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Nowa organizacja
polskiego przemystu
lotniczego

. Zgodnie z ustawa =z 1981 r. o likwidacji zjednoczen,
z koncem 1981 r. Zjednoczenie Przemysitu Lotniczego i Sil-
nikowego PZL zakonczylo swg dziatalno$é. Jego likwidacja
trwala jeszcze przez p6l roku. Od 1.1.1982 r. prace przemy-
slu lotniczego koordynowalo Biuro Pelnomocnika Ministra
ds. Przemyslu Lotniczego i Silnikowego, kierowane przez
plk. mgr inz. Jana Stojanowicza, uprzednio zwigzanego
pracg przez wiele lat z WSK PZL-Swidnik. Latem 1982 r.
przystagpiono do zorganizowania Zrzeszenia Producentéw
Przemyslu Lotniczego i Silnikowego PZL. Zrzeszenie roz-
poczelo dzialalno$é-od pazdziernika 1682 r. Pracami Zrze-
szenia kieruje Rada Zrzeszenia reprezentujgca wszystkie
zaklady wchodzace w sklad Zrzészenia. Przewodniczacym
Rady zostal wybrany mgr inz. Tadeusz Ryczaj, wieloletni
dyrektor WSK PZL-Mielec. Dyrektorem Zrzeszenia, kieru-
jacym pracami biur Zrzeszenia, zostal pltk mgr inz. J. Sto-
janowicz. Zrzeszenie zatrudnia o polowe mniej pracowni-
koéw niz byle biura zjednoczenia. Zaklady produkcyjne sa
“w ramach Zrzeszenia samodzielne, za§ Zrzeszenie koordy-
nuje sprawy wymagajgce uzgodnienia.

W sklad Zrzeszenia, oproécz zakladdéw produkeyjnych,
wchodzi Biuro Techniczne Nowych Uruchomien Przemysiu
Lotniczego i Silnikowego PZL (BTNU) w Warszawie
1 Przedsiebiorstwo Projektowo-Technologiczne Przemystu
Lotniczego i Silnikowego. BTNU zajmuje sig¢ zaréwno
umieszczeniem w biurze konstrukcyjnym ktérejs z wytwor-
ni nowo zaméwionych tematow, jak i opracowuje projek-
-ty prac technicznych i organizacyjnych zwigzanych z uru-
chomieniem produkcji nowego wyrobu, a takze oplacowme
propozycje kooperacji miedzy zakladami.

W sprawach handlu zagranicznego i reklamy zaklady
nalezace do Zrzeszenia sa nadal repTezentowane przez
Przedsiebiorstwo Handlu Zagranicznego PEZETEL, ktore
od 10 lutego 1983 r. jest spo6lka z ograniczong odpowie-
dzialnoscig. Spolke tworzg zaklady lotnicze i silnikowe,
ktore sg udzialowcami. Na czele spolki stoi Rada Nadzor-
cza, ktérej przewodniczgcym zostal inz. Andrzej Kajka, dy-
rektor «Zakladéw Mechanicznych im. Nowotki PZL-Wola.
Frzedsiebiorstwem kieruje mgr Jerzy Krazlewicz, wybrany
przez Rade dyrektorem.

Instytut Lotnictwa w Warszawie, ktory prowadzi prace
hadawcze i konstrukcyjne dla przemysiu, nie wchodzi w
sklad - Zrzeszenia, lecz podlega bezpo$rednio Ministerstwu
Przemystu Ciezkiego i Maszynowego.
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New organization
of Polish aircraft
industry

In accordance with the law of 1981 on liquidation of
industrial unions, the Aircraft and Engine Industry Union
PZL finished their activity at the end of 1981. The
liguidation procedure took the next half a year. Since
1-st January-1982 the work carried out by the aircraft
industry was controlled by the Bureau of Minister’s
Plenipotentiary for Aircraft and Engine Industry, headed
by Col. Jan Stojanowicz, M. Sc., who was previously con-
nected for many years with work of WSK PZL-Swidnik.
In summer 1982 the Consortium of Aircraft and Engine
Industry Manufacturers PZL was started to be organized.
The Consortium began their act1v1ty from October 1982.
The work of the Consortium ‘is managed by the Con-

-sortium Council representing all the plants being members

of the Consortium. As the Council President, Tadeusz Ry-
czaj, M.Sc., has been elected, who was for many years
the Manager of the WSK PZL-Mielec factory. The post
of Director of the Consortium has been entrusted to Col.
Jan Stojanowicz, M.Sc.,, who will manage work of the
Consortium offices. The number of workers employed by
the Consortium is reduced by a half in comparison with
that of the former Union offices. T production plants
are self-dependent within the Consortium and the Con-
sortium co-ordinate those problems which need to be
agreed.

Apart from production plants, the Engineering Office
for Implementation of New Projects of Aircraft and
Engine Industry PZL (BTNU) in Warsaw and the Design
and Production Methods Enterprise of Aircraft and Engine
Industry are also members of the Consortium. The BTNU
charge the design offices at individual production plants
with newly ordered jobs, design the engineering and
organizational work related-to starting production of a new
product and, as well, work out proposals of-co-operation

" ketween individual factories.

Within the scope of foreign trade and advertisement,
the plants-members of the Consortium are still repre-
sented by the PEZETEL Foreign Trade Enterprise who
since 10-th. Feb. 1983 are a Limited Company. The
Company is formed by aircraft and engine factories who
are shareholders. The Company is headed by Board of
Directors, and Andrzej Kajka, B.Sc., Manager of the No-
wotko Mechanical Works PZL-Wola, has become Chairman
of the Board. The enterprise is managed by Jerzy Kraz-
lewicz, M.A., who has been elected director by the Board.

The Aeronautical Institute in Warsaw, "who carry on
research and design work for the industry, are mnot
a member of the Consortium but are directly subordinated
to the Ministry of Heavy and Machine-Building Industry.
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Mgr inz. ANDRZEJ GLASS M.Sc.Eng.

Samoloty
PZL-Warszawa-Okecie

PZL-104 Wilga

W pierwszym kwartale 1983 r. zostala oblatana siedem-
setna wielozadaniowa Wilga. Samolot ten nabylo juz
21 krajow: Austria, Belgia, Bulgaria, Czechoslowacja, Egipt,
Hiszpania, Indonezja, Jugostawia, Kanada, Kuba, NRD,
Polska, RFN, Rumunia, Szwajcaria, Turcja, USA, Wene-
zuela, Wlk. Brytania, Wegry i ZSRR.

-Samolot jest produkowany w odmianic Wilga 35, spel-
niajacej wymagania przepisow brytyjskich BCAR i w od-
mianie Wilga 80, zgodnej z wymaganiami przepisOw amery-
kanskich FAR 23.

Wilge 80 wyro6znia przesunigty do tylu chwyt powietrza
do gaznika. Wersja aeroklubowa Wilga 35A i Wilga 80A
ma zaczep do holu szybowcoéw. Wersja wodna wyposazona
w plywaki nosi oznaczenie Wilga 35H i Wilga 80H.

Wilga po zaloZeniu aparatury rolniczej zamienia sig¢ W
Wilge 35R lub Wilge 80R. W pierwszym polroczu br. spo-
dziewane jest uzyskanie certyfikatu na Wilge 35R, ktorej
aparatura agrolotnicza uzyskala dobrg wopinie w NRD,
gdzie przeszia proby. W br. rozpoczyna proby Wilga 80R.
W probnej eksploatacji znajduje sie¢ Wilga- 35 z silnikiem
AI-14RC z rozruchem elektrycznym. Dotychczas stosowany
silnik AI-14RA ma rozruch sprezonym powietrzem.

Wielozadaniowy samolot PZL-104 Wilga/The all-purpose

Rys. 1.
PZL-104 Wilga aircraft. Fot. W. Garbarczyk

Zbudowany w i982 r. prototyp Wilgi 80/1400 o przediu--

zonych trapezowych koncowkach skrzydel, a stad o po-
wiekszonej rozpigetosci i powierzchni nosnej oraz masie w
locie podniesionej do 1400 kg, jest napedzany silnikiem
AI-14RD o mocy 206 kW (280 KM). Oblot prototypu Wilgi
80/1400 przewidziany jest w pierwszym poiroczu br.

W stadium projektu wstepnego znajduje sie Wilga 88.
Nie bedzie to modyfikacja, lecz samolot o czeSciowo zmie-
nionej konstrukcji. Samolot bedzie mial ladunek -600 kg,
czyli wzrosnie réwniez pojemno$¢ kabiny i liczba miejsc
pasazerskich. Wstepnie przewidywano termin oblotu na
1985 r., a oznaczenie 88 wskazuje na planowany rok roz-
poczecia produkcji. Realizacja tego projektu niewatpliwie
bedzie zalezala od zainteresowania, jakie wykaza poten-
cjalni odbiorcy.

PZ1.-106 Kruk

Dotychezas, wraz z prototypami, zbudowano 150 rolni-
czych Krukéw. Produkecja samolotéow PZL-106A Kruk zo-
stala zakonczona w 1981 r., a w 1982 r. przystgpiono do
produkeji odmiany PZL-106B, ktérej préoby wykazaly wy-
razng jej przewage nad PZL-106A pod wzgledem aerody-
namicznym i ekonomicznym. Rok 1981 przyniést jednak

Airplanes manufactured
at PZL-Warszawa-Okecie

PZL.-104 Wilga

The seven hundredth Wilga was flight-tested in the first
quarter of 1983. This aircraft has already been sold to
21 countries: Austria, Belgium, Bulgaria, Czechoslovakia,
Egypt, Spain, Indonesia, Yugoslavia, Canada, Cuba, GDR,
Poland, FRG, Romania, Switzerland, Turkey, USA, Vene-
zuela, Great Britain, Hungary and USSR.

The aircraft is manufactured in two versions: Wilga 35,
meeting requirements of British regulations BCAR, and
Wilga 80, being in conformance with American regulations
FAR 23.

Wilga 80 may be recognized by the air intake to the
carburettor, shifted rearwards. The aeroclub - versions
Wilga 35A and Wilga 80A have aerotowing hook. The
hydroplane version, provided with floats, is denominated
Wilga 35H and Wilga 80H.

Wilga fitted out with agricultural equipment becomes
Wilga 35R or Wilga 80R. It is expected that Wilga 35R,
the agricultural equipment of which gained good opinions
in GDR after being tested in that country, will be granted
the certificate in first half this year. Tests of Wilga 80R
are to be commenced this year. Wilga 35 with AI-14RC
engine with electric starting system is now subjected to
test operation. The AI-14RA engines used till now have
a compressed air starting system.

The prototype of Wilga 80/1400, built in 1982, having
elongated trapezoidal wing tips and thus increased span
and wing area, with the T-O weight raised up to
1400 kg, is driven by a 206 kW (280 hp) engine AI-14RD.
The prototype of Wilga 80/1400 is scheduled to be flight-
-tested in the first half of this year.

Preliminary design of Wilga 88 is now being prepared.
This aircraft will not be a modification of previous Wilgas
but it will be an airplane of partly changed design. Its
payload will be 600 kg, therefore cubic capacity of its
cabin and number of passenger’s seats will be increased.
Initially the flight-test was planned for 1985 and the
symbol 88 indicates the planned year of production start.
Implementation of this project will undoubtedly depend on
interests displayed by potential customers.

PZL-106 Kruk

Until the present, 150 pecs of agricultural Kruk’s, in-
cluding prototypes, have been built. Production of the
PZL-106A Kruk airplanes was ended in 1981 and in 1982
production of the PZL-106B version was commenced since

" tests of the latter had proved it to be markedly better

than the former as regard aerodynamics and economy.
L
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Rys.'2. Rolniczy PZL-106 AS Kruk z silnikiem ASz-62IR/The PZL-
-106 AS Kruk ag-plane powered by ASz-62IR engine. Fot. WPL —
J. Stanistawskt 5
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nowa odmiang Kruka A oznaczong PZL-106AS, napedzang
silnikiem PZI. ASz-62IR o mocy 736 kKW (1000 KM). Przy-
czynitla sie do tego zbyt ~mala niezawodno$é silnikow
PZL-35, w szczegolnosci silnie olcigzonych przy lotach w
upalnym powietrzu. Aby nie wycofywaé samolotbw z prac
w Afryce, zamontowano na Kruku A silnik o wigkszej
mocy i wigkszej masie, znany ze swej niezawodno$ci na
samolotach An-2 i PZL-M18 Dromader. Wyniki proéb pro-
totypur"wypad}y pozytywnie. Duzy nadmiar mocy zmniej-
szyl rozbieg samolotu, powaznie zwiekszyl waznoszenie,
podni6sl predkosé roboczg ze 150 do 170 km/h oraz po-
prawil statecznoéé samolotu. Dlugi okres miedzyremontowy
silnika i niZzsza o 30% jego cena, a przy tym mniejsze
o 30% zuzycie paliwa (liczac na opryskiwany obszar, a sa-
molot wykonuje opryskiwanie z wigkszg predkoscig robo-
czg) spowodowaly zmniejszenie kosztu eksploatacji samo-
lotu o ok. 40%. W 1982 r. 10 Krukbw przerobiono w Afry-
ce na PZL-106AS, a.w 1983 r. zamienia sig¢ silniki na
nastepnych 20. Minusem samolotu jesf cigzszy silnik, czyli
koniecznoéé obnizenia ladunku chemicznego:'z 9001000 kg
do 750 kg. Jednakze duzy nadmiar mocy silnika i wzno-
szenije z urzadzeniami rolniczymi przekraczajgce 6 m/s po-
zwolg, po przeprowadzeniu préb, na podniesienie dopu-
szezalnej masy catkowitej samolotu, a tym samym i 1la-
dunku chemicznego, przy zaliczeniu samolotu do tzw. klasy
ograniczonej (restricted). Jest to praktyka stosowana do
samolotow rolniczych na calym $wiecie. .

Samolotem rolniczym, przed ktérym dopiero otwiera sig
przyszlos¢, jest Kruk B qzyli PZL-106B. Wszedl on w br.
cdo produkcji seryjnej. Nowe skrzydlo o zmienionym pro-
filu, innym slocie i z klapg oraz o skro6conych zastrzalach,
stawiajac mniejszy op6r aerodynamiczny poprawilo o0siaggi
i ekonomike samolotu. Samolot ten z silnikiem reduktoro-
wym PZL-3SR  oznaczony PZL-106BR bierze 1050 kg
ladunku chemicznego, a wersja przecigzona PZL-106BS,
czyli w klasie ograniczonej, napedzana silnikiem ASz-62IR,
zabiera 1200 kg ladunku chemicznego.

oY

Rys. 3. PZL-106 B Kruk ze skrzydlem o krétkich zastrzatach/The
PZL-106 Kruk with a wing with short bracing struts. Fot, WPL —
J. Stantslawski

W 1981 r. zostal oblatany prototyp doswiadczalny samo-
lotu PZL-106AT Turbo Kruk napedzany silnikiem turbo-
fmiglowym PT6A-34AG o mocy 566 kW. Postuzyt on do
wyprobowania samolotu z tym rodzajem napedu. Samolot
wykazal bardzo dobre osiggi. Bez urzadzen rolniczych uzy-
skal wznoszenie 8,1 m/s, przy masie calkowitej 3000 kg.
Doswiadezenia zebrane z prob tego samolotu postuzg przy
zabudowie tego silnika na samolocie PZL-106BT Turbo
Kruk. Bedzie to wersja przeznaczona do produkeji seryj-
nej. Dzieki malej masie zespolu napedowego, masa wtasna
samolotu PZL-106BT bedzie o 150 kg mniejsza niz PZL-
-106BR. A jakie perspektywy zbytu ma Turbo Kruk?

Poniewaz silnjk turbo$miglowy jest kilkakrotnie drozszy

od tlokowego, a obecnie w Afryce olej silnikowy stuzgcy -

do napedu silnikéw turbo$miglowych jest 12 razy tanszy
od benzyny lotniczej -— stwarza to bardzo korzystne per-
spektywy stosowania Turbo Kruka na tym obszarze. A dla-
czego szczegblnie tam? Bo od lat proporcja cen tych paliw
w kazdym kraju jest inna. Np. kilkana$cie lat temu pali-
wo odrzutowe w RFN bylo drozsze od benzyny, w wyniku
czego dyspozycyjne samoloty turbosmiglowe nalezaly w
tym kraju do rzadko$ci, natomiast w Hiszpanii benzyna
Lkyla parokrotnie drozsza, co stwarzalo $zansg dla samolo-
tow turbosmiglowych. Dlatego tez perspektywy stosowania
Turbo Krukéw bedg zalezaly od stosunku cen ww. paliw
w danym kraju.

-
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However, in 1981 a new version of the Kruk A, designated
PZL-108AS, driven by the 736 kW (1000 hp) PZL ASz-62IR
engine, was developed. One of the reasons for this was
too low reliability of the PZL-3S engines which are
especially heavily loaded during flights in hot air. With
the aim not to withdraw the airplanes from their ope-
ration in Africa, the engine of increased power and higher
weight, famous for its reliabity shown on An-2 and
PZL-M18 Dromader airplanes, was instaldled on Kruk A.
The tests results of the prototype were satisfactory, The
high surplus power decreased the take-off run,. signifi-
cantly increased the rate of climb, raised the working
speed from 150 km/h to 170 km/h and improved the air-
plane stability. Long TBO of the engine, its price ‘lower
by 30% and fuel consumption less by 30% (in relation to
the sprayed area, and the airplane performs the spraying
with higher working speed) decreased the cost of aircraft
operation by approx. 40%. In 1982, 10 Kruks were trans-
formed into the PZL-106AS version in Africa and in 1983
engines are being replaced in next 20 airplanes. A dis-
advantage of the aircraft is its heavier engine, i.e. the
necessity to lower the load of chemicals from 900--1000 kg
to 750 kg. However, high surplus power and rate of climb
with agricultural equipment exceeding 6 m/s will permit
after appropriate tests, to increase the allowable total
weight of the aircraft, and thus the load of chemicals, at -
classifying the airplane to the so-called restricted class.
This is a practice applied to agricultural airplanes all over
the world.

The ag-plane, before which a future is just opening, is
Kruk B or PZL-106B. Its lot production was started, this
year. New wing of modified aerofoil section, chang slot
and equipped with a flap and shortened bracing struts,
producing lower aerodynamic drag, improved aircraft per-
formance and economy. This airplane with the PZL-3SR
geared engine, designated PZL-106BR, can take 1050 kg
of chemicals, and the overloaded version PZL-106BS, i..

- of the restricted class, driven by the ASz-62IR engine, can

take 1200 kg of chemicals.

In 1981 an experimental prototype of the PZL-106AT
Turbo Kruk, driven by a 566 kW turbo-propeller engine
PT6A-34AG, was flight-tested. It was used to test™ this
type of propulsion system applied to such an airplane; The
aircraft shew very good performance. Without agricuitural
equipment, it obtained rate of climb amounting to 8.1 m/s
at total weight of 3000 kg. The experience gained during
tests of this aircraft will be utilized at installation of this
engine on the PZL-106BT Turbe Kruk airplane, which
will be the version intended to be manufactured in lots.
Owing to low weight of the power plant, the empty weight
of the PZL-106BT will be less by 150 kg as compared to
that of the PZL-106BR. And what arc the sales prospects
of the Turbo Kruk? )

Though the turbo-prop engine is several times more
expensive than the piston one, but at present the diesel
engine fuel used for turbo-prop engines is in Africa
12 times cheaper than aviation petrol, and this creates very
advantageous prospects to use the Turbo Kruk in that

-area. But why particularly there? Because for many years

the proportion between prices of these fuels has been
different in each country. E.g. a dozen or so years ago in
FRG the jet fuel was more expensive than petrol and
therefore turbo-prop airplanes. were rarely used in this
country while in Spain it was several times cheaper which
created a chance for turbo-prop airplanes. That’s why the

Rys. 4. Turbo$émiglowy PZL-106 AT Turbo Kruk/The-106 AT Turbo
Kruk turboprop ag-plane '



PZL-107 Kawka

PZL-106B bedzie samolotem rolniczym lat osiemdziesig-
tych. Lecz aby dobrze przygotowaé si¢ na lata dziewigé-
dziesiate, juz dzi$ trzeba mysle¢ o nowym samolocie rolni-
czym. Aby wszed! on do produkcji seryjnej przed 1990 r.—
to w 1986 r. powinien rozpoczgé loty jego prototyp. Dla-
tego w 1982 r, powstala wstepna koncepcja samolotu tur-
bosmiglowego PZL-107 Kawka.

Ma to byé nastepca Kruka. Ze wzgledu na mniéjszg
mase silnika turbo$émiglowego, a stad mniejsza mase calego
samolotu, istnieje szansa zaprojekfowania samolotu troche
mniejszego od Kruka, lecz biorgcego taki sam tadunek
chemiczny. Przewiduje sie wykorzystanie niektérych zespo-
16w od innych samolotéw, ktore réwnoczesnie z Kawkg
beda wprowadzane do produkcji.

PZL-110 Koliber .

Koliber, czyli polska odmiana francuskiego samolotu
Rallye 100 ST, zostal wreszcie zamoéwiony przez Aeroklub
PRL. W tym roku 10 Kolibrow znajdzie si¢ na lotniskach
aeroklubowych, a nastepne 10 wchodzi na warsztat, Sa-
molot ™ przeszedl juz proby statyczne upowazniajgce do
wykonywania na nim akrobacji. Tym samym zostal roz-
szerzony zakres stosowania go do szkolenia pilotow.

Wytrzymato$é samolotu pozwala zabudowaé na nim sil-
nik PZL-F6A o mocy 164 kW (220 KM). Taksg odmiane
wytwoérnia zamierzala opracowaé¢, podejmujac produkcje
Kolibra. Obecnie jest to wuzaleznione od =zainteresowania
ewentualnych odbiorcow. Niewgtpliwie konkurentem w tej
klasie samolotow jest budowany w  Mieleu PZL-M26
Iskierka.

PZL-126 Mrowka

Projekt wstepny samolotu PZL-126 Mroéwka powstat w
zakladowej szkole WSK PZL-Okegcie pod kierunkiem inz.
Andrzeja Slocinskiego. W dniu 1.07.1982 r. Biuro Technicz-
ne Nowych Uruchomien zamoéwilo wykonanie do 1985 r.
trzech prototypoéw tego samolotu. Majg one stuzyé jako
latajgce laboratorium.

Za pomoca samolotu PZL-126 Mréwka majg by¢é wyko-
nane nastepujgce badania:

— sprawdzenie dwo6ch odmian urzadzen rolniczych roz-
pryskujgcych oraz rozrzutnika kapsulek do ochrony roslin,

— wyprébowanie aparatury fotograficznej do oceny sta-
nu upraw i gleby,

— zbadanie podwozia z kolem przednim o duzej srednicy
oraz dwoch odmian goleni sprgzystych: stalowych i z wlok-
na weglowego,

— studia nad przydatnoscig profilu GA(W)-1 z klapo-
lotkami i spoilerami do samolotéw rolniczych,

— sprawdzenie ukladu réwnowazenia momentéw pochy-
lajacych spowodowanych- wychyleniem klap na calej roz-
pietosci,

Rys. 5. Samolot PZL-126 Mrowka/The PZL-126 Mroéwka

— sprawdzenie wlasciwosci. samolotu z 2-cylindrowym
silnikiem PZL-FA2 o mocy 45 kW (60 KM) z pradnicg
600 W oraz z silnikiem 4-cylindrowym Limbach SL 1700
EC o0 mocy 50 kW (68 KM).

Ponadto zostanie sprawdzona przydatno$é samolotu PZL-

-126 do wykonywania precyzyjnych zabiegbw agrolotni-
czych w poblizu zbiornikéw wodnych i zabudowan, do cze-
go uzywa sig zwykle Smiglowcow.

Projekt wstepny samolotu byt opisany w TLiA 8--9/80.
Przypommamy tylko, ze jego rozpieto$¢ wynosi 47 m, po-
wierzchnia nos$na 3,3 m’
kowita 350 kg.

1

masa wlasna 200 kg, masa cal-

prospects of the use of the Turbo Kruks will depend on
the proportion between prices of thcse fuels in a specific
country.

PZL-107 Kawka

The PZL-106B will be an agricultural aircraft of 1980’s,
but to be well prepared for the 1990’s one must think of
a new ag-plane already now. For the lot production of
that airplane to be started before 1990, flights of its pro-
totype must commence in 1986. That’'s why a preliminary
proposal of a turbo-prop airplane PZL-107 Kawka arose
in 1982.

This aircraft is to be the successor of the Kruk. Owing
to lower weight of the turbo-prop engine and, therefore,
lower weight of the entire airplane, there is a chance to
design an aircraft slightly smaller than the Kruk but
taking the same amount of chemicals. It is planned to
employ some assemblies of the other airplanes which will
be put into production simultaneously with the Kawka.

PZL.-110 Koliber

The Koliber that is to say a Polish version of the French
Rallye 100ST aircraft has been ordered at last by Aero-
club of the Polish People’s Republic. 10 Kolibers will reach

'aeroclub airflields this year and the next 10 airplanes are

started 'to be prepared. The aircraft has already passed
successfully static tests which have provided the ground
for it to be used for aerobatics. Thus the scope of its
application to pilots’ training has been expanded.

The strength of the aircraft structure allows to install
the 164 kW (220 hp) engine PZL-F6A on it. This is the
version the manufacturing plant was going to develop when
undertaking production of the Koliber. At present this
depends on interest displayed by potential customefs. Un-
doubtedly, a competing model within this class of airplanes
is the PZL-M26 Iskierka, built in Mielec.

PZL-126 Mrowka

The preliminary design of the PZL-126 Mréwka airplane
was worked out by a team led by Andrzej Slocinski, B.Sc,
at the vocational school attached to the WSK PZL-Okecie
plant. On 1st” July 1982 the Engineering Office for New

" Project Implementation placed an order for making three

prototypes of this aircraft till 1985.
a flying laboratory.

The following investigations are to be carried out with
the use of the PZL-126 Mro6wka airplane:

— testing ot two versions of agricultural spraying de-
vices and a spreader for plant protection capsules;

— testing of photographic camera for evaluation of soil
and crop condition;

— testing of a landing gear with large diameter nose-
-wheel and two versions of elastic legs: made of steel
and of carbon fibre; .

— studies at suitability of the GA(W)-1 aerofoil section
with flap-ailerons and spoilers for agricultural airplanes;

— testing of the system to balance the pitching moment
caused by flap displacement over the entire length;

— testing of characteristics of the airplane with 2-cy-
linder 45 kW (60 hp) engine PZL-FA2 with 600 W gene-
rator and with 4-cylinder 50 kW (68 hp) engine Limbach
SL 1700 EC. )

Moreover, suitability of the PZL-126 aircraft for per-
forming precise air-agricultural operations in the vicinity
of reservoirs or buildings, where normally hehcopters are
used, will be tested.

The preliminary design of this aircraft was described
in TLiA 8—9/80. We should like only to remind that its
span is 4.7 m, wing area — 3.3 m?, empty weight — 200 kg,
T-O weight — 350 kg.

The are to serve as

‘PZL-130 Orlik

Andrzej Frydrychewicz, M.Sc., the chief designer of this
aircraft, present it in Skrzydla-fortnightly in the following
words: ,,It will-be a training aircraft, for special purposes,
provided with a piston engine. Owing to this engine, the
fuel consumption will be reduced ten-folds in relation to
the Iskra. Similarly, as regards .the price, the proportions
are roughly at the same level.

Undertaking of this subject is connected with the crisis,
taking place anyway not only in Poland but also throug-
hout the-world. I mean the fuel crisis and the resulting
from it necessity of economic thinking, on one hand, in
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PZL-130 Orlik

Glowny konstruktor samolotu mgr inz. Andrzej Frydry-
chewicz na lamach dwutygodnika Skrzydta nastgpujgco
prezentuje samolot: , Bedzie to samolot szkolno-treningowy,
o0 przeznaczeniu specjalnym, wyposazony w silnik tlokowy.
Dzieki temu silnikowi zuzycie paliwa zmniejszy si¢ w sto-
sunku do Iskry dziesieciokrotnie. Rowniez jesli chodzi
o cene — relacje utrzymujg sie mniej wiecej na tym sa-
mym poziomie.

Podjecie tego tematu wigze si¢ z kryzysem, zresztg mie
tylko w Polsce, ale i na $wiecie. Chodzi mi o kryzys
paliwowy i wynikajacg z tego potrzebe ekonomicznego
my$lenia z jednej strony w produkcji samolotow, a w dal-
szej konsekwencji — w procesie szkolenia pilotéw wojsko-
wych.

Od dwoch lat mniej wiecej buduje sie w $wiecie samo-
loty upodcbnione do odrzutowych, tj. o identycznych ce-
chach lotnych i w dcdatku tansze oraz zuzywajgce mnie]j
paliwa.

Proponujgc wigc samolot odpowiadajgcy wiasciwosciami
samolotowi odrzutowemu, ktéry jednak dzigki zastosowa-
niu silnika tlokowego quzie mogt lgdowaé z mniejszg
szybkoscig, co jest bardzo istotne w procesie szkolenia,
a poza tym bedzie duzo tanszy -— mieliSmy na uwadze
jeszcze jeden aspekt.-Zaklad nasz specjalizuje sie¢ w pro-
dukcji samolotow rolniczych i wielozadaniowych dla okre-
Slonych klientdéw. W zwigzku ze zmientajgcymi sig¢ tenden-
cjami i zmniejszeniem zapotrzebowania na ustugi azro,
chcieliSmy powiekszy¢ krag odbiorcoOw naszych wyrobow
i stad koncepcja skonstruowania jeszcze jednego samolotu.
Poza tym przez wiele lat dochodziliSmy do poznania
wspolczesnego systemu konstruowania samolotow, tzn. kon-
strupwania taniego. Musze powiedzie¢, ze bardzo duzo nam
w tym pomogtla licencja PZL-110 Koliber. Dzigki niej nie
tylko konstruktorzy, ale i technolodzy nauczyli sig robi¢
taniej. Roéwniez dzieki Kolibrowi mamy gotowe narzedzia.
O tym czy samolot jest drogi, czy tani przede wszystkim
decyduje iloéé czesci. Wilga sklada si¢ z 4,5 tys. czesci,
Kruk z 7,5 tys, a Orlik bedzie mial ich znacznie mniej.

Koncepcja samolotu powstala w 1981 r. a w trzecim
kwartale przyjety zostal przez komisje makietowg projekt
wstepny. Do konca tego roku chcemy wykonaé prototyp
do prob statycznych, a w II kwartale przyszlego roku —
trzy prototypy do lotu. Préby aerodynamiczne potwier-
dzily nasze zalozenia jes$li chodzi o aerodynamike, statecz-
nos¢ i sterownoé¢é samolotu. Na samolocie bgdg wykorzy-
stane cze$ci z samolotéw u nas produkowanych, nie bu-

dzace zastrzezen pod wzgledem  tanioci, najwigeej
z PZL-110. A
PZL-Mielec buduje samolot konkurencyjny. Qdbiorca

wybierze - ten samolot, ktéry pierwszy bedzie gotowy, za-
przepaszczajgc w ten sposéb by¢ moze nawet lepsze roz-
wigzania w tym drugim. Koniecznos¢ wigc przyjetia du-
zego tempa jest o tyle niekorzystna, ze chcemy zrobié taki
samnolot, ktéry zapewnilby przedsigebiorstwu duzy zysk. Aby
to osiagnqé, nalezaloby wielokrotnie robié wielowariantowe
rozwigzania, a na to nie ma czasu. Z punktu widzenia
czasu PZL-Mielec ma nad nami przewagg, na co sklada
sig liczba konstruktorow, jak i to, Ze oni dysponujg goto-
wymi czesciami. Dysponujac gotowymi zespotami, gdyz te
z Mewy zostang wykorzystane, majg nad nami przewage,
ale wadg tego jest, ze elementy te maja inne wlasciwoéci,
gdyz Mewa jest samolotem dyspozycyjnym, a nie szkolno-
~-ireningowym.

PostawiliSmy na mtlodziez i, oceniajgc dotychczasowy
przebieg prac, trzeba stwierdzi¢, ze bylo to udane, pocigg-
nigcie. Pracujg z niezwyklym samozaparciem, czasem PO
16 godzin. Poza mozliwoscig sprawdzenia sie w powaznych
pracach, istotnym bodZcem jest specjalny system motywa-
cyjny (tj. wynagrodzen) stworzony dla biura i tego tematu.

Na samolot nie ma oficjalnego zamoéwienia, ale odbiorca
wyznaczyl zesp6l konsultacyjny, ktory spotyka sie z nami
systematycznie i wnosi swoje uwagi. My natomiast przed-
stawiamy im kolejne etapy pracy”.

(Informacje o Orliku oprac.
wywiadu przeprowadzonego przez
Wierzbe)

na podstawie
Marie

production of airplanes, and in further Lonsequence — in.
the training process of military pilots.

For approximately two years, airplanes similar to jets,
i.e. having idential flight characteristics but cheaper and
consuming less fuel, have been built in the world.

Therefore, when proposing an aircraft of characteristics
corresponding to a jet but capable to land with lower
speed owing to application of a piston engine, which is
essential in the training process, and, besides, being much
cheaper, we kept in mind one more aspect. Qur factory
specialize in production of agricultural and multipurpose
airplanes for definite customers. In connection with
varying trends and reduction in demand for ag-aviation
services, we wanted to widen the circle of our customers
and this was the reason for the concept to design one
more aircraft. Moreover, for many years we acquainted
ourselves with the contemporary “system of aircraft de-
signing, i.e. economical designing. I must admit that the
licence for the PZL-110 Koliber was very helpful for us
in this matter. Owing to it not only designers but also
production engineers have learned to attain more econo-
mical results of their works. Owing to the Koliber, we
have got ready tools and instrumentation. The fact whether
an aircraft is expensive or cheap depends first of all on
the quantity of its components. The Wilga consists of about
4500 components, the Kruk comprises about 7500 parts,
while the number of components of the Orlik will be

cignificantly less.

The concept of the aircraft arose in 1981, and the pre-
liminary design was accepted by the commission for mock-
-up evaluation in the third quarter of 1981. Till the end
of this year we plan to make the prototype for static tests
and in the third quarter of next year we are going to
prepare three prototypes for flight. Aerodynamic tests
have confirmed our assumptions as regards aircraft aero-
dynamics, stability and manoeuvrability. Components of
airplanes manufactured in factory, causing no reservation
as regards their cost, will be employed in this aircraft. The
most number of such parts will come from the PZL-110.

PZL-Mielec are building a competing aircraft. Customers
will choose that airplane which will be ready earlier, thus
throwing away, may be, even better design solutions of
the other one. The necessity to assume high rate of work
is, however, inasmuch disadvantageous as we want to make
such in aircraft which would ensure high profit for the
factory. To achieve this, it would be necessary to prepare
for many times multi-version solutions, but there is no
time for this. As regards time, PZL-Mielec have the
advantage over us, resulting from the number of designers
employed and from the fact that they have ready com-
ponents at their-disposal. The ready assemblies (e.g. those
coming from the Mewa, which will be utilized) give them
the advantage over us, but there is also a disadvantage
of this, consisting in fact that those components have
other characteristics since the Mewa is an executive air-
craft, not a training one.

We staked on young people and, evaluating the course
of work carried out up to the present, we must admit
that this was a successful move. They work with unusual
self-abnegation, sometimes 16 hours a day. Beside the
opportunity to prove themselves in works of critical im-
portance, the special system of resasons for working
properly (i.e. the system of remunerations) established for
the office and for this subject is an important stimulus
for them.

There is no official order for this aircraft but the
customer has appointed a consultation team who meet us
systematically and introduce their remarks while we
present the successive stapes of our work”.

(Information about the Orlik aircraft
worked out the ground of an interview
conducted by Maria Wierzba)
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Samoloty PZL-Mielec

Wytwornia Sprzetu Komunikacyjnego PZL-Mielec jest
zajeta przede wszystkim produkcjg samolotéw lokalnego
transportu i rolniczych An-2. Liczba zbudowanych w Miel-
cu samolotow An-2 juz w niedlugim czasie wyniesie
10 000 egz. Produkcje samolotéw An-2 rozpoczgto w 1960 r.,
w 1968 r. wyprodukowano 3-tysieczny samolot a w 1973 r.
— 5-tysieczny. Produkcja samclotow An-2 jes st zaplanowa-
na po 1985 r. gdyz sa zamowienia na samolot. Wytwornia
zamierza podjg¢ produkcje wersji turbinowej An-2 ozna-
czonej An-3.

W produkcji znajduje sie samolot rolniczy PZL-M18 Dro-
mader, ktorego zbudowmno ponad 150 sztuk. Zostata row-
niez wznowiona produkcja samolotéw TS-11 Iskra, Wy-
twornia produkuje w kooperacji usterzenia i elementy
skrzydel do radzieckiego aercbusu I1-86. ‘

Na mocy porozumienia polsko-radzieckiego =z 1878 r.
PZL-Mielec podjal sie produkecji samolotow lokalnego
transportu An-28. W 1983 r. ma by¢ zbudowane pierwsze
5 szt. samolotéw serii informacyjnej. Samolot dyspozycyiny
PZL-M20 Mewa w ub. roku zosta} wyprébowany w wer-
sji sanitarnej, a w br. buduje sie¢ 5 Mew sanitarnych.

Wytwornia PZL-Mielec od 1945 r. do chwili obecnej
vyprodukowala ponad 12 000 samolotow. .

Obecnie Osredek Badawczo-Rozwojowy Sprzetu Komu-
nikacyjnego WSK PZL-Mielec pracuje nad nowymi pro-
jektami, ktére wejdg do produkeji w najblizszych latach.

Rodzina Dromaderow

Powodzenie samolotu rolniczego PZL-M18 Dromader
spowodowalo opracowanie calej rodziny samolotéw rolni-
czych, ktoéorych produkcja jest przewidziana na drugg po-
lowe lat osiemdziesiagtych.

Pierwszym z nowych samolotéw Jest PZL-M21 Dromader
Mini, zbudowany w 1981 r. a oblatany 18 czerwca 1982 r.
Jest to odmiana Dromadera o zmniejszonej rozpigtosci
skrzydel, zmniejszonej dlugosci przodu kadluba i mmniejszej
pojemnosci zbiornika na $rodki chemiczne. Naped tego sa-

PZL-Mielec

Airplanes manufactured
at PZL-Mielec

The Transport Equipment Manufacturing Centre (WSK)
PZL-Mielec are engaged, first of all, in production of
An-2 local transport and agricultural airplanes. The
number of the An-2 airplanes made at WSK PZL-Mielec
will soon reach 10000 pcs. Production of the An-2 was
started in 1960, the three thousandth airplane was made
in 1968 and the five thousandth one — in 1973. The pro-
duction of the An-2 aircraft is planned to be continued
to 1985 because this aircraft is still being ordered. The
factory are going to undertake production of a turbine
version of the An-2, designated An-3.

Besides, an agricultural aircraft named PZL-M18 Dro-
mader is being manufactured and more than 150 airplanes
of this type have already been made. Production of the
TS-11 Iskra aircraft has also been resumed. The factory
manufacture, within the framework of co-operation with
the USSR, tail units and wing components for the Soviet
airbus 11-86.

According to an agreement beiween Poland and the

Rys. 2. Pasazerski samolot An-28,

ktorego pierwsze egzemplarze
buduje w 1983 r. PZL-Mielec/In PZL-Mielec is built the first batch

of An-28 transport aircraft. Fot. ILot.

Soviet Union concluded in 1978, PZL-Mielec undertook to
manufacture a local transport aircraft named An-28. The
first 5 airplanes of the first batch are to be built in 1983.
Last year the PZL-M20 Mewa executive aircraft was
tested in the ambulanece version and 5§ Mewa ambulances
are to be built this year.

From 1945 till now the PZL-Mielec have manufactured
12 000 girplanes.

At present the Transport Equipment Research and De-
velopment Centre at WSK PZL-Mielec work at new pro-
jects which will be put into production in the years to
come.

Family of Dromaders

Success of the PZL-M18 Dromader ag-plane has caused
development of a family of agricultural airplanes which
are planned to be put into production in mid 1980’s.

The first one of the new airplanes is the PZL-M21

Rys. 1. Liczba samolotow An-2 zbudowanych w T N e . 3 X o
zblita Sie do 10 000/The number of PZL-built An-2 aircrate ~ Dromader Mini, built in 1981 and flight-tested on 18th
is aproaching to 10 000 June 1982. It is a version of the Dromader with reduced
TAB LICA/TABLE. Samoloty rodziny Dr deréw/The D der family aireraft
Rok Silnik moc, | Rezpigtosé, | Diugosé, | Wysokosé, Bow Masa calk., | Lad. chem.,| Masa
Nazwa oblotu kW (KM) m m m nosna, kg kg wiasna,
m? kg
Fava First Engine rating 8 Length Hei Wing T-O0 Chemical Empt
Llairag flight kW (hp) pan Sogen elght area mass load massy
M18 Dromader 1976 ASz-62IR 17,7 9,5 3,7 10 4200 1350 2550
736 (1000)
M21 Dromader PZL-3SR 14,5 9,5 3,8 38 3300 900 2060
Mini 1982 441 (600) -
M24 Dromader ASz-621R 19,9 10,8 3,8 45 5000 1800 2900
Super 1983 736 (1000) -
M24 Dromader PZL-10 19,9 10,8 3,8 7 45 5000 1800 2700
Super Turbo 1985 692 (940)
M25 Dromader CAL-14R 11,6 7,6 3,2 17 1650 500 1000
Mikro 1986 191 (260)
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dyspozychny i sanitarny PZL-M20 Mewa/The
PZL-M20 Mewa executive and ambulance aircraft

Rys. 3. Samolot

i R
molotu stanowi silnik PZL-3R o mocy 441 kKW (600 KM).
M21 zabiera 900 kg iadunku chemicznego.

Drugi z kolei, PZL-M24 Dromader Super, jest juz zbu-
dowany i w br. ma wykonaé pierwszy lot. Samolot ma
wejsé do produkcji w 1987 r. Jest on napedzany tym sa-
mym silnikiem co MI18 Dromader, czyli ASz-6ZIR o mocy
736 kW (1000 KM). Zbiornik tego samolotu ma pojemnosc
2700 1 i mieSci 1800 kg $rodkow chemicznych., W wersji
przecigzonej samolot bedzte zabiera¢ 2300 kg ladunku che-
micznego. Na rok 1985 przewidziany jest oblot odmiany
PZL-M24 Dromader Super Turbo napegdzany silnikiem tur-
bosmiglowym PZL-10 lub PT6A.

Samoloty M18, M21 i M24 majg wigkszo$é elementow
jednakowych (czgé¢é kadiuba, usterzenia i “skrzydel), co
upraszcza ich produkcje i eksploatacje.

Najmniejszy z tej rodziny ma by¢é samolot PZL-M25
Lromader Mikro. Przewidziany jest ladunek chemiczny
500 kg, a do napedu uzyty silnik AI-14R czyni zen nastep-
ce samolotu PZL-161 Gawron. Mala masa i male wymiary
samolotu nie pozwola jednak na wykorzystanie zespolow
od M18. Samolot zostanie w zasadzie zaprojektowany od
nowa, w oparcm o doswiadczenia zebrane na samoloc1c
Dromader i Dromader Mini.

PZL-M2§ Iskierka

Ze wzgledu na zapotrzebowanie na samolot szkolno-tre-
ningowy dla szko6t lotniczych, zostal opracowany projekt
samolotu PZL-M26 Iskierka, konkurencyjny do samolotu
PZL-130 Orlik. Do budowy Ibkierki zostang uzyte elementy
od samolotu dyspozycyjnego PZL-M20 Mewa: zewnglrzne

czgsci skrzydel, elementy usterzenia, elementy mechani-
zméw sterowania. )
Samolot ma rozpictosé¢ 9,6 m, dlugosé 8,3 m, wysokos¢

2,9 m.

wing span, reduced nose length and less capacity of the
hopper for chemicals. This airplane is driven by the
441 kKW (600 hp) PZL-3R engine. The M21 can take 900 kg
of chemicals.

The next one, ie. the PZL-M24 Dromader Super, has
already been built and its first flight is to take place
this year. Production of this aircraft is planned to be
started in 1987. It is driven by the same engine as the
M18 Dromader, ie. the 736 kW (1000 hp) ASz-62IR. The
cubic capacity of the hopper of this aircraft is 2700 1 and
it can contain 1800 kg of chemicals. In the overloaded
version the airplane will take 2300 kg of chemicals. The
PZL-M24 Dromader Super Turbo versioh, driven by
a PZL-10 or PT6A turboprop engine is planned to be
{light-tested in 1985.

Majority of components of the M18, M21 and M24 air-
planes (parts of the fuselage, tail umt and wing) are
identical which simplifies their production and operation.

The least airplane of the entire family is to be the
PZL-M25 Dromader Mikro. The planned load of chemicals
amounting to 500 kg and the AI-14R engine used as the
power plant make the aircraft a successor of the PZL-101
Gawron airplane. Its low weight and small dimensions
will not allow, however, to use for it assemblies of the
M18. The alrcraft will be designed, in principle, from the
beginning, with basing on experiences gained on the Dro-
mader and the Dromader Mini alrplanes

PZL-M26 Iskierka

In consideration of demand for a training aircraft for
aviation schools, the PZL-M26 Iskierka airplane competing
with the PZL-130 Orlik has been designed. In the Iskierka
such components of the PZL-M20 Mewa exccutive aircraft
as outer wing parts, tail unit components, elements of
control mechanisms, will be employed.

Span of the ancraft will be 9.6 m, length — 8.3 m,
height — 2.9 m.

Rys. 4. Rolniczy PZL-M18 Dromader, zbudowany w
150 szt./150 of the PZL-MI18 Dromader ag-plane were built

Rys.
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Nowe konstrukcje
szybowcow PZL-Bielsko

W ciggu ostatnich kilku lat-w PDPS PZL-Bielsko prze-
prowadzono prace zmierzajgce do opracowania i wdrozenia
do produkeji nowych szybowcow wysokowyczynowych oraz
szybowea klubowego. Ponizej zaprezentowano informacje
o rezultatach i stanie zaawansowania tych prac.

Srybowee wysokewyezynowe o rozpietoSci 15 m

Nowe prototypy Jantarow: Jantar 15HF i Jantar 15HS
sg wersjami rozwojowymi szybowecdédw Jantar 15, ktérych
hudowe rozpoczgto w 1980 r. z myslg o zblizajacych sie
Mistrzostwach Swiata w 1981 r. w Paderborn w RFN. W
rezultacie w Mistrzostwach startowala tylko wersja stan-
dard tego szybowca Jantar 15S, na ktoérym latat pilot Sta-
nistaw Witek.

Dla pelnego przeglgdu calej rodziny szybowcoéw SZD-52
warto zapoznaé sie z krotkim opisem i tych pierwszych.
Podstawowe dane kazdej wersji zawiera tabl.

Szybowce SZD-52-0 Jantar 15 i SZD-52-1 Jantar 158

Utworzenie przez FAI nowej klasy szybowcoOw 15 m
stalo sig Zr6dlem podjecia decyzji budowy szybowca SZD-
-52-0 Jantar-15. Aby maksymalnie skroci¢ czas opracowy-
wania konstrukeji, postanowiono zaadaptowaé jak najwig-
cej zespolow z szybowca Jantar 2B. W rezultacie zastoso-
wano kadlub i usterzenie Jantara 2B, wprowadzajgc wiele
zmian. I tak opracowano nowa, jednoczeSciowa oslong

kabiny otwierang do géry z zawiasem w przodzie, ktorg
w polozeniu otwartym utrzymuje sprezyna gazowa. Z pod-
wozia glownego usunieto amortyzacje, a usterzenie kie-
runku skrécono o 24 cm. Inne drobniejsze zmiany miaty
na celu poprawe wilasciwosci eksploatacyjnych i podnie-
sienie technologicznosei kadluba.

Rys. 1. Szybowiec klasy zawodniczej FAI SZD-52  Jantar 15/The
SZD-52 Jantar 15 FAl-class sailplane

Skrzydlo zaprojektowano nowe, stosujgc ten sam profil
co na Jantarze 2B, tzn. FX 67K 170/150 i stosujgc profil
15% juz na koncu pierwszego trapezu. Obrys skrzydia jest
dwutrapezowy. Na rozpietoéci trapezu wewnetrznego jest
klapa 17% zawieszona elastycznie na gbébrnym pokryciu,
natomiast na calej rozpietosci zewnetrznego trapezu jest
klapolotka 20% zawieszona na pigciu zawiasach z tozyska-
mi bocznymi z osig obrotu w $rodku. Hamulce aerodyna-
_miczne stanowig plyty wysuwane tylko z gérnej powierzch-
ni skrzydla, co praktycznie prawie wecale nie zmniejszylo
skuteczno$ei hamulcéow w locie w calym zakresie predko-

New glider designs
from PZL-Bielsko

For several recent years, works aiming at development
and starting production of new high-performance sail-
planes and a club glider have been carried out at PDPS
(Glider Works) PZL-Bielsko. Information on results and
current advance of these works is presented below.

High-performance sailplanes of 15 m span

New prototype of Jantar, i.e. Jantar 15HF and Jantar
156HS, are development versions of the Jantar 15 gliders,
the construction of which was started in 1980 with having
in mind the approaching World Championship at Pader-
born, FRG, in 1981. As a result, only the standard version
of this sailplane designated Jantar 15S, piloted by Stani-
slaw Witek, took part in the Championship.

To make revue of the entire family of the SZD-52
gliders, it is worthwile to read also the brief description
of the earliest ones. Basic data for each version are given
in the table.

SZD-52-0 Jantar 15 and SZD-52-1 Jantar 158 gl?‘dérs

Establishment of a new FAI 15 m class by FAI became
a stimulus for undertaking the decision of construction
of the SZD-52-0 Jantar 15 glider. In order to reduce the
designing time to minimum, it was decided to adapt as
many assemblies of the Jantar 2B glider as possible. As
a result, the fuselage and the tail unit of the Jantar 2B
were used, though with many modifications. Namely,
a new one-piece cockpit canopy hinged at the front edge
and openable upwards, maintained in the open position
by a gas spring, was developed. Shock absorbers were
removed from the main landing gear and the rudder wasg
shortened by 24 cm. Other minor changes aimed at im-
provement in operational characteristics of the glider and ’
in producibility of the fuselage.

The wing was designed as a completely new assembly,
with the use of the same aerofoil section as for the
Jantar 2B, ie. FX 67K 170/150, and applying the 15%
section already at the end of the first trapezium. The
wing planform is of the double-tapered type. A 17% elastic-
-type flap hinged on the wing upper skin, is provided
along the span of the inner trapezium, while a 20% flap-
-aileron hinged in five points with side bearings and the
axis of rotation situated in the centre is provided along
the entire span of the outer trapezium. Airbrakes are
fenued by plates protrudable from the upper wing surface
only and this design has not, in practice, reduced the
brake efficiency during flight throughout the entire speed
range almost at all. Water ballast tanks are situated in
the front torque box at the wing root.

The wing load bearing structure is formed by a spar
with flanges made of glassfibre composites and walls of
glassfibre/foamed core sandwich structure. The spar is
slued between the upper and lower wing skin. The wing
skin is also made as glassfibre laminate/PVC foamed core
sandwich structure, The skin is 8 mm thick and this is
sufficient to maintain the ideal shape of the aerofoil
section without the use of ribs. As the laminate com-
ponents, glassfibre roving made in Poland and imported
glass fabric are used with epoxy resins Epidian 52 and
Epidian 53 with hardener Z-1. Two prototypes of the
glider were made, with constructional numbers X-136 and
X-137. These prototypes were intended to be used in the
World Championship at Paderborn in 1981, However,
several mounths before the Championship the Polish team
resigned the start within the 15 m class and, in connection
with this, a desicion was taken to make one additional
glider in the standard version. It was given the symbol
SZD-52-1 and the name Jantar 15S. The difference in
relation to the previous gliders consisted in the fact that
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éci. Zbiorniki wody balastowej sa umieszczone w przednim
kesonie u nasady skrzydila.

Konstrukcja nos$na skrzydia to dizwigar z pasami z ro-
wingu szklanego i $ciankami z przekladki laminat-pianka-
-laminat. DZwigar jest wklejony migdzy skorupe gbébrng
i dolng skrzydila. Skorupy majg budowe réwniez przeklad-
kowa laminat-pianka PCV-laminat. Grubo$é skorupy wy-
nosi 8 mm i jest wystarczajgca do utrzymania idealnego
ksztaltu profilu bez uzycia zeber. Do wykonywania lami-
natu zastosowano rowing szklany produkcji krajowej i im-
portowane tkaniny, a jako kompozycje laminujgcg zywice
epoksydowe Epidian 52 i Epidian 53 z utwardzaczem Z-1.
Wykonano dwa prototypy szybowca o numerach fabrycz-
nych X-136 i X-137, ktére mialy wzigé udziat w MS w
1981 r. w Paderborn. Pare miesigcy przed mistrzostwami
ekipa polska zrezygnowala ze startu w klasie 15 m i w
zwiagzku z tym postanowiono wykonaé jeden egzemplarz
dndatkowy w wersji standard. Otrzymal on oznaczenie
SZD-52-1 i nazwe Jantar 15S. Roéznica w stosunku do po-
przednich polegala na tym, ze skrzydloa wykonano bez
klapy w pozycji odpowiadajgcej wychyleniu klapy 0°,
a zbiornik wody balastowej zrobiono integralny. Wszystko
to pozwolilo zmniejszy¢é mase szybowca w poréwnaniu
z poprzednimi o ok. 20 kg.

Na Mistrzostwach Swiata osiaggi szybowca oceniono jako
porownywalne z szybowcem LS-4, ktéory zdominowat na
zawodach klase standard. Réwniez korzystnie oceniono wia-
Sciwoéei pilotazowe. Te opinie wystarczajagfo uzasadnialy
decyzje dalszego rozwoju szybowca.

Szybowiec SZD-52-2 Jantar 15HF i SZD-52-3 Jantar 15HS

Przystepujac do budowy szybowcd4w postawiono sobie
nastepujace cele:

— zbudowaé szybowce klasy 15 m i standard o malej
masie,

— zastosowaé (nawet w ograniczonym zakresie) laminat
weglowy, aby zdobyé doswiadczenie w konstruowaniu
i przetworstwie tego tworzywa,

— zaproponowaé ekipie polskiej start na tych szybow-
cach w Mistrzostwach Swiata-83,

— gruntownie przebadaé¢ szybowiec klasy 15 m przezna-
czony do wdrozenia do produkcji seryjnej.

Nie dysponujac innymi, lepszymi profilami, postanowiono
zastosowaé te samg geometrie skrzydla i wprowadzié do
jego konstrukcji zmiany zmierzajgce przede wszystkim do
ulzenia konstrukcji. Skrzydlo szybowca klapowego wyko-
nano w dwobch wersjach: z pasami diwigara weglowymi
(Jantar 15HFC) i szklanymi (Jantar 15HF). Skrzydlo szy-
bowca klasy standard wykonano tylko w wersji szklanej
(Jantar 15HS). Oczywidcie zastosowanie na elementy nos$ne
szybowea wilbkien weglowych wymagalo wykonania wielu
badan i prob wytrzymalosciowo-sztywnos$ciowych na préb-
kach i calych zespolach.

Kadlub i usterzenia zaprojektowano nowe, koncentrujgc
si¢ przede wszystkim na starannym ergonomicznym opra-
cowaniu kabiny pilota oraz zaprojektowaniu bryly kadiluba
w taki sposéb, aby uzyskaé minimum jego oporoéw. Po-
Swigcono tez duzo uwagi osiggnigeciu minimum masy kadlu-
ba i usterzen. W efekcie uzyskano kabine wygodng, obszer-
ng dla kazdego ,rozmiaru” pilota z dobrym dostepem do
uchwytow, ktéorymi musi manipulowaé pilot w czasie lotu.
Oslona pilota jest podobnie jednoczgsSciowa i przy otwar-
ciu unoszona do géry razem z przymocowang do niej tab-
licg przyrzadow. Ulatwilo to zdecydowanie wsiadanie i wy-

siadanie pilota. Jedno pociggnigcie za uchwyt awaryjnego-

zrzutu odlgeza natychmiast oslone od kadiluba, Podwozie
chowane nieamortyzowane z kolem o $rednicy 350 mm jest
zamocowane juz tradycyjnie do centralnej stalowej kraty
kadtuba, do ktérej mocuje sie réwniez skrzydia.
Na usterzenie kierunku i wysokosci zastosowano profil
711 150/30. Osie obrotu ster6w znajdujg sie w 30%
cie c1\ y. Zdecydowano sie na uklad-usterzenia T ze wzgledu
na korzysci aerodynamiczne i zalety przy lgdowaniu w
przygodnym terenie. Przy montazu statecznika wysokosci
naped steru wysoko$ci laczy sie samoczynnie., Ster kie-
runku wykonany z przekladki laminat-pianka-laminat ma
100% wywazenie masowe, w celu zapobiezenia drganiom
typu flatter.

Szybowiec klubowy

W latach 1973/74 w O$rodku Badawczo-Rozwojowym
Szybownictwa w Bielsku-Bialej opracowano projekt lami-
natowego szybowea klasy klub — SZD-47 Klub. Nie zostat
on zrealizowany wskutek skierowania mozliwo$ci wytwor-
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Rys. 2. Szybowiec SZD-52-2 Jantar ISHFC z dzwigarem weglowym/
/The SZD-52-2 Jantar 15HFC with carbon wing spar. Fot. PZL-
-Bielsko M. Lempart

the wing was made without the flap, in position cor-
responding to flap displacement of 0° and the water
ballast tank was made as an integral part. All these
modifications allowed to reduce the glider weight by ca.
20 kg in comparison to that of the previous versions.

The performance of the glider were evaluated at the
World Championship as being comparable with that of
the LS-4 glider which dominated the Standard Class at
the competition. The pilotage characteristics were evaluated
as being good, too. The opinions like these sufficiently
justified the decision on further development of the glider.

SZD-52-2 Jantar 15HFC and SZD-52-3 Jantar 15HS gliders

When starting construction of the gliders, the following
goals were assumed:

— to build a low weight 15 m Standard Class glider;

— to employ (even in a limited range) the carbon fibre
laminate to gain experience in designing and processing
components of this material;

— to suggest the Polish team to start on these gliders
at the Wold Championship in 1983;

— to thoroughly test the 15 m class glider intended to
be put into lot production.

Having got no other better aerofoil section at their
disposal, the designers decided to employ the same wing
geometry and to introduce such design changes which
aimed, first of all, at reducing the design weight. The
wing of the flap-type glider was made in two versions:
with the spar flanges made of carbon fibre (Jantar 15HFC)
and of glassfibre (Jantar 15HF). The wing of the Standard
Class glider was made only in one version, i.e. of glass-
fibre (Jantar 15HS). Of course, application of carbon fibre
for load bearing components of the glider required a lot
of investigations as well as strength and stiffness tests
to be carried out both for material specimens and for
complete assemblies.

The fuselage and the tail units were designed as new
components, with focusing the interests first of all on
careful designing of the pilot’s cab from the ergonomics
point of view and on designing the fuselage body so as
to obtain minimum drag. Great attention was also paid
to achieving minimum weight of the fuselage and tail
units. As a results, a cabin was obtained which was com-
fortable and roomy for every pilot’s ,size”, with easily
accessible pilot’s controls which must be operated during
flight. The cockpit canopy is, similarly as in the previous
versions, one-piece-type and openable upwards together
with the instrument panel attached to it. This substantially
facilitates the pilot to get in and out. A single pull at the
emergency throw-off handle disconnects immediately the
canopy from the fuselage. The retractable landing gear,
without a shock absorber, with a wheel of 350 mm
diameter, is attached to the central steel fuselage truss,
to which the wings are fastened as well, this system being
already the traditional design.

The fin and tail plane are made of the FX 71L 150/30
section. The axes of rotation of the rudder and elevator
are situated at the point of 30% of the section chord.
The T tail unit arrangement was chosen because of good
aerodynamic characteristics and good points at landing
on accidental field. During assembly of the tail plane the
elevator actuating system is engaged automatically. The
rudder made as a laminate/foam/laminate sandwich
structure is in 100% mass-balanced in order to prevent
the flatter-type vibrations.

Clup glider

In the years 1973--1974, a laminate glider of the club
class, named SZD-47 Klub, was designed at the Glider
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Szybowiec klubowy SZD-51-1 Junior/The SZD-51-1 Junior

Rys. 3.
club-blass sailplane. Fot. PZL-Bielsko — M. Lempart

czych OBRS na budowe i wdrozenie do produkcji innych
typ6éw szybowcow. )

W 1979 r. PDPS PZL-Bielsko ponownie podjeto tgmat
budowy nowoczesnego szybowca klubowego na lata osiem-
dziesigte. Dla takiego szybowca okre$lono nastepujace za-
lozenia: )

® Przeznaczenie do szkolenia podstawowego, treningu
i tzw. ,malego wyczynu”, tzn. udzialu w zawodach i zdo-
bywania warunkéw do odznak szybowcowych. Zastosowa-
nie obejmuje caly zakres od wyszkolenia podstawowego
pilota do przejécia na szybowiec wysokowyczynowy, np.
Jantar. Wymaga to powigzania dobrych osiggébw szybowca
z odpowiednimi wilasciwosciami pilotazowymi i ergono-
micznymi, ktére umozliwig laszowanie ucznia-pilota wprost
po przeszkoleniu na szybowcu dwumiejscowym, np. Pu-
chacz, lub motoszyboweu, takimi jak: )

— latwy pilotaz, edpowiedni do poziomu ucznia-pilota,

— mala predko$é lagdowania i krazenia, )

— prawidlowe wtasciwosci przeciggniecia i korkociggu,

— skuteczne hamulce aerodynamiczne i hamulec kola,

— zakres masy pilota ze spadochronem 55--110 kg bez
potrzeby stosowania cigzarka wywazajacego, i

— ergonomia kabiny zblizona do rozwigzan wspoleze-
snych szybowcow dwumiejscowych.

® Szybowiec w wersji standard dopuszczony do startu
za samolotem i wyciagarka, akrobacji podstawowej, lotow
chmurowych i falowych. Na zyczenie moze by¢ przystoso-
wany do startow z lin gumowych i lotow 1‘-Ocnych.' "

® Rozwiazanie konstrukeyjno-technologiczne umozliwiajg-
ce istotne zmniejszenie kosztow wytwarzania, a zatem
i ceny zbytu, w stosunku do laminatowego szybowca klasy
standard Jantar Std., a jednccze$nie zapewniajgce duza
trwalo$é konstrukecji (trwalo$é ponad 3000 h), prostote
obstugi naziemnej 1 napraw.

® Szybowiec powinien odpowiadaé zapotrzebowaniu kra-
jowemu i zagranicznemu w latach osiemdziesigtych.

W wyniku przeprowadzonych analiz zdecydowano zbudo-
waé szybowiec z kompozytu szklano-epoksydowego i W
oparciu o geometrie skrzydla projektu SZD-47 Klub. Pa-
rametry tego skrzydla okazaly sie nadzwyczaj trafn.e
i przydatne do nowoczesnego szybowca klubowego, glownie
dzieki odpowiedniemu doborowi profili skrzydlowych:

— profil SO 1-196 na wewnetrznej czesci skrzydia,

— profil SO 1-196 zmieszany linicwo z profilem SO 1/2-
-158 na lotkowej czeéci skrzydla. )

Wybo6r tego ukladu nastgpit w wyniku
10 par roznych profili laminarnych.

Szybowiec klubowy otrzymal nazwe SZD-51 Junior. Po-
stanowiono realizowaé go w nastepujgcych etapach:

— Opracowanie, budowa i préby w locie modelu, na-
zwanego przedprototypem, a docelowej bryle i rozkladzie
mas w celu sprawdzenia wszystkich charakterystyk pilo-
tazowo-osiggowych i ergonomicznych. Konstrukcja dosto-
sowana do uproszczonego oprzyrzadowania, pozwalajaca na
budowe przedprototypu przy minimum nakiadéw i czasu.

— Na podstawie rezultatdbw préb przedprototypu —
opracowanie, budowa: i préby prototypu, zakonczone certy-
fikacja.

— Wdrozenie szybowea do produkeji seryjnej.

Przedprototyp szyboweca SZD-51-0 Junior zostal oblatany
21.12.1980 r. Prohy fabryezne przeprowadzone w latach
1981/82 wykazaly zgodno$é wlasciwosci lotnych z zaloze-
niami, Charakterystyki przedprototypu calkowicie pokryly

optymalizacji
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Research and Development Centre in Bielsko-Biala, It was
not implemented due to . focusing the manufacturing
capabilities of the Centre on construction and starting
production of other glider types. :

~In 1979 the subject of construction of a modern club
glider for 1980’s was undertaken again. The following
assumptions were determined for such a glider:

@ Intended use for basic training, advanced training

and the so-called ,small sport”, ie. for participation in

cempetitions and for achieving the criteria for glider
awards. This type of the glider use covers the entire range
from basic training of pilots to their pass onto a high-
-performance sailplane, e.g. the Jantar. This requires to
combine good performance of the glider with its appro-
priate pilotage and ergonomic characteristics which will
allow to admit a pilot-learner to his first unaided flight
directly after his training. on a double-seat glider such
as e.g. the Puchacz or on a motor glider. The required
pilotage and ergonomic characteristics should include: -

— ecasy pilotage, appropriate for the qualification level
cf a pilot-learner;

— low landing and circling speed;

— proper stalling and spin characteristics;

— effective airbrake and wheel brake;

— allowable range of weight of a pilot with parachute
amounting to 55 to 110 kg without the neced to use
a.balancing weight;

— ergonomics of the cabin similar
double-seat gliders.

& The glider in the standard version should be approved
for aero-tow take-off, winch launching, basic aerobatics
as well as cloud and wave flights. Optionally it may be
adapted for bungee launching and night flights.

® The design of the glider and of its manufacturing
process should make it possible to substantially reduce
its production cost and thus its sale price in relation to
the laminate Standard Class glider Jantar Std, and, at
the same time, it should ensure high durability of the
structure (the life exceeding 3000 h), as well as simplicity
of ground maintenance, service and repairs.

® The glider should meet the domestic and international
demand of 1980’s. .

to that of modern

As a result of analyses carried out, a decision was made
to build the glider of glass-epoxy composite, with basing
cn the wing-geometry of the SZD-47 Klub design. Para-
meters of that wing proved to be perfectly chosen and
suitable very much for a modern club glider, owing
mainly to the appropriate selection of the aerofoil
sections:

— section SO- 1-196 for the inner wing part;

— section SO 1-196 mixed linearly with section SO
1/2-158 for the wing part with ailerons.

This arrangement was selected in result of optimization
of 10 pairs of various laminar aerofoil sections.

The club glider was named SZD-51 Junior. Its im-
plementation was decided to be conducted in the following
stages:

— Design, construction and flight tests of a model named
the preliminary prototype of the target body and mass
distribution in order to test all pilotage, performance and
ergonomic characteristics. The design was adapted for
simplified instrumentation, allowing to build the pre-
liminary prototype with minimum expense and time to be
spent.

— On the ground of test results of the preliminary
prototype-design, construction and testing of the prototype,
to be finished with obtaining the certificate.

— Putting the glider into lot production. -

The preliminary prototype of the SZD-51-0 Junior glider
was flight-tested on 31st Dec. 1980. The factory tests,
carried out in the years 1981--1982, shew conformance of
the actual flight characteristics with the assumptions.
Characteristics of tHe preliminary prototype proved to be
fully in line with the ,Project of initial data of a single-~
-seat club glider” published by the Aeroclub of the FRG
(Aerokurier 1/81).

In the years 19811982 the technical documentation for
the SZD-51-1 Junior prototype was prepared and its con-
struction was started; the construction is planned to be
completed in 1983. The prototype has the body unchanged
in relation to that of the preliminary prototype, but its
design and manufacturing methods is quite new, making
possible the short, one-day cycle of making large
assemblies (wing, fuselage, tail unit) in negative moulds.

. cd. na s. 28
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PZL-104 Wilga 35

Type: Four-seat general-purpose light

aircraft

DESIGN: Single-engined shoulder-wing
aircraft with conventional tail unit and
tailwheel type landing gear. All-metal
construction. The aircraft is especially
applied for operations from small airfields
due to short take-off and landing run and
steep climb and descent. .

Wings: Cantilever shoulder-wing mono-
plane of rectangular, form, Wing section
NACA 2415 of thickness/chord ratio 15%.
Dihedral 1°. All-metal single-spar structure
with leading-edge torsion box and beaded
metal skin. Each wing attached to fuselage
by three bolts, two at spar and one at
forward fitting. All-metal aerodynamically
and mass-balanced slotted ailerons with
beaded metal skin. Tab on starboard
aileron. Ailerons can be dropped to supple-
ment flaps during landing. Manually-ope-
rated all-metal slotted flaps with beaded
metal skin. Fixed all-metal slat along full
span of wing and over fuselage.

Fuselage: All-metal semi-monocoque
structure with beaded metal skin, built in
two sections and riveted together. Forward
section incorporates wing spar carry-
-through structure. Rear section is in the
form of a tail cone. Cabin f{floor is of
metal sandwich structure with a paper
honeycomb core covered with foam rubber.
Cabin of passenger version accommodates
four persons in pairs with adjustable front

seats. Baggage compartment aft of seats.
Upwards-opening door on each side of
cabin, jettisonable in emergency. In the

parachute training version the starboard
door is removed and replaced by two
tubular uprights with a central connecting
strap and the starboard front seat is rear-
ward-facing; jumps are facilitated by a step
on the starboard side and by a parachute
hitch. A controllable towing hook can be
attached to the tail landing gear per-
mitting ~to tow a single glider of up to
650 kg weight or two/three gliders of up
to 1125 kg total combined weight. Glass-
fibre hopper for chemical slung under the
fuselage of agricultural version.

Tail unit: Braced cruciform tail of all-
-metal structure with stressed skin. Single-
-spar tailplane attached to fuselage by a
single centre fitting and supported by a
single aluminium - alloy strut on each
side. Two-spar sweptback fin of semi-
-monocoque structure. Rudder and one-
-piece elevator are aerodynamically horn-
-balanced and mass-balanced. Trim tab in
centre of elevator trailing-edge.

TECHNICAL DATA
Dimensions

Wing span
Length overall
Height overall
Wheel track
Wheelbase

Wing area

Wing aspect ratio
Wing chord (constant)
Tailplane span
Tailplane area
Vertical tail area

Weights and loadings

Weight empty, equipped
Max T-O and landing weight
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! 1]
Landing gear: Non-retractable tailwheel
type. Semi-cantilever main legs of rocker

type with oleo-pneumatic shock-absorbers.
Main wheels with low-pressure tyres size
500 X 200 mm and hydraulic brakes. Steer-
able tailwheel with tyre size 255 X 110 mm
carried on rocker frame with oleo-pneu-
matic shock-absorber. Metal ski landing
gear optional.

Power plant: One 194 kKW (260 hp) PZL
AI-14RA nine-cylinder radial supercharged
engine geared driving a PZL US-122000 two-
-blade constant speed wooden propeller of
2.65 m diameter. Two fuel tanks in each
wing with total capacity of 195 litres. Re-
fuelling point on each side of fuselage,
below the wing. Oil capacity 16 litres.
Engine starting effected pneumatically by
a built-in system of 7 litre capacity at
4900 kPa (50 kgfcm?) pressure.

Equipment: Hydraulic system rated at
3900 kPa (40 kg/cm?) pressure, Electrical
system powered by DC generator and 24 V
10 Ah battery. Standard navigation equip-
ment includes VHF transceiver and IFR
instrumentation.

DESIGN DEVELOPMENT: First prototype
of PZL-10¢ known as Wilga 1 with a'
133 kW (180 hp) WN-6B engine was flown
for the first time on 24 April 1962. Is was
followed by Wilga 2 with completely re-

*

designed fuselage and tail unit, Wilga C
with a 172 kW (225 hp) Continental 0-470
engine and Wilga 3 with a 195 kW (260 hp)
PZL AI-14R engine. This last model was
flown for the first time on 31 December
1965 and was built in small quantities as
Wilga 3A for flying club use. In 1967 the
basic design was further modified — im-
proved cabin comfort, redesigned landing
gear. This new version is known as Wilga
35 when fitted with a AI-14R engine (first
flight on 28 July 1967) and Wilga 32, with
a Continental 0-470 engine and shorter
main landing gear legs (first flight on
12 September 1967). Both Wilga 35 and
Wilga 32 production was started in 1968.
The . agricultural version designated Wilga
35R was flown for the first time on
13° February 1978 and five-seat version for
four par\achute jumps was tested in
September 1978. Current production models
are Wilga 35A (Aeroclub) and Wilga 35P
(Passenger/liaison). More then 700 Wilgas
had been built by the end of 1982 for
customers in 21 countries. A modified
version of Wilga 32 was produced in In-
donesia as Linpur Gelatik 32. A floatplane
version of Wilga 35 — Wilga 35H — fitted
with Canadian CAP-3000 floats was succes-
fully tested in Canada (first flight on
31 October 1979). The Wilga 80, built in
accordance with FAR 23 requirements, was
first- flown on 30 May 1979.

Max wing loading 83.9 kg/m?
Max power loading 6.7 kg/lk'W
11.12 m )
8.10 m Performance at max T-O weight
2.94 m Never-exceed speed 279 km/h
2.85 m Max level speed 201 km/h
6.70 m Max cruising speed 193 km/h
15.50 m?* Economical cruising speed 128 km/h
7.95 Stalling speed, pow'ér on 68 km/h
1.40 m Max rate of climb at S/L 5.0 m/s
3.70 m Service ce.}ling 4000 m
3.16 m* T-O run 80 m
1.89 m? T-O to 15 m 186 m
Landing from 15 m 220 m
Landing run 95 m
900 kg Range with max fuel, 30 min reserves 680 km
1300 kg EO/243/K 183 W.K.
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PZL-110 Koliber

Type: Two/three-seat primary training and
light aircraft

DESIGN: Single-engined low-wing aircraft
with conventional tail unit and tricycle
landing gear. All-metal construction.

Wings: Cantilever low-wing monoplane
of rectangular form. Wing section NACA
63A416 (modified). Dihedral 7° beginning at
roots. Incidence 4°. All-metal single-spar
structure. Wide-chord slotted ailerons with
ground-adjustable tabs._Full-span automatic
slats. Long-span slotted flaps. Ailerons and
flaps covered with corrugated metal skin.
No anti-icing equipment.

Fuselage: Light alloy semi-monocogue
structure. Cabin with two seats side by
side and a bench seat at rear.
rearward-sliding canopy. Dual control ‘co-
lumns. Heating and ventilation as standard
equipment.

Tail unit: Cantilever all-metal structure
‘'with corrugated skin and mass-balancell
control surfaces. Fixed-incidence tallplane.
One trim tab in elevator and one ground-
-adjustable tab on rudder.

Landing ' gear: Non-retractable tricycle
type. Oleo-pneumatic shock-absorbers and
hydraulic disc brakes. Castoring nose-
wheel.

Power plant: One 93 kW (126 hp) PZL-
-Franklin 4A-235-Bl flat-four engine driving
a PZL US-135000 two-blade fixed-pitch pro-
peller of 1.78 m diameter. Aluminium alloy
fuel tanks in each wing of total capacity
105 litres. Refuelling points of wings. Oil
eapacity 6 litres.

TECHNICAL DATA
Dimensions

Wing span
Length overall
Height overall
Wheel track
Wheelbase

Wing area
Wing*aspect ratio
Wing chord (constant)
Tailplane span
Tailplane area
Vertical tail area
Cabin length
Cabin width

Weights and loadings

Weights empty, standard equipment
Max T-O and landing weight
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Equipment: 12 V electrical system with
alternator and. 18 Ah battery. Instrument
panel fitted with an anti-glare wvisor and
designed to take full radio-navigation
equipment. Normal flight instrumentation.
VHF transceiver, ADYF, electrically powered
gyro attitude indicator, turn indiecator and
direction ‘indicator optional.

DESIGN DEVELOPMENT: PZL-110 Koli-
ber 1is licence-built modifled version of
SOCATA Rallye 1008T with 83 kW (126 hp)
PZL-Franklin engine replacing 745 kW
(100 hp) Rolls-Royce Continental engine.
The Rallye aircraft having its origin in a
competition organized in 1958 was ' deve-

Fot. L.

Zielaskowski

loped by the old-established Morane-Saul-
nier Co. The prototype MS880A Rallye-
-Club with 67 kW (90 hp) engine flew for
the first time on 10 June 1959 and the
initial production version were MS880B
Rallye-Club and MS8385 Super Rallye. FAA
certification was obtained on 21 November
1961. The SOCATA Rallye 100ST obtained
SGAC certification on 4 October 1974. A
total, of above 1200 Rallye aircraft of 100
series i.e. 1008, 100T, 100ST have. been built
by the end 1977. PZL-110 Koliber, a Rallye
100ST reengined on PZL-Franklin 4A-235-Bl,
as flown for the first time on 18 April
1978. Thé production in Poland of PZL-110
is started in 1979 and a total of 20 had
been built by the spring 1983.

normal category 850 kg
utility category 70 kg
9.74 m Max wing loading 66.6 kg/m?
7.20 m Max power loading 9.14 kg/kW
2.80 m i
2.01 m * Performance (at max T-O weight)
1.71 m Never-exceed speed - 270 km/h
12.66 m? Max level speed at S/L 195 km/h
7.57 Max cruising speed at S/L 170 km/h
1.30 m Stalling speed
3.67 m flaps down 76 km/h
3.48 m? flaps up 89 km/h
1.74 m? * Max rate of climb at S/L and AUW 830 kg 2.85 m/s
2.25 m Service ceiling 3500 m
113 m T-O run 155 m
T-O on 15 m 380 m
Landing from 15 m 274 m
516 kg Max range 740 kKm
EO/243/KI183 W.K.
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PZL-106B Kruk

Type: Single-seat agricultural aireraft of
1000 kg chemical load

DESIGN: Single-engined low-wing ailr-
craft with conventional tail unit and tail-
wheel type landing gear. All-metal
structure.

Wings: Braced low-wing moenoplane with
upwards deflected tip bottom surfaces.
NACA 2415 wing sectlon with constant
chord throughout the span. Dihedral 4°
beginning at root. Incidence 6°’. Sweep
back 1° at quarter-chord. All-metall semi-
-monocoque two-spar duralumin structure
with integral fuel tanks. Glassfibre wing
tips. Four-part fixed slat all along the
span. Slotted ailerons and flaps of
duralumin structure with polyester fabric
'skin. Streamlined duralumin Vee type
bracing struts.

Fuselage: Welded steel tube structure
covered with glassfibre and light alloy
quick-detachable panels to provide access
for fuselage structure inspection. Enclosed
pilot’s cockpit with mechanic’'s seat at rear
is ventilated and heated. Excellent visibility
from pilot’'s seat due to its high placing.
Combined window/door on each side of
cockpit. Cockpit structure is strengthened
to withstand 40 g impact. Glassfibre hopper
for 1400 litres of chemicals forward of
cockpit. Quick-dumping system can release
total content of hoppfer in about 5 s.
Hopper can be easily replaced by a special
container with instructor’'s seat, controls,
basic instruments and windscreen in order
to convert any of PZL-106B Kruk aircraft
into two-seat training version.

Tail unit:;, Braced cruciform tail of
duralumin structure. Single strut on each
side. Fixed surfaces with metal skin,
rudder and elevators with polyester skin.
Trim tab in port elevator.

Landing gear: Non-retractable tailwheel
type with oleo-pneumatic shock-absorbers.
Main wheels with low-pressure tyres size
800 X 260 mm each carried on Vee struts
and half-axle. Pneumatically operated disc
brakes. Parking brakes. Steerable tailwheel
with tubeless tyre size 350 X 135 mm.

TECHNICAL DATA

Dimensions

Wing span

Length oyerall
Helght

‘Wheel track (statlc)
‘Wheelbase

Propeller ground clearance (tail up)
Wing area

Wing aspect ratio
Wing chord (constant)
Tallplane span
Tallplane area
Vertical tall area

Weights and loadings o

Weight empty, standard equipment

Normal ‘T-O welght with 1000 kg
of chemicals

TLiA 1983 nr 5

Power plant: One 441 KW (600 hp) PZL-
-3S seven-cylinder radial supercharged
engine direct driving a PZL US-132000 four-
-blade constant speed metal propeller of
2200 rpm and 2.62 m diameter. Total fuel
capacity 540 litres. Gravity refuelling point
on each wing and semi-pressurizeq re-
fuelling point on starboard side of fuselage.
Oil capacity 54 litres. Carburettor fitted
with air filter. NACA type engine cow-
lings as standard equipment;
aircraft operated without engine cowlings.

Equipment: Pneumatic system rated at
4900 kPa (50 kg/ecm?®) for brakes and
agricultural equipment.” Electrical system
powered by 275 V DC generator and
battery for engine starting, pneumatic
system control, semi-pressurized refuelling,
aircraft lights, board instruments and VHF
transceiver.

Agricultural equipment: Windmill-driven
centrifugal pump for liquid chemical and
tunnel-type distributor for dry chemical.

in tropical

Fot. WPL — J. Stanistawski

Pneumatically operated hopper intake for
dry chemical loading optional. Maximum
flow rates: 25 kgls for powder, 35 kg/s for
granulates, 10 kg/s for grains, 18 lit/s for
water solutions and 4.5 lit/s for oil
solutions. Effective chemical swath width
3035 m.

DESIGN DEVELOPMENT: PZL-106B air-
craft was designed in 1979 by a PZL-Oke-
cie team led by Andrzej Frydrychewicz.
The first prototype was flown for the first
time on 15 May 1981 by Witold Zukomski.
Second prototype flew for the first time
on July 1981 and third prototype — in
September 1881, The production of PZL~
-106B aircraft begins in 1982. -PZL-106B is
the development version of the PZL-106A
aircraft, that was produced in 1976--1982, A
total - of 144 PZL-106As had been built
including 54 exported to East Germany;
about 60 aircraft are being used by Polish
agricultural air service team in Egypt.

Max T-O and landing weight in normal

category 3000 kg
Max chemicals load 1050 kg
14.90 m ‘Max wing loading 93.2 kg/m?
9.10 m '
3.32 m Performance at 3000 kg AUW
3.10 m Never-exceed speed w 270 km/h
7.41 m Max level speed at S/L . 220 km/h
0.63 m Cruising speed at 75% max continuous
32.18 m? power 194 km/h
6.90 Operating speed - 150--160 km/h
2.16. m - Stalling speed at S/L 90 km/h
577 m Max rate of climb at S/L’ Y40 m/s
7.56 m? Service ceiling 4600 m
2.88 m? T-O and landing run with agricultural
equipment 220/210 m
T-O to 15 m with agricultural equipment 480 m
1670 kg Landing from 15 m - 410 m
Range with max fuel 1100 Xm
3000 kg EO/243/K/83 ] W.K.
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PZL-MI8 Dromader.

Type: Single-seat agricultural aircraft

DESIGN: Single-engined low-wing air-
craft with conventional tailwheel type
landing gear. All-metal construction with
corrosion proof external surface finished
with polyurethane and epoxy. Due to high
payload MI18A aircraft is especially applied
for large cultivation area operation and
forest fire fighting.

monoplane
consists of

Wings: Cantilever low-wing
of rectangular form. Plane
central part and two outer parts with
trapez tips. Wing central part sections
NACA 4416 at root and NACA 4412 at end,
wing outer part section NACA 4412. Di-
hedral 2°30° for central part and 5° for
outer parts. Wing incidence 3°. Single-spar
duralumin wing structure; spar with steel
cap. All-metal slotted ailerons, mass-and
aerodynamically balanced, actuated by
push-rods. No tabs. All-metal slotted flaps
in central and outer parts, hydraulically
locked in three positions. Integral fuel
tanks forwards of spar in each wing outer
part,

Fuselage: All-metal structure with main
frame of helium-arc welded chrome-
-molybdenum steel tubes oiled internaly

against corrosion.
quick-detachable by the
fasteners for airframe inspection and
cleaning. Fixed stainless steel bottom co-
vering. Enclosed pilot's cockpit with glass-
fibre top and rear parts, sealed and
ventilated. Quick-opening door on each
side. Portside door emergency jettisonable.
Cockpit structure withstands 40 g impact.
Adjustable pilot's seat and shoulder-type
safety harness. Adjustable rudder pedals.
Baggage compartment aft of seat. Glass-
fibre hopper of 2500 litre capacity forward
of cockpit. Transparent rear wall of hopper
with indicator of chemical level. Deflector
cable from cabin to fin.

use of camloc

Tail unit: All-metal structure. Vertical
tail with corrugated skin. Braced tailplane
of rectangular form. Elevator and rudder
aerodynamically and mass-balanced. Eleva-
tor actuated by push-rods, rudder — by
cables. Trim tabs in elevator, actuated by
push-rods.

TECHNICAL DATA
-Dimensions

Wing span

Length overall

Height overall

Wheel track

Propeller ground clearance (tail up)
Wing area -
Wing aspect ratio

Wing chord (constant)
Tailplane span

Tallplane area

Vertical tail area
Weights and loadings
Weight empty, equipped
Payload FAR 23

Max T-O weight FAR 23
Payload CAM 8

Max T-O weight CAM 8
Wwing loading

Power loading

g limits FAR 23

g limits CAM 8
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Landing gear: Non-retractable tailwheel
type. Main wheels with oleo-pneumatic
shock-absorbers, low-pressure tyres size

720 X 320 mm, hydraulic disc brakes, parking
brake and wire cutters. Fully-castoring
tailwheel with oleo-pneumatic shock-ab-
sorber and tyre size 318 X 114 mm, lockable
for take-off and landing.

Power plant: One 736 kW (987 hp) PZL
ASz-62IR nine-cylinder radial supercharged
engine geared driving a PZL-SP.00 four-
-blade constant speed aluminium propeller
of 3.3 m diameter. Electrical starting
system. Fuel wusable capacity 400 litres.
Gravity-feed header tank in fuselage.

Equipment: Hydraulic system of pressure
10 000--14 000 kPa (100140 kg/cm?) actuating
flaps, wheel brakes and atomizer -brakes.
Electrical system powered by 285 V 100 A
generator and 24 V 25 Ah nickel-cadmium
battery. Standard equipment included
navigation 1lights, two rotating beacons,
cockpit light and instrument panel lights.
Option items: transceiver, navigation re-
ceiver, VOR-OBS indicator, landing lamps,
night working lamps and taxying light.

Fot.” L. Zjelaskowski

Agricultural equipment: Aircraft can be
equipped with three agricultural systems:
1 — system for spraying with 48/46 nozzle
on spraybooms; 2 system for fine
spraying with eight atomizers; 3 — system
for dusting with Transland high output
spreader. Windmill-driven Roots pump for
liquid chemical. Provision for water
bombing installation. for fire suppresion.

DESIGN DEVELOPMENT: The Mi18 Dro-
mader is an much larger agricultural air-
craft then PZL-106 Kruk., It was designed
in 1976 by a PZL-Mielec team led by J6-
zef Oleksiak. The aircraft meets the re-
quirements of FAR Pt 23. First prototype
was flown on 27 August 1976 by Andrzej Pa-
mula and second prototype — on 2 October

. 1976. The fire-fighting version was tested

for the first time on 11 November 1978.
Since late 1980 is built version MI8A.
Polish type certificate has awarded on
27 September 1978, Canadian on 7 March
1980 and French on 9 December 1980. Up
to 1983 were built 150 aircraft. The aircraft
is used by operators in Poland, Czecho-
slovakia, Canada, Cuba, Bulgaria, “Egypt,
France, Hungary, the USA and Yougoslavia.

Performance at\ 4200 kg without . ag
equipment
Never-exceed speed 280 km/h
17.70 m Max level speed 256 km/h
9.47 m Cruising speed at S/L 205 km/h
3.70 m Stalling speed, power off
3.58 m flaps up 125 km/h
~ 023 m flaps down 109 km/h
40.00 m* Max rate of climb at S/L 5.8 m/s
7.8 Service ceilling 6500 m
2.28 m T-O run (ground) 275 m
5.00 m - Landing run (ground) 330 m
6.50 m* Max range, no fuel reserves 520 km
2.65 m* Performance at 4200 kg with spreader
Max level speed . R 237 km/h
2550 kg Cruising speed at S/L 190 km/h
1050--1350 kg Operating speed 170--185 km/h
4200 kg Stalling speed, power off
15501850 kg flaps up 125 km/h
' 4700 kg flaps down 109 km/h
105 kg/m? Max rate of climb at S/L. 5.3 m/s
5.7 kKg/kW T-O run (ground) 280 m
+3.4/—1.4 Landing run (ground) 320 m
2.8 EO/243/K183 W.K,
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PZL An-2

Type: Single-engined general-purpose bi-
plane

VERSIONS:

An-2P (passenger with seatlng for 12

passangers),

An-2PK (five seat executive),

An-2P-Photo (photogrammetry),

An-2R (agricultural, 1300 kg liquid or dry
chemicals), iR

An-2S ambulance, 6 Sstretchers
medical attendants),’ : :
~ An-2T (transport, 1500 kg cargo or 12
passengers),

An-2TD (for parachute jumping),

An-2TP (cargo-passenger),

An-2M (on floats). .

The following details apply to the PZL
An-2P. i

and

Wings: Unequal-span single-bay biplane.
Wing section RPS 14% (constant). Dihedral,
both .wings, approx 2°48’. All-metal two-
-spar structure, fabric covered aft of front
spar. Differential ailerons and full-span
automatic leading-edge slats .on upper
wings, slotted trailling-edge flaps on both
upper and lower wings. Flaps operated
electrically, ailerons mechanically.
All-metal - stressed-skin semi-
-monocoque structure. Crew of two on
flight deck, with access via passenger
cabin. Standard accomodation for 12
passengers, in four rows of three with
centre aisle. Two foldable seats for children
in aisle between first and second rows.
Toilet at rear of cabin on starboard side.
Overhead racks for up to 160 kg of
baggage, with space for coats and addition-
al_40 kg of baggage between rear pair of
seats and toilet. Emergency exit on  star-
board side at rear. Walls of cabin are
lined with glass-wool mats to reduce in-
ternal noise level. Cabin heating and star=
board windscreen de-icing by engine bleed
air; port and centre windscreen are
electrically de-iced. Cabin ventilation by
ram-air intakes. Air-conditioning system
in An-2R.

Tail unit: Braced metal structure. Fabric-
-covered tailplane. Elevators and rudder
operated mechanically. Electrically-ope-
rated trim tab in’ rudder and clevator.

Fuselage:

Landing gear: Non-retractable split-axle
type, with long-stroke oleo shock-absorbers.

TECHNICAL DATA
Dimgnslons

Wing span

Length overall (tail down)
Height overall (tail down)
Wheel track g
Propeller diameter

Wing area '
Weights and loadings
Weight empty

Max T-O weight

Useful load

Max wing loading
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Main wheel tyres size 800 X 260 mm, pres-
sure 230 kPa (2.3 kg/cm?), Pneumatic brakes
on main units. Fully-castoring and self-
-centering tailwheel with electro-pneumatic
lock. Interchangeable ski landing gear
available optionally.

Power plant: One 736 kW (987 hp) PZL
ASz-62IR  nine-cylinder radial  aircooled
engine, driving an AW-2 four-blade
variable pitch metal propeller. Six
tanks in upper wing, with total capacity
of 1200 litres. Oil capacity 120 litres.

Systems: Compressed -air cylinder, of
8 litres capacity, for pneumatic charging
of shock-absorbers and operation of tail-
wheel . lock at 5000 kPa (50 kg/cm?) pressure
and operation of main-wheel brakes at
1000 kPa (10" kg/em?). DC electrical system

«is supplied with basic 27 V power by an

engine-driven generator and a storage
battery. CO; fire extinguishing system with
automatic fire detector.

‘Equipment: Dual controls and blind-
-flying instrumentation standard. HF and
VHEF light-weight radio transcelver, radio
altimeter, ADF, marker, gyro compass,
directional gyro and Intercom.

fuel

Fot. L. Zielaskowskt

DESIGN DEVELOPMENT: The profotype
of this large biplane was designed to a
specification of the Ministry of Agriculture
and Forestry of the USSR and made its
first flight on 31 August 1947. It was
powered by a 560 kW (760 hp) ASh-21
engine and was known as the SKh-1. In
1948 design went into production in the
USSR as the An-2, with a 736 kW (987 hp)
ASh-62 engine. Licence rights were granted
to China, where the first.locally-produced
An-2 was completed in December 1957.
Since 1960, apart from a small Soviet-built
quantity of a developed version known as
the An-2M, the continued production of
the An-2 has been the responsibility of the
Polish WSK factory at Mielec, the origin
licence arrangement providing. for two
basic versions: the An-2T transport and
An-2R agricultural version. Since beginning
An-2 production, WSK-Mielec has " made
numerous - improvements to the airframe
of the An-2R, resulting in an increase in
TBO from 900 hr in 1961 to 1500 hr in
1970 and 2000 hr in 1973. More than 90 per
cent of aircraft deliveries were for export,
chiefly to the USSR. Since 1960 — over
9500 An-2S were built including 5500 of the
agricultural version.

Max power loading 5.5 kg/hp
Performance (at AUW of 5250 kg)
18.18 m Max level speed at 1750 m 258 km/h
12.40 m B Econ. cruising speed 185 km/h
4.00 m Min flying speed 90 km/h
3.45 m Max rate of climb at S/L 3.5 m/s
3.60 m Service ceilling s 4400 m
71.6 m? T-O run (grass) . 170 m
. T-O to 10.7 m (grass) 320 m
3450 kg Landing run (grass) 185 m
5500 kg Range at 1000 m with 500 kg payload 900 km
2050 kg
76.82 kg/m? EO/243/K/83 AG.
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PZL-M2] Dromader Mini

Type: Single-seat agricultural aircraft

DESIGN: Single-engined low-wing aircraft
‘of all-metal structure, with conventional
tail unit and tall-wheel type non-re-
tractable landing gear, of scheme conven-
tional for agricultural airlpanes, i.e. en-
gine-hopper-pilot. Designed for plant pro-
tection and aerial top-dressing in agri-
culture and forestry as well as for forest
fire fighting. The entire structure is
finished with polyurethane and epoxy. The
aircraft meets the requirements of the
FAR-23 regulations.

Wings: Rectangular, with trapezoldal tips,
sectional, with short central part, mono-
spar with an auxiliary rear spar; spar
flanges and main fittings — made of steel.
Wing outer parts of 6 dihedral and ~—1.5°
geometric twist, provided with single-
-slotted flaps and ailerons of all-duralumin
structure actuated. by push-rods. Allerons
aerodynamically and mass-balanced. The
port side and starboard side ailerons are
provided with Flettner tab and electrically
actuated trim tab respectively. Wing outer
part sections — moditied NACA 4412, wing
central part — NACA 4416 at the' root
chord and NACA 4412 at the junction with
the outer wings. The outer wings provided
with integral fuel tanks, take-off and
landing lamps, taxying lamps and lamps
for night agricultural work.

Fuselage: Truss of argon-arc welded
chrome-molybdenum steel tubes. The truss
is protected internally against corrosion
with linseed oil varnish. Duralumin side
panéls quick-detachable owing to the wuse
of Camloc fasteners, fixed stalnless steel
bottom covering. Cockpit sealed and ven-
tilated, with downward-openable door on
the port and starboard side, withstands
40 g overload. Pilot’s seat provided with
safety harness, with inertia-type shoulder

belts. Windscreen made of laminated
toughened glass, protected with wire-
-cutters, may be provided with a wind-

screen wiper with washer. Optionally the
windscreen may be openable sidewards to
allow the pilot to operate the hopper
loading  lid. The top part of the cockpit
canopy is made of glass-epoxy laminate.
Baggage compartment of 30 kg capacity
behind the cockpit. Hopper for chemicals,
og 1800 1 capacity, made of glass-epoxy
laminate, provided with loading lid and
anti-sloshing barriers, situated in the front
part of the fuselage. Stainless steel fire-

-wall.

Tail unit: Slab-type tail plane of re-
ctangular form, supported with angle
struts; trapezoidal vertical tall unit;

elevator and rudder aerodynamically and
mass-balanced; corrugated skin. Elevator

TECHNICAL DATA
Dimensions . 4

Wing span
Length

Height

Wheel track
Wing area

Wing chord %
Aspect ratio
Tailplane span
Tailplane area
Vertical tail area
Weights and loadings
Empty weight
Payload-
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actuated by push-rods, provided with
mechanically actuated trim tab; rudder
actuated by cables, with electrically

actuated trim tab. The tail unit is pro-
tected with a cable stretched between cabin
and fin. g .

Landing gear: Non-retractable, tail-wheel
type. Main landing gear of the rocker-arm
type with oleo-pneumatic skock absorbers,
with low-pressure tyres (800 X 260), Wheels
provided with dise brakes. Tail-wheel
suspended on a rocker arm with an oleo-
-pneumatic shoek absorber, with 380 X 150
tyre, castoring, lockable for take-off and
landing.

Power plant: PZL-3SR seven-cylinder
radial engine with geared drive, of 441 kW
(600 hp) take-off = power, Four-blade
constant speed metal propeller US 133 000,
of 31 m diameter. Electrical . starting
system. Fuel system capacity 400 1. Lubri-
cating oil system with ‘an oil cooler, of
75 1 capacity.

Equipment:
+150 kg/em?

Hydraulic system of 100+
working pressure actuates
flaps, main wheel brakes, brake of the
pump of the agricultural equipment,
atomizer -rbakes. Electrical system powered
by 50 A 24 V alternator and 24 V 24 Ah
battery. Standard equipment includes UHF
RS 6102 transceiver and artificial horizon.
VOR direction indicator and gyro compass
may be installed optionally.

Agricyltural equipment: The aircraft can
be equipped with four agricultural

systems:

— coarse droplet spraying system with
the wirejet type sprayers,
— fine spraying system with 6 Micronair

atomizers,

Fot. CAF

— dusting system, ,

— fire-fighting system for bombing_with
extinguishing media or water,

Windmill-driven pumps serving  agri-
cultural works. All the systems are pro-
vided with quick-dumping capability.

DESIGN DEVELOPMENT: Successful
marketing of the PZL-M18 Dromader alr-
craft and desires expressed by the users of
the airplanes sold hither to have shown that
a family of agricultural airplanes of 500 kg
through 2500 kg payload based on the MI8
can be developed. ;

The PZL M2l Dromader Mini is one of
the Dromaders of 900 kg payload. The
preliminary design was started by a team
led by Jarostaw Rumszewicz, M.Sc., in
January 1980. The basic design work was
completed in June 1980. Assembly of the
first prototype was started in August 1981.
The alrplane was submitted to test flights
in May 1982, The first flight was per-
formed on 18th June 1982 by Tadeusz Pa-
kuta, M.Sc., a 1-st class test pilot.

The PZL-M21 aircraft has 70% components
the same as the PZL-MI18. The following
compotients of the MI18 were employed
without major modifications: rear part of
the (fuselage inqluding cockpit, tail unit,
control system and tail-wheel, outer wings,
upper part of the hopper, wheels of the
main landing gear including brakes, and
components of the hydraulic, electrical,
fuel, lubricating oil and agricultural
systems. Three prototypes have been ubilt,
i.e. two to be flight-tested and one for
statlc tests. Due to lack of the PZL-3SR
engine intended to be used in production
airplanes, the first prototype was equipped
with a PZL-3S engine and a Dowty Rotol
propeller of 2.6 m diameter.

14.51 m T-O weight 3300 kg
9.48 m Wing loading 101.2 kg/m?
311 m . Power loading 7.5 kg/kW
2.7 m g limits R +38.5; —1.4
32.6 m? Performance at 3300 kg without ag
2.286 m equipment for the prototype with PZL-3S
6.46 engine .
- 5.6 m " Maximum speed 187 km/h
7.28 m? Cruising speed 155 to 180 km/h
3.2 m? Rate of climb 3.8 m/s
Ceiling ) 2900 m
2060 kg Never-exceed speed (at diving) g 230 km/h
900 kg EO/243/K/83 £ - J.R.
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PZL-M21 Dromader Mini

Jednomiejscowy samolot rolniczy

KONSTRUKCJA. Jednosilnikowy, catko-
wiclie metalowy dolnoptat z usterzeniem
klasycznym, podwozie stale z ko6tkiem ogo-
nowym, zbudowany w klasycznym ukladzie
dla samolotéw  rolniczych, tzn. silnik-
-zbiornik-pilot. Samolot przeznaczony do
ochrony i nawozenim upraw w rolnictwie
i leénictwie, jak réwniez do zwalczania
pozaréw laséw. Calo§¢ malowana emaliami
epoksydowymi i poliuretanowymi. Samolot
speinia przepisy FAR-23.

Plat. Prostokatny, z koncéwkami trape-
zowymi, dzielony, z krétkim centroptatem,
jednodZwigarowy 2z tylnym dZwigarkiem
pomocniczym; pasy diwigara i gléwne oku-
cia stalowe. CzeSci zewnetrzne skrzydia o
wzniosie 6° i skreceniu geometrycznym 1,5°,
wyposazone w Jjednoszczelinowe klapy i
lotki calkowicie duralowe, naped popycha-
czowy, lotki wywazone masowo 1 aerody-
namicznie. Lewa lotka wyposazona jest we
fletner, prawa w trymer sterowany elek-
trycznie. Profil skrzydel zewnetrznych
NACA 4412 modyfikowany, centroplat w
cieciwie przykadiubowej NACA 4416 i NACA
4412 ma polgczeniu ze skrzydlami doczep-
nymi. Skrzydla zewnetrzne wyposazone w
integralne zbiorniki paliwowe, w reflekto-
ry do startu i lgdowania oraz w reflek-
tory do kotowania i do prac agro w nocy.

Kadtub. Kratownicowy, spawany (w osto-
nie argonu) z rur ze stali chromomolibde-
nowej. Kratownica wewnetrznie zabezpie-
czona przed korozja pokostem Inlanym.
Boczne ostony kadiuba duralowe, mocowa-
ne zamkami szybkorozlgcznymi typu Cam-
loc, dolne oslony stale ze stall nierdzew-
nej. Kabina pilota uszczelniona i wentylo-
wana, Z drzwiami z lewej i prawe] strony,
otwieranymi do celu, wytrzymuje przecig-
zenie 40 g. Fotel pilota zaopatrzony w pasy
pilota; pasy plecowe: bezwladnoSclowe.
Przednia szyba z Kklejonego szkla hartowa-
nego, zabezpieczona nozami do cigcia dru-
téw, moze byé wyposazona w wycieraczke
ze spryskiwaczem. Na specjalne zyczenie
szyba przednia moze by¢ otwierana na bok,
w celu obsiugi klapy zasypowej zblornika
chemikaliéw przez pilota. Goérna oslona
kabiny wykonana jest z laminatu szklano-
-epoksydowego. Za kabing bagaznik 30 kg.
W przedniej czeSci kadluba zabudowany
jest zbiornik chemikalibw o pojemnosci
1800 1, z laminatu szklano-epoksydowego,
wyposazony w klape zasypowa oraz prze-
grody przeciwfalowe. Przegroda ogniowa ze
stali nierdzewnej.

Usterzenie. Usterzenie poziome niedzielo-
ne, podparte zastrzatami, o obrysie: piono-
we trapezowe, poziome prostokgtne, stery
wywazone . masowo i aerodynamicznie, po-

DANE TECHNICZNE
Wymiary

Rozpietosé

Diugosé

Wysokosé

Rozstaw kot

Powierzchnia nosna

Cigeciwa skrzydia

Wydluzenie

Rozpigto$é usterzenia poziomego
Powierzchnia usterzenia poziomego
Powierzchnia usterzenia pionowego

Masy i obcigzenia
Masa wlasna
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krycia zlobkowane. Ster wysoko$ci ma ste-
rowanie popychaczowe, wyposazony jest w
trymero-fletner sterowany mechanicznie.
Ster kierunku ma sterowanie linkowe i
jest wyposazony w trymer sterowany elek-
trycznie. Usterzenie jest chronione przez
line rozpiety miedzy kabing a stateczni-
kiem pionowym.

Podwozie. Stale z kélkiem ogonowym.
Podwozie gléwne wahaczowe 2z amortyza-
torem olejowo-pneumatycznym z niskoci-
$nieniowymi kolami gléwnymi (800 X 260).
Kola wyposazone ‘w hamulce tarczowe.
Podwozie ogonowe wahaczowe z amortyza-
torem olejowo-pneumatycznym z kolém
380 X 150 samonastawnym z blokadg do star-
tu i ladowania.

Zesp6t napedowy. Silnik gwiazdowy,
siedmiocylindrowy, 2z reduktorem, PZL-
-3SR o mocy startowej 441 kW (600 KM).
Smiglo US 133 000 metalowe, czterotopato-
we o statej predkosci i o Srednicy 3,1 m.
Rozruch elektryczny. Pojemno$é instalacji
paliwowej 400 1. Instalacja olejowa z chlod-
micg oleju o pojemmnosci 75 1.

Wyposazenie. Instalacja hydrauliczna o
ci$nientu 10 000415000 kPa (1004150 kg/cm?)
napedza klapy, hamulce. k6t giéwnych, ha-
mulec pompy agro, hamulce atomizeréw.
Instalacja elektryczna, alternator 50 A

"24 V i akumulator 24 V i 24 Ah. Radio-

stacja UKF RS 6102, sztuczny horyzont,
dodatkowo moze by¢ zabudowany wskaZz-
nik kursu VOR 1 2Zyrobusola.

Wyposazenie agrolotnicze. Samolot moze
by¢ wyposazony w cztery instalacje: insta-
lacja grubokroplista — rozpryskiwacze ty-
pu wirejet, instalacja atomizerowa — 6 ato-
mizeréw Micronair, rozrzutnik do materia-

Fot. CAF — A. Lokaj

16w sypkich, instalacja przeciwpozarowa do
bembardowania $rodkami gasniczymi 1lub
wod3a. Pompa agro napedzana wiatrakiem.
Wszystkie instalacje wyposazone w zrzut
awaryjny.

ROZWOJ KONSTRUKCJI. Powodzenie
rynkowe samolotu PZL-M18 Dromader oraz
zyczenia dotychczasowych L}zytkownlkéw
wykazaly, 2e na bazie samolotu M18 moz2-
na zbudowaé rodzine samolotéw rolniczych
o udZwigach od 500 kg do 2500 kg. PZL-
-M21 Dromader Mini jest przedstawigﬂelem
rodziny samolotéw Dromader o udZwigu
900 kg. Opracowanie projektu wstepnego
pod kierunkiem mgr in2. Jaroslawa Rum-

szewicza rozpoezeto w styczniu 1980 r.
Opracowanie podstawowej dokumentacji
konstrukcyjnej zakornczono w dzerwe

1980 r. Montaz pierwszego prototypu rozpo-
czeto w sierpniu 1981 r. Przekazanie samo-
lotu do préb w locle nastgpilo w maju
1982 r. Pierwszy lot wykonat pilot do$wiad-
czalny I klasy mgr in2, Tadeusz Pakula
18 czerwca 1982 r.

Samolot PZL-M21 jest zunifikowany w
70% =z samolotem PZL-Mi18, Z samolotu
Mis wykorzystano bez zasadniczych zmian:
tylng cze§é kadluba wraz z kabing pilota,

usterzeniem, sterowaniem, koétkiem ogono-
wym, skrzydla zewnetrzne, gérng czesé
zbiornika na chemikalia, kota podwozia

gléwnego wraz z hamulcami oraz elementy
instalacji hydraulicznej, elektrycznej, pali-
wowe]j, olejowej i agrolotniczej. Zbudowa-
no trzy prototypy, dwa do préb w locie,
jeden do préb statycznych. Pierwszy pro-
totyp, z braku silnika PZL-3SR przezna-
czonego do egzemplarzy seryjnych, otrzy-
mat silnik PZL-3S i $miglo Dowty Rotol
o $rednicy 2,6 m.

Ladunek platny 900 kg
) Masa caltkowita 3300 kg
14,51 m Obcigzenie powierzchni 101,2 kg/m?
9,48 m Obcigzenie mocy 7,5 kg/kW
3,11 m Wspblezynniki obelgzenia dopuszez. +8,5; —1,4
2,7m
32,6 m Osiagi dla masy 3300 kg bez urzadzenh
2,286 m rolniczych dla prototypu z silnikiem
6,46 PZL-3S
5,6 m Predko$§¢é maks. 187 km/h
7,28 m? Predkosé robocza 155--180 km/h
3,2 m? Wznoszenie 3,8 m/s
Putap ) 2900 m
Predko$¢ nurkowania dopuszcz. 230 km/h
2060 kg EO/243/K/83 J.R.
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PZL.-M20 Mewa

Type: Six-seven seat executivy and am-
bulance aircraft )

.The PZL-M20 Mewa is the Polish version
of the Piper PA-34¢ Seneca airplane pro-
duced in the USA, developed and manu-
factured by Polish aircraft industry.

The M20 is designed for passenger, trans-
port, training, liaison and ambulance
service, facilitating economic short-distance
transport. The aircraft has been designed
and certified according to FAR-23 regula-
tions.
airfields having concrete air strips or from

grassy aerodromes, with the runway length '

of ca. 700 m. The standard equipment of
the aircraft allows to perform flights
according to the VFR and IFR systems,
while application of optional equipment
makes possible flights in icing and night
conditions and landing in accordance with
the ILS system. .
DESIGN: Twin-engined, six-gseat, canti-
lever low-wing _ aircraft, -of all-metal
structure, with retractable landing gear.
wings: Cantilever type, of rectangular
form, with 7° dihedral and no sweep,
single-spar light alloy structure. The
aerofoil of laminar section according to
NACA 65 415 is made as a semi-mono-
coque structure and consists of two braced
shells screwed together with the fuselage
floor beam fixtures. Friese type ailerons
of semi-monocoque structure are mass-
-balanced. The slotted flaps are designed
as a semi-monocoque structure. Pneumatic
anti-icing system is stuck on along the
entire edge of attack (optionally). Two
metal fuel tanks, being an integral nose
part of the aerofoil section, are incorpo-
rated in each wing. There is a possibility
to install an ‘additional fuel tank. The
engine nacelle structure, together with the
engine cowling and mount, is also an
integral part of the wing. Doubled control
system. Ailerons. flaps, rudder and elevator
actuated by cables. The flaps situated at
the wing trailing edge are manually ope-
rated. Wing tips and firings are made of

thermonlastic ABS and epoxy laminate
respectively.
Fuselage: Light-alloy semi-monocoque

structure ‘with skin made of thin dur-
alumin sheet. Only such assemblies as rear
cabin door, nose baggage compartment
door and fuselage nose are made of glass-
fibre laminate. Large amount and size of
glass panels provides excellent field of
vision for pilots and passengers. The cabin

is finished with special noise absorbing
lining.” Passenger's seats are installed
according to specific demands and the

pilot’s seats are adjustable and provided
with intertia-type seat belts which do not
restrain normal motions o fthe persons.
The passengers’ cabin is designed- to
accomodate 4--5 persons plus one additional
seat installed optionally. Seat fastening
rails with locking holes are incorporated
in the ecabin floor. This method of seat
fastening ensures auick installation and
removal of the seats and provides signifi-
cant cavpability to adant the cabin interior
in the passenger version to current needs.
Baggage compartment of 0.57 m? capacity
i8 situated behind the seats. Another bag-
gage compartment of 0.43 . m3 capacity i'l
provided in the fuselage nose. The pilot’s
cabin is adapted for one or two pilots.
Doubled flying and navigation instruments
are installed in the instrument panel. Such
instruments as air speed indicator, alti-
meter and variometer situated in the’ left
dnstrument panel are calibrated in Im-

perial units while those in the right panel -

— in metric units.

TECHNICAL DATA

8pan

Length

Height

‘Wheel track
Wheelbase

Average- aerodynamic chord
Wing area

Propeller diameter
Tailplane span
Tailplane area

Fin height

Rudder area

Max T-O welght
Max landing weight
‘Weight empty
Payload

Weight with zero fuel
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The ambulance version is made in two
variants. Variant A is adapted to trans-
port sitting patients, medical personnel and
medical equipment. The cabin of this
variant is equipped with 6 seats, the centre
seats being arranged with their backs
towards the flight direction. The back of
the additional seat installed on the floor
of the rear. baggage cempartment is re-
movable. Variant B is adapted to transport
the patient on. a stretcher and the medical
personnel nursing the patient. In this
variant 3 seats (the right central and two
rear ones) are removed, The stretcher
mounting frame is installed at the place
of the right central seat and it is as
easily removable as the seat. The stretcher
frame is provided with guides which are
connected with the doeor-sill and this
significantly facilitates ~ loading of the
stretcher. After the stretcher is loaded, the
guides are folded. Drip suspension points
are installed on the ceiling. Oxygen supply
system - for the patient is also provided
in the cabin. The left central seat (with
its backs ituated towards the flight
direction) is intended for the doctor who
has therefore the patient within his direct
reach, without the need to leave his seat.
The arm-rest, serving simultaneously as
a control console, provided te possibility
to switch on and off the incubator, fan
and lamp and incorporates the transmit
push-button. The modified radio
makes possible direct contact with ground
stations in order to consult specialists or
to give instructions relating to
transport, preparation of an operating table
ete. The rear additional seat, situated on
the baggage compartment floor, is intended
for the nurse.

Tail unit: Cantilever type, in conventional
configuration. Fin of semi-monocoque
structure, with sheet light allov skin, is
integral with the fuselage. ' Fintin and
fairing of the filled between the fuselage
and the fin -are made of glassfibre lami-
nate. Aerodynamically and mass-balanced
rudder is provided with , anti-servo tab.
Slab-type tailplane of semi-monocoque
structure has a trimming tab and serves,
as well, as the elevator. Edges of both
the fin and the tallplane
with- a pneumatic anti-icing system. The
trimming tabs are actuated mechanically.

Yanding gear: Tricycle type, with steer-
able nose-wheel, retractable, electrohydrau-
lically. Emergency lowering of the landing

system ~

ground -

are equipped”

side. Size of tyres of the main wheels and

the nose-wheel is 6.00 X 6. The landing.
gear is provided with double disc brakes
operated hydraulically by pilot’s pedals.
The aircraft has a parking brake,

Power plant: Two flat-six 4-stroke air-
-cooled engines PZL-F 6A350C1L and R
with directions of rotation being opposite
to each other, with wet sump and direct
propeller drive, manufactured by WSK
PZL-Rzesz6w. Two-blade constant-speed
propellers made by Hartzel, with the edge
of attack electrically heated (optionally)
or three-blade propellers US-134 manu-
factured by WSK PZL-Warszawa-Okecie.
Capacity of the fuel system — standard
371 1, with additlonal tank 484 1. Capacity

of the lubricating oil system (per one
engine) — 10 1.
Installations: The aircraft {is equipped

with an electrohydraulic system for re-
tracting the landing gear and an indepen- _
dent hydraulic wheel braking system.
Electrical system is powered by dual alter-
nators 12 V 70 A and a battery 12 V
35 Ah. Pneumatic gyroscope operating
system and anti-icilng system (the latter
installed optionally) are also provided.
Radio and navigation equipment: Apart
from basic pilotage and navigation in-
struments and multi-channel VOR/LOC
radio station, additional equipment made
bv KING, NARCO or COLLINS, such as
glide path receiver, radio range finder,
radlo marker, radio compass and three-
-axial autopilot of the Altimatic IIIc type,
can be installed in the aircraft, and in-
dividual sets of this equipment are mount-
ed according to customer’s order. At
present the airplanes are vrovided with
the KTS-3-34 set made by KING. Version
of the eauipment, based on Polish instru-
ments ERNO-U {s being prepared.
DESIGN, DEVELOPMENT: During the
period from Janvary till June 1978, the
design of installation of the PZIL F6A
engines to this aircraft -were worked out
by a team led by Krzysztof Piwek, M.Sc.
tests and on 25th July 1979 the first pro-
In May 1979 the aircraft nassed ground
totyne, having marks SP-PKA, was flight-
-tested by Tadeusz Pakula, Eng. Pilot. In
the vears 1979+-1980 4 airplanes were made
based on assemblies manufactured by Piper
and with PZIL. F 6A350C1L and R engines.
In 1981 a complete structure of the am-
bulance version, intended to be subjected
to static tests. was premared and in 1982

gear — gravitational. The steerable nose-  and at the besinning of 1983 five airnlames
-wheel can be deflected by 27° to each  in the ambulance version were built.
11.86 m Wing loading 107.9 kg/m?
8.72 m , Power loading 6.88 kg/kW
3.02 m Max loading factor (flaps excluded) -+3.80
213 m Max speed 360 km/h
3.37Tm Max horizontal speed H = 1500 m (IAS) 275 km/h
1.61 m Stalling speed (IAS)
19.18 m? flaps up 128 km/h
1.93 m flaps down 108 km/h
4,13 m- Rate of climh at S/L 6.4 mfs
3.7 m? T-O to H =15 m, at T-O weight, concrete,
1.56 m flaps 25° 460 m
0.71 m? Landing run from above H =15 m, at
2070 kg mass = 1970 kg, concrete, flaps 40° 655 m
1970 kg Range with 45 min reserves 1020 km
1290 kg standard fuel with additional fuel tanks 1360 km
780 kg Ceiling 4000 m
1810 kg EO/243/K/83 Eals
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PZL-M20 Mewa

Samolot PZL-M20 Mewa to polska wer-
sja produkowanego w USA samolotu Piper
PA-34 Seneca opracowana i produkowana
przez krajowy przemys! lotniczy.

M20 jest lekkim 6-miejscowym samolotem
przeznaczonym do przewozu pasazerdéw,
szkolenia, 13czno$ci oraz jako sanitarny,
umozliwiajgcym ekonomiczny transport na
male odleglo$ci. Samolot byl opracowany
oraz homolcgowany zgodnie 2z przepisami
FAR-23., Samolot przewidziany jest do
uzytkowania z lotnisk o pasach betonowych
i trawiastych o diugo$ci drogi startowej
ok. 700 m. Wyposazenie podstawowe samo-
lotu umozliwia wykonywanie lotéw wg
VFR i IFR; w przypadku dodatkowego wy-
posazenia, ktére montowane jest tylko na
specjalne zamobwienie, mozliwe jest wyko-
nywanie lotébw w warunkach oblodzenia,
w nocy i lgdowan wg systemu ILS.

KONSTRUKCJA. Dwusilnikowy, 6-miej-
scowy wolnono$ny dolnoptat o konstrukeji
c?lkowlcie metalowej z chowanym podwo-
ziem.

Kadlub ma konstrukcje péliskorupowa ze
stop6w lekkich. Pokrycie wykonane Jjest z
cienkiej blachy duralowej. Tylko takie ze-
spoly jak: drzwi tylne, drzwi luku mosko-
wego oraz cze$§é noskowa wykonane sa z
laminatu szklanego. Obfite oszklenie za-
pewnia doskonalg widocznoéé pilotom 1 pa-
sazerom, Kabina jest wyloZzona specjalng
wykladzing tlumigcg hatas. Fotele pasazer-
skie ustawiane sg wg potrzeb, a fotele pi-
lotébw s3 regulowane i1 wyposazone w bez-
wtadnoSciowe pasy bezpieczeristwa nie kre-
pujgce ruché4w. Kabina pasazerska przy-
stosowana fest dla 4-+-5 oséb plus dodatko-
wy fotel dostawiany na 2yczenie. W podtlo-
ge kabiny wmontowane s3 szyny do mo-
cowania fotell z otworami do blokowania.
Taki spos6b mocowania zapewnia szybki
montaz { demontaz foteli oraz daje duze
mozliwo$ci dostosowania wnetrza kabiny
w wersil pasazerskie! .do chwilowych po-
trzeb. Z tvlu za fotelami znajduje sie po-
mieszezenie bagazowe o pojemnoéel 0,57 ms3,
w cze§el noskowei — bagaznik o pojem-
nofci 0,43 m? Kabina zalogi mie§el fednego
lub dwu pilotéw. Tablica przyrzadéw ma
zdwolone przyrzadv - pilotazowo-nawligacyi-
ne. Takle nrzyrzady iJak predko$ciomierz,
wysoko§ciomierz 1 wariometr na lewej tab-
licy wyskalowane sa w jednostkach anglo-
saskich, natomiast na ovrawej tablicy *~ w
jednostkach metrycznych.

W wersji sanitarnej samolot jest produ-
kowany w dwéch warlantach. Warlant A
przystosowany jest do przewozu chorych
siedzacych, personelu medycznego 1 sprzetu
medycznego. Kabina wyposazona Jest w
6 foteli, przy czym S$Srodkowe fotele usta-
wione s3 tylem do kierunku lotu. Demon-
tuje sie natomiast oparcie dodatkowego
fotela zabudowanego na podlodze tylnego
bagaznika. Wariant B przystosowany jest
do przewoZenla chorego na noszach oraz
personelu medveznego oplekujgcego sie
chorym. W wariancie tym demontuie sle
trzy fotele (prawy S$rodkowy { dwa tylne).
Stelaz pod mocowanie noszy zabudowuie
sie w mieiscu prawego §rodkowego fotela,
jest on tak samo latwo demontowalny iak
fotel. Stelaz ma prowadnice, ktére pota-
czone s3 z progiem drzwi. co znacznie
ulatwia zatadunek noszv. Po zaladowaniu
noszv prowadnice sa skladane. Na suficie
znaiduja sie zaczepy do nodczeniania kron-
l4wek., VW kabinle znaiduje sie instalacia
tlenowa cla chorego. Lewv S§rodkowv fotel
iest nrzeznaczony dla lekarza (tvlem do
ierunkn lotm), co umo?liwia beznoéredni
dnsten do choregn bez koniecznofel rusza-
nia <je 2z mieisca. Rodlokietnik-nulnit
nmnzliwia zataczanie i wvlgezania inkvha-
tora., wentvlatora. lamnki oraz zawiera
przycisk nadawania. Tylny dodatkowy, fo-

DANE TECHNICZNE

Rozpietosé
Diugosé
Wysoko§é
Rozstaw k&t
Baza podwozia
Srednia cieclwa aerodynamiczna
Powierzchnia noéna
Srednica $migla
Rozpieto§¢é usterzenia poziomego
Powierzchnia usterzenia poziomego
Wydluzenie usterzenia poziomego
Wysoko§é usterzenia plonowégo
Powierzchnia steru kierunku
Maks. masa do startu

do ladowania
Masa wlasna
Masa uzyteczna
Masa z zerowym paliwem
Obcigzenie powierzchni
ObcigZzenie mocy
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tel znajdujgcy sie na podilodze bagaznika,
przeznaczony jest dla pielegniarki.

Plat wolnono$ny o obrysie prostokgtnym
z dodatnim wzniosem 7°, bez skosu, kon-
strukeji jednodiwigarowej, wykonany ze
stopbw lekkich. Plat o profilu laminarnym
NACA 65 415 ma konstrukcje poéiskorupo-
wgq i sklada sig z dwoébch usztywnionych
powlok polgezonych $rubami z okuciami
belki podlogowej kadluba. Lotki o kon-
strukeji poéiskorupowej typu Friese, . wy-
wazone masowo. Klapy szczelinowe maja
konstrukcje pélskorupowsa. Wzdluz catej
krawedzi natarcia naklejona jest pneuma-
tyczna instalacja oblodzeniowa (na zyczenie
uzytkownika). W kazdym placie umieszczo-
ne sg dwa metalowe zbiorniki pallwa sta-
nowigce integralna cze$é nosowa profilu
plata. Istnieje mozliwosé zabudowy dodat-
kowego zbiornika paliwa. Ré6wniez inte-
gralng cze§¢ plata stanowi konstrukcja
gondoli silnika wraz z osiong i lozem.
Uklad sterowanla zdwojony. Sterowanie
lotkami, klapami, sterem kierunku i wy-
sokosci linkowe. Klapy 2znajdujgce sie
na krawedzi splywu platbw sterowane sa
recznie. Koficdwki platéw wykonane sg z
tworzywa termoplastycznego ABS, nato-
miast owiewki z laminatu epoksydowego.

Usterzenie wolnonoéne o uktadzie klasycz-{
nym, Statecznik pionowy jest integralny
7z kadlubem o Xonstrukcii péiskorupowe]
nokryty blachg ze stopbdbw lekkich. Konicédw-
ki statecznika 1 owlewki przejsScia kadtub-
--statecznik sa wykonane z laminatu szkla-
nego. Ster kierunku wywazZony masowo i
aerodynamicznie oraz wyposazony w klap-
ke odclazajaca. Statecznik poziomy, pnlyto-
wy o konstrukeji péiskorupowej, wyposa-
?ony Jjest w Kklapke wywazajaca i1 speinia
jednocze$énie role steru wysoko$el. Krawe-
dzie obu statecznikbé6w wyposazone s3 W
pneumatyczna instalacje przeclwoblodze-
niowa. Klanki wywazajace sterowane sa
mechanicznie.

Podwozie tréjkolowe ze sterowanym ko-
tem przednim c¢howane Jest podczas lotu
elektrohvdraulicznie. Awaryine wypuszeza-

nie podwozia odbywa s'e pod wilssng masa.
Sterowane kolo przednie\ wychyla sie 27°
w kazda strone. Ogumlenie k6t gléwnvch
i kola nrzednilego o
wyposazone

wymiarze 600 X 6.

Podwozie jest w podwbine

’

hamulce tarczowe sterowane hydraulicznie
pedalami pilota. Samolot ma hamulec po-
stojowy.

Naped samolotu stanowig dwa o przeciw-
nych kierunkach obrotéw 6-cylindrowe
czterosuwowe silniki PZL-F 6A350CILIiR w
ukiadzie pilaskim 2z mokra miska olejowa
produkowane przez WSK PZL-Rzeszéw.
Chlodzone sa powietrzem z bezposrednim
napedem $migta. Smigla dwulopatowe o
stalych obrotach firmy Hartzel, z elek-
trycznie ogrzewang krawedzig natarcia (na
zyczenie uzytkownika) lub Smigla tréjto-
patowe US-134 produkowane przez WSK
PZIL-Warszawa-Okecie, -

Instalacja. Samolot wyposazony jest W
elektrohydrauliczng instalacje do wypu-
szezania i chowania podwozia oraz . nieza-
lezng instalacje hydrauliczng hamowania
ké6t. Instalacja elektryczna zasilana Jest
przez zdwojone alternatory 12 V 70 A i
akumulator 12 V 35 Ah. Instalacja pneu-
matyczna sluzy do napedu zyroskopbéw;
instalacja przeciwoblodzeniowa montowana
jest na zyczenie.

Wyposazenie radionawigacyjne. Oproécz
wyposazenia w przyrzady pilotazowo-nawi-
gacyine i wielokanalowej radio?tacji VOR/
/LOC w samolocie moga byé zainstalowane
dodatkowe urzadzenia firmy King, Narco
lub Collins jak: odbiornik $Sciezki schodze-
nia, radiodalmierz, radiomarker, radiokom-
pas oraz pilot automatyczny tréjosliowy ty-
pu Altimatic IIIe. Samoldt jest wyposazo-
ny w zestaw KTS-3-34 firmy King. Przy-
gotowule sie krajowy =zestaw Erno-u.

ROZW0OJ KONSTRUKCJI. W okresie od
stycznia do czerweca 1978 r. wykonany zo-
stal projekt konstrukeyjny zabudowy sil-
nikéw PZL F6A na samolot pod kierun-
kiem mgr inz. Krzysztofa Piwka. W maju
1979 r. samolot przeszedt préby naziemne,
a w dniu 25 lipca 1979 r. pierwszy nroto-
tvp ze znakami SP-PKA oblatat inz. pill.
Tadeusz Pakula.

W latach 19791980 wykonano cztervy sa-
moloty w oparcit o zespolv firmy Piper
z silnikami PZLF 6A350CILiR. W 1981 r.
wyvkonano w wersii sanitarnej komnvletna
strukture mnrzeznaczona do préb statycz-
nvch., Natomiast w 1982 .r. i na poczatku
1983 r. wvkonano pieé samolotéw w wer,sji
sanitarnej.

Rys. Wyposazenie kabiny w wersjl sanitarnej: 1 — zaczepy pod kropléwke, 2 —
kropléwka, 3 — elementy blokujace nosze,4 — prowadnice stale, § — stelaz, 6 — no-

sze, 7 — dodatkowy fotel, 8 -— prawa,

ruchoma prowadnica,

9 — lewa, ruchoma pro-

wadnica, 10 — butla z tlenem, 11 — gniazdomocowania, 12 — stopka, 13 — wkrety mo-
cujgce zaczepy, 14 — opaski mocujgce butlez tlenem

11,86 m Maks. wspOlczynnik obcigzenia (bez klap) +3,80
8,72 m Pojemno$é instalacji paliwej standard 371
3,02 m z dod. zbiornikiem . 484 1

2,13 m - Pojemnoéé instalacji olejowe]- (Jeden silnik) 101
3,37 m Predko$é maks, 360 km/h
1,61 m Maks. predko§é pozioma (H = 1500) (IAS) 275 km/h
19,18 m* Predko$¢ przeciggnigcia (IAS)

1,93 m klapy chowane ) 128 km/h
4,13 m klapy do ladowania ; 108 km/h
3,75 m? Predko§é wznoszenia przy ziemi 6,4 m/s
475 m Dlugo$é startu na H = 15 m przy masie -
1,56 m startowe] 2070 kg, start z betonu,

0,71 m? klapy 25° . : 460 m
2070 kg Diugosé lgdowania z nad H =15 m przy

1970 kg masie 1970 kg, ladowanie na betonie z kla- .
1290 kg pami 40° - 655 m
780 kg Zasleg z rezerwg na 45 min lotu 1020 km
1810 kg (z dodatkowymi zbiornikami paliwa) 1360 km
107,9 kg/m? Pulap . 4000 m
6,86 kKg/kW Stefan Furmaniak
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PZL Mi-2

Type: Twin-turbine general-purpose light

_helicopter

VERSIONS:
— convertible passenger/cargo transport,
— passenger-only, for 6 or 8 passengers,
— ambulance,
— agricultural,
— search and rescue, with external hoist,
— freighter, with external cargo sling,
— pilot training,

— photogrammetric,

— television (for transmission from the
air),

— with 260 kg capacity hoist.

Rotor system: Three-blade main rotor
fitted with hydraulic blade vibration
dampers. All-metal blades of NACA 230-

drag and piteh
Main rotor blades

-13M section. Flapping,
hinges on each blade.
and those of two-blade tail rotor, each
consists of an extruded duralumin spar
with bonded honeycomb trailing-edge
pockets. Anti-flutter weights on leading-
-edges, balancing plates on trailing-edges.
Hydraulic boosters for longitudinal, lateral
and collective pitch controls. Coil spring
counter-balance mechanism in main and
tail rotor systems. Pitch-change centrifugal
loads on tail rotor carried by ribbon-type
steel torsion elements. Electrical blade de-
-icing system for main and tail rotors.
Rotor brake fitted.

semi-monocoque

Fuselage: Conventional

structure of pod and boom type, made up .

of three main assemblies: the nose, central
section and tailboom. Construction is of
sheet duralumin, bonded and spot-welded
or riveted to longerons and frames. Main
load-bearing joints are of steel alloy.
Normal accommodation for one pilot on
flight deck. Seats for up to eight pas-
sengers in cabin. All seats are removable
for carrying up to 700 kg of internal
freight. Pilot’s sliding window Jettisonable
in emergency. Ambulance . version has
accommodation for four stretchers and a
medical attendant or for two stretchers
and two sitting casualties. Side-by-side
seats and dual controls in pilot training
version. Cabin heating, ventilation and
air-conditioning standard. Electrical de-
-icing of windscreen.

Variable-incidence horizontal
controlled by collective-pitch

Tail unit:
‘stabilizer
lever.

TECHNICAL DATA
Dimensions

Diameter of main rotor
Length overall, rotors turning
Length of fuselage

Height to top of rotor hub
Main rotor blades area (each)
Main rotor disc area

Weights and loadings
Basic operating weight
Max payload, excl. pilot,
Normal T-O weight

Max T-O weight

Max disc loading

oil and fuel
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Landing gear: Non-retractable tricycle
type, plus tailskid. Twin-wheel nose unit.
Single wheel on each main unit. Oleo-
-pneumatic shock-absorbers on all units,
including tailskid. Main shock-absorbers
designed to cope with both normal ope-
rating loads and possible ground resonance.
Main-wheel tyres size 600 X 180, pressure
450 kPa (4.5 kg/cm?), Nosewheel tyres size
400 X 125, pressure 350 kPa (3.5 kg/em?).
Pneumatic brakes on main wheels. Metal

.ski landing gear. optional.

Power plant: Two 295 or 330 kW (400 or
450, shp) Polish-built Isotov PZL GTD-350
turbo-shaft engines, mounted side by side
above cabin., Fuel in single rubber tank,
capacity 600 litres, under cabin floor. Pro-
vision for carrying a 238 litre external
tank on each side of cabin. Oil capacity
25 litres, Engine air intake de-icing by
engine bleed air. Main roter shaft driven
via gearbox on each engine; three-stage
main gearbox, intermediate gearbox and
tail rotor gearbox. Main rotor/engine rpm
ratio 1:24.6. Freewheel units permit di-
sengagement of a failed engine and also
autorotation. '

Systems: Cabin heating, by engine bleed
air, and ventilation; heat exchangers warm
atmospheric air for ventilation system.

. system,

Fot. A, Szczepaniak

Hydraulic system, for cyclic and collective
pitch control boosters. Pneumatic system
for main wheel brakes. AC electrical
with two engine-driven starter/
/generators and 20V 16 KVA three-phase
alternator. 24V DC system, with two 28 Ah
lead-acid batteries. Standard equipment in-
cludes two transceivers, gyro compass,
radio compass, radio altimeter, intercom
system and blindflying panel. Electrically-
-operated wiper for pilot’s windscreen. Fire
extinguishing system, for engine bays and
main gearbox compartment.

DESIGN DEVELOPMENT: The Mil Mi-2,
announced in the !Autumn of 1961, was de-
signed in the USSR by the Mikhail L. Mil-
-bureau. Development on the Mi-2 pro-
totype, continued in the USSR until the
helicopter had completed its initial type
trials programme. Then, in accordance
with an agreement signed in January 1964,
further development, production and mar-
keting of the Mi-2 were assigned ex-
clusively to the Polish aircraft industry,
which had flown its own first example of
the Mi-2 in November 1965. Production by
WSK-Swidnik began in 1965, and this
factory had since built over 3500 in 24 ver-
sions for both civil and military -custo-
mers.

Performance (at normal T-O weight)

Max level speed at 500 m 210 km/h
'Max cruising speed at 500 m 200 km/h
Econ. cruising speed for max range
14.50 m at 500 m 190 km/h
17.42 m Econ. cruising speed for max endurance
11.40 m at 500 m 100 km/h
3.7 m Max rate of climb at S/L 4.5 m/s
2.40 m? Service ceiling 4000 m
166.0 m?* Hovering ceiling in ground effect 2000 m
Hovering ceiling out of ground effect 1600 m
Minimum landing area 30 X 30 m
2265 kg Range at 500 m with max internal and
800 kg auxiliary fuel, 30 min reserves 580 km
3550 Kg Range at 500 m with max payload, 5% fuel
3700 kg reserves 170 km
22.4 kg/m® EO/243/K/83 AG.
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SZD-48-3 Jantar Standard 3

Type: Single-seat high-performance Stan-
dard Class sailplane

DESIGN: High-wing glassfibre sailplane
with T-type tail unit and retractable mono-
-wheel landing gear. .

Wings: Cantilever high-wing monoplane
of tapered form. Wing section NN-8. Di-
hedral 1°30°. The leading edge per-
pendicular to the glider longitudinal axis
of symmetry. Glassfibre single-spar ribless
structure with double-cell torsion box.
Glassfibre sandwich wing skin with foamed
core. The aileron hinged  in five points
and actuated in one point by push-rods

and special kinematics system housed
completely in the wing. The airbrake
plates (upper and lower) made of dur-

alumin sheet are housed in the separate
boxes and actuated by push-rod system
with polyamid conical gear set. The wing
tips with skids protecting the allerons.
150 litres of water ballast in the wing
tanks. )
Fuselage: The monocoque glassfibre
stressed structure stiffened in the rear
part with the semi-frames and fin ribs.
The steel-tube framework in the  central
part where the wings, undercarriage and
pilot’s safet¥ harness are attached. The

TECHNICAL DATA
Dimensions

Wing span

Length overall
Height over tail
Wing area

‘Wing aspect ratio
Wing chord at root
Wing chord at tip
Mean standard chord
Tallplane span
Tailplane area
Vertical tail area
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undercarriage housing covered with glass-
Cockpit cover consists of two
pleces: Perspex fixed windscreen and
closed with two locks canopy. The instru-
ment panel can be shifted back after re-
moving central front screw to allow the
access to all the instruments. Rudder
pedals equipped with adjustable stops
allowing the accurate setting. Airbrake and
wheel brake levers are separated.

Tail unit: Cantilever T-tail of glassfibre
sandwich structure with foamed core. Fin
integral with fuselage. Tailplane to fuselage
fittings are fixed on rear spar and
auxiliary front spar. Mass-balanced elevator
with spring trim operated from the cock-
pit. Elevator actuated by push-rods, rudder
— by cables housed in the polyamid
tubes.

Landing gear: Mechanically-retractable
mono-wheel with tyre size 350 X 235 mm.
Tail wheel of 200 mm diameter. Disc brake
on main wheel. Optional c.g. towing hook
on the main wheel fork,

Equipment: Standard equipment consists
of airspeed indicator, altimeter, vario-

Weights and loadings

Weight empty, equipped

" Max T-O weight

without water ballast

15.00 m with water ballast
6.71 m Max wing loading
1.51 m Performance

10.66 m? Best glide ratio
21.1 at

0.95 m Min sinking speed

0.45 m at -

0.742 m Stalling speed

2.43 m Max permissible speed
1.26 m? Max aero-tow speed
1.03 m*

EO/243/K/83

meter, turn indicator and compass. Optional

items: artificlal horizon, transceiver and

oxygen equipment.

DESIGN DEVELOPMENT: SZD-48 Jantar
Standard sailplane was designed by Wila-
dystaw Okarmus on the basis of SZD-41A
Jantar Standard glider which flew for the
first time on 3 October 1973 and was put
into  production in 1974 (a total.of 160
SZD-41As had been built for customers in
18 countries, when the production was
erded). The main changes introduced into
SZD-48 sailplane in respect to SZD-41A
are the following: wings shifted up for
about 10 cm, new wing to fuselage fairing,
fuselage shorter for about 40 cm, tailplane
and fin lowered for 10 cm, water ballast
increased up to 150 kg. SZD-48 flew for
the first time on 10 December 1977 piloted
by January Roman. A total of 315 SZD-48
had been built by the end of 1980 and a
total of 475 of all Jantar Standards. On
31 December 1981 was flown for the first
time the SZD-52 Jantar 15, 15 metre FAI
class sailplane with flaps.

265 kg
385 kg
535 kg
50 kg/m?
at 320 kg at 535 kg
g 38 38
95 123 km/h
0.60 0.77 m/s
78 97 km/h
68 82 km/h
285 285 km/h
150 150 km/h
‘ W.K.
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SZD-42-2 Jantar 2B

Type: Single-seat high-performance Open

Class sailplane

DESIGN: Shoulder-wing glassfibre sail-
plane with conventional tail unit and
retractable mono-wheel landing gear.

Wings: Cantilever shoulder-wing mono-
‘plane of tapered form. Wortmann wing
sections: FX-67-K-170 at root, FX-67-K-150
at tip, Dihedral 2°. No sweep at quarter-
chord. Wing bullt in two parts of single-
-spar ribless structure with glassfibre/
/foamed core sandwich skin. Spar flanges
of glassfibre composites and spar walls of
glassfibre/foamed core sandwich con-
struction. One-piece slotless ailerons of
glassfibre/foamed core sandwich structure
hinged in six points and actuated in two
points. Elasticity-type flaps hinged on the
wing upper skin., Flap travel -8°--—8°.
Light alloy DFS-type airbrakes above and
below each wing. Ailerons, flaps and
brakes actuated by push-rods carried in
ball bearings. Provision in wing for 170
-litres of water ballast.

TECHNICAL DATA
Dimensions

Wing span

Length overall
Height over tail
Wing area

Wwing aspect ratio
Wing chord at root
Mean standard chord
Tailplane span
Tailplane area
Vertical tall area

Weights and loadings

Weight empty, equipped
Max T-O weight
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Fuselage: All-glassfibre monocoque struc-
ture. Centre-part has a steel tube welded
frame coupling together the wings, fuselage
and landing gear. Two-piece canopy: wind-
screen fixed, rear part hinged. Semi-
-reclining seat with ground-adjustable
backrest. Rudder pedals adjustable -in
flight. Excellent
cockpit. Provision for extra c.g. towing
hook enabling easy winch-launching.

Tail unit: Cantilever cruciform tail of
glassfibre/foamed core sandwich structure.
Fin integral with fuselage, carries inte-
graly-mounted VHF aerial. Elevator
actuated by push-rods. Elévator trimming
realized by spring locked in the proper
position with knob on control stick and
ground-adjustable tabs. Rudder operated by
cables running in tubes located in the
fuselage.

Landing gear: Mechanically-retractable
mono-wheel of 400 mm diameter (tyre
pressure 206 kPa) with two axial rubber
shock-absorbers and disc brake, Tail wheel
of 200 mm diameter.

air-ventilating of the.

Equipment: Normal cockpit instrumenta-
tion plus VHF transceiver, artificial
horizon and oxygen equipment.

DESIGN DEVELOPMENT: The first pro-
duction versicn of Jantar Open Class sail-
plane — designed by Adam Kurbiel — was
SZD-38A Jantar 1, which was flown ' for
the first time on 7 August 1973. A total
of 57 Jantar 1s had been built by the
beginning of 1976, when the production
was ended, for customers in 9 countries.
The second version was SZD-42-1 (for-

‘merly marked as SZD-42A) Jantar 2 flown

on 2 February 1976 — a total of 23 had
been built. SZD-42-2 Jantar 2B was first
flown on 13 March 1878, The basic changes
introduced in respect to earlier versions
are as follows: wing shifted up for 12.5 cm,
wing to fuselage incidence lowered By
1°30°, water ballast increased up to 170 kg,
modified elevator trimming, canopy hinged
instead of free opened. A total of 72 Jan-
tar 2Bs had been built by the end of
1982 and total of 154 of all Open Class Jan-
tars.

without' water ballast , 482 kg
with water ballast Vo 649 kg -
20.5 m Max wing loading 45.6 kg/m?
718 m ‘g limits at 54°C +-5.30/—2.65
176 m
14.25 m? Performance at 432 kg at 649 kg
29.2 Best glide ratio 50.3 50.3
0.90 m at 87 103 km/h
0.731 m Min sinking speed 0.46 0.53 m/s
2.60 m at 80 95 'km/h
1.35 m? Stalling speed 63 80 km/h
1.20 m?® Max permissible speed in rough air
7.5 m/s 250 250 km/h
15 m/s 200 200 km/h
362 kg Max aero-tow- speed 140 140 km/h
EO/243/KI83 W.K,
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SZD-50-3 Puchacz

Type: Two-seat high-performance training
sailplane
DESIGN: High-wing glassfibre sailplane

with conventional tail unit and double-
~wheel monotrace-type landing gear.

Wings: Cantilever high-wing monoplane
of tapered form. Wing section of Wort-
mann's laminar aerofoils. Wing consists
of' outer and inner parts of glassfibre
single-spar structure with sandwich skin.
Wing of ribelles structure, Box-spar with
rowing flanges. The main {fitting with a
horizontal pin. 20% plain ailerons of sand-
wich structure hinged in six points and
actuated by push-rods in one point. Single-
-plate DFS metal airbrakes on upper and
lower wing surfaces. Wing fitted to fuse-
lage with four pins.

Fuselage: Glassfibre monocoque structure
integral with the fin. Two plywood frames
at the central part connected with under-
carriage spars and upper and jower floor.
Cockpit of tandem arrangement with one-
piece Mecaplex canopy, side hinged. Cock-
pit with adjustable ventilation. In the case

TECHNICAL DATA
Dimensions

Wing span

Length overall '
Height over tail
Wing area

‘Wing aspect ratio
Wing chord at root
Wing chord at tip
Mean standard chord
Tailplane span
Tailplane area
Vertical tail area

Weights and- loadings

Weight empty, equipped
Max T-O weight
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of standard cockpit equipment the instru-
ment panel for front seat only, the in-
strument panel for rear seat optional.
Front pedals adjustable in flight.

seat adjustable. Front and bottom towing
hooks SZD or TOST type. )

Tail unit: Cantilever cruciform tail of
glassfibre sandwich structure with fabric-
-covered rudder and elevator, Tailplane
fitted to fin by tube spar and front pins.
Trimming tab on elevator. Elevator
actuated by push-rods. Rudder operated by
cables.

Landing gear: Double-wheel, with nose
wheel, monotrace type. Non-retractable
semi-recessed main wheel with tyre size
350 X 135 mm has shock-absorber and disc
brake independend of airbrakes control.
Fixed nose wheel size 255X 1100 mm
without brake. Tail skid.

Bottom -

Fot. PZL-Bielsko — M. Lempart

Equipment: Standard equipment consisting
of PR-250s airspeed indicator, W-12s alti-
meter, PR-03 variometer, total energy vario-
meter, EZs-3 electric turn indicator and
BS-1 compass, all of BZL production.
Optional: RS 6101-1 VHF‘transceiver and
TA-03A oxygen equipment with 8 1 bottle.

DESIGN DEVELOPMENT: SZD-50 Puchacz
sailplane was designed by Adam Meus to
meet the OSTIV-1976 regulations and IAR-
-22 regulations., The first prototype pro-
visory marked as SZD-50-1 Dromader was
flown for the first time on 21 December
1976. SZD-50-2 Puchacz flew for the first
time on 20 December 1977 and its pro-
duction version — on 13 April 1979. A total
of 45 had been built by the end of 1982.
SZD-50-3 Puchacz sallplane has granted
the Polish, LBA (FRG) and Swedish type
certificates. Puchacz is built for domestic
use and for the customers in Argentina,
Austria, Denmark, Finland, Great Britain,
Greece, FRG,  Sweden, Turkey und the
USSR. The current version, SZD-50-3, has
a larger horizontal tail situated 30 cm
higher on the fin and an enlarged rudder.

16,67 m Max wing loading 30.3 kg/m?

8.38 m g limits +5.30/—2.65

1.92 m

18.16 m* Performance

15.3 Best glide ratio 30

1.60 m at 85 km/h

0.551 m Min sinking speed 0.70 m/s

1.178 m at 75 km/h

4.20 m Stalling speed 58 km/h

2:79 m? Max pérmissible speed

1.87 m? in smooth air 215 km/h

in rough air 160 km/h

Max aero-tow speed 150 km/h

300 kg Max winch-launching speed 110 km/h

550 kg AG.
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Szybowiec SZD-50-3 Puchacz

Mgr inz. ADAM MEUS
PzL-Bijelsko

Charakterystyka ogolna

Dwumiejscowy szybowiec szkolno-treningowy.. Konstrukcja wy-
konana caikowicie z laminatow szklano-epoksydowych, Usierzenia
W ukiadzie Krzyzowym. PqQdwozie staie Jjednosiadowe dwukoiowe.
Kolo giowne (tylne) amortyzowane. Kabina w ukiadzie tandem,

SKrzydlo

Skrzydlo dwudzielne, trapezowe. Profile laminarne Wortmanna.
Pokrycie przekiaakowe laminat-pianka-iaminat., Dzwigar skrzyn-
Kowy 2z pusaml z rowingu szxlanego. Koncowki azwigarow potg-
czome sworzniem centralnym o o0si poziomej. W xkonstrukcji
skrzydia nie zastosowano zeber, Lotka — 20% o konstrukceji prze-
kiadkowe] zawieszona na szesciu zawiasach, napégdzana w jeanym
punkcie. Hamulce aerocaynamiczne z pojedynczymi piytami wy-
suwanymi w gorg i w a6t z obrysu protilu. riyty inajg regulo-
wane nakiadki laminatowe dociggane sprezynami.

Kadlub

Kadiub o konstrukcji laminatowej wykonany integralnie ze sta-
tecznikiem Kkierunku. Cz€sC cenwralng sianowig awie wregi skie)-
KOwe poigezone SKlejKowyluli azwlgaraaml pouwozia glowlicgo oraz
POQiogg BOrng i aowg. Pouwozle uwuxkolowe jeauosiauowe., Koi0
giowne amoriyzowane o sreanicy $oU X lsp mm z hamulcem tar-
czowym. Hamulec Kkola uruchamiany niezaleznie od hdmulcow,
aeroaynamicznych. Koio przednie stale o srednicy 2006 X 110 min,
niehamowane, "obydwa koia osionigte owiewkamil, Dostgp do de-
montazu Koi ifatwy. Tyi Kkadiuba zaopatrzony w pilozg.

Kabina w ukiauzie tanuewn oslomigla Jeunoczgsciowg ostong
otwierang na bok, mozna Jg olwierac i zamysac 2z przeanie)
i tylnej kabiny. Instruktor moze iatwo wizualnie sxkKontrolowac
prawlidiowos¢ zamknigcia obu zamkow. Oszklenie produkeji firmy
wMecaplex odaznacza si¢ bardzo dobrg przejrzysioscig i plynnoscig
ksztaitu. Wentylacja kabiny regulowana. wszystkie napgay w ka-
binie sg zdwojone i mogg byc obstugiwane niezaleznie z przed-
niego lub tylnego siedzema.

Tablica przyrzgdow poktadowych, znajdujgca sie w pierwszej
kapinie, wchoazi w Sskiad Stanuaraowego wyposazenia szybowca.
Szybowiec moze byC¢ rowniez aodaltkowo Wwyposazony w 1apicg
preyrzgaow pokiacowycn w druglej kabinie. labica ta  ulnoco-
wana Jest do ramy osiony Kabiny 1 owwlera si€ razem zZ nig, €O
jest wygodne przy wsiadaniu 1 wysiadaniu z szypowca. Obie tabl-
ce wyposazone s4 w identyczny zesiaw Pprzyrzguow pokiaaowych
produkceji PzL:

— preakoSciomierz PR-250s,

—'wariometr energii caikowitej PR-03,

— zakregtomierz elektryczny EuS-3,

— busolg BS-1,

— wysokosciomierz W-12s.

Pozycja pilotow siedzgca. Oparcie przednie nieregulowane, .Miska
siedzeniowa tylna wyJmowana pozwala -na zmiang WYSOKOSCL
i odlegtosci usytuowania pilota w zaleznosci od wzrostu (cztery
polozenia), co umozliwla (zwiaszcza 1nstruktorowi) poprawiig wi-
docznos¢ do przodu z tylnego miejsca, jak rowniez wystarczajgcag
wiaocznos¢ tablicy przyrzadow w pierwsze) kabinie. Pedaiy przed-
nie regulowane w locie. Pedaly tylne stale. Wywazenie za poinocg
klapki wywazajgce,.

Dobra ergonomia kabiny sprawia, ze zaré6wno niski, jak i wy-
soki pilot (nawet ponad 2 m Wwzrostu) ma zapewhiong wygoug
siedzenia i obstugi urzgdzen w obu kabinach.

Usterzenie wysokosci

Usterzenie wysoko$cl dwudzielne, w ukladzie krzyzowym, poig-
czone jJest ze statecznikiem kierunku za pomocg uzwigara ruro-
wego 1 kolkow przednich wprowadzonych w odpowiednie gniazda
statecznika kierunku. Konstrukcja statecznika wysokosci przekiad-
kowa (laminat-pianka-laminat). Ster wysokosci laminatowy opiot-
niany.

Ster kierunku

Ster kierunku laminatowy, Kkryty pi6tnem., SzybOwiec wypo-
sazony Jjest w zaczep przedni i dolny. Antena radiowa jest zabu-
dowana na state w stateczniku Kkierunku (dipol poéifalowy). Na-
pedy lotek i steru wysokosci — popychaczowe. Naped steru Kie-
runku — linkowy. Montaz szybowca latwy i szybki. Wszystkie
napedy sprzegane s3 samoczynnie. Nie wystepujg luzne elementy.

Standardowe wyposazenie szybowca stanowig:

— tablica przyrzadow pokiadowych w pierwszej kabinie,

— dwa zaczepy startowe SZD lub TOST,

— dwa komplety poduszek siedzeniowych (w tym dwie dodatko-
we poduszki plecowe), .

— apteczka pokiadowa, .

— dwa komplety pasdw pilota, J

— narzedzia montazowe,

— pokrowiec limuzyny.

Ponadto szybowiec moze byé dostarczony 2z mnastgpujacym wy-
pg:azenlem dodatkowym, montowanym na 2?gdanie klienta za do-
plata:

— tablica przyrzadéw pokladowych w drugiej kabinie,

— radiostacja pokladowa RS 6101-1 (produkcji polskiej) lub do-
wolna inna wg zlecenia,

— aparatura tlenowa TA-03A z 8 1 zapasem tlenu lub dowolna
inna wg zlecenia,

— zaslonki do szkolenia w §lepym pilotazu,

— wyjmowany drgzek sterowy w drugiej kabinie (wyjmowa-
nie latwe, bez uzycia narzedzi),

— pierscienie do mocowania linki
i drugiej kabinie, ‘

— narta $niegowa,

spadochronu w pierwszej
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— pokrowce plocienne na szybowiec.

Istnieje roéwniez mozliwosé zabudowy innych typow przyrzadéw
pokiadowych niz przewidziane w wyposazeniu normalnym, a takze
przyrzgdow dodatkowych. >

Szybowiec SZD-50-3° Puchacz jest budowany Wwg przepisow
OSTIV 1976 r. Speilnia rowniez wymagania przepisow JAR-22.
Oprocz certyfikatu polskiego ma  certyfikaty LBA (RFN)

i szwedzki,

Puchacz jest uzytkowany w Aeroklubie PRL i eksportowany do
wielu krajow, w tym do Danii, Grecji, Finlandii, Szwajcarii, KFN,
Szwecji, Turcji, Argentyny, WIlk. Brytanii, Austrii i ZSRR.

Obstuga na ziemi

Manewrowanie szybowcem jest bardzo latwe, poniewaz nie zala-

_dowany stoi on na obu Kkotach. Transport po lotnisku odbywa

si¢ na kotach., Do pchania po trawie wystarczajg trzy lub cziery
osoby. Przy holowaniu traktorem lub samochodem mozna Wyko-
nywac dowolne zakrety, przy czym Szybowiec mozna zaczepia¢
za przod lub za ogon. Mozliwy jest tez obrot w miejscu na kole
giéwnym przez uniesienie przodu kadluba jedng rekg. Wsiadanie
do kabiny jest wygodne ze wzglgdu na niskie usytuowanie burt.

Pilotaz
Start za wyctqgarkq

Rozbieg bez wahan, latwe zachowanie réwnowagi poprzecznej
i kierunku. Oderwanie i zalamanie prawidiowe przy mniewielkie)
pracy sterami. Wznoszenie strome bez wahan podiuznych. Wplyw
bocznego wiatru pozwala sig tatwo skompensowac, Przy lince
o diugosci 550 m uzyskuje sig¢ wysoko$é rzedu 250 m.

tart za samolotem i lot na holu

Rozbieg Kkrotki, skuteczna amortyzacja podwozia. Latwe utrzy-
.manie rownowagi poprzecznej i kierunkowej, bez trudnosci przy
wietrze bocznym. Lot na holu poprawny, sily sterowania umiar-
kowane i proporcjonalne.

Lot swobodny it krqzenie

Kabina ,,cicha” (mozna swobodnie rozmawiaé¢). Szybowiec przy-
jemnie sterowany wok6l wszystkich osi, bez nadmiernej czutosci.
Proporcje sit sterowania prawidlowe. Wystepuje wyrazne ostrze-
-zenie przed przeciagnieciem. Przeciggnigcie poprawne, przyjemny
w krgzeniu, nie wymaga nadmiernej pracy sterami. Szybowiec
daje sig¢ wywazy¢é w calym zakresie predkosci.

Korkociug

Korkocigg stromy typowy, wyprowadzenie z korkociggu latwe.

[ e 5
Akrobacja podstawowa
P

Pgtla, przewrdt, wywrét szybki, spifala = wykonanie ﬁgur' po-
prawne. Szybowiec jest dopuszczony do lotéw w chmurach i do
lotéw falowych,

Lgdowantie

Duza skuteczno$é hamulcéw pozwala na regulacje pqchylema
toru podejscia w bardzo szerokim zakresie. Przyziemienie latwe.
Doskonala amortyzacja i widoczno$¢ na dobiegu. ) .

Jako ogolne podsumowanie wiasciwosci pilotazowych. i przydat-
nosci do szkolenia szybowca SZD-50-3 Puchacz niech posiuzy ocena
znanego brytyjskiego pilota doswiadczalnego Derka Piggota
2z Lasham Gliding Centre, ktéry w sprawozdaniu z prob w locie
Puchacza z dn. 1.11.1982 r. stwierdza m.in., ze pilotaz i charakte-
rystyki lotne tego szybowca s3g zadowalajace pod kazdym wzgle-
dem oraz ze nadaje sie on bardzo dobrze do szkolenia podsta-
wowego, z podkresleniem dobrych wlasciwoscei w przeciggnigciu
i w korkociggu.

\
Dane techniczne i osiagi

Rozpigtosé 16,67 m
Diugosé - 8,38 m
Wysoko$é (ploza ogonowa na ziemi) 2,04 m
Powierzchnia no$na 18,16 m?
Wydtuzenie 15,3 .
Obciazenie powierzchni no$nej maks. 30,3 kg/m?
Masa szybowca pustego z wyposazeniem

standardowym 370 £10 kg
Masa dopuszczalna w locie -maks. . 550 kg
Masa pilota ze spadochronem min. w pierwszej )

kabinie (lot solo) 55 kg

Doskonatos¢ maks. przy predkosci 96 km/h 30

Predko$é opadania min., - 0,7 m/s
Dopuszczalna maks. predko§é lotu (IAS)
w atmosferze spokojnej 215 km/h
w atmosferze burzliwej 160 km/h
Predkoé¢ brutalnego sterowania (IAS) 150 km/h
Dopuszczalna maks. predkosé lotu holowanego ——_—

za samolotem (IAS)
Dopuszczalna maks. predkoéé startu za wyciggarka (IAS) 110 km/h
Dopuszczalna maks. predkosé otwierania hamulcbw

aerodynamicznych . 215 km/h
Dopuszczalne wspélezynniki obcigZzenia +5,3—2,65.
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cd. ze 8. 10

sie z opublikowanym przez Aeroklub RFN ,Projektem da--

’

nych wyjsciowych jednomiejscowego szybowca klubhowego”.

(Aerokurier 1/81).

W latach 1981/82- opracowano dokumentacje techmczna
prototypu SZD-51-1 Junior oraz rozpoczeto jego budowe,
ktorej zakonczenie jest przewidziane w 1983 r. Prototyp
ma bryle nie zmieniong w stosunku do przedprototypu oraz
calkowicie nowe rozwigzanie konstrukcyjno-technologiczne,
umozliwiajgce krotki, jednodniowy cykl fabrykacji duzych

zespoloéw (skrzydto, kadiub usterzenia) w foremnikach ne—’

gatywowych.

Typ .szybowca.
klub.

Uktad. Szybowiec z kompozytu szklano-epoksydowego
w ukladzie grzbietoplata z T-owym usterzeniem wysokosci
i stalym jednokolowym podwoziem.

Plat. W ksztalcie dwutrapezu. Konstrukeja jednodiwi-
garowa skorupowa, zamknieta metalowym Zebrem zamyka-
jacym. Skorupa przekladkowa. Dzwigar dwuteowy syme-
tryczny w obu skrzydlach. Czolo diwigara niesymetryczne
skrzynkowe. Skrzynka hamulca aerodynamicznego i caly
naped hamulca aerodynamicznego oraz lotki zawieszone na
dzwigarze. Hamulec aerodynamiczny jednoplytowy — plyta
z blachy duraldwej wysuwana tylko na gbérnej powierzch-
ni skrzydla. Lotka skorupowa z kompozytu szklano-epoksy-
dowego zawieszona w pigciu punktach, napedzana w jed-
nym. Automatyczne sprzegniecie napedu hamulca aerody-
namicznego i napedu lotek podezas montazu skrzydia
z kadlubem. Oba napegdy popychaczowe.

Jednomiejscowy szybowiec klasy

Type of the glider. Single-seat ¢lub class glider.
Arrangement. Glider made of glass-epoxy composite
in shoulder wing arrangement with T-tail and non-

-retractable mono-wheel landing gear.

Wing. In form of double trapezium. Mono-spar mono-
coque structure, terminated with a metal end rib. Sand-
wich-type skin. I-section spar symmetrical in both wings.
End face of the glider — non-symmetrical, box-type. Air-
brake box-and the entire airbrake actuating system as
well as ailerons — suspended on the spar. Single-plate
airbrake — sheet duralumin plate, protrudable from the
upper wing surface only. Monocoque-type aileron made
of glass-epoxy composite, hinged in five points and
actuated in one point. Automatic engagement of the air-
brake actuating system and the aileron actuating system
during assembling the wing with the fuselage.. Both
actuating systems of the push-rod type.

7/

Fuselage. Selid laminate monocoque structure, braced
in the rear portion with composite semi-frames and foamed
ribs. In the central part — truss welded of steel tubes,
with wing and the main wheel fastened to it. One-piece
cockpit canopy, openable sidewards. Seat bowl arranged
so as to obtain sitting-like pilot’s position, with the back-
-rest adjustable when on ground. Rudder controls pedals
adjustable during flight. Effective cabin = ventilation
accomplished by means of adjustable air blow onto the

SZD-52-0,.JANTAR 15

SZD-52-2 , JANTAR 15HF”

— —_—

Rys. 4. Szybowiec SZD-52-2 i SZD-52-3/The SZD-52-2 and SZD-52-3 sailplanes

{

Kadlub. Konstrukcja skorupowa z litego laminatu w
tylnej czesci usztywniona kompozytowymi polwrezkami
i piankowymi zeberkami. W czeéci centralnej spawana kra-
townica z rurek stalowych, na ktorej zawieszone sg skrzyd-
1a i kolo gléwne. Ostona kabiny jednoczgsciowa, otwierana
na bok. Miska siedzeniowa przystosowana do pozycji pilota
zblizonej do siedzacej z regulacjy oparcia plecéw na ziemi.
Pedaly steru kierunku przestawiane w locie. Skuteczna

, wentylacja kabiny za pomocg regulowanego nawiewu na
oslone kabiny oraz na pilota. Kolo gléwne o $rednicy
350 mm wyposazone w hamulec. tarczowy. Z tylu kadlu-

canopy and the pilot. Main wheel of 350 mm diameter,
provided with a disc brake. 200 m dia. tailwheel at the
fuselage rear, in front of it — a rudimentary skid, Two
aero-tow looks: front and bottom ones. Elevator —
actuated by push-rods; rudder, wheel brake and hookes —
actuated by cables. -

Tail unit. Horizontal unit with tailplane and elevator.
Laminate monocoque sandwich structure. Elevator trimming
realised by spring. Fin carries integrally — mounted VHF
aerial. Fabric-covered rudder.

4
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ba — koélko tylne o $rednicy 200 mm, z przodu szczatkowa

plozka. Dwa zaczepy: przedni i dolny. Naped

steru wyso-

koSci — popychaczowy, naped steru kierunku, hamulca

kola i zaczepbw — linkowy.

Usterzenie. Usterzenie wysokosci ze

statecznikiem

i sterem. Konstrukcja skorupowa przekladkowa. Ster wy-
sokoSci wywazony za pomocg sprezyny. W stateczniku kie-
runku umieszczona antena radiowa. Ster kierunku kryty

plétnem.

DANE TECHNICZNE

Przedprototyp

SZD-51-0

Junior

Wymiary

Rozpietosé 15 m
Dtugosé - 6,69 m
Wysokose 1,64 m
Szerokosé kabiny 0,62 m
Wysokos¢ kabiny 0,88 m

Wznios skrzydet 3°
Powierzchnia no$na 12,51 m?

Wydluzenie 18

BTasy i obciazenia (dia masy pilota 90 kg)

Masa wlasna 240 kg
Masa calkowita maks. 360 kg
Obcigzenie powierzchni 26,3 kg/m?

Prototyp
SZD-51-1
. Junior

235 kg

380 kg
25,9 kg/ms?

Osiggi (wg pomiaréw w locie, dla masy pilota 90 kg) '

TECHNICAL DATA

Dimensions

Span

Length

Height
Cockpit width
Cockpit height
Dihedral
Wing area
Aspect ratio

Pre-prototype Prototype

SZD-51-0
Junior

15
6.69

1.54 ]
0.62 1

0.88

SZD-51-1
Junior

30

12.51
18

m?2

Weights and loadings (at pilot weight 90 kg)

Emptly weight
Max T-O weight
Wing loading

240 kg
360 kg
26.3 kg/m?

Performance (at pilot wcight 90 kg)

235 kg
380 kg
25.9 kg/m?2

Best glide ratio at 78 km h 35
8osl§ona}losé przy 78 km/h i 35 Min. sinking speed at 72 km/h 0,6 m/s
Brediot min. | T erm ‘ Stalling speed 60 kn/h
Predko$é dop. maks. 220 km/h Max permissible” speed 220 km/h
. ! .
Predko$¢ holowania maks. 140 km/h Max aero-tow speed 140 km/h
TABLICA/TABLE a
Nazwa SZD-52-0 SZD-52-1 SZD-52-2 S7ZD-52-3 SZD-52-4
Type Jantar-15 Jantar-155 Jantar-15HFC Juntar-15HS Jantar-15HF
e
Klasa - .
Class 15 m standard 15 m standard 15 m
Rozpi¢todé, m
Wing span \ 15
Powierzchnia noéna, m?
Wing ‘area 10,3
Wydluzenie
Aspect ratio 21,9
Wznios skrzydla
Dihedral 2°
Dlugo$é, m :
Length 7,18 7,18 7,0 7,0 7,0
Wysokoéé, m
Height 1,31 1,41 1,33 1,33 1,33,
Szerokoéé kubiny, m
Cockpit width 0,6 0,6 0,65 0,65 0,65
Wysokoéé kabiny, m
Cockpit height 0.8 0,8 0.8 0,8 0,8
Masa wlasna, kg .
Weight empty 275 260 235 240 245
Masa balastu wodnego, kg s
Water ballast 124 124 140 140 140
Masa calkowita maks., kg
Max T-O weight 495 495 480 180 480
Doskonaloéé
Best glide ratio 43,4 41,5 43,5 41,5 43,5
Opadanie min., m/s » '
Min. sinking speed 0,6 0,6 0,54 0,56 0,54,
Predkodé min., km/h 3
Stalling speed 74 74 65 70 65
Maks. predkoéé dopuszezalna, km/h
Max permissible speed 260 260 260 260 260
Uklad usterzenia
Tail scheme + + i) 4 T
Data oblotu prototypu
First flight 28.02.1981 8.05.1981 9.02.1983 5.11.1982 3.02.1983
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Rys. 5. Szybowiec SZD-51-1 Junior/The SZD-51-1 Junior saiplane
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Silniki lotnicze

WSK PZL-Kalisz

Wytwornia Sprzetu Komunikacyjinego PZL-Kalisz w Ka-
liszu specjalizuje sie w produkeji lotniczych silnikéw tlo-
kowych i przeplywowych jako drugi zaklad w Polsce, po
PZL-Rzeszow. Pod wzgledem produkcji lotniczych silnikow
tlokowych jest najwigkszym producentem w Europie. W
ciagu swojej 30-letniej dzialalno$cei przedsiegbiorstwo dostay-
czylo na rynki zagraniczne i rynek wewnegtrzny 1gcznie
ok. 24 tys. silnik6w lotniczych. Produkcja lotnicza Wytwor-
n1 stanowi 85% ogoélnej produkeji. Dostawy produkeji na
eksport osiagnely 62% ogoblnej sprzedazy. Podstawowymi
odbiorcami wyrobow PZL-Kalisz s3g:

— Zwigzek Radziecki, Bulgaria, Rumunia, Wegry, NRD,
Czechoslowacja, Wietnam, Kuba, Korea,

— Francja, Anglia, USA, Jugostawia, RFN, Turcja.

Przewiduje sig dalszy rozwéj przedsigbiorstwa przez:

— modernizacje produkowanych -lotniczych silnikéw tlo-
kowych,

— rozwiniecie produkcji zespoidw do samolotow I,

-— uruchomienie produkcji silnika PZL-10 (TWD-10B) do
samolotu An-28.

Oproécez silnikéw lotniczych Wytwoérnia produkuje mecha-
nizmy s$rubowe do sterowania klapami, slotami i przesta-
wiania statecznika poziomego samolotu Ii-86.

Silnik lotniczy ASz-62IR

Silnik ASz-62IR jest czterosuwowy, gaznikowy, 9-cylin-

drowy w ukladzie cylindréw w pojedynczg g_wiazdg, chlo-
dzony powietrzem. Jego moc startowa (warto$¢ minimalna)
wynosi 721 kW (980 KM) przy 2200 obr/min.

Zastosowanie

Silnik ASz-62IR serii 16 stosowany jest do wszystkich
wersji samolotéw An-2, zad jego odmiana konstrukcyjna
oznaczona ASz-62IR-M-18 stosowana jest do samolotow rol-
niczych polskiej konstrukcji PZL-M18 Dromader i PZL-106
Kruk. :

Modernizacja silnika

Kolejne modernizacje silnika majg na celu zwigkszenie
okresu do pierwszej naprawy glownej. W poczatkowej fa-
zie produkowano silniki z okresem migedzynaprawczym
700 h. Obecnie seryjnie produkuje sie silniki z 1200-go-
dzinnym okresem miedzynaprawczym.

W 1982 r. wykonano prototyp silnika ASz-62IR serii 17
z 1500 h okresem miedzynaprawczym. Partia prototypowa
tych silnikow zostanie w 1983 r. przekazana do eksploatacji
obserwowanej.

Certyfikaty

Silniki ASz-62IR serii 16 i ASz-62IR-M-18 majg certy-
fikaty importowe:

— nr CB-116 polski uzyskany 15 lutego 1978 r.,

— nr E16 kanadyjski uzyskany 6 maja 1980 r.,

— nr E16 NE amerykanski uzyskany 16 grudnia 1980 r.

Silnik lotniczy AI-14RA

Silnik AI-14RA jest czterosuwowy, gaznikowy, 9-cylin-
drowy, o ukladzie cylindrow w pojedynczg gwiazdg, chlo-
dzony powietrzem, z reduktorem planetarnym. Jego moc
startowa (warto$é minimalna) wynosi 1874 kW (254,8 KM)
przy 2350 obr/min.

TABLICA 1. Zaleeane okresy miedzynapraweze (w godzinach)

Po remoncie
Wersja silnika Nowy pierw- CEWAT.
szym | drugim | trzecim tym piatym
ASz-62 IR serii 16 1200 1000 1000 1000 1000 1000
ASz-62 TReM-18 1000 1000 1000 1000 1000 1000

Aircraft engines
manufactured
by WSK PZL-Kalisz

The Transport Equipment Manufacturing Centre (WSK)
PZL-Kalisz specialize in production of aircraft piston and
turbine engines (second greatest after PZL-Rzeszow). As
regards production of aircraft piston engines, they are the
greatest manufacturer in Europe. For their 30-years’
activity they, have supplied approximately 24 000 aircraft
engines for both foreign and domestic markets. The pro-
ducts intended for aircraft makes 85% of the total pro-
duction output of the plant. The supply of products to be
exported reached 62% of the total sales. The most im-
portant importers of products supplied by this factory are:

— USSR, Bulgaria, Romania, Hungary, GDR, Czechoslo-
vakia, Viet-Nam, Cuba, Korea and

— France, Great Britain, USA, Yugoslavia, FRG, Turkey.

Within the anticipated development trends of the
factory, the following is planned:

— further modernization of the manufactured aircraft
piston engines,

— further develcpment of production of assemblies for
the Il airplanes,

— starting up of production of the PZL-10 (TWD-10B)
engine for the An-28 aircraft.

In addition to the aircraft engines, the factory manu-
facture as well screw mechanisms to actuate flaps slots
and tailplane for the I1-86 airplane.

ASz-62IR aircraft engine

The ASz-62IR engine is -a 4-stroke 9-cylinder single-row
radial air-cooled carburettor engine. Its take-off power
(the minimum value) is 721 kW (980 hp) at 2200 rpm.

Zipplication :

The ASz-62IR series 16 engine is used in all versions
of the An-2 airplanes and its design version denominated
ASz-62IR-M-18 is used in ag-planes PZL-M18 Dromader
and PZL-106 Kruk of Polish design.

Modernization of the engine

Successive modernizations of the engine are aimed at
increase in the time to the first major overhaul. The
recommended TBO for the engines manufactured at the
initial stage of production was 700 h. The TBO for the
engines manufactured at present in lots amounts to 1200 h.

In 1982 a prototype of the ASz-62IR series 17 engine
was made, for which the TBO of 1500 h was planned. The
prototype batch of these engines will be submitted to
supervision operation in 1983.

Certificates
The ASz-62IR series 16 and ASz-62IR-M-18 engines
have been granted the following import certificates:
— No. CB-116 — Polish — obtained on 15th Feb, 1978,
— No. E16 — Canadian — obtained on 6th May 1980,-
— No. E16 NE — American — obtained 16th Dec. 1980.

AI-14RA aircraft engine

The AI-14RA engine is a 4-stroke 9-cylinder single-row
radial air-cooled carburettor engine with a planetary gear.
Its take-off power (the minimum value) is 187.4 kW
(254.8 hp) at 2350 rpm. It is manufactured on two versions
worked out at WSK PZL-Kalisz:

— AI-14RA with air-operated starting system (employing
compressed air),

— AI-14RC with electric
electric starting motor).

starting system (with an

TABLE 1. Recommended Time Betwee Overhauls (hrs)

After overhaul
New

Engine version

1-st ] 2-nd [ 3ad | 4-th 5-th

1000 1000 . 1000
1000 1000 1000

ASz-621R, series 16 1200 ‘ 1000 1000
ASz-621R-M-18 1000 ‘ 1000 1000
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TABLICA 2. Zalecane okresy miedzynapraweze (w godzinach)

TABLE 2. Recommended Time Between Overhauls (hrs)

Rys. 1. Silnik ASz-62IR serii 16, widok z przodu/ASz- 62IR series 16
engine, front view

Silnik produkowany jest w dwoéch odmianach konstruk-
cyjnych opracowanych przez WSK PZL-Kalisz:

— AI-14RA z powietrznym rozruchem (za pomocay sprg-
zonego powietrza),

— AI-14RC z elektrycznym rozruchem (za pomocag prado-
rozrusznika).

Zastosowanie

Silniki AI-14RA i AI-14RC stosowane sa do mnapedu
samolotéw wielozadaniowych PZL-104 Wilga 35 i Wilga 80.
Silnik moze byé stosowany do- napedu samolotow 1gczni-
kowych, turystycznych, sanitarnych, rolniczych itp.

Modernizacja silnika

Przeprowadzane modernizacje silnika doprowadzily do
podwyzszenia okresu miedzynaprawczego z 600 do 1000 h
przy eksploatacji na oleju Aeroshell W 100.

Ponadto wykonano nowe wersje silnika:

— z elektrycznym rozruchem, oznaczong AI-14RC,

— z przesunietym do tytu gaznikiem, oznaczong AI-14RA-
-KAF do samolotu Wilga 80,

— silnik prototypowy AI-14RD o zwigkszonej mocy ze
191 kW (260 KM) do 206 kW (280 KM).

W 1982 r. przeprowadzono na hamowni stoiskowe proby
silnika o mocy 206 kW z wynikiem pozytywnym, w 1983 r.
przejdzie on proby w locie na samolocie PZL-104.

Certyfikaty
Silniki AI-14RA i AI-14RC maja certyfikaty 1mport0we

32

Wersja Po remonsis i Engine After overhaul l
silnika Nowy pierw- . . Uwagi ~ version New ! Remarks
szym drugim | trzecim . 1-st 2-nd I 3-rd '
AL14RA | 1000 | 1000 | 1000 | 1000 | Okresy micdzynaprawcze przy BNy | TR (ST | ED | TR e e
stosowaniu od poczatku oleju 0: ‘{‘lf"““ "}’1 einwne s ‘;
: Acroshell W 100 lub jego odpo- AL-14RA “,‘12‘. TORL VG VEry REEMULDg
wiednikéw and [ VN (N engine operating
AL-14RC 800 800 800 800 | Okresy miedzynaprawese przy AT-HRC i) sl 609 500 lj??.":"l‘?;‘f‘“”"j“g"grt‘lcﬁﬁ“i’é
stosowaniu innych olejéw (np. “c““‘,"‘t;,o"‘ is used (e.g. MK-2
MK-22, MS-20) e 15220
p Application
The AI-14RA and AI-14RC engines are used as power
units the PZL-104 multipurpese airplanes (Wilga 35 and
Wilga 80). This engine can be used to power liaison.
touring, agricultural, ambulance etc. airplanes.
Modernization of the engine
The engine modernization work carried out up to the
¢

present has brought about increase in the TBO from 600
to 1000 hrs when Aercshell W 100 lubricating oil is used
at the engine operation.

Moreover, new versions of the engine have been deve-
loped:

— version
AI-14RC;

— version with the carburettor shifted rearwards,
nominated AI-14RA-KAF, for the Wilga 80 airplane;

— prototype engine AI-14RD with the rated power in-
creased from 191 kW (260 hp) to 206 kW (280 hp).

In 1982 the 206 kW engine successfully passed bed tests
and in 1983 it will be flight-tested on the PZL-104 aircraft.

with electric starting system, denominated

de-

Certificates

The AI-14RA and AI-14RC engines have been
the following import certificates:

— No. CB-125 — Polish — obtained on 26th June 1979,

— No. E-17 — Canadian — obtained on 28th May 1980,

granted

— No. E 11 NE — American — obtained on 21st Sept.
1981. |
WK-1A jet engine

It is a' turbojet engine, with centrifugal compressor.

Take-off thrust 2700 daN at 11 560 rpm.

S5

Rys. 2. Silnik AI-14RA, widok 2z przodu/AI-14RA engine, front

view
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Rys. 3.

Silnik WK-1A, widok z boku/WK-1A turbojet, side view

— nr CB-125 polski -uzyskany 26 czerwca 1979 r.,
— nr E-17 kanadyjski uzyskany 28 maja 1980 r,,
— nr E 11 NEeamerykanski uzyskany 21 wrze$nia 1981 r.

Silnik WK-1A

Silnik WK-1A jest silnikiem przeplywowym, turbood-
rzutowym ze sprgzarka odérodkowsq. Cigg startowy wynosi
2700 daN przy 11560 obr/min.

Zastosowanie

Silnik jest stosowany do samolotow MiG-15bis (LiM-2),
MiG-17 (LiM-5 i LiM-6) i 11-28 jest latwy w obstudze
i stosunkowo tani. Okres do pierwszej naprawy glownej
wynosi 200 h. Modernizacji silnika nie przewiduje sie ze
wzgledu na zakonhczenie jego produkcji w 1985 r.

Mechanizmy Srubowo-toczne do sterowania klapami
i slotami samolotu I1-86

Przekladnie $rubowo-toczne sa jednymb®z elementow spe-
cjalizacji, jakg Wytwornia PZL-Kalisz osiggnela w produk-
-c¢ji zespolow samolotowych. Przekladnie toczne wykonywa-
ne sg o diugosci do 1500 mm ze S$rubg pelng wzglednie
drgzong o $rednicy do 120 mm. Produkowane przekladnie
majq kojarzenie swobodne (bez napiecia wstepnego), na-
kretka jednoczeiciowa z dowolng iloscig i rodzajem obie-
g0w kulek (obieg zewnetrzny). Sruba i nakretka sg wyko-
nywane obrébkag cieplno-chemiczng przez: naweglanie
i hartowanie wzglednie azotowanie.

Mechanizmy srubowo-toczne siuzg do sterowania klapami
skrzydla, przenosza sit¢ do 8750 daN, majg skdk roboczy
910 mm i mase¢ z reduktorem 34,6 kg. Mechanizmy do ste-
rowania slotami przenoszg sile do 2217 daN, majg skok
roboczy 626 mm, a ich masa wynosi 13,5 kg. Minimalna
temperatura ich pracy wynosi 2056 K.

Mechanizm sterowania statecznikiem poziomym
samolotu ii-86

Mechanizm ten jest mechanizmem $rubowym, przenosi
sile 100 ton. Jego skok roboczy wynosi 572 mm, a masa
296 kg.

Mechanizm S$rubowo-toczny z i‘cduktorem do sterowania
samolotu I1-86/Ball screw mechanism with a reduction

Rys. 4.
klapami
gear, for actuating flaps of the I1-86 aircraft

Application .

The engine is used in airplanes MiG-15bis (LiM-2),
MiG-17 (LiM-5 and LiM-6) and 1i-28. It is easy for
operation, maintenance and service and relatively cheap.
The time to the first major overhaul amounts to 200 hrs.
It is not planned to be modernized because its production
is intended to be slopped in 1985. -~

Ball screw mechanisms to actuate flaps and siots of the
1i-86 aircraft

The ball screw mechanisms are one of the subjects of
specialization gained by WSK PZL-Kalisz in the field of
production of aircraft assemblies.

Anti-friction gears up to 1500 mm long with solid or
hollow screw of up to 120 mm diameter are manufactured.
The gears are freely engaged (without pre-tension), the
nut is of the non-split type, with freely chosen number
and type of the ball circulating systems (external circulat-
ing systems). The screw and nut are available in the
‘following versions of thermo-chemical treatment: carburized
and quenched or nitrogen case hardened.

On group of the ball screw mechanisms are used to
actuate wing flaps. They are capable to bear forces up

Rys. 5. Mechanizm Srubowo-toczny do sterowania_n slota}ni skrzydla
samolotu I1-86/Ball screw mechanism for actuating wing slots of
. the 11-86 aircraft

Rys. 6. Mechanizm sterowania statecznikiem poziomym/Tail plane
actuating mechanism

to 8750 daN. Their working travel is 910 mm and weight,
including the reduction gear, is 34.6 kg. .

The slot actuating mechanisms can bear forces up to
2217 daN, their working travel is 626 mm and weight
amounts to 13.5 kg. Their minimum operating temperature
is 205 K. -

Mechanism actuating the tail plane of the II-86 aircraft

This ball screw mechanism can bear
100 tons.
296 kg.

forces up to
Its working travel is 572 mm and weight —
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TECHNICZNY SLOWNIK LOTNICLY

WAHADLOWIEC KOSMICZNY
TECHNIKA KOSMICZNA
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24

25
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27
28
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30
31
32
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34
35
36
31
38

39

40
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automatyczne urzgdzenice
kontrolne
dyspozycyjny wskaznik

potozenia, d. sztuczny
horyzont
zmodyfikowana, podat-
na izolacja powierzch-
niowa wielokrotnzgo
uzytku
ubidér przeciwprzecigze-
niowy

wskaznik liczby Macha
i kata natarcia
przerwanie lotu w trak-
cie okrazania (przed
wejsciem na orbite)
automatyczne przeka-
zywanie obrazu

uktad sterowania atmo-
sferycznym ukladem zy-

ciodajnym
atmosferyczny uklad zy-
ciodajny .

uktad zasilania Sluzy
powietrznej

przerwanie lotu po or-
bicie

wskaznik wysokosci i

predkos$ci pionowej
celownik optyczny zato-
gi (dla obserwacji drzwi
komory ladunkowej wa-
hadiowca)
Towarzystwo
Lgcznosciowych
Komitet Badan
strzeni Kosmicznej
procesor (ukladu) stero-
wania, zesp6t przetwa-
rzania danych uktadu
sterowania

sterowanie (samym)
drazkiem sterowym
uklad przetwarzania da-
nych

zespOt zobrazowania (in-
formacji)

uklad sterowania $rodo-
wiskiem i uktad zycio-

Satelitow

Prze-

1ajny

uhiér ratowniczy do ka-
tapultowania
powierzchnia graniczna

wejscia (w atmosfere)
Europejska organizacja
rozwoju rakiet no$nych
(indywidualny) aparat
dla poruszania sie poza
statkiem

Europejska organizacja
badan kosmicznych

uklad wentylacyjny u-
bioru ratunkowego
zbiornik (paliwowy) ze-

wnetrzny

czas uplywajacy, c., ja-
ki upiynat
praca (ludzi)
wnatrz statku
nego)
freonowy
dzacy
silownia (elektryczna) z
ogniwami paliwowymi
filcowa izolacja (cieplna)
powierzchniowa, wielo-
krotnego uzytku
wlbéknista kompozytowa
izolacja (cieplna) odbi-
jajaca

wodoér ~ gazowy, W. W
stanie gazowym

azot g., a. w stanie ga-
zZzowym

tlen gazowy, t. w
nie gazowym
komputer ogoélnego prze-
znaczenia

zesp6t potgczeniowy stu-
chawek

powierzchniowa izola-
cja (cieplna) wielokrot-
nego uzytku dla wyso-
kich temperatur
Miedzynarodowe
sorcjum satelitow
no$ciowych

na ze-
(orbital-

obieg chto-

sta-

kon-
tacz-

41
42
43

46
47
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49
50

53

54
55

58
59

60

61
62

63

65
66

67
68

69
70

1
72
73
74

5
76
i §
8

79

80
81

82

83

cd.

— bezwladnosSciowy zespot
pomiarowy
— praca (ludzi) wewnagtrz

statku (orbitalnego)
zesp6O! Kklawiszowy, Kkla-
wiatura

Centrum lotéw kosmicz-
nych im. Kennedy’'ego
patrz 47

ciekly wodér

ladownik ksiezycowy,
czlon ksigzycowy (statku
kosmicznego)

(sztuczny) satelita Ksig-
zyca, ksigezycowa stacja
orbitalna

ciekly tlen

system przetwarzania
danych dla startu statku
Ksiezycowe laborato-
rium odbiorcze; 1. od-
bioru materialow  Kksig-
zycowych
powierzchniowa izolacja
(cieplna) wielokrotnego
uzytku dla niskich tem-
peratur

tazik ksiezycowy, k. po-
jazd wedrujacy

lekkie stuchawki

— wielofunkcyiny uktad
zobrazowania na lampie
katodowe]j

zespol polgczenlowy ste-

rowania (zdalnym) ma-
nipulatorem

— lagodny ladunek wybu-
chowy, 1. pironabdj

— gtowny silnik .

— wylaczenie glowrego
silnika

— minimalny punkt wej-

Scia (w atmosfere)
czas uplywajacy zadania

— izolacja (cieplna) wielo-
warstwowa

— ruchoma platforma star-
towa

— hydrazyna monometylo-
wa
— wielozadaniowy modu-
lowy statek kosmiczny
mechanizm ustalania
polozenia manipulatora
gitowny uktad napedowy
— zamek blokowania ma-
nipulatora -
Osrodek kosmicznych
lotow zatogowych

— sie¢ (Sledzenia) zalogo-
wych lotébw  kosmicz-
nych

gléwny. zespo6l regulacji
w czasie

reczne sterowanie wek-
torem ciggu
nominalny punkt
§cia (w atmosfere)
obserwatorium sateli-
tarne do badan geofi-
zycznych

orbitalny uklad manew-
rowania

satelitarne obserwato-
rium astronomiczne
statek (kosmiczny) orbi-
talny

ukltad wysuwania i od-
szukiwania tadunku uzy-

wej-

tecznego (wahadiowca)

— u.* przechowywania i
rozprowadzania rea-
gentow (dla ogniw pa-
liwowych)

— bierna ochrona przeciw-
termiczna

— kompozyt weglowo-we-
glowy

— uktad sterowania od-
rzutem, sterowanie stru-
mieniowe

— zawbr sterowania od-
rzutem, z. sterébw stru-

mieniowych

na s. 37

SPACE SCHUTTLE AND SPACE TECHNO-
LOGY ABBREVIATIONS
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51
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54

ACE — Automatic checkout
equipment
ADI — Attitude director
indicator

AFRSI — Advanced flexible
reusable surface insulation

AGS — Anti-gravity suit
AMI — Alpha Mach In-
dicator

AOA — Abort once around
APT — Automatic picture
transmission

ARPCS — Atmospheric re-
vitalization pressurization
control system

ARS — Atmospheric re-
vitalization system

ASS ~— Airlock support
system

ATO — Abort to orbit
AVVI — Altitude,verticai
velocity indicator

COAS — Crew optical

alignment sight

COMSAT — Communication
Sattellite Corporation
COSPAR — Committee for
Space Research

CPU — Control processor
unit

CSS — Control stick steer-
ing

DPS — Data processing
system

DU — Display unit
ECLSS — Environmental
control and life support
system

EES — Escape ejection suit
EI — Entry interface
ELDO — European Laun-
cher Development Organi-
zation

EMU — Extravehicular
mobility unit

ESRO — European Space
Research Organization
ESVS — Escape suit venr
tilation system

ET — External tank

ET — 'Elapsed time

EVA - Extravehicular
activity

FCL — Freon coolant loop
FCP — Fuel cell power
plant

FRSI — Felt reusable sur-
face insulation

FRCI — Fibrous refractory
composite insulation

GH, — Gaseous hydrogen
GN, — Gaseous nitrogen
GOy — Gaseous oxygen
GPC — General purpose
computer

HIU — Headset interface
unit

HRSI — High-temperature
reusable surface insulation
INTELSAT — International
Telecommunication Satellite
Corporation

IMU — Inertial measure-
ment unit

IVA — Intra-vehicular
activity

KBU — Xeyboard unit
KSC — Kennedy Space
Center

LEM — Lunar Excursion
Module — see LM

LHs - Liquid hydrogen
LM Lunar module

LO — Lunar orbiter

LO, — Liquid oxygen
LPS — Launch processing
system

LRL — Lunar Receiving
Laboratory

LRSI — Low-temperature,
reusable surface insulation
LRV — Lunar roving
vehicle, (L.) Rover

LWHS — Lightweight head-
set

55 — MCDS — Multifunction
CRT display system

56 — MCIU — Manipulator con-
troller interface unit

57 — MDF — Mild detonating
fuse

58 — ME — Main engine

5 — MECO — Main engine
cutoff

60 — MEP — Minimum entry
point

61 — MET — Mission elapsed
time

62 — MLI — Multilayer insulation

63 — MLP — Mobile launch
platform

64 — MMH — Monomethyl hy-
drazine .

65 — MMS — Multi-mission mo-
dular spacecraft

66 — MPM — Manipulator posi-
tioning mechanism

67 — MPS — Main propulsion
system

68 — MRL. — Manipulator re-
tention latch

69 — MSC — Manned Spacecraft
Center

70 — MSFN — Manned Space-
craft Flight Network

71 — MTU — Master timing unit

‘72 — MTVC — Manual thrust
vector control

73 — NEP — Nominal entry
point

74 — OGO — Orbital geophysical
observatory

75 — OMS — Orbital maneuvring
system

76 — OSO — Orbital satellite
observatory

7 — OV — Orbital . vehicle

78 — PDRS — Payload deploy-
ment and retrieval system

79 — PRSD —  Power reactant
stowage and distribution
system

80 — PTC — Passive thermal
control

81 — RCC -— Reinforced carbon
carbon

82 — RCS — Reaction control
system

83 — RJD — Reaction jet driver

84 — RMS — Remote manipula-

. tion system

85 — RSS — Range safety
system

86 — RTLS — Return to launch
site

87 — SBTC — Speedbrake thrust
control

88 — SCA — Shuttle carrier air-
craft

89 — SGLS — Space-ground link
system

90 — SI — Scientific instruments

91 — SOP — Software operating
program

92 — SPI — Surface position inr
dicator

93 — SRB — Solid rocket booster

94 — SSME — Space shuttle
main engines

95 — SSUS — Spinning solid
upper stage

96 — ST — Star tracker

97 — STADAN — Space Tracking
and Data Acquisition Net-
‘work

98 — STS — Space transporta-
tion system

99 — TDRS — Tracking and
Data Relay Satellite

100 — TLM — Telemetry

101 — TPS — Thermal protection
system

102 — TVC — Thrust vector
control '

103 — VAB — Vehicle assembly
building
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PROTOTYPY = =

ICA IAR-825 TP Triumf ® Rumunia @

Turboémiglowy samolot szKkolno-treningowy

W czerweu 1982 r. wykonal pierwszy lot rumunski samo-
lot szkolno-treningowy z turbinowym silnikiem $miglowym,
IAR-825 TP Triumf, zbudowany przez Wytwoérnie ICA w
Braszow. Przedstawia on te samg generacje samolotéw
szkolno-treningowyeh co Pilatus PC-7, Beech
i Embraer EMB-312 i jest przeznaczony do szkolenia pod-
stawowego i zaawansowanego. W samolocie wykorzystano
elementy samolotu z silnikiem tlokowym IAR-823, dzigki
czemu opracowanie projektu i budowe prototypu samolotu
ukonczono w ciggu roku. Zupelnie nowy jest tylko kadlub,
z kabing z miejscami ucznia i instruktora jedno za dru-
gim, zostal on jednak skonstruowany zgodnie z zasadami
przyjetymi w budowie samolotu IAR-823. Do krotkiego
centroplata o stalej cieciwie mocowane sg glowne golenie
podwozia. Skrzydla o zmodyfikowanym profilu NACA 23012
sq zaopatrzone w klapy Frise na krawedzi natarcia i w
jednoszezelinowe klapy na krawedzi splywu. Do statecz-
nika usterzenia kierunku dodano niewielkg pletwe przy-
kadlubowa. Trojkolowe podwozie jest chowane. Do napedu
prototypu zastosowano silnik z samolotu rolniczego
IAR-827 TP — Pratt Whitney Canada PT6A-15AG o mocy
507 kW (680 KM) ze $miglem Hartzell. Samoloty seryjne
beda napedzane silnikiem PT6A-25; bierze sig¢ réwniez pod
uwage czechostowacki silnik M-601B. Zbiorniki paliwowe
o pojemnodci 360 1 znajdujg sie w skrzydlach, samoloty

seryjne beda wyposazone w dodatkowe, nieodrzucane
zbiorniki po 70 1 na koncach plata.

Pane techniczne )

Rozpietosé 10,30 m
Dlugosé 8,90 m
Wysokoéé 2,38 m
Powierzchnia nosna 15,00 m?
Masa wlasna 1200 kg

Schweizer SGM2-37 e USA e

Dwumiejscowy motoszybowiec o metalowej kenstrukeji

We wrzeéniu 1982 r. rozpoczeto w stanie Nowy Jork
proby w locie dwumiejscowego metalowego motoszybowca
SGM2-37 firmy Schweizer Aircraft. Pierwszy lot trwal
40 min i pozwolil na sprawdzenie motoszyboweca w szero-
kim zakresie warunkéw lotu. Od rozpoczecia prac studyj-
nych nad motoszybowcem do pierwszego lotu uplynely
tylko dwa lata, a certyfikat FAA byl oczekiwany w naj-
blizszym czasie. Osiem SGM2-37 zostalo juz zamoéwionych
przez akademie USAF w Colorado Springs.

W pordéwnaniu z innymi motoszybowcami SGM2-37 ma
silnik o stosunkowo duzej mocy. Jest to Lycoming 0-235
o mocy 82 kW (112 KM), wziety wraz z przegroda ognio-
wag, ukladem sterowania i lozem z samolotu Piper Toma-
hawk. Koszty wiekszego niz w innych motoszybowcach
zuzycia paliw sg kompensowane przez wigkszg trwalosé
miedzynaprawczg silnika (2000 h w porownaniu z 600-
—+1000 h silnika Limbach). Duzy nadmiar mocy jest ko-
rzystny w warunkach amerykanskich ze wzgledu na loty
nad obszarami o wysokiej temperaturze i nad gébrami. Za-
pewnia on dobre osiggi przy sfarcie i wznoszeniu, porow-
nywalne z osiggami samolotu Super Cub. Zastosowanie
plata o duzym wydluzeniu i laminarnym profilu i aerody-
namika calego platowca zapewniajg zaréwno w locie szy-
bowcowym jak i silnikowym poprawne wilasciwosci i osiagi
nie ustepujace osiagom motoszybowcoéw wykonanych z la-
minatow. .
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T-34C

Masa startowa 2200 kg
Wspolczynniki obcigzen +6 g —3 g
Maks. predko$¢ dopuszczalna 550 km/h
Maks. predkosé¢ przelotowa 420 km/h
Predkos$¢ minimalna 90 km/h
Pulap praktyczny 8600 m
Dlugosé startu na 15 m = 250 m
Dlugosé ladowania z 15 m 300 m
Dlugotrwalosé lotu 3 h

. W.K

SGM2-37 ma centroplat o stalej cieciwie, a skrzydla sa
zaopatrzone w obustronne plytowe hamulce. Kabina
z miejscami obok siebie ma oslone odsuwang do tylu. Dla
ulatwienia kolowania i startu przy sko$nym wietrze zasto-
sowano podwozie klasyczne, z koétkiem ogonowym, zamiast
jednosladowego. Nowsze wersje bedg mie¢ podwozie cho-
wane, a takze naped silnikiem turbinowym.

Dane techniezne

Rozpietosc 18,12 m
Dlugosé 8,32 m
Wysokosé 2,43 m
Powierzchnia noéna 18,00 m?
Wydluzenie 13,09
Masa wtlasna- 520 kg
Masa paliwa 40 kg
Masa startowa 756 kg
Maks. predko$é dopuszczalna 249 km/h
Predko$é minimalna 74 km'h
Maks. doskonato$é przy 102 km/h 27
Min. opadanie 0,85 m/s
Maks. wznoszenie 4,40 m/s
Diugoéé startu na 15 m 160 m
W.K
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Z DZIEJOW POLSKIEJ TECHNIKI LOTNICZEJ

Lot na 43-letnim Orliku

Jeden egzemplarz przedwojennego szybowca wyczynowe-"
go, Orlik II konstrukcji Antoniego Kocjana wiosng 1939 r.
zosfal wystawiony na Swiatowej Wystawie w Nowym
Jorku. Zakupil go dr Jan Zbikowski, Polak zamieszkaly
w USA. Po przystapieniu USA do II wojny $wiatowe]j
wszystkie szybowce zarekwirowalo lotnictwo wojskowe.
Orlik tez sluzyl do treningu pilotow wojskowych. W 1946 r.
Orlika nabyl student Paul Mc Cready, znany poézniej ame-
rykanski szybownik. W latach 1948-+1949 zajal on I miej-
sce na Orliku w krajowych zawodach szybowcowych w
TUSA. W 1948 r. szybowiec otrzymatl izolacje cieplng z waty
szklanej, aparature tlenowg i radiostacje. 31 grudnia 1948 r.
P. Mc Cready uzyskat rekordowg predko$é absolutng
9000 m. W przygotowaniach do tego lotu pomagata wy-
twoérnia Lockheed, a podczas lotu rekordowego szybowiec
byt eskortowany przez samolot mys$liwski Lockheed P-38
Lightning. Pé6Zniej Mc Cready zasltynagl jako tworca tzw.
krazka Mc Cready’ego, uzywanego przez szybownikow.
Dzigki lotom na Orliku Mc Cready zainteresowal sie¢ me-
teorologig, z ktérej nastepnie uzyskal doktorat.

W czasie eksploatacji szybowiec otrzymal oszklenie odej-
mowanej oslony kabiny z jednego arkusza szkla organicz-
nego oraz zmniejszono mu powierzchnie lotek, pozostawia-
jgc tylko ich zewnetrzne polowki. Poczatkowo bowiem lotki
byly dwudzielne. Tak zmieniony byl uzywany przez Mer-
ritta Wilsona w La Canada w Kalifornii w polowie lat
sze$cédziesigtych.

Na poczatku lat siedemdziesigtych szybowiec nabyl John
Serafin, Amerykanin polskiego pochodzenia. Zajgl si¢ on
Orlikiem bardzo starannie.

O swym spotkaniu z Orlikiem II w USA w 1981 r.
ciekawy odczyt mial pilot doSwiadczalny inz. Andrze]
Ablamowicz z kola SIMP przy Instytucie Lotnictwa w
Warszawie w dniu 14.02.1983 r. Oto jego relacja: ,,Z Orli-
kiem mialem okazje zapoznaé¢ sie na lotnisku Estrella. w
Arizonie. Zaskoczyl mnie wrecz rewelacyjny stan technicz-
ny szybowca. Dbalo$¢ jaka tu sie otacza latajgce egzempla-
rze samolotéw i szybowcOw z dawnych lat rzuca sie w
oczy. Np. mialem tez okazje przelecieé¢ sie¢ na samolocie
mysliwskim Mustang z II wojny $wiatowej. Ale wro6é¢my
do Orlika. J. Serafin przeprowadzit remont generalny tego
szybowca lgcznie z rozklejaniem i klejeniem od nowa wielu
elementéw. ‘Przy okazji nieznacznie szybowiec zmodyfiko-
wal. Ostone kabiny zastgpil jednoczeiciows, dodat kolo
glowne a pod koncoéwkami skrzydel mate kablgki z koO-
teczkami. Bylo to konieczne ze wzgledu na betonowsg na-
wierzchnig lotniska, z ktorego Orlik wykonuje loty. Szy-
bowiec pomalowany jest na bialo i czerwono, do$¢ podob-
nie jak w pierwszych latach po II wojnie §wiatowej, cho¢
nieco inaczej. :

Wykonalem poltoragodzinny lot na Orliku. Ma on do-
skonalo$é¢ rzedu 26 i male obcigzenie powierzchni, dzigki
czemu nie jest szybki, lecz ma male opadanie. Doskonale
nadaje sie do latania nawet przy stabej termice. Szczegol-
nie godne uwagi sg witasciwosci pilotazowe tego szyboweca.
Cho¢ wywaza sie go ciezarkiem a nie klapg wywazajaca,
to jednak wywazenie jest bardzo dobre. Zwraca natomiast
uwage nieslychana harmonijno$é sterowania, tzn. dosko-
nala proporcja wychylen steru kierunku, steru wysckosci
i lotek. Najwieksze sg sily zwigzane z wychyleniami steru

Rys. 1. Orlik II podczas

rekordowego
Cready’'ego w 1939 r.

lotu wysokosclowego Mc
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kierunku, odpowiednio mniejsze przy wychyleniach steru
wysoko$ci i najmniejsze od wychylen lotek, czyli tak jak
nalezy. Ponadto wygoda kabiny jest ogromna. Lot na
Orliku to sama przyjemno$é. USwiadomil mi on ile zapla-
cono za wysokie osiggi dzisiejszych szybowcéw wyczyno-
wyech. Orlik jest jednym z nielicznych szybowc6bw przed-
wojennych wykonujgcych jeszeze loty. Ma juz 44 lata
1 wcigz jest uzytkowany.”

Przy okazji tego odczytu inz. pil. Stanistaw Wielgus po-
ruszyl nieco kontrowersyjng sprawe wyniku konkursu od-
bytego w dniach 19--25 lutego 1939 r. na lotnisku Sezze
Littorio we Wiloszech, konkursu na szybowiec olimpijski,
w ktorym Orlik zajal drugie miejsce. S. Wielgus przyto-
czyl wypowiedZ poznanego przed laty we Wloszech pilota
doswiadczalnego Mandelliego: ,Orlik pod wzgledem wla-
sciwosci pilotazowych i osiagéw byl lepszy od niemieckiego
szybowca Olympia-Meise. O pierwszym miejscu Olympii
zadecydowata jednak technologiczno$é jej konstrukeji.”

Dodajmy do tego opini¢ w tej sprawie czlonka komisji
technicznej tego konkursu inz Wieslawa Stepniewskiego,
opublikowang w Skrzydlatej Polsce z marca 1939 r.: ,Teza
polska, iz maszyna olimpijska obok calkowitej prawidlo-
wosci pilotazu, dobrej widoczno$ci, wygody, bezpieczefistwa
itp. musi mieé jak najsilniej podkreslong zdolno$é¢ wyko-
nywania wyczynéw (chyba najbardziej ogdlna cecha sprze-
tu olimpijskiego!), a wigc mozliwie jak najlepsze osiagi, nie
znalazla uznania wigkszo$ci komisji. Ostatecznie przyjeto
teze niemiecks, iz podsiawg wyboru monotypu olimpijskie-
go bedg przede wszystkim cechy pilotazowo-sprawnosciowe,
nastepnie wygoda i bezpieczenstwo (latwos$é opuszczania
kabiny ze spadochronem itp.) oraz latwos$é budowy.

2. Orlik II w 1965 r.

Rys.

Najciekawsze i najdonioslejsze ze wzgledu na przyszly
rozw6j szybownictwa bylo zaopatrzenie wszystkich szybow-
coOw w hamulce powietrzne, ograniczajgce bardzo znacznie
szybko$é nurkowania. Zgodnie z wymaganiami warunkéw
technicznych, szybko$¢ graniczna powinna byla byé mniej-
sza a najwyzej réwna 200 km/h (niestety ten podstawowy
warunek zostal sprawdzony tylko dla Orlika).

Konstruktorzy wszystkich. maszyn, poza p. Kocjanem,
rozwigzali problem hamowania, adaptujgc dla swych szy-
bowcow hamulce typu DFS, notabene polecane przez nie-
ktorych czlonkéw komisji ukladajgcej warunki techniczne
szybowca olimpijskiego.

Wada moze nie tyle koncepcji, co szczegélnie niektérych
rozwigzan (np. Meise, Merle) byla tendencja do dalszego
samoczynnego i gwaltownego otwierania si¢ hamulcow
powietrznych na duzej szybkosci po wykonaniu przez pi-
lota pewnej czeSci manewru otwarcia. Drugg powazng
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Rys. 3. Inz. A. Ablamowicz przy Orliku II w 1981 r.
wada niektérych rozwigzan ze wzgledu na loty bez widocz-
nosci byla tendencja do przechodzenia z lotu nurkowego
na plecy przy otwartych hamulcach (Meise).

Zupelnie odmiennie rozwigzano sprawe hamulcow po-
wietrznych w Orliku, w ktérym zastosowano urzadzenie,
zaproponowane przez Instytut Aerodynamiczny w Warsza-
wie. W odleglosci 5% cieciwy od krawedzi natarcia plata
umieszczona jest zawiasowo listwa szeroka na 11% glebo-
ko$ci ptata i — w wypadku Orlika — dluga na 24 m
dajgca sie wychylaé na kat bliski 70°.

Najcharakterystyczniejszg cechg hamulcéw Orlika jest
bardzo intensywne zwiekszenie opor6w na malych kgtach
natarcia (lot nurkowy lub stany bliskie jego) i bardzo nie-
znaczne zwigkszenie szybko$ci opadania w locie na szyb-
koéciach uzytkowych.

Nalezy tu podkreslié, iz przy otwartych hamulcach pelne
oddanie drgzka sterowego do przodu doprowadza zupelnie
jednoznacznie szybowiec do ustalonego lotu nurkowego lub
stromego $lizgowego z ustalong szybkoScig ok. 200 km/h.
Brak jakichkolwiek dodatkowych, przykrych zjawisk przy
nurkowaniu w postaci drgan, oderwan, samoczynnego dal-
szego otwierania sie klap itp.

Mata skuteczno$é =zastosowanych w Orliku hamulcow,
jako urzadzenia ulatwiajacego ladowanie, moze byé i po-
winna zostaé uzupelniona zastosowaniem przerywaczy prze-
znaczonych specjalnie do tego celu.

O ile chodzi o rozgrywke ostateczng Meise—Orlik, to —
jako minus Orlika — wysunigto, iz jest on w locie z wi-
doczno$cig {rudniejszy (bardziej czuly) anizeli Meise. Poza
tym brak hamulcéw skutecznych dostatecznie przy lado-
waniu przy bardzo duzej doskonalosci maszyny (mimo-
wolna, lecz b. cenna pochwala — przyp. Red.) zaliczono
na jej minus. Procz tego za ceche ujemng uznano poja-
wienie si¢ reflekséw na szybach kabiny (co ma swe Zzrodio
w bardzo intensywnym oszkleniu). Roéwniez wysuwano
tezg, ze Orlik powinien byé trudniejszy i drozszy w wy-
konaniu ze wzgledu na wygicte platy. W pewnej sprzecz-
nos$ci z tym twierdzeniem moze staé iloéé¢ ludziogodzin,
potrzebna dla zbudowania Orlika, ktéra byla o kilkana$cie
% mniejsza anizeli dla Meise.

Do bezsprzecznych zalet Orlika, poza dzialaniem klap,
wymieniano doskonale umieszczenie przyrzadéw poklado-

Rys. 4. Orlik II w 1981 r.

wych, wygode wsiadania i wysiadania, latwos¢ wyrzucania
oslony we wszystkich mozliwych polozeniach szyboweca,
wygode kabiny, duzag sztywnos¢ konstrukeji i przyjemne
prowadzenie maszyny nawet na duzych szybkosciach
(Schreiber robil probe nurkowania bez klap do szybkosci
ponad 250 km/h). Przewagi osiggéw Orlika nie brano nie-
stety pod uwage. O Meise mowiono, ze w ogole jest przy-
jemna i dobra, nie konkretyzujac specjalnie zalet. Jesli
chodzi o wady tego szyboweca, dadza sie one ujaé naste-
pujaco: 1) stateczno$¢ dynamiczna na duzych szybkosciach
gorsza niz w Orliku, umieszczenie przyrzadébw niezbyt
szezesliwe; sg one za malo oswietlone; 2) tendencja do
przechodzenia w lot na plecath przy -nurkowaniu; 3) sa-
moczynne dalsze otwieranie si¢ hamulcoOw na duzych szyb-
kosciach; 4) siedzenie niewygodne; pilot nie moze oprzec
sie o spadochron, ktory jest za nisko umieszczony; 5) nie-
proporcjonalne, duze ,twardnienie” lotek na wigkszych

Rys. 5. Kpt Mandelli podczas prob Orlika we Wloszech w marcu
1939 1.

szybkosciach (130--140 km/h); 6) w korkociagu w niekt6-
rych wypadkach wystepuje nieprzyjemne trzepotanie lotki.

Zgodnie z protockolem koncowym wickszo$é tych wad ma
byé¢ usunieta przed rozestaniem rysunkéw. Maja byé row-
niez przeprowadzone oficjalne préby nurkowania”.

cd. ze s. 34

WAHADLOWIEC KOSMICZNY | TECHNIKA KOSMICZNA

84 — ul;lad zdalnej manipula-

92 — wskaZnik polozenia po-

rakieto-
wy na paliwo stale,

z napedem na paliwo
state, satelita odpalany
na orbicie ze statku

astronawi-
gacyjne, astroorientator

strzeni kosmicznej i od-

cj wierzchni sterowych

85 — system bezpieczenstwa 93 — przyspieszacz
na poligonie, s. likwida-
cji rakiet w locie prochowy p. T.

86 — powr6t do miejsca star- 94 — gtowne silniki wahad-
tu : towca

87 — sterowanie ciggiem ha- 95 — (wirujacy goérny stopien
mujgeym. ’

88 — samolot — nosiciel wa-
hadlowca

89 — system 1lacznoSci prze- orbitalnego)
strzen—ziemia . 96 — urzadzenie

90 — przyrzady naukowe, p.
badawcze 97 — sie¢ S§ledzenia w prze-

91 — (oprogramaowanie ope-
racyjne) . bioru danych
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98 — kosmiczny system trans-

portowy
99 — satelita dla $ledzenia i
przekazywania danych

100 — telemetria

101 — system ochrony termicz-
nej

102 — sterowanie
ciggu

103 — hala montazowa wahad-
lowca, budynek monta-
ZOWYy W.

wektorem
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® Osrodek Badawczo-Rozwojowy Sprzetu
Koemunikacyjnego, PZL-Swidnik zglosit do
opatentowania glowice piasty wirnika ma-
szyny wirujacej (wynalazey: S, Kaminski
i 8. Plowo$). Wynalazek rozwigzuje zagad-
nienie uproszezenia konstrukeji i zmniej-
szenia masy; moze mieé zastcsowanie do
glowic piast S$migilowcow, jak rowniez w
innych maszynach wirowych, np. w wir-

nikach wentylatoréw. '

I»

=

Glowica jest zestawiona . z ramion 3,
. ktére stanowia elementy nosne 2, uksztatl-
towane z zamknigitych pasm- widkien. Kaz-
dy element noSny 2 swoimi koncamj opa-
suje Kkolnierzowg tuleje 3, za§ Srodkows
czescia uksztaltowang lukowo opiera sie
boezng powierzchnia na cylindrycznej cze-
$ci wkladki. Wysoko$é h elementu no$§nego
2 jest mniejsza od wysokos$ci b kolnierzo-
wej tulei 3, przy czym ulozone parami tu-
leje 3 sa obustronnie polgczone w pla-
szczyznie poziomej, a elementy 2 — W
plaszczyZnie pionowej za pomocg odpo-
wiednio utozonych pasm wioKkien 4.
Skroét opisu patentowego wynalazku,
chronionego trzema zastrzezeniami, opubli-
kowano w BUP nr 23/1980 r., w Kklasie
B64C, pod nr P.214155.

.
® WSK PzlL-Warszawa II  zglosila do
opatentowania mechanizm zmiany kierunku
ruchu wskaznika pochylenia w sztucznym
horyzoncie lotniczym (wynalazcy: B. Cho-
dak, E. Szwartz i A. Opuchlik). Wynalazek
rozwiazuje zagadnienie umozliwienia uzy-
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" Oreziak).

skiwania takiej prezentacji wizualnej, aby
byla ona zgodna z rzeczywistym Kkierun-
kiem pochylenia samolotu w pelnym za-
kresie wskazan przyrzadu przy zastosowa-
niu mozliwie prostego ukiadu dostosowane-
go do potrzeb lotnictwa.

Mechanizm ten, w sztucznym horyzoncie
lotniczym, majacym wirnik o pionowej osi
wirowania i wskaZnik pochylenia w ksztal-
cie walca lub inny obracajacy sie wokot
osi poprzecznej przyrzadu charakteryzuje
sig tym, ze naped z ramy wewnetrznej 1

" na wskaznik pochylenia 2 odbywa §ie przez

uktad walcowych kot zebatych 4 i § o uze-
bieniu czolowym i kola poSredniego 6 o
uzebieniu zewnetrznym, przy czym pierw-
sze z kOt zebatych 4 jest zamocowane na
osi 7 ramy wewnetrznej, drugie 5 jest po-
laczone ze wskaZnikiem pochylenia 2 i za-
montowane w ramie zewnegtrznej 3, za$
kolo zebate po$rednie 6 przektadni obraca
sie na osi sztywno polgczonej z ramg 3.
0§ 7 ramy wewnetrznej 1 oraz wskazZnika
pochylenia 2 majg oddzielne, niezaleine od
siebie utozyskowanie.

Skroét opisu wynalazku, chronionego dwo-
ma zastrzezeniami, ogtoszono w BUP nr
23/1980 r., w klasie G01C, pod nr P.214966.

@ Lotnicze Zaklady Remontowe nr 4 zglo-
silty do opatentowania uklad do zdalnego
sterowania z automatycznym zabezpiecze-
niem obwodu sterowanego przed przecigze-
niem, zwlaszeza do silnika elektrycznego
(wynalazey: J. Trochimiuk 1 K. Borowski).

Uktad charakteryzuje sie tym, 2ze ma
przerzutnik P1, ktoérego wejScie A dopro-
wadzajace energie elektryczng zasilajaca
przerzutnik jest potaczone z wejSciem D
wzmacniacza W1 sterujacego 'wy!acznik
PK1. Wejécie C przerzutnika P1 jest pola-
czone z wejéciem E wzmacniacza W1, na-
tomiast wejécie B przerzutnika P1 jest po-
laczone z czujnikiem przecigzenia KI1.

wi

K1 _ PK1

Skrot opisu wynalazku, chronionego jed-
nym zastrzezeniem, opublikowano w BUP
nr 23/1980 r., w klasie HO02P, pod nr
P.219636T.

@ Instytut Lotnictwa w Warszawie zglo-
sit do opatentowania w Urzedzie Patento-
wym PRL samolotowy kanal pneumatycz-
ny do rozprzestrzeniania S$rodkéw sypkich
(twércy: E. Kotwicki, J. Parafiniuk i F.
Wynalazek rozwigzuje =zagadnie-
nie szybkiego dostosowywania kanatu do
zmieniajacych sie¢ wymagan w zalezno$ci
od rodzaju rozsiewanych S§rodkéw sypkich
oraz zadanych warunkédw rozprzestrzenia-
nia.

Samolotowy kanat wg wynalazku, skia-
dajacy sie z rozpietej wzdluz skrzydla sa-
molotu rury o dowolnym przekroju, z od-
chodzacymi wzdituz dilugo$ci odgalezieniami,
charakteryzuje sig tym, 2ze kazde odgale-
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zienie 3 ma szybkorozigczng koncéwke wy-
sypowa 4 wraz z mechanizmem zamkowym
2 wyposazonym w dZwignie 5 z ramieniem
6, wystajgcym poza oslong 1.

Wynalazek, chroniony dwoma zastrzeze-
niami, opublikowano w BUP nr 25/1980 r.,
w klasie B64D, pod nr P.215093.

® WSK PzZL-Warszawa II zglosila do opa-
tentowania uklad statycznej impulsowej
przetwornicy sinuscidalnej (wynalazey: S.
Czapla i S. Chyla). Przedmiotem wynalazku
jest prosty uklad przetwornicy, zbudowa-
ny z elementéw poéiprzewodnikowych, prze-
znaczony do zasilania odbiornikéw pradu
przemiennego,. znajdujacych sle na pokia-
dach lekkich samolotéw.

Uktad

przetwornicy zbudowany jest 2z
generatora 1 synchronicznych przebiegow
prostokatnych i_tréjkatnych o czestotliwosci
wyjsciowej, z ktorego impulsy prostokgtne
podawane sg do ukladu dzielnika czgsto-
tliwoSci 5 zbudowanego z jednego prze-
rzutnika, a impulsy tréjkagtne podawane
sa do ukltadu komparatora napiecia 4, kto6-
rego drugie wejsScie sterowane jest napie-
ciem roéznicowym miedzy napieciem wyj-
Sciowym a napigciem odniesienia. Napigcia
prostokgtne obu wyj§é dzielnika czestotli-
wo$ci -5 podawane sg wraz 2z impulsem
wyjsciowym z ukladu kombaratora 4 do
dwéch ukladbw logicznych NAND 6, 8, z
ktérych sygnaly przez uklady wzmacnia-
czy 9, 10 sterujg tranzystorami wyj$ciowy-
mi 11, 7 przetwornicy. Transformator wy]-
Sciowy 3 przetwornicy jest zasilany przez
diawik 2.

Wynalazek, chroniony o$mioma zastrze-
zeniami, zamieszczono w BUP nr 26/1980 r.,
w  klasie H02M, pod nr P.214816.

® Centrum Naukowo-Produkcyjne Samo-
lotow Lekkich PZL-Warszawa zglosilo do
opatentowania projekt samolotu do rozpry-
skiwania $rodkéw chemicznych (wynalazea
A. Slacinski). Wynalazek rozwiazuje za-
gadnienie lotniczego rozpryskiwania ptynoéw
chemicznych o malych wydatkach.

Samolot wg wynalazku charakteryzuje
si¢ tym, Ze integralne zespoly opryskujace

cd. na s. 39
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GLASS A.: Flugzeuge der PZL-Warszawa
Okecie-Werke. TLiA, XXXVIII Jhrg., 1983,
H. 5 8. 2

Es wcrden Arbeiten an der Entwicklung
der Flugzeuge PZL-104 Wilga, PZ1.-106
Kruk und PZL-110 Koliber sowie an den
von PZL-107 Kawka, PZL.-
-Mrowka und PZL-130 Orlik dargestellt. -

Ilugzeuge der TLiA,

PZL-Mielec-Werke.
XXXVIII Jhrg., 6

1483, H. 5, S.

Es werden die gegenwirtige Produktion
(die Flugzeuge An-2, Iskra, Dromader und
Teile flr Ii-86) sowie die Entwicklungs-
arteiten an den Flugzeugen Mewa, Iskier-
ka, und an der Dromader-Flugzeugreihe
(Mini, Super Turbo, Mikro) vorgefiihrt.

KURBIEL A., ZIENTEK S.: Neue Segel-
flugzeug-Konstruktionen der PZL-Bielsko-
-Werke., TLiA, XXXVIII Jhrg. 1983, H. 5,
S. 8

Es wird die Entwicklung neuer Versio-
nen des Segelflugzeuges SzZD-52 Jantar
15 der Standard- und Wettbewerbs-Klasse
mit Tragflichen aus Verbund- und Kohlen-
stoffen sowie des Club-Segelflugzeuges
SZD-51 Junior dargestellt.

SZD-50-3
1983, H. 5,

MEUS A.: Das Segelflugzeug
Puchacz. TLiA, XXXVIII Jhrg.,
S. 27 5

Das Schul- und‘ Trainings-Segelflugzeug
Puchacz.

Flugmotoren der PZL-Kalisz-Werke. TLiA,
3

XXXVIII Jhrg., 1983, H. 5, S.

In dem Beitrag wird die Entwicklung
der gegenwdrtig hergestellten Flugmotoren
Asz-62 XR, AI-14R und WK-1 sowie der
Schraubongelriehe fur I1-86 beschrieben.

-

GLASS A.: Flug mit dem _43-jdhrigen
Orlik. TLiA, XXXVIII Jhrg.,, 1983, H. 5,
S. 36

Der Versuchsflieger Ing. A. Ablamowicz
schildert seine Eindriicke iiber den Flug
mit dem vor dem zweiten Weltkrieg ge-
bauten polnischen Segelflugzeug Orlik II,
den er in den USA durchgefithrt hatte.

COZIEPXKAHUSI

FsACC A.: Camonerst 113JI-Bapmasa Oxenne, TJInA,
1.38,1983r.,Ne5,¢.2 -

Onucrisaiorcs paboThl, KOTOpbIE BEAYTCH 3aBOAOM
B obnactu passutna camoneros I13J-104 Buubra,
113J1-106 Kpyk, IT3J1-110 Konudep, a rakxe no MpoexK-
tam 13J1-107 Kaska, [13J1-126 Mpyska u T13J1-130
Opnuk.

Camonern 113J1-Meneu. TJTuA, 1.38, 1983 r., Ne 5, c.6

0nﬂcunamrcx camosietsl Au-2, Mckpa, Ipomanep,
OphI¢ BLINYCKAIOTCA 3d4BOAOM, DJIEMEHTHLI CaMOJIETA
n-86 a TaKke paborbl MO Pa3BHTHIO caMoJieTos Mena,
l/lcxepxa M ceMmbu camoneros JApomaaep (Munu, Cynep,
Typ6o, Mukpo).

KYPBEJIb A., 3EHTEK C.: HoBble KOHCTPYKUHH IJIa-
uepos I13J1-Beanscxo. TJInA, 1. 38,1983 r., Ne 5, ¢ 8

Onmcano pa3BETHE HOBLIX BAPHAHTOB Ianepa C3/1-52
SlaTap 15 CTAHAAPTHOIO KJIACCa H COCTA3ATEIBHOrO Kilac-
€a CO CTEKJIOMIACTAKOBBIME KPBUIbSMH H KPBUTbAMH M3
YTrOJIbHOTO BOJIOKHA, 4 TaKXKe NjaaHepa kiacca kny6 C3/1-

-51 FQamnop.

/
MEVYC A.: Ilnanep C3/1-50-3 ITyxau. TJIuA, T. 38,
1983 r.,Ne 5,c. 27

HPBBOAHTCR OnmaCanme yqeGHo-Tpeanoeo‘moro mia-
Hepa ITyxau.,

Apnagpuratesun 3asoga II3JI-Kamuw. TJ/TuA, 1. 38,
1983 r.,Ne 5, c. 31

VKa3pIBaeTCA pPa3BATHE BHINYCKAGMBIX B HACTOSMU(CE
Bpems asmansurateneit AUIL-62UP, AU-14P u BK-1,
ONMCHIBAIOTCS BHHTOBBLIC MEXaHU3ZMBl Ul CaMoJieTa
Mn-86

TISICC.: Toaer va 43-netem naanepe Opuuk. TJIuA,
T.38,1983 ., Ne 5, c. 36

CTaThs CONEPKHT BIEYATICHUS JIETYHKA-UCTIBITATEIS
umK. A. AGnamosuya xotopsiii copepumt B CIIA no-
niet Ha nosfbekoMm nnanepe Opnuk 11, mocTpoeHHBIM 10
BTOPOIl MUPOBOi BOIfHBL

cd., ze s. 38

2 mocowane sg do skrzydel 1 za pomocq

szybkozlgeznych zamkéw zatrzaskowyeh 3,
za$§ mechanizmy sterowania i przewody in-
elektrycznej

stalacji integralnych zespolow

TLiA 1983 nr 5

opryskujqcycp 2 lgczone s za pomocg sa-
moczynnych zigczy kontaktowych 4.

Skrét, opisu patentowego wynalazku
chronionego dwoma zastrzezeniami, opubli-
kowano w BUP nr 19/198 r,, w Kklasie

B64D, pod nr P.213670.

@® WSK PZL-Rzeszé6w i OSrodek Badaw-
czo-Rozwojowy Napedéw Lotniczych w

Rzeszowie zglosily do ochrony wzor
uzytkowy pt. Rama do transportu silnik6w
spalinowych (autorzy: ‘S. Chrzanowski, R.

Legiewicz, W. Majchrowski, M. Mierzwa
i H. Stanczyk). Rozwigzanie dotyczy pro-
stej i lekkiej konstrukcji ramy, prawidlo-
wo i bezpiecznie mieszczace] sie wraz z
silnikiem w kontenerze.

Rama sklada si¢ z podstawy utworzonej
z belek noé$nych 1 i 2, do ktérych przy-
moccowane  s3 dZzwigary 3 i obejma 4
uksztaltowana w formie Klina, ktoérego
wierzchotek tworzy kat « — symetryczny
lub asymetryczny -- o warto§ci zawarte]
miedzy 54° i 120°, a ponadto obejma 4

ma otwory § sluzace do lgczenia ram w
zespoly.

Opis wzoru uzytkowego, chronionego jed-
nym zastrzezeniem, opublikowano w skro-
cie w BUP nr 21/1980 r., w klasie BG65G,
pod nr W.63326.
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Prenumerata roczna zt 720.—

STRESZCZENIA

GLASS A.: Samoloty PZL-Warszawa Oke-
cie. TLiA, t. XXXVIII, 1983, nr 5, s. 2

Przedstawiono prowadzone aktualnie pra-
ce nad rozwojem samolotéw PZL-104 Wil-
ga, PZL-106 Kruk i PZL-110 Koliber oraz
nad projektami PZL-107 Kawka, PZL-126
Mrowka i PZL-130 Orlik.

Samoloty PZL-Mielec. TLiA, t. XXXVIII,

1983, nr 5, 8. 6

Pokazano aktualng produkcje (samoloty
An-2, Iskra, Dromader i elementy do Ii-86)
oraz prace rozwojowe nad samolotami
Méwa, Iskierka i rodzing samolotéw Dro-
mader (Mini, Super, Super Turbo, Mikro).

KURBIEL A. ZIENTEK S.: Nowe kon-
strukcje szybowcoéw PZL-Bielsko. TLiA, t.
XXXVIII, 1983 r.,, nr 5, s. 8

Opisano rozwdéj nowych wers;u szybowca
SzZD-52 Jantar 15: standard i zawodniczej
ze skrzydlem laminatowym i weglowym
oraz szybowca klubowego SZD-51 Junior.

MEUS A.:.  Szybowieec SZD-50-3 Puchacz.
TLiA, t. XXXVIII, 1983, nr 5, s. 27
Opisano szyhowiec szkolno-treningowy
Puchacz.

Silniki lotnicze PZL-Kalisz. TLiA, t.
XXXVII, 1983, nr 5, s. 31

Przedstawiono rozwoj produkowanych
obecnie silnikéw lotniczych: Asz-62IR, AI-
-14R i WK-1 oraz opisano mechanizmy
Srubowe do samolotu I1-86. -

GLASS A.: Lot na 43-letnim Orliku. TLiA,
t. XXXVIII 1883, nr 5, s.

Przedstawiono refleksje pil. do$w. inz. A.
Ablamowicza z lotu wykonanego w USA
na polskim szybowcu Orlik II zbudowanym
przed II wojna sw1atowa

UWAGA NOWI PRENUMERATORZY!

Wydawnictwo NOT SIGMA
wprowadza od 1.07.1983 r. prenu-
merate¢ ulgowg dla:

— czlonkow stowarzyszen nauko-
wo-technicznych NOT,

— studentow wyzszych uczelni,

— ucznidw szkol zawodowych,

Warunkiem uzyskania prenume-
raty ulgowej jest poswiadczenie
blankietu przekazu dla nabywcy
indywidualnego na odcinku dla
adresata przez wtasciwe SNT-NOT,
wyzszg uczelnie lub szkole zawo-
dowg oraz dokonanie wplaty na
konto 1036-7490-139-11 w NBP III
O/M Warszawa z- podaniem tytu-
16w zamawianych czasopism.

Jeden kwartal jest najkroétszym
okresem mozliwym do zaprenume-
rowania. Terminy przedplat - dla
prenumeraty ulgowej zgodnie z do-
tychczas obowigzujgcymi  ‘(patrz
IT okl.).

Cena naszego czasopisma w pre-
numeracie ulgowej wynosi:

— kwartalnie 120 zi,

— pblrocznie 240 zl,

— rocznie 480 zl.

TLiA 1983 nr 5
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TAYLOR J. W. R.: Jane’s All the World’s

Aircraft 1982—83. Jane’s Publishing Co.,
London 1982, s. 866468, cena £ 50.—
73 raz ukazal sie rocznik ,,Samoloty

§wiata Jane'sa”. Jak zwykle daje on dosko-
naty przeglad wszystkich statkéw latajg-
cych znajdujacych sie w produkcji, pro-
bach, budowie i projektowaniu na calym
Swiecie. W przedmowie znajdujemy ocene
sytuacji w $wiatowym przemys$le lotniczym
i komentarz do wydarzen lotniczych
1982 roku. M.in. zostala zwrécona uwaga
na to, ze duze straty w wojnie falklandz-
kiej zostaly spowodowane przez brak samo-
lotébw wczesnego ostrzegania. Wsréd no-
wych tendencji w przemy$le wymieniany
jest rozwéj produkcji lotniczej w krajach
Trzeciego Swiata. W czeSci wstepnej, jak
co roku, znajdujemy stownik skrétéw, tab-
lice dat pierwszych lotéw samolotéw z
ostatniego roku i tablice rekordéw §wia-
towych. Wéréd nowo oblatanych samolotéw
znajdujq sie m.in. Turbo Kruk, PZIL-106AS,
PZL-106BS oraz Dromader Mini. Wéréd re-
kordéw mnajstarszy nie pobity jest rekord
wysokoéci dla samoloté6w tlokowych
(17083 m) z 1938 r., czyli sprzed 45 lat.
Zasadnicza cze$é rocznika stanowia opisy
samolotéw produkowanych przez przemyst,
samolotéw amatorskich, szybowcédw, samo-
lotéw ultralekkich i lotni, sterowcéw, ba-
lonéw, celéw latajacych, lotniczych poci-
skoéw rakietowych, pojazdéw kosmicznych,
sztucznych satelitébw i silnikéw lotniczych.
Obszerne, szczegblowe opisy, opatrzone
zdjeciami i rysunkami s3a uporzadkowane
wg krajow i wytwérni. Ksigzka daje pelny
obraz produkcji lotniczej wszystkich kra-
jéw, w tym i Polski. Spoéréd mniej zna-
nych samolotéw warto wymienié projekt

~ JANE'S
ALL THE WORLDY'S
~ AIRCRAFT

| 1982-83

Seventyathirg vear of isste

Fdited by
fobs WK Tavi

FRIPBES P ALY

brytyjskiego samolotu myS$liwskiego ACA,
opis samolotu o zmiennej geometrii Su-24
i szturmowego Su-25, akrobacyjnego Jak-55,
rumunskiego samolotu sportowego IS-
-28M2A bedgcego odmiang motoszybowca z
krétkimi skrzydiami, czy rumunskiego tur-
bo$miglowego samolotu szkolno-treningowe-
go IAR-825 TP Triumf. Interesujgcy jest
tez fakt, ze Wegry produkuja balony na
ogrzane powiletrze. Jak zwykle zwraca
uwage blyskawiczno§é druku ksigzki. Ostat-
nie informacje pochodza z konca wrze$nia
a ksigzka ukazala sie w polowie grudnia.

A.G,

NEMECEK V.: Civilnf letadla, Tom 1.
Vzducholodé a dopravni letouny s pisto-
vymi motory. S. 392, Wyd. Nadas, Praha

1981, cena kes 45.—, Tom 2. Dopravni le-
tadla s turbovrtulovimi a proudovymi
motory. S. 360 Wyd. Nadas, Praha 1981,

cena kcs 42—

V.NEMECEK

S TUBROVRTULOVYSI A

Autor znanej serii ,,Vojenska letadla” w
dwutomowym dziele ,Samoloty cywilne”
przedstawil rozwéj pasazerskich statkéw la-
tajaeych. Krotki rozdzial poswiecony jest
sterowcom. Natomiast zasadnicza tresé
pierwszego tomu — to rozwéj samolotéw
z napedem tlokowym. Ostatnim etapem te-
go rozwoju s czterosilnikowe samoloty z
lat pigcédziesigtych. Osobno zostal przedsta-
wiony rozwéj wodnosamolotéw pasazer-
skich, gléwnie 1lodzi latajgcych.

Drugi tom poswigcony jest rozwojowi
samolotéw turboSmiglowych i odrzutowych.
Kazdy z rozdzialéw zawiera tabele danych
technicznych, rysunki w trzech rzutach
najwazniejszych konstrukcji oraz liczne
zdjecia. W sumie dzielo to daje obraz roz-
woju samolotu pasazerskiego.

A.G.

NEMECEK V.: Atlas letadel. Wyd. Nadas,

Praha od 19880 r., s. 160—176, cena kcs
19,50—22.—
Pod tytutem ,,Atlas samolotéw’ ukazuje

sie cata seria albumikow. Kazdy poswigco-
ny innej kategorii samolotéw. Jest to cen-
ne uzupelnienie ksigzki ,,Civilni letadla’.
Pierwszy tom ,,Atlasu’” nosi podtytut , Tri-
motorova dopravni letadla’” (Troéjsilnikowe
samoloty asazerskie), drugi ,,Ctyfmoto-
rovd a ve&tSi pistova dopravni letadla”
(Czterosilnikowe i wigksze samoloty pasa-
zerskie), a trzeci ,,Dvumotorova proudova
a turbovrtulova dopravni letadla” (Dwusil-
nikowe odrzutowe i turboSmiglowe samo-
loty pasazerskie). Kazdy tom na wstepie
zawiera krétka charakterystyke rozwoju
danej kategorii samolotéw. Zasadnicza czes$é
tomu stanowl okolo 70 dwustronicowych
opisébw poszezegblnych typobw samolotéw.
Kazdy opis obejmuje dzieje samolotu, da-
ne techniczne, zdjecia i rysunki w trzech
rzutach. Dla mniej waznych typéw czasem
stosowane s3 opisy jednostronicowe, bhez
rysunku.

DYOUMOTOROVA PROUDDYA
ATURBOVRTULOY,
DOPRAVNI LETADLA

Dalsze tomy serii maja byé poSwiecone:
— dwusilnikowym tlokowym samolotom
pasazerskim,

— czterosilnikowym odrzutowym i turbo-
$miglowym samolotom pasazerskim,

— jednosilnikowym tickowym i
$migtlowym samolotom pasazerskim,

— pasazerskim wodnosamolotom i amfi-
biom,

— samolotom takséwkem, stuzbowym itp.,

— samolotom sportowym.

Szkoda, ze analogiczna seria po$wiecona
samolotom wojskowym nie stata sie uzu-
pelnieniem wielotomowego dziela ,,Vojenska
letadla” tegoz autora.

turbo-

AG,

ANGELUCCI E., MATRICARDI P.: World
Aircraft. Tom 1. Origins, World War 1,
Tom 2. 1918—1935. Sampson Low, Berkshire
1977, s. 320, cena £ 3.95.

Seria ,,Samoloty $§wiata” jest wielotomo-
wa, tu przedstawiamy jej pierwsze dwa
tomy. Tom pierwszy obejmuje okres pio-
nierski 1 okres I wojny $§wiatowej. Tom
drugi — lata pokoju miedzynarodowego az
do przygotowan do II wojny $Swiatowej.
Seria ta — to encyklopedyczny katalog
najwazniejszych samolotéw $Swiata. Cecha
charakterystyczna ksiazki sg barwne ry-
sunki perspektywiczne poszczegdlnych sa-
molotéw. Wazniejszym samolotom poswie-
cono jedna lub dwie strony, na ktérych
précz barwnej ilustracji znajduje sie nie-
duzy rysunek w trzech rzutach, dane tech-
niczne i opis dziejébw samolotu. Ponadto
typy mniej rozpowszechnione przedstawio-
ne sa w Kkroéotkich notkach zilustrowanych

SAMPEON LOW GUIDES

ewentualnie boczng sylwetka samolotu.
Treéé podzielona jest na rozdzialy wg
okresé6w i krajow —— z tekstami wprowa-

dzajgeymi do rozdzialéw, charakteryzujgcy-
mi rozwéj lotnictwa w danym okresie czy
w danym Kkraju. Tekst uzupelniajg tablice
rysunkowe pokazujace rozwdj samolotoéw
w funkcji lat, przyktady znakéw eskadro-
wych, tabele rekordéw, barwne reproduk-
cje afiszy lotniczych. W kazdym tomie
znajduje sie ponad 160 opisbw z barwny-
mi ilustracjami i ok. 60-70 opisé6w Kkrot-
kich. Ponadto na rysunkach perspekty-
wicznych pokazane jest kilka typéw naj-
wazniejszych silnikéw lotniczych. Na kon-
cu tomu zamieszczona jest chronologia wy-
darzenn w lotnictwie w danym okresie oraz
indeks nazw samolotéw. W sumie jest to
udany informator o wazniejszych samolo-
tach $§wiata. Dalsze tomy tej serii obej-
muja kolejne okresy czasu. Tom 3 i 4 za-
wiera opisy samolotéw z II wojny $éwiato-
wej, nastepne — z okresu powojennego.

A.G.



PZL=M18A

BREMABRER

® Max 1850 kg chemical load

® 1000 hp radial engine

® Excellent visibility

® Optional fire—fighting
equipment

® Height efficiency

POLAND

MIELEC

PZL-MIELEC

44 years of experience
11 thousand of aircraft built

Manufacturer:
Wytwoérnia Sprzetu Komunikacyjnego PZL-Mielec
ul. Ludowego Wojska Polskiego 3
39-301 Mielec, Poland

Exporter:
PEZETEL Foreign Trade Enterprise
Ltd. Co.
Aleja Standéw Zjednoczonych 61
00-991 Warszawa 44, PO.Box 6, Poland
Phone: 10-80-01. Cable: Pezetel Telex: 813 314 pzlpl.
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