 OOO t alkoholu w ciągu roku. 
Oznacza to konieczność spalenia 6,5 mln galonów paliwa -
jego koszt muszą pokryć pasażerowie. Bagaże zawierające 
te towary blokują przejścia w kabinach i powodują do
datkowe ryzyko pożaru. Niektórzy pasażerowie, którzy 
przeżyli wypadek w Manchester we wrześniu ub.r. twier
dzili, że torby z towarami wolnocłowymi składowane mię
dzy fotelami i w przejściu blokowały ich ucieczkę. 

Zarówno piloci, organizacje konsumenckie, jak i urzędy 
celne są za tym, aby prowadzić wolnocłową sprzedaż tylko 
na lotnisku przylotu, Na pokładzie można by tylko zama
wiać. Linie lotnicze i porty sprzeciwiają się tej sugestii. 
Zarządy portów argumentują to nie tylko ekonomicznym 
znaczeniem zysku z te:j sprzedaży, ale także tym, że zmia
na koncepcji wymagałaby poważnych zmian w aranżacji 
przylotowej części portów i nieuniknione zakłócenia dla 
pasażerów. N ie odrzucając tego argumentu zwolennicy 
zmiany podkreślają, że względy bezpieczeństwa pasażerów 
muszą przeważyć nad względami finansowymi. Oczywiście 
domagając się zmiany, jej promotorzy nie oczekują, że 
stanie się to z dnia na dzień. 

Władze zajmujące się bezpieczeństwem są także zatro
skane i'lością ręcznego bagażu zabieranego na pokład (w 
tym towarów wolnocłowych). Podejmowane są wysiłki, 
aby tę ilość ograniczyć i unormować. 

Wo The Times, December 27, 1986 opracowa, J. Zwierzyński 
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ZUSAMMENF ASSUNG EN 
KARDYMOWICZ A . :  Ana!yse der Flug
Jeistungsmesswerte eines Luftschrauben
flugzeuges. Teil II  - Flugleistunge. TLiA, 
XLIII  J hrg., 1988, H. 2 ,  S. 8 

OT COC To.a,eneHHblX \J3CTlłU nrnJTH np0ll3B0,lHH C H  
C fIOMOlll,bIO 31K'CKTOp11oi:i CHCTCMbT, 8blXJTOnHbJMl1. 
raJRMH. YKa3a1ta BO3MQ)KRQCTb HCOOJll,3O83HłHI KHHC· 
THt(CCKon ::n1eprnw D0T0Ka D0J.n.yxa OT BUttTa .IJ.JH:l 
D0BbIWCHlH{ ,n.asneHHH B03,Uyxa Il D03JJ.YXOJa6opm-1Ke 
TibIJleclHUTLTpa. DZIERŻANOWSKI P . :  M ult izyklon•Flieh

k raftstaubscheicler  fiir e in Agrarflugzeug. 
TLiA, XLIII J hrg.,  1988, H. 2 ,  S.  4 

I n  dem A ufsatz wird der Entwurf eines 
interialen Staubfangers fii r  die E intritt
sluft am Motor des Flugzeuges Kruk vor
gestellt. Der Staubscheider besteht a us 
achsig angeordneten Fleihkraftabscheidern 
mit geradem Durchfluss und hat einen 
Nodulaufbau. Das Absaugen des getrennten 
Staubes erfolgt durch vetreibung mit 
Abgasen des getrennten Staubes c rfolgt 
du rch Vetreibung mit Abgasen in der 
Austrittsanordnung. Es wird auf clie 
Nutzungsmoglichkeit cles Luftschrauben
stromes zur Erhohung des Luftdruckes a m  
Sta ubscheidereintritt hingewiesen. 

ZWIERZYŃSKI J.: Flugsicherheit im Jahre 
1986. TLiA, XLIII  Jhrg., 1988, H. 2 ,  S.  6 . 

Der Aufsatz gibt eine Statislische Beur
teilung der Flugsicherheit der verkehrs
flugzeuge im Jahre 1986 im Vergleich mit 
den Jahren 1980-c-1985. Es werden die Be
forderungsa rten berUcksicht igt und d ie  
Zahl  der  Flugzeugunfal!e sowie der Opfer 
bezUglich der e i nzelnen Flugphasen, n nge
fUhrt. 

TLiA 1988 nr 2 

Es wird die A nalysenmclhodi!{ der 
Fluglcistungsmesswerte fUr die Ermittlung 
cle r  vollen Leistungscharakteristik des 
Fl ugzeuges, gemass den gegenwartigen 
F'lugzeugbauvorschriften, dargestellt. I m  
2. Teil wird d i e  Steigungscharakteristik 
des Flugzeuges beim stationaren Flug be
handelt. 

WITKOWSKI R . : H ubschrauber sincl 
ac htzig Jahre alt (Il). TLiA, XLIII Jhrg. ,  
1 988, H.  2,  S .  20 

Im 2. Teil werden die Hubschrauber von 
George de Bothezat ( 1922) und von Etiennc 
Oemichen "N° 2" ( 1923) vorgestellt. 

CO,D;EP)I{AHH5I 

)].3EP)KAHOBCKJif IT. :  Mym,ntU!IKJl0llllblii 1111cpu11011-
J1bltt ltHepmtOHHt.lH nhlJlecl>nm,Tp .U.JUi CCJJbCKOXOlH.ii• 
CTBeuHoro caM0JJCTa. TJJnA,  T. 43, 1 988 r., N!! 2, c. 4 

B CTaTLe ormcan npoCKT mrnpu_nom-wro m,1ne�JłlnhTpa 
p.rrn B�3CbJBUeMoro B03,ayxa .D,BlffHTeJTR CUMOJTCTa 
](pyl<. n b!J1eq)11I11,Tp COCTOMT H3 OCCOblX JJ.11KJTOH0B 
C npHt\1blM TeYel!MCM H J1MCCT M0JJ.YJll,HYI0 crpyKTypy. 

38E)l{ l'1 H bCKH 5T. :  lie3onac11ocTb no11nos n 1 986 r. 
TJfoA, T. 43, , 1 988 r. ,  Ne 2, c. 6 

CTaTHCnlttCCKaR ou.e1tKa 6e1onac1-10CTH noneT0B 
naccallrnpCKllX CaMOJICTOB B 1 986 r. H cpae11e1me C 1980-
1 985 ro.n.aMH. Y'JHTb!BaeTCR xapaKTep nepeB030K, 
yKaJano pacape)],errCRHC npoHCWCCTBHH }I 'JH'Cna )KCPTB 
no cTa)J,11aM noneTa. 

KA P)].bTMOBJiflf A . :  A11an113 pe1ynsTaTon 113Mcpc1111i1 
JICTIILIX xapal(TepJiCTtlK BHIITOBOro C.1MOJICT3. 'lł.II -
XapaKTCPIICTHKII yCT3110BHBWCr0CS1 noncTa. TnuA , 
r. 43, 1 988 r., Ne 2, c. 8 

On11caHa MeT0,D,HKa anantt3il peJyJlLTaT0B M'lMCpeuuU 
JlCTHWX xapaKTCPMCTJ.-I K caMoneTa, fl0JB0JHttOLU,3R 
n0JTHYIO xapaKTCpHCTHKY caMo.ncn,, 'KOTOPYJO Tpe6y10T 
C0BPCMCHHbie H0pMbl nernoił f0Al·I0CTH . Bo hTOpOH 
1:ł3CTH ormcaHa xapaKTCPHCTl1Ka CKoopno.n,1:.eMH0CTH 
caMOJieTa B ycTaH0BHBlUCMCR nonero. 

BWTKOBCKH P.: BocCML/IOCHT neT eepronerne (li �.). 
TJrnA, T. 43, 1 988 r . ,  Ne 2, c .  20 

Do BTOpoit lJaCTM CTaTbH onncal-lbl nepToneT )Kop)Ka 
Jl.C EoreJaTa OT 1 922 r. 11 eepToner 3ruen OMttWCHa 
,.No 2" or 1 923 r. 
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STRESZCZENIA 

DZlERŻANOWS KI P. : Multicyklonowy od
pylacz bezwlad no&ciowy do sarnolol u rol
n iczego. TLi/\ ,  t. XL I I I ,  1!188, nr 2, s. 4 

W a rtykule przedstawiono projekt odpy
lacza bezwładnościowego powietrza wloto
wego do silnika samolotu Kruk. Odpylacz 
jest �budowany z cyklonów osiowych z 
przepływem prostym i ma . Jrnnstrukc.i<: 
modułową. Odsysania oclseparowanych py
łów dokonuje się p rzez ejekcję spalinami 
w układzie wylotowym. Pokazano możli
wość wykorzystania energii k inetyczne.i 
strumienia zaśmi,:łowego w celu zwiększe
nia ciśnienia powietrza na wlocie do ocl
µyl acza. 

ZWIERZYŃSKI J.: Bezpiecze1istwo lotów 
w 198G r. TLiA, t .  XLllI, 1988, nr 2, s. 6 

Ocena bezpieczeństwa lotów dla samolo
tów komunikacy_jnycli w 1 986 r .  w staty
styce ora„ porów:,anie z Jatami 198071985. 
Artykuł uw,glęclnia roC:zaje przewozów 
eraz podąje l iczbę wypadków lotniczych 
i ieh ofiar w odniesieniu cło poszczegól
nych faz lotu. 

KARDYMOWICZ A . :  Analiza wyników po
m iarów osiągów samolotu śmigłowego. Cz. 
Il - Osiągi w locie. TLi i\ ,  t. XLIII ,  1988, 
nr 2 ,  s. 8 

Opisano metodykę analizy wyników po
miarów osiągów samolotu, pozwalającą na 
uzyska nie pełnej charakterystyki  osiągo
wej samolotu, wymaganej przez współcze
sne przepisy budowy sprzętu lotniczego. 
W cz. II  omówiono chara kterystykę wzno
szenia samolotu w Jocie ustalonym. 

WITKOWSKI R. : Osiemdziesiąt lat śmig
łowców ( l i ) .  TLi A,  t .  XLII I ,  1988, nr  2, 
s. 20 

W cz. II  artykułu omówiono śmigłowiec 
George'a de Bothezata z 1922 r.  i śmig
łowiec Etienne oemicl1ena ' 'N° 2" z 1923 r. 
1923 r. 

CONTENTS 

DZIERŻANOWSKI P . :  Multicyclonc inertia 
dust separal or for agr icult ural aircraft. 
TLiA, vol. XLill ,  1 088, No. 2 ,  p. 4 

A design o[ i ncrtia filter or inlet a ir  for 
the Kruk ag-piane engine h:.>s been sllown. 
The• dust separator or  moclular design con
sists of axial cvclones with straight flow. 
The separatecl • cl ust particie a re sucked 
off by exhaust gas ejection i n  t he exhaust 
system. A possibility to use propeller race 
k i nctic e nergy to increase tl 1e dust sepa
rator inlet air pre�sure l,;1s I.Jcen demon
stratecl. 

ZWIERZYŃSKI J . :  Flight safety in 1986. 
TLiA, vol. XLI I I ,  1 988, No. 2, ]). 6 

Flight safety of air l iners in rn86 in sta
t istical figures has bcen assesecl and com
pa rccl with tliat of t he period from 1 980 
t i l l  J 985. Types or transport services have 
been taken i nto account and quantities 
or aircraft acciclents a n cl casaulties have 
been given in  relation to particular stages 
or  flight. 

K /\ RDYMOWICZ A. : Anałysis o f  measure
mcnt rcsults of  p ropeller airc raft pe1·
[ormance. Part II - Flight performanre. 
TLiA, \'Ol .  X L i l l ,  mas, No. 2 ,  p .  8 .  

Method of  analysis o f  aircraft perfor
ma nce measurement results has becn 
clcscribed. Tllis mctllocl makes il possible 
to obtain f ull ac roplane performance cha
racteristics as rcquired by current a ir
craft building regulations. Cl imbing cha
racteristics of an aero plane cluring steady 
f!igl i t  l lavc I.Jccn cli,cussccl i 1 1  pnrt Il of 
t llis a rticle. 

WITKOWSK I R. . :  Eighly years of helicop
ters ( I I ) .  TL i A ,  vol. X L U I ,  1988, No. 2 ,  p. 
20 

Helicopters built by George cle Bothezat 
in  1 922 and by Eticnne Oemichen in 1923 
the latter being as ' "N° 2" have been 
describecl in part II  of this . article. 
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Z DZIAŁALNOŚCI SEKCJI LOTNICZVCH SIMP i SITK 

cd. z II s. okł. 

Przecl rozpoczęciem obrad, mgr inż. P. 
Rudny - dyr. OBR SK Mielec, został u
honorowany Srebrną Honorową Odznaką 
SIMP, którą wręczył mu przew. Zarządu 
G łównego SIMP mgr inż. A. Lipiński. 

Następnie zabrał głos kol . S. Smist, któ
ry powiedział : w naszym zakładzie pro
wadzimy działalność stowarzyszeniową ści
śle związaną z pracą zawodową. Wraz z 
wprowadzeniem nowych technologii, inży
nierowie i technicy zostali zdopingowani 
do ciągłego podnoszenia swoich kwalifi
kacji zawodowych. W ostatnim okresie sta
raniem Zarządu Kola SIMP został zorgani
zowany kurs praktycznej obsługi kompu
terów, są wygłaszane odczyty o tematyte 
technicznej oraz były zorganizowane wy
jazdy na wystawy techniczne. Nawiązano 
także współpracę z innymi ośrodkami lot
niczymi m.in. z Kołem SIMP przy WSK 
Swidnik i WSK Warszawa-Okęcie. 

Następnie zabrał głos kol. S. Książek -
stwierdził on, że stosowanie nowoczesnej 
technologii wytwarzania samolotów oraz 
troska o dobrą Jakość materiałów (w czym 
niemałą zasługę mają członkowie Kola 
SIMP) przyczyniły się do zajęcia przez za
kład czołowej pozycji w kraju wśród za
kładów branży lotniczej .  Zarząd Koła 
SIMP podejmuje stałe działania na rzecz 
swoich członków, m.in. został zorganizo
wany kurs Języków obcych, udzielono po
mocy merytorycznej w uzyskaniu specjali
zacji za wodowej ponad 80 lnżyrtierom, le
gitymującym się efektami ekonomicznymi 
wynikającymi z wdrożeń. Zostały złożone 
pierwsze wnioski dot. specjalizacji zawodo-
wej techników. Podpisano umowę o 
współpracy z Ministerstwem Lotnictwa 
ZSRR gwarantującą m.in. wymianę specja
listów w celu szkolenia. Realizowane są 
postulaty w sprawie zwiększenia plac in
żynierom i technikom, zwłaszcza za twór
czą działalność zawodową w dziedzinie 
projektowania. 

Następnie mgr inż. Cz. Lachowicz 
dyr. ZORPOT w Rzeszowie i członek Za
rządu Oddziału Wojewódzkiego SIMP w 

Warui:ki prenumeraty na 1988 r. 

Rzeszowie, poinformował o wielu pracach 
wykonywanych na rzecz przemysłu lotni
czego, który jest rzeczywiście nośnikiem 
postępu technicznego. Oddział Wojewódz
ki SIMP w Rzeszowie skupia obecnie 4100 
członków. Zarząd przygotowuje się do Ju
bileuszu 50-lecia w 1988 r. Będzie to ojrn
zja do zaprezentowania własnych osiąg
nięć. Słowa te skierował szczególnie do 
działaczy SIMP-owskich w Mielcu, gdzie 
jest zgrupowana liczna kadra techniczna 
i - wg oceny zarządu Oddziału - zajmu
je ona drugą pozycję w województwie 
rzeszowskim. 

Mgr inż. M. Mikluszka, przew. Sekcji 
Lotniczej Oddziału Wojewódzkiego SIMP 
w Rzeszowie, omówił zakres współpracy 
ośrodków lotniczych w Mielcu i Rzeszowie. 
Ośrodki te działają na zasadzie pełnej 
autotonomii l nie ma żadnych przeszkód, 
aby ta współpraca była nadal kontynuo
wana. 

Na zakończenie zabrał głos kol. A. Lip
sk.i . Zwrócił on uwagę na to, że Oddział 
Wojewódzki SIMP powinien być jednost
ką integrującą i koordynującą współpra
cę międzyzakładową kół oraz poszczegól
nych sekcji naukowo-technicznych. Nato
miast kola sekcje powinny pomagać 
przy uzdrawianiu gospodarki zakładów, 
dbać o podnoszenie kwalifikacji członków 
i umożliwiać pracę w ZORPOT. W tym 
celu Zarząd Główny SIMP czyni starania 
o zniesienie 120/o bariery finansowej. 

Kol. J. Lewitowicz podsumował bogatą i 
wielokierunkow,1 działalność Sekcji Lotni
czej w Mielcu. 

W drugiej części odbyło się zwiedzanie 
Izby Pamięc:i Zakładu, w której znajdują 
się ·eksponaty wszystkich typów samolo
tów produkowanych od 1939 r. w WSK 
Mielec. Zwiedzano także Ośrodek Badaw
czo-Rozwojowy Sprzętu Komunikacyjnego 
w Mielcu oraz Wytwórnię Sprzętu Komu
nikacyj nego w Mielcu, gdzie poznano pro
ces produkcyjny nowego samolotu A n-28. 
Szczególną ciekawość wzbudziły samoloty 
na płycie lotniskowej : szkolno-treningowy 
PZL-M26 Iskierka o znakach SP-PIA, nad 
którym rozpoczęto pracę w 1981 r. oraz 

dwusilnikowy dyspozycyjny PZL-M20 o 
znakach SP-DMA, których głównym kon
struktorem jest mgr inż. Krzysztof Piwek. 
PZL-M20 był pokazywany w 1987 r. na 
Międzynarodowej Wystawie Lotniczej w 
Paryżu. 

Oprac. T. Kurcyk 

Ili Ogólnopolska Konferencja nt. ,.Mecha
nika w lotnictwie" 

Sekcja Lotnicza ZG SIMP wraz z Pol
skim Towarzystwem Mechaniki Teoretycz
nej i Stosowanej (Oddział w Warszawie) 
i Instytutem Techniki Lotniczej i Mecha
niki Stosowanej Politechniki Warszawskiej 
uprzej mie Informują, że w dn. 18-;-19 kwie
tnia 1988 r .  w warszawie odbędzie się III  
Ogólnopolska Konferencja nt .  .,Mechanika 
w lotnictwie". 

Celem konferencji Jest prezentacja naj
nowszych, własnych prac z: 

- d ynamiki obiektów latając ych (samo
loty, śmigłowce, rakiety, pociski, bomby, 
obiekty niekonwencjonalne), 

- stateczności ruchu, 
- sterowania i naprowadzania ·obiektów 

latających, 
- modelowania fizycznego i matematycz

nego wlaścl wości dynamicznych obiektów 
latających, 

- odkształcalności konstrukcj i i flatteru, 
- symulacji numerycznej, analogowej i 

hybrydowej, 
- symulatorów lotu, walki i naprowa

dzania, 
- badań bezpośrednich i laboratoryjnych 

obiektów latających. 
Zainteresowanych udziałem w konferen

cji organizatorzy proszą o nadsyłanie zgło
szeń (specjalnych kart - do pobrania u 
organizatorów) wraz ze streszczeniem re
feratu (nie przekraczającym 1 str. maszy
nopisu) pod adresem: prof. dr hab. Inż. 
Jerzy Maryniak, Instytut Techniki Lotni
czej i Mechaniki Stosowanej, Politechnika 
Warszawska, ul. Nowowiejska 24, 00-605 
Warszawa. 

Prenumeratorzy zbiorowi - jednostki gospodarki uspołecznionej, instytucje i organizacje społeczne zamawiają  prenumeratę dokonu
jąc wpłaty wyłącznie na blankiecie „wplata-zamówienie'• (jest to „polecenie przelewu" rozszerzone dla potrzeb Wydawnictwa o część 
dotycqcą zamówienia) .  Blankiety te będą dostarczane dot ychczasowym prenumeratorom przez Zakład Kolportażu. Nowi prenumera
torzy otrzymają je po zglo&zeniu z,ipotrzebowanla (pisemnie lub telefonicznie) w Zakładzie Kolportażu. 

Prenumeratorzy indywidualni - osoby fizyczne zamawi&j ą  prenumeratę dokonując wpłaty w UPT lub NBP na blankiecie NBP. Na 
odwrocie wszystkich odcinków blankietu należy wpisać tyt\ll czasopisma, okres prenumeraty, liczoę zamawianych egzemplarzy ora, 
wartość wpłaty. Wplac:ać należy na konto : NBP n r  Oddział War szawd 103G-7490-139-11. 

Prenumerata ulgowa - przysługuje wyłącznie osobom l izycznym - członkom SNT, studentom i uczniom szkól zawodowych. Warun
kiem prenumeraty ulgowej jest poświadczenie blankietu wpłaty (przed jej dokonaniem) na wszystkich odcinkach pieczęcią Kola 
SNT, wyższej uczelni lub szkoły. Sposób zamawiania pre, 1Umeraty ulgowej Jest taki sam jak prenumeraty Indywidualnej. W prenu-

. meracle ulgowej można zamówić tylko po 1 egzemplarzu każdego czasopisma. 
Uwaga ! Miesięcznik Aura może być zamawiany w prenumeracie ulgowej również przez uczniów szkól ogólnokształcących. 
Prenumerata ze zleceniem · wysyłki za granicę - zamawia się tak Jak prenumeratę ind ywidualną. Dodatkowo należy podać n.i blan

kiecie wpłaty nazwisko i dokładny adres odbiorcy. Cena prenume raty ze zleceniem w ysyłki za gronlcę Jest dwukrotnie wyższa. 
Wpłaty na prenumeratę są przyjmowane w terminach:  

- do 10 l istopada na każdy kwartał, I i II półrocze oraz cały rok następny. 
- do 28 lutego na II, III l IV kwartał oraz II półrocze, 
- do 31 maja na III i IV kwartał oraz II półrocze, 
- do 31 sierpnia na IV kwartał. 

Zmiany w prenumeracie można zgłaszać pisemnie tylko w ww. terminach. 
Informacji o p1·enumeracle udziela - Zakład Kolportażu Wyda w nic twa N OT SIGMA (ul. Bartycka 20, 00-716 Warszawa) skr. poczt. 

1104, 00-960 Warszawa, tel. 40-00-21 w. 243, 249, 293, 297, 299 lub 40-30-86 i 40-35-89. 
Egzerr.plarze archiwalne czasopism - można nabywać za gotówkę w Klubie Prasy Technicznej, Warszawa, ul. Mazowiecka 12 (tel. 

27-43-65) lub zamówić pisemnie. za mówienia na egzemplarze archiwalne czasopism przyjmuje: Zakład Kolportażu, Dział Handlowy, 
00-950 warszawa, skr. poczt. 1004 (tel. 40-37-31) ,  na rach unel< dla instytucji lub za zaliczeniem pocztowym dl.a osób fizycznych. 

Cena prenumeraty TLIA wg cennika na 1988 r. : kwartalna nor malna 450 zl, kwartalna ulgowa 120 zł ,  półroczna normalna 900 zł, 
półroczna ulgowa 240 zł, roczna normalna 1800 zł, roczna ulgowa 480 zł. 
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