


HOBOCTH H3 nOllbWH ◄ 

• B ceRJR c ncpeoit MclK/lYHaponHoll <l>n11uc1111cTH'!CCKOii AeHaunoHuoii B1,1-
cTaBKOii ColO:ła.mt::CTHqccKHX CTpaH, KOTOpa.11 6LJna opraHRJOBa.Ha s aorycTe np. ro,~a 
B r,nP, CnC11Hlll1bHbI6 nO'ITOBble nOCb!JIKH nony'IHJlH IUTaMn C nopTpe·roM Ono 
Jle1IBeHTal1ll a 6bIJ11ł nepeeCJCHhl BJ Bepmma e AnKJJaM cneUHlll1bllblM caMOJleTOM 
Il3JI-106A KpYJ<, npnBllJlJtellCaIUHM npennprumno Arpapqimor-11HTep$mor. MewoK 
c noCbIJ1KllMB 6blJ1 n0Me111eu B 6aKC )lJlJł XHMID(UTOB, 

• BeHrcpcKalł cnacaTeJ1sHa11 cnyll<6a Opcarow McHToconsronJIT OMC 6hma 
o6opyAOBaHa .tlBYMll cnacaTCJtbHbIMH eeproneTaMR Mu-2. 

• IlOlThCKJ!IC nnaHCPBCTbl Jaeocnam, no l<OHUa 1980 r. B o6meM 392 30J10TblX 
onauepHblX 3Ha'IK0II C TJ)e'IH BJ1Ma3a•lff, ·1191 30J10TbIX H 5507 ccpc6RHblX, 

• B )leKa6pe np. rona e BCK 113JI-Mcneu comen co c6poKH copoK ncpes1ii >K30M· 
TIJlHP .lwoMaAepa (UMCCTe C HH<pOpMaUHOHHOli cepncit Il OllblTHblM BblllYCK0M 33B0)1 
ll31"0TOBRJ1 50 IUTYK caMOJteTOD). CopoK ncpBbiit )];poManep npenua"JHO'ICH Jl/Ili Ky61,1 
n o6opyAoBan no6ano'<HO annapaTypoil AJ1ll rymeuaR noJKapoe. 

• Tplł noJII,CKBX CUMOJleTa M18 .l].pOMB)lep 3KCDnyarnpyłOTCR DO <l>paHJ.lHH 
H upnHHMatoT y'lacrne e TyIUCHHB noll<apoe Ha !Ol!CHOM no6epCJKHH, IloJIOllCHTCJlI,no 
011eHBDaR naIUB caMoneTbI, q,paB11yJCKrut cTopoua D ncKn6pc np. roAa y6el!C)lana, 
'<TO )];poMaAepLI nonyąaT cepTH,j,HKaT cornacuo H0PMBM JJ0TH0H C0/lH0CTH Cl>AP-23. 
Cepmij,nxa~ )];poMaACPOB DO <l>paumiH, rAC Tpe60DaHB11 D o6JtaCTH nOCTORKH 
H 3KCDJIYaTIUUIB CaMOJlCTOB Oco6eBBO BbICOKB, COJAaCT caMOJlCTOM 60JII,llllle IUaBCLI 
JKCnopTa, 

• 3aBOA A»Ba.IIHOBBoli IlpoJlYl(wm B BCK Il3JI-Mcncl{ ncpee1,1noJ1HHJI nnan 
npollYKwm Ja 1980 r. Ilnan DKJ1!0'18Jl Dblllycx 35 IUTYK caMoJteTOB M18 61,ma e,­
roToenem.t 40 IUTyx, BJ 'lero 4 OCTBJlBCI, e IlolTbIUC a 36 6LJJIR npe/lBU3HU'ICHbl na 
llKCnOpT. IlonaraeTCR, '<TO BblnyCK CaMOJICTOB )];pOMBAep e 1981 r. YBCJ1H'IBTCll 
11 ABB pa,a. Ilna:enpyCTCll TaKJKC yBCJIB'ICHHC e TCKYII.ICM rollY DP0JlYKIIHH Au-2 ea 
16 IDTYK• 

• n no116pe np, ro/la MeJK/IYBnponuaa Cl>cAepal{Hll A»ua11llD npn,eana AHnJIOMbI 
RM. IlOJtll THCJIRB/lepa /lBYM nOJILCJ<BM AeRTCJIJIM cnoprneBoil aeea11HB, )];annoMLI 
no11ym11H Jlex Kpo11epaHAa u JIRym Kpacmucu. 

• Ilo BHHIUIBTBBe BeJllRBHCAM0ro C8MOCT0ATOJ1I,R0ro npoi!,coro,a «COJJH)lRPHOCTI,>l 
e KOIIIIC np. ro.11a coCTOllJIOCL B IllJI-CeB/lBBX 111 Koa,j,epeB11rui )];CJtcraroe Jaeonos 
aBBIUUIOBBOA B /lBBTaTCJtecTpOBTCJILHOA npOMbIUJJICRBOCTH BJ ocel! CTpaHbl. IlpCA• 
MeTOM coecmannll: llBMJIBCI, npo6JICMLI aBHal{HOHHOA npO/lYKillffl, nnaHbl B OCBOBI,I 
CBCTCMLI 3apa6omoA nJtaTbl Ha 1981 r. Ha KOH<pepeHl{HU npBCYTCTBOBBJllł 1n1peKTopa 
O6:i.eJDIDCHBll A»eal{HOBBOl!: IlpOMhlIUJICBBOCTB Ka3BMclK BpeitHaK H KaJBMell< 
IlHOHTKOBCKH. 

.11:BP•KTop IlHOIITl<OIICKH BHQ!OpMBpOBaJI o COCTOIIHBB H nnaeax Pa3DBTBll nonLCKBX 
eepTOJICTOB. OB cxa3an, 'ITO npoeaBOACTBO BCPTOJteTOB AJtll X03llłiCTBCHilLIX lly,K.Q 
CTpaHbI AOCTaTO'IBO. ąyeCTJIYCTCR TOJIJ,KO DCAOCTaTOK e yqe6noM eepTOJteTC MH-2 
AM 3TOH l{CIIH C1IBIUKOM AOpor. Cnc,o:yCT Ha'laTL BLIDYCK JterKOTO eepToJteTa B03MOlK• 
HO - npe COACACTBBII C 3arpaBBl{cit. Ma-2, l<OToporo BldllYCK IlHTI, JteT TOMY HaJaA 
C'IHT8JICH COMHHTCJII,DbIM, HMCCT 6oJII,WBC maHCld Pa3BBTlłll B cnpoc B IlOJII,IUe B ,a 
rpaBBl{cl!:. Ero O'lepe.JIHI,lll: sapHaeT, BaJaaHBbll!: Kanu, HMee-r /lBBTRTeJIII AJIJIRCOH 
B npe/lBaJna'ICB Ba 3KCnopT. roTOBBTCll TIIJOKC BLIDyCK 6once THlKCJIOro eepTOJteTa 
Il3JI-Coą.n. 

.11:epeKTOp BpeiialllC nO/l'łCPJCBYJI pcma6ęJII,BOCTI, 3J<Cnopra aBBal{HORBOl!: T0lCHBKH. 
)];Jtll npBMcpa, Ja 1 J[J' CaMOJICTa IlOJII,Wa nOJIY'laCT 80 + 190 ACBBJDbIX 3JIOTldX, e TO 
epeMll KOT.Ila 3& UT06yca - 10+12 3Jt, /lll3CJII,BOTO ,[IBBraTerur 10+20 3JI, CTaHKOB 
8+16 Jn, Mopc;mx CYAOB 3+5 3Jt, 

• ronoc KoJIJ1eKTlłBa Ja Acxa6p1, np. roAa A3CT HHTepBl,to c TCXDB'łeCKHM /lHpeK• 
TOPOM Il3JI-Mcnc11; AOKTOPOM HBZcncpoM M. BllJ1bIIł1111I<H no TCMC npoH3B0ACTBa 
caM0JIOTa Au-28, rnaeill,IM DPOBJBO,Il,lłTCJICM CaMOJlCTa 6yACT Il3JI Menel{, COAeliCTBO• 
BRTI, 6y.11YT /lPYTB0 3aBO/ll,l O61,e/lBHCIIIDI Il3JI. -3anycx s"npOB3B0ACTBO Ae-28 AB­
MCTCJI nepeoBa'lam.BOA 3aAa'lcl:, CaMOJICT 3TOT B Te'leBBH CBldIUe ACCllTHJICTHJI 
6y)lCT OCDOBill,IM BJACJIBCM JaBOAa li MCJ1I,l{C B 6yACT DPOBJBO/lBTCll B KOJIB'ICCTBC 
CpaBBBBaCMbIM C Aa-2. O.11Ba1m JanyCK B npOJDBOACTBO BC 6yACT non<BM BBlł/lY 
06IllHX TPY/lBOCTCl!: crpam.r H npu TU:Ołl CBCTeMC soonCPIUUIH, KOTOPaJI cen. Tenep1,, 
IlOJTOMY, lt!IR o6neT'ICBBll pa6or JaBOAa s r. KpoCHO BbllJYCK onepeHBJI CIIMOneTa 
ncpeBOCBTCll B Menel{. )];enOM orpoMBOTO 3Ha'ICHBJI 6yACT 0/lBOBpeMeBHWII 8blllycx 
JaBOAOM Il3JI.)I(ęlllYB /lBBT8TeJIR TB)l;-101,. IlpOBJBOACTBO DO J1Bl{CB3BB caMOneTa 
AH-28 DC AOllll<HO, DO MBCBBIO .IIBJ)CKTOpa, 6r.rr1, 31ll[J1!0'1BTClThDOA CTll,l{BCll: pa60T 
no An-28, BO CTaTJ, OCHOBOłl llJtll co6cTBeBIILIX pa60T no KOHCTpy,tl{BH CaMoneroe 
nOA06Boro IUillCC8, DOJTOMY B Il3JI-MeJICll Be/lYTCll pa60ThI no pacmnpeHBIO npUMe­
BCBBB CIIMOJRIT& Au-28. 

► NEWS FROM POLAND 

• In connection with the 1-st International Air Stamp Collectlng 
Exhibition of the Soclallst Countrles held In the German Demo­
cratic Republic in August last year, 1,pecial occaslonal letters 
stamped wlth an efflgy of Otto Lllien•hal were transported by 
a special post !light on a PZL•l06A Kruk DM·TAX alrplane owaed 
by the Agrarflug-Interflug :Crom Berlin to Anklam in Autust. The 
!Jag with these letters was placed in the hopper for chemicals. 

• The Hungarian RE?scue Service Orszago11 Menti:iszolgalat OMS 
has been recently equlpped with two rescue hellcopters Mi-Z. 

• Up to now Polish gUder pilots havc gained 392 diamond, 1191 
gołd and 5507 silver badi:es. 

• The fourtieth Dromader left the assembly line in the Trans­
port Equipment Manufacturing Centre PZL-Mielec in December 
last year (the total number of the Ml8 Dromader airplanes, in• 
cluding the prototype and test lots, manufactured by this plant 
has reached 50 airplanes). This aircraft is assembled of home-made 
elements and units. The fourtieth Dromader airplane is to be 
exportcd to Cuba and has been provided with fire-fighting equip­
ment. 

• Three Polish Ml8 Dromader airplanes are utilized in France 
and are used to fight forest fires at the southern coast. Givlng 
favourable opinion of our airplanes, the French party assured in 
December last year that Dromaders would be granted a flight 
cerfiticate according to t-he FAR•23 regulations. Grantlng the 
acceptance certificate to Dromaders in France, a country of very 
high requirements concerning construction and utllization of air­
planes, will create considerable export chances fot the Dromader 
aircraft. 

• The Avlatlon Production Plant in the Transport Equipment 
Manufacturtng Centre PZL-Mlelec exceeded thelr production plan 
for 1980. It was planned to manufacture 35 alrplanes M18 whlle 
actually 40 ones were made. 4 of them left in Poland whereas 
36 airplanes were earmarked for export, in majority to the hard 
currency countrles. It is planned that production of Dromadera in 
1981 will be doubled in comparlson to that in the last year. More• 
over, the this year•s production of the An-2 aircraft is planned 
to increase by 16 airplanes. 

• In November last year the International Aeronautical Fede­
ration (FAI) granted Paul Tissandler dlploma1 to two Poles actively 
engaged in sport aviation work: Lech Krowlranda and Janusz Kra• 
sicki. 

• At suggestion of the NSZZ „Solidarność" (Independent Auto­
mous Trade Unlons „Solldarity"), the 3•rd National Conference of 
Delegates of Aircraft and Engine Industry Plants was held in 
PZL-Swidnik at the end of la1,t year. The debates were devoted 
to problems of productlon of alrplanes and aviatlon equipment, 
planes of work as well as princlples of creating the wage system 
in 1981. The conference was also attended by managers of the 
Alrcraft and Engine Industry Union Kazimierz Brejnak and Kazi­
mierz Piątkowski. 

Mr. Piątkowski dlscussed the curret state and development pro­
spects of Polish hellcopters. He stated that productlon of heli­
copters for domestic use is sufficlent. Shortages of hellcopters are 
felt only in the field of trainlng slnce the Mi-2 is to expensive for 
this purpose. It is necessary to undertake productlon of light heli­
copters, may be in cooperation wlth forelgn countrles. As far as 
the Mi-2 is concerned, the productlon of which was doubtful five 
years ago, it has now great development chances both for domestlc 
use and for export. Works on modernlzatlon of thls hellcopters 
are contlnued. rts successive verslon 11 the Kania with the Allison 
engine, earmarked for export. Lot productlon of a more heavy 
helicopter, the PZL-Sok61, is also prepared. 

Mr. Brejnak discussed high export profltablllty of Polish alrcraft 
and engine productlon. As an example, for 1 kg of weight of air­
craft sold abroad Poland obtains 80 to 190 forfi!ign exchange zlotys, 
whlle these figures for busses exported are 10 to 12 f.e. zloty, for 
diesel engines - 10 to 20 f.e. zloty, for machlne tools - 8 to 16 
f.e. zloty, for sea shlps - 3 to 5 f.e. zloty • 

• Głos Załogi (Voice of the Staff) of December last year published 
an interview with asslstant manager responslble for technlcal 
affairs of the PZL-Mlelec, M. Blalynickl, D. Eng., on the subject 
of productlon of the An-28 alrplane. It is evldent from thls inter­
view that the main manufacturer of the An-28 will be the Trans­
port Equlpment Manufacturing Centre PZL-Mielec in cooperation 
wlth plants subordlnate to the Alrcraft and Engine Industry Union. 
Starting of production of the An-28 is consldered a prlorlty pro­
blem. For the dozen or so years to come thls alrcraft will be the 
basie product of the Mielec Plant and will be manufactured in 
numbers comparable to those for the An-2. Nevertheless starting 
of thls production will not be easy in this period so dlfflcult for 
the country and wlth the present cooperatlon system. Therefore, 
in order to glve a hand to the plant in Krosno, the productlon 
of the control surfaces for the An-28 is betng transferred to Mie­
lec. Slmultaneous starting of productlon of the TWD-lOB engine 
by the PZL-Rzeszów is considered to be of great lmportance. The 
llcence productlon of the An-28 should not be, accordlng to the 
manager's oplnion, a closed stage of works at the An-28 but should 
be a base for development of own design works on alrcraft of 
t.his class. Hence, own worke on expandlng the An-28 appllcatlon 
range are carrled out In the p:z;L-Mlelec piani, 
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Od polowy lat sześćdziesiątych Aeroklub PRL sygnalizo­
wał potrzebę uruchomienia u nas produkcji samolotu szkol­
nego. W końcu lat sześćdziesiątych w wyniku zużycia wy­
szła z użytku większość typów samolotów szkolnych, kilka 
dalszych zakończyło swą służbę w latach siedemdziesią­
tych. Pozostały tylko Zliny Z-526 i Z-42. 

W drugiej połowie lat siedemdziesiątych nasz przemysł 
nabył na korzystnych warunkach prawa do produkcji fran­
cuskiego samolotu szkolno-sportowego Rallye oraz amery­
kańskiego silnika tłokowego Franklin 4A o mocy 92 kW 
(125 KM). Polska odmiana tego samolotu z silnikiem PZL­
-Franklin otrzymała oznaczenie PZL-110 Koliber. Z pierw­
szych dziesięciu Kolibrów z serii informacyjnej zbudowa­
nej w 1979 r. trzy trafiły do ośrodka szkolenia lotniczego 
w Kętrzynie, zaś cztery do Ośrodka Szkolenia Personelu 
Lotniczego w Rzeszowie (pracującego na potrzeby LOT-u). 
W wystąpieniach Aeroklubu PRL pojawiły się w 1980 r. 
zastrzeżenia co do przydatności Kolibra do szkolenia, mają­
ce swe przyczyny w tym, że samolot jest dość łatwy pilo­
tażowo i nie może obecnie służyć do szkolenia w akrobacji. 
Spowodowało to brak zainteresowania Aeroklubu Kolibrem. 

W tej sytuacji Zarząd Sekcji Lotniczej ZG SIMP zorgani­
zował w dniu 14 listopada 1980 r. spotkanie „okrągłego sto­
łu" w celu wymiany poglądów na temat samolotu szkolnego 
dla potrzeb lotnictwa polskiego. Na spotkanie przybyli 
przedstawiciele wszystkich instytucji lotniczych zaintereso­
wanych użytkowaniem i budową samolotów szkolnych. 

Wg ,opinii tych, !dórzy szkolą na Kolibrach, jest to samo­
lot niezwykle łatwy pilotażowo, bardzo bezpieczny i ekono­
miczny (zużycie paliwa 21+22 1/h) oraz prosty w obsłudze. 
Te cztery cechy są zasadniczymi cechami Kolibra. Porów­
nanie Kolibra ze Zlinem 42 wypada na korzyść Kolibra. Bez 
trudu można pilota Kolibra przeszkolić na samolot An-2, 
gdyż oba „wybaczają" podobne błędy. Jednym z czynników 
bezpieczeństwa jest to, że samolot ma doskonałość aerody­
namiczną wynoszącą aż 10. Dyskusję wzbudziła ocena, że 
łatwy pilotaż utrudnia przejście na typy samolotów trud­
niejsze w pilotażu. Dawniej uważano, że samolot szkolny 
musi być trudny, bo to ułatwia eliminację słabszych pilo­
tów. Jednak była to przeważnie eliminacja spowodowana 
wypadkami. Gdy samolot jest bezpieczny i prosty w pilo­
tażu, pozwala na bezpieczną i tańszą selekcję pilotów. Ko­
liber zarówno nadaje się do szkolenia tzw. pilotów niedziel­
nych, czyli do popularnego na Zachodzie latania rekreacyj­
nego, jak i do szkolenia pilotów zawodowych. 
Omawiając proces szkolenia pilotów zawodowych pod­

kreślono wagę przeszkolenia w akrobacji. Akrobacja to 
przeżycie sytuacji anormalnych, które daje pilotowi prak­
tyczny pogląd na wyjście z trudnej sytuacji. Poważniejsze 
wypadki wykazują jak dużą rolę odegrał w nich brak prze-
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szkolenia pilotów w podstawowej akrobacji. Dotychczas pi­
loci szkoleni na Kolibrze nie byli przeszkalani w akrobacji, 
gdyż samolot był certyfikowany w kategorii normalnej. 
Obecnie samolot przechodzi dodatkowe próby statyczne, w 
wyniku których będzie dopuszczony do obciążeń --1-4,4/-1,8, 
czyli znajdzie się w kategorii półakrobacyjnej. Pozwoli to 
na wykonywanie akrobacji podstawowej. 

Zwrócono uwagę na zbyt skromne wyposażenie nawiga­
cyjne samolotu. W najbliższym czasie na samolocie zostaną 
zainstalowane: sztuczny horyzont, zakrętomierz i busola 
żyroindukcyjna. Zgodnie z postępem technicznym w przy­
szłości niezbędne będzie dalsze uzupełnienie wyposażenia 
radionawigacyjnego. 

Ze strony użytkowników padło też trochę krytycznych 
uwag na temat właściwości eksploatacyjnych, głównie sil­
nika. Dotychczas największą niedogodnością było tworzenie 
się nagaru na świecach. Amerykańskie świece Champion 
stosowane na Kolibrze wymagają czyszczenia co 5 h, a wy­
trzymują 60 h; podobno wiąże się to z rodzajem stosowane­
go paliwa. Przeprowadzono już próby w locie ze świecami 
radzieckimi, które wymagają czyszczenia co 10 h. Pierwsze 
silniki Franklin z PZL-Rzeszów otrzymały niewłaściwe 
uszczelnienie i uciekał z nich olej. Obecnie opracowano nowe 
uszczelnienie, które przeszło już próby wielogodzinne i zo­
stanie zastosowane na wszystkich silnikach. Początko­
wo niedogodnością była konieczność stosowania importowa­
nego paliwa B 100/130. Zostały przeprowadzone próby i już 
do silników używa się paliwa B95. Prowadzone są dalsze 
prace nad ulepszeniem silnika mające na celu poprawienie 
procesu spalania i rozkładu mieszanki w cylindrze, np. 
przez wtrysk paliwa. Do silnika stosowany jest ol_ej Aero­
-Shell 100, taki jak do An-2. W samolotach pierwszej i dru­
giej serii trzeba stosować importowany płyn hamulcowy, 
lecz już na samolotach trzeciej serii zostanie zastosowany 
polski układ hamulcowy na krajowy płyn hamulcowy. Po­
wyższe niedogodności nie powodowały awarii silnika, lecz 
były kłopotliwe. Teraz kłopoty te zostaną zmniejszone bądź 
usunięte. Większość pretensji użytkowników samolotu do­
tyczyła właśnie silnika. 

Wielostronna analiza właściwości samolotu i przydatności 
do różnych etapów szkolenia pozwoliła na bardziej obiek­
tywne spojrzenie na Kolibra. Przeprowadzenie dyskusji na 
forum Sekcji Lotniczej SIMP pozwoliło na szer,oką wymia­
nę poglądów i ułatwiło rozproszenie wielu wątpliwości bio­
rących się z niedoinformowania. Spotkanie niewątpliwie 
było bardzo pożyteczne. 

Jak się ostatnio dowiadujemy, Aeroklub PRL zamawia 
już pierwszą partię Kolibrów, w celu ich wypróbowania. 
Chyba spotkanie SIMP-owskie nie było bez wpływu na tę 
decyzję. 
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• W związku z I Międzynarodową Lotni­
czą· Wystawą Filatelistyczną Krajów Socja­
listycznych zorganizowaną w sierpniu ub. 
_roku w NRD okolicznościowe przesyłki 

pocztowe ze stemplem z podobizną Otto 
Lilienthala zostały w sierpniu przewiezione 
z Berlina do Anklam specjalnym poczto­
wym lotem samolotem PZL-106A Kruk DM­
-TAX należącym do przedsiębiorstwa Agrar­
flug-Interflug. Worek z przesyłkami był 

umieszczony w zbiorniku na środki che­
miczne. 

• Węgierska służba ratownicza Orszagos 
Mentt!szolgalat OMS została ostatnio wypo­
sażona w dwa śmigłowce ratownicze Mi-2. 

• Polscy piloci szybowcowi zdobyli do 
1.1.81 r. 392 odznaki diamentowe, 1191 zło­

tych i 5507 srebrnych. W 1980 r. zdobyli 15 
odznak diamentowych, 19 złotych i 93 
srebrne. 

• w grudniu ub. roku w WSK-Mielec 
zszedł z taśmy montażowej czterdziesty 
egzemplarz Dromadera (łącznie z serią in­
formacyjną I doświadczalną zakłady wypro­
dukowały 50 egz. samolotów MIS Droma­
der). Samolot ten jest zmontowany z części 
i zespołów wyprodukowanych w kraju. 
Czterdziesty egzemplarz Dromadera jest 
przeznaczony na eksport do Kuby I wypo­
sażono go dodatkowo w aparaturę do ga­
szenia pożarów. (Ż.W. 15.XII.80 r .) 

• Trzy polskie samoloty M18 Dromader 
są ·eksploatowane we Francjl i biorą udział 
w gaszeniu pożarów lasJw na południowym 
wybrzeżu. Oceniając pozytywnie nasze sa­
moloty, strona francuska w grudniu ub. 
roku zapewniła, iż Dromadery otrzymają 

świadectwo lotu wg przepisów F AR-23. Ho­
mologacja Dromaderów we Francji, w kra­
ju o bardzo wysokich wymaganiach doty­
czących budowy i eksploatacji samolotów, 
stworzy Dromaderowi duże szanse ekspor­
towe. (Ż.W. 6.1.1981 r.) 

• W Zakładzie Produkcji Lotniczej w 
WSK PZL-Mielec plan produkcji za 1980 r. 
został przekroczony. Zakładano wyprodu­
kowanie 35 egz. MIS, wykonano 40 egz., z 
czego 4 egz. pozostały w kraju, natomiast 
36 egzemplarzy przeznaczono na eksport, 
większość do I i II obszaru płatniczego. za­
kłada się, że produkcja Dromaderów w ro­
ku 1981 wzrośnie w stosunku do roku 
ubiegłego dwukrotnie. Zakłada się także w 
roku bieżącym . wzrost produkcji An-2 o 
16 egzemplarzy. 

• W listopadzie ub. roku Międzynarodo­
wa · Federacja Lotnicza (F Al) przyznała dy­
plomy im. Paula •.rissandlera dwóm Pola­
kom, działaczom lotnictwa sportowego: Le­
chowi Krowirandzie i Januszowi Krasi­
ckiemu. 

• Do prac Komisji Zjazdowej IX Nad­
zwyczajnego Zjazdu PZPR zostali powołani 
m.in. pracownicy przemysłu lotniczego: Sta­
nisław Górny - mistrz w PZL-Hydral we 
Wrocławiu, Wojciech Jarecki - członek KC 
PZPR, mistrz w WSK PZL-Mielec, Marian 
Kucharczyk członek egzekutywy KŻ 
PZPR, mistrz PZL-WZM w Warszawie, Je­
rzy Pawłowski - st. mistrz w WSK-PZL­
•Rzeszów. 

• z inicjatywy NSZZ „Solidarność" w 
końcu ub. roku odbyła się w PZL-Swidnik 
Ul Krajowa Konferencja Delegatów zakła­
dów przemysłu lotniczego i silnikowego. 
Przedmiotem obrad były sprawy produkcji 
lotniczej, plany pracy a także zasady two-
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Naturalnej wielkości makieta śmiegłowca PZL-Taurus II na W}'stawie śmigłowcowej 
w Las Vegas w lutym ub.r. Foto: Fltght 

rzenla systemu płacowego na 1981 r. Obec­
ni na konferencji byli także dyrektorzy 
ZPLiS Kazimierz Brejnak i Kazimierz 
Piątkowski. 

Dyr. Piątkowski omówił stan obecny oraz 
perspektywy rozwoju polskich śmigłowców. 
Stwierdził on, Iż produkcja śmigłowców dla 
kraju jest wystarczająca. Odczuwa się tyl­
ko brak śmigłowców do szkolenia, Mi-2 jest 
za kosztowny do celów szkoleniowych. Na­
leży podjąć produkcję lekkiego śmigłowca, 
może we współpracy z zagranicą. Jeśli cho­
dzi o Mi-2, którego produkcja pięć lat te­
mu stała pod znakiem zapytania, ma w 
chwill obecnej duże szanse rozwoju tak dla 
kraju, jak i na eksport. Trwają prace nad 
jego modernizacją. Jego kolejną mutację 

stanowi Kania z silnikami Allison, przezna­
czona na eksport. Przygotowywana jest tak­
że produkcja seryjna cięższego śmigłowca . 
PZL-Sokół. 

Dyr. Brejnak omówił wysoką opłacalność 
eksportową polskiej produkcji lotniczej. I 
tak dla przykładu za 1 kg sprzedanego sa­
molotu Polska otrzymuje 80+190 zł dewizo­
wych, natomiast za I kg wyeksportowanych 
autobusów 10+12 zł dew., silników wysoko­
prężnych - 10+20 zł dew., obrabiarek 8+ 
+16 zł dew., statków morskich 3+5 zł dew. 
(Głos Swldnika 32/80). 

• Głos Zalogt z grudnia ub. roku zamie­
szcza wywiad z zastępcą dyr. nacz. ds. tech­
nicznych PZL-Mielec dr Inż. M. Białyni­

ckim na temat produkcji samolotu An-28. Z 
przeprowadzonego wywiadu wynika, Iż 

głównym wykonawcą An-28 będzie WSK­
-Mielec we współpracy z zakładami podle­
głymi ZPLiS. Uruchomienie produkcji An-28 
uważa się za sprawę priorytetową. Samolot 
ten na najbliższe kilkanaście lat będzie za­
sadniczym wyrobem Zakładów w Mielcu i 
będzie produkowany w ilościach porówny­
walnych do An-2. Jednak uruchomienie 
produkcji nie będzie rzeczą łatwą w trud­
nym dla kraju okresie i ·przy obecnym sy­
stemie kooperacyjnym. Dlatego, chcąc 

przyjść z pomocą zakładom w Krośnie, 

przejmuje się do Mielca produkcję usterzeń 
do An-28. Za rzecz ogromnej wagi uważa 
się równoczesne uruchomienie przez PZL­
•Rzeszów produkcji silnika TWD-10B. Li­
cencyjna produkcja An-28 nie powinna być, 
zdaniem dyrektora, zamkniętym etapem 
prac przy An-28, lecz powinna stanowić ba­
zę dla rozwoju własnych prac konstrukcyj­
nych dla samolotów tej klasy, dlatego w 
PZL-Mielec prowadzi się własne prace nad 
rozszerzeniem zakresu zastosowań An-28. 

• 1 grudnia ub. roku Zakłady Naprawcze 
APRL i Wytwórnia Prefabrykatów w Kro­
śnie zostały połączone w jeden z'akład pod 
kierownictwem Kazimierza Ginalskiego. 

CZECHOSŁOWAC'.JA 

• Oblatany . w 1979 r. samolot amatorski 
SK-1 Trempik, konstrukcji Inż. Jana Sl­
munka I Jarosława Kamaryta przeszedł pró­
by w instytucie VZLU. Samolot został zbu­
dowany z pomocą przemysłu. (Letectvl 
25/80) 

FINLAMJIA 

• Lotnictwo wojskowe zakupiło 6 śmig­
łowców Mi-8 I zamówiło dalszych 5 szt. 
(FR 11/80) 

FRANCJA 

• W listopadzie ub. roku zakończona zo­
stała budowa prototypu samolotu treningo­
wo-bojowego Alpha Jet ze zmodyfikowa­
nym skrzydłem, opracowanym w wyniku 
obszernych badań aerodynamicznych. Nowe 
skrzydło ma poprawić zwrotność samolotu 
i właściwości przy prędkościach około­
dźwiękowych, a zarazem pozwoli na powięk­
szenie pojemności zbiorników paliwa. 
(GIF AS-1290) 

• W 1979 r. francuski przemysł lotniczy 
, uzyskał zamówienia eksportowe na: 60 sa­

molotów Mirage F-1, 49 Mirage III, 5 i 50, 
14 Super Etendard, 12 Alpha Jet I 105 Ja-
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guar, 65 A-300, 53 A-310, 21 Falcon 10, 'l Fal­
con 20, 17 Falcon 50, 6 Corvette, 494 samolo­
ty lekkie, 35 śmigłowców Lama, 17 Alouette 
III, 1 Alouette II, 74 Dauphln, 117 Ecurell I, 
205 Ecureil II, 22 Puma, 3 Super Puma, 27 
Gazelle l 1 Super Frelon. 

• Nieprawidłowości pilotażowe, które wy­
stąplly na prototypie samolotu treningowe­
go TB-30 Epsilon polegające na sprzężeniu 

·po.chylenia l odchylenia kierunku ruchu 
zmusiły do zastosowania wzniesionych koń­
cówek skrzydeł oraz zmienionego tyłu ka­
dłuba i usterzenia. 

• Aerospatlale zaproponowała opracowanie 
wersji przeciwpołarowej samolotu transpor­
towego Transall C-160 zabierającej 12 tys. l 
wody, którą będzie można zrzucać w ilości 

220+4000 1/s. (GIFAS-1292) 
• Wytwórnia Aerospatlale dotychczas 

otrzymała zamówienia na 300 śmigłowców 

SA•365 Dauphln\ 

INDIE 

• Odmiana indyjskiego samolotu myśliw­
skiego HF-24 Marut z radzieckim silnikiem 
będzie nosić oznaczenie HF-25. 

• Indie zrezygnowały z zakupu 7 samolo­
tów brytyjskich Sea Harrler. 

• Lotnictwo morskie Indii zakupiło śmig­
łowce Ka-25. · 

KANADA 

• Próby prototypów odrzutowego samo­
lotu służbowego Canadair CL-600 C~allen­
ger wykazały konieczność przeprowadzenia 
200 modyfikacji na samolocie. Masa całko­

wita samolotu wzrosła z 14 740 kg do 17 460 
kg, a ma jeszcze wzrosnąć do 18 235 kg, czyli 
o 3,5 t. 

♦ . . -
NRD 

• W 1980 r . 50 samolotów rolniczych An-2 
Aerofłotu wykonywało w NRD zabiegi na 
terenie 280 tys. ha. Również rolniczych śmi­
głowców Mi-2 używał Aerofłot do prac w 
NRD. 

• w ' 1980 r . jeden samolot rolniczy PZL-104 
Wilga 35R zarejestrowany w NRD przecho­
dzi! próbną eksploatację w rejonie Kyrltz. 

• Smigłowce Ka-26 używane przez In­
terflug wykorzystywane są do celów rol­
niczych, sanitarnych i morskich ratowni­
czych. W 1980 r. Interflug dostosował Ka-26 
do celów fotogrametrycznych. 

TLiA 1981 nr 3 

+ RFN 
• w ciągu ostatnich 10 lat w RFN wyko­

nano 80 ooo lotów ratunkowych na śmigłow­
cach. W 10 tysiącach przypadków był to 
jedyny sposób uratowania życia. 

• Szybowiec klasy otwartej Schempp­
-Hlrth Nimbus 2C z dhvl.garem z włókna 

węglowego przeszedł 18 ooo h prób zmęcze­
niowych w temperaturze +s4°C uzyskując 

gwarantową żywotność na GOOO h lotów, czy­
li 24 lata użytkowania po 250 h rocznie. 

• M. Schultz na motoszybowcu RF-5 wy­
konał w 80 h wieloetapowy przelot o dłu­

gości 12 ooo km z Hamburga do Oshkosh w 
USA. Jest to drugi już przelot na motoszy­
bowcu przez Atlantyk. Pierwszy wykonał M. 
Slovak na RF-4 . . 

• W końcu lata ub. roku został oblatany 
nowy laminatowy dwumiejscowy motoszy­
bowiec Scheibe SF-36 z miejscami obok sie­

, ble. Napęd jego stanowi silnik Limbach 
59 kW (80 KM). Masa własna motoszybowca 

wynosi 430 kg, masa całkowita 630 kg, dosko­
nałość 28, opadanie mln. 0,9 m/s. Dostawy 
SF-36 mają rozpocząć się wiosną 1981 r. 
Cena 65 OOO DM. 

• Lotnictwo lądowe RFN użyWa 302 śmi­
głowców Bo 105, w tym 212 przeciwpancer­
nych w wersji PAH l 90 w wersji łączniko­
wej VBH. 

• Studencki zespół lotniczy w Braunsch­
weigu ' buduje szybowiec SB12 ze sterowa­
ną warstwą przyścienną, w celu zmniejsze­
nia profilowego oporu skrzydła. Tylna część 
skrzydła ma z wierzchu i od spodu dziur­
kowane pokrycie. Powietrze do spodniej 
części piata doprowadzane jest rurą od 
chwytu na kadłubie. Wierzchnia część płata 
otrzymuje powietrze wysysane z wnętrza 

płata, który nie jest szczelny. Płat ma spe­
cjalnie zaproj.ektowany profil. Oblot szy­
bowca spodziewany jest wiosną 1981 r. 

~ - USA 

• Wytwórnia Rockwell zbudowała proto­
typ nQwej odmiany swego samolotu służbo­
wego Commander 1000. Samolot jest napę­
dzany dwoma silnikami turbośmigłowymi 

TPE331-10 po 736 kW (1000 KM) . 

• Podczas badania lądowania z dużą pręd­
kością opadania samolotu Douglas DC-9 Su­
per 80 odpadła część ogonowa · samolotu 
wskutek uderzenia o drogę startową. 

..... ZE ŚWIATA 
• Wytwórnia Slkorsky uzyskała zmówie­

nia na 400 śmigłowców S-76 Spirlt. Przewi­
duje się, iż całkowita produkcja osiągnie 

1600 szt. (SBAC-175) 
• Do jesieni ub. roku lotnictwo USA 

otrzymało 200 samolotów F-16 Fightlng Fal­
con z 1400 zamówionych. 

• Wytwórnia Cessna w końcu września 
ub. roku dostarczyła siedemset pięćdziesiąty 
odrzutowy samolot służbowy Citatlon. 

e W. BRYTANA 

• Wytwórnia Short otrzymała zamówienia 
na 70 samolotów lokalnej komunikacji Short 
330, z czego 54 samoloty już dostarczono. 
(SBAC-174). 

e Wytwórnia Marconi otrzymała od Chin 
zamówienie o wartości 40 mln i na awio­
nikę · wojskową. W ramach kontraktu ma 
być uruchomiona w Chinach licencyjna pro­
dukcja przepływomierzy. (SBAC 172). 

• Wytwórnia British Aerospace otrzyma­
ła zamówienie o wartości 25 mln f, z USA 
na dwa samoloty pasażerskie krótkiego star• 
tu BAe 146 wraz z częściami zamiennymi. 
Prototyp samolotu ma wykonać pierwszy 
lot w maju 1981 r., zaś certyfikacja ma być 
zrealizowana w 1982 r. Dostawy rozpoczną 
się we wrześniu 1982 r. Pierwsze trzy BAe 
146 zamówlla Argentyna za 40 mln f,. 

(SBAC-171, 174). 

• Wytwórnia Partenavia przystąplla do 
pra·c nad projektem 12-mlejscowego samolo­
tu lokalnego transportu P-78 nap«:dzanego 
dwoma silnikami turbośmigłowymi Rolls­
-Royce/Alfa Romeo RB 318 po 330 kW. Sa­
molot stanowi ewolucję 7-mlejscowego sa­
molotu Partenavla P-68C Victor, którego 
zbudowano 220 szt. 

* ZSRR 

• Przemysł radziecki przystępuje do uru­
chomienia seryjnej produkcji urządzenia do 
odladzania i odśnieżania dróg startowych. W 
urządzeniu są zastosowane dwa silniki od­
rzutowe. 

• Aerofłot otrzymał z Czechosłowacji 20 
samolotów pasażerskich L-łl0 UVP, czyli w 
najnowszej wersji. 

• W sezonie letnim 1980 na Uniach Aero­
fłotu samoloty Ił-62 wykonywały 114 lotów 
dziennie, Tu-154 aż 976 lotów, zaś Tu-134 
300 lotów. 

• Nowa wersja Tu-134 oznaczona Tu-134B 
weszła do próbnej eksploatacji w łotewskim 
okręgu Aerofłotu. Samolot ma trzyosobową 
załogę bez nawigatora, zabiera 80 pasażerów 
i ma o 15+20•/• zmniejszone zużycie paliwa. 

• Samoloty radzieckie An-26 używane są 
w 18 krajach, samoloty Jak-40 w 17 krajach, 
zaś śmigłowce Ml-8 aż w 30 krajach. 
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Międzynarodowe przewozy lotnicze krajów RWPG w 1979 r. 

Ogółom 

Przewóz osób Przewóz Ogólna 1979 r.; 1978 r. 
ładunków praca 

Kraj 

I 
przewo-

zowa lpraM 
tys. pa• I mln pkm tya. t mln mln pa•~•· I tony prze-

sażerów tkm tkm rowie ładun• wozo-
ków wa 

Bułgaria 1342,9 2 353,0 15,8 33,9 269,2 127,7 100,0 125,4 
CSRS 828,1 1 600,1 4,7 20,0 177,4 109,9 104,7 106,2 
Kuba 124,0 887,7 1,4 12,6 77,4 100,0 100,0 100,0 
Monglia 13,7 7,1 5,5 0,2 0,8 121,8 2 275,0 118,8 
NRD 1193,9 1 834,4 11,7 37,0 192,9 101,7 113,6 104,6 
Polsko 1131,3 2 460,8 10,7 26,6 235,8 106,7 91,9 110,8 
Rumunia 1083,8 2 435,7 49,7 135,7 842,7 130,8 95,8 115,8 
Węgry 797,1 1 026,4 15,5 32,3 135,0 125,0 123,6 127,5 
ZSRR 2694,1 9 755,0 67,1 318,5 1147,7 110,8 110,6 108,9 

-- -----------
Razem 9290,9 22 360,2 181,3 616,6 2578,8 114,1 107,7 113,l 

W lotach nieregularnych 

Przewóz ooób Przewóz 

Liczba 
ładunków 

Kraj lotów, 

I 
tys. 

tys. pasa-
żerów 

mln pkm tys. t. 

Bułgaria 4,30 664,20 1284,00 12,40 
CSRS 2,80 206,77 267,19 0,24 
Kuba 0,20 8,84 37,51 0,16 
Mongolia 0,04 2,70 1,40 5,20 
NRD 2,70 121,71 214,58 4,59 
Polska 3,50 130,97 474,94 3,32 
Rumunia 6,10 701,90 1551,80 46,20 
Węgry 2,70 53,66 61,11 9,40 
ZSRR 11,10 408,46 1284,80 21,49 

Razem 33,60 2299,21 5176,33 103,00 

Zamówienia na dostawy 

szerokokadłubowych 

samolotów pasażerskich 

1979 1980 1981 1982 1983 1984 

A300 25 40 43 17 9 2 
A310 18 23 
Boeing 747 67 84 38 9 
Boeing 757 23 17 
Boeing 767 13 54 13 
DC-10 36 42 23 2 
L-1011 14 24 29 5 (30) 1 (30) (30) 

Razem 142 190 133 46 105 85 

Uwaga: Prognoza produkcji jest większa, gdyż tablica nie 
uwzględnia zamówień, które wpłyną, a jedynie zam6wie• 
nin złożone do końca 1979 r. W nawiasach prognoza firmy 
Lockheed. Nie uwzględniono ponadto samolotów 11-86. (In• 
tera via 6 /80). 

A.G. 

I 
mln 
tkm 

27,90 
0,64 
0,98 
-
17,84 
9,23 

123,80 
24,43 
77,47 

---
282,29 

Razem % wy• 

mln 
korzy•• 
tania 

tkm maoy 

156,30 63,69 
23,44 70,01 
4,21 41,15 
0,14 70,00 

36,08 49,61 
49,60 54,47 

255,70 48,22 
30,54 39,54 

204,30 60,79 

--- ---· 
760,31 s,,.w 

W lotach regnlamych 

Przewóz ooób 
Przewóz % wyko-

Liczba ładunków 
Razem 

rzystania 

Kraj lotów, 

ty•. t I 
mln 

miej••! ma■y tya. 
mln 

tkm 
ty•- I mln pkm 

pasażerów tkm 

Buł-

~aria 15,1 678,70 1 069,00 3,40 5,00 112,90 59,76 59,80 
SRS 13,2 621,36 1 332,87 4,43 16,62 154,06 84,50 78,73 

Kuba 1,2 115,12 840,25 1,26 9,40 73,17 75,00 70,00 
Mon-
golio 0,4 11,00 5,70 0,26 0,01 0,61 57,00 67,54 
NRD 18,5 1072,17 1619,78 7,06 15,77 156,84 63,90 54,74 
Polska 17,8 1000,32 1 985,86 7,35 13,60 186,16 67,30 56,15 
Rumu-
nia 2,8 381,90 883,90 3,50 11,90 87,00 53,10 40,15 
Węgry 15,4 825,46 965,26 6,13 7,82 104,35 55,00 50,55 
ZSRR 43,2 2285,68 8 470,20 45,57 180,00 9·13,35 63,00 64,98 

--- -- -------- ---
Razem - 6991,71 17172,20 78,96 260,54 1818,44 62,83 60,95 

Struktura przewozów (w ty,. pasażerów) 

Przewozy Przewozy 
Struktura, % 

regularne nieregularne regularne nieregularne 

Kraj 
między I do/z między I do/z 

RWPG I krajów RWPG I krajów krajami krajów krajami krajów 
RWPG trzecich RWPG trzeoich trzecich trzecich 

Bułgaria 273,90 404,80 98,30 565,90 20,40 30,14 7,32 42,14 
CSRS 350,80 270,56 144,91 61,86 42,36 32,67 17,50 7,47 
Kuba 22,34 92,78 2,59 6,25 18,02 74,85 2,09 5,04 

Mongolia 11,00 - 2,70 - 80,29 - 19,71 -
NRD 897,80 174,37 99,84 21,87 75,20 14,61 8,36 1,83 
Polska 389,15 611,17 17,38 1,54 34,40 54,02 1,54 10,04 
Rumunia 91,10 290,80 53,20 648,70 8,41 26,83 4,91 59,84 
Węgry 448,95 376,51 19,36 34,30 51,07 42,83 2,20 3,90 
ZSRR 1009,07 1276,61 125,96 282,50 37,45 47,38 4,68 10,49 

---------------------
Razem 3494,11 3497,11 564,24 1734,97 37,61 37,65 6,07 18,67 

Zmiany w utlzialo pouczególnych krajów w pracy przewozowej, w % 

Kraj j 1969 r. j 1971 r. j 1973 r.11975 r. j 1977 r. j 1979 r. 

Bułgaria 11,2 10,5 9,7 12,3 10,00 9,40 
CSRS 14,2 11,8 11,0 8,9 7,50 6,20 
Kuba - - 3,4 2,7 3,00 3,10 
Mongolia 0,1 0,1 0,1 0,1 0,01 0,01 
NRD 13,1 10,9 9,2 8,5 8,70 7,70 
Polska 5,2 5,3 7,4 7,7 8,50 9,40 
Rumunia 11,1 12,2 10,5 10,6 11,70 13,70 
Węgry 6,3 4,8 4,3 3,8 4,60 4,80 
ZSRR 38,8 44,3 44,1 45,4 46,00 45,80 

tr6dlo: Biulelyn Informacyjny Lotnicłwa Cywilnego nr 69/1980 M.M. 
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Opływ poddźwiękowy i przydźwiękowy 
na skrzydle przy różnych kątach · skosu (11) 

Mgr inż. JAN STASZEK 

Opływ przydźwiękowy 
skrzydła skośnego 

Opływy przydźwiękowe skrzydła sko­
śnego, często o złożonej budowi<i, zba­
dano w tunelu S2 w Modane Avrieux. 
Otrzymane wyniki doświadczalne nie 

aj 

zwiększa się (cp = 50° i cp = 60°), przy­
rosty prędkości na krawędzi natarcia 
zmniejszają się coraz bardziej, powo­
dując stopniowe osłabienie fal uderze­
niowych. Z rozkładów ciśnień widać 
wyraźnie położenie fal uderzeniowych, 
zaś przy cp = 30° obecność fali typu ,t 

Y,lbQ=0,45 

0,5 i-.:---..:- (" '·· ....... _,,__ ..... --......... 
.i/..,_!±)~ .. ..:::..-.o~~-

o 0,5 o 0,5 
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Rys . 12. Wpływ skosu na opływ przydźwh:kowy, Mo ~ 0,84, a - 4°, Re = 2,5•101; a) rozkłady 

ciśnień: 1 - 'P = 0°, 2 - 'P - 30°, 3 - 'P = 40°, 4 - 'P = 50°, 5 - 'P - 60°; b) położenie fal 
uderzeniowych 

podlegały żadnym poprawkom wpły­

wu śc ian ze względu na niewielki sto­
pie11 blokowania strumienia przez mo­
del (nie przekraczaj ący 0,50/o w naj­
ba rdziej niekorzystnej konfiguracji) . 
Ponieważ wyczerpujący opis bada­
nych opływów zajmowałby zbyt wiele 
miejsca, poda no tylko dane doświad­
czalne pewne z punktu widzenia ich 
konfrontacji z wynikami obliczeń. 

a) 

o 

b) 

0,5 , 1 X,lc 

Przy cp = 0° w pobliżu końca skrzydła 
pojawiają się objawy opływu trójwy­
miarowego. 

Warstwy przyścienne na grzbiecie i 
dolnej części skrzydła pozostają la mi­
narne w zakresie badanych liczb Re aż 
do pojawienia się fal uderzeniowych. 
Gdy gradient wzrostu ciśnienia jest 
dostatecznie duży, w miejscach istnie­
nia fal uderzeniowych można zauwa­
żyć tworzenie się pęcherzyków oder­
wania laminarnego. W opływach pod­
dźwiękowych pojawiają się one rów­
nież na krawędzi natarcia na górnej 
części skrzydeł, poczynając od niewiel­
kich kątów natarcia. 

Aby ujawnić charakter opływów 
nadkrytycznych, na rys. 13 pokazano 
(za pomocą rozkładów ciśnień w dwóch 
przekrojach) przesuwanie się fal ude­
rzeniowych w zależności od liczby Ma­
cha Mo przy tych samych kątach na­
tarcia a = 4° i kątach skosu rp = 0° i 
50°. W części środkowej skrzydła bez 
skosu (przy cp = 0°) dość intensywna 
fala uderzeniowa jest usytuowana przy 
Mo = 0,78 w pobliżu połowy cięciwy, 
zaś zwiększenie liczby Macha aż do 
M 0 = 0,92 pociąga za sobą przesuwanie 
się jej ku tyłowi z jednoczesnym 
zwiększaniem jej intensywności, co po­
woduje cora z szersze oderwania. Nato­
miast system podwójnych rekompresji 
pojawiający się na zewnętrznej części 
skrzydła wyraźnie zmniejsza tę ten­
dencję. Przy cp = 50° opływ tworzący 
strefę naddźwiękową pojawia s i ę d o­
piero przy M 0 = 0,92, natomiast falc 
uderzeniowe typu l pojawiają się ana­
logicznie jak przy skosie cp = 30° i 

Y,lb0 =0,95 

0,5 

01._.. _____ ..J_ ___ ~c°--'--
o,s 1 X/c 

0,5 

o 

4 
Y, l b0 = 0,5 

t J -:-- ....... 

,.._ 

1 X/c 

Na rys. 12 podano wyniki badań 
skosu przy M = 0,84. Podano rozkład 
ciśnień statycznych w dwóch przekro­
jach skrzydła przy a = 4° i skosach 
rp = 0°, 30°, 40°, 50° i 60°. We wszyst­
kich przypadkach istnienie dość gwał­
townych w zrostów ciśnienia wskazuje 
na obecność fal uderzeniowyt:h. Przy 
qJ = 0° strefa naddźwiękowa wychodzi 
poza połowę cięciwy z opływem pra­
wie dwuwymiarowym, mimo oderwa­
nia wywołanego przez falę uderzenio­
wą ujawnionego za pomocą wizualiza­
cji powierzchniowej. Przy rp = 30°, w 
odległości Y/b = 0,45 od zamocowania, 
w przekroju 2 widać podwójny skok 
t:iśnienia z opływem naddźwiękowym 
poza pierwszym skokiem. W przekro­
ju 4 w odległości Y!b = O, 75 istnieje 
już tylko jeden skok, a w izualizacje 
nie ujawniają oderwań. Przy cp = 40° 
skok pojawia się w pobliżu krawędzi 
r,atarcia i opływ zachowuje się jak 
pra wie dwuwymiarowy. Gdy skos 

Rys. 13. Wpływ liczby Macha na rozkład ciśnień. Tunel S2 MA, Re= 2,5•10', « = 4°; a) dla 
~• = 0° : 1 - M 0 = 0,78, 2 - Mo=, 0,82, 3 - M 0 = 0,84 , 4 - M0 = 0,92; b) dla ,p = 50°: 
1 - M 0 = 0,84, 2 - M 0 ~ 0,88, 3 - M 0 = 0,92, 4 - Mo= 0,96 
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M 0 = 0,84. Stałość ciśnienia w okolicy 
krawędzi spływu w zależności od licz­
by Mo oraz kąta natarcia świadczy o 
tym, że w całym badanym zakresie nie 
wystf;pują oderwania ogólne typu prze­
c iągnięcie. 

Na rys. 14 pokazano (w funkcji licz­
by Macha) położenie oderwań pojawia­
jących się w okolicy krawędzi spływu 
(X/c = 0,90) przy Re = 2,5 • 106 dla 
a= 4° w sześciu przekrojach. Przy 
<P = 0° zachodzi dosyć brutalne oder­
wanie na całym skrzydle przy Mo = 
= 0,82 z wyjątkiem dwóch przekrojów 
zewnętrznych, w których oderwania 
pojawiają się dużo później. Natomiast 
przy <p = 50° zjawisko to pojawia się 

4 

0,1 
I . 5 

0_) 

b) 

I q1 · 4 2 / 3 
_____ -L .. / r 

Rys. 14. Rozwój oderwań w pobliżu krawę­
dzi spływu w zależności od liczby Macha. 
Tunel S2 MA, Re = 2,5•10', a = 4°: a) 'I' = o0

, 

IJ) ,p ~ 50°; 1, 2, 3, 4, :;, 8 - przekroje 

w pobliżu nasady, która jest miejscem 
początku oderwań. 

Rozwój fal uderzeniowych typu l w 
funkcji kąta natarcia pokazano na 
rys. 15 dla <p = 30° i Mo= 0,84. Układ 
tych fal pojawia się od a = 2° i roz­
ciąga się przy a = 4° aż do polowy 
rozpiętości. Punkt zbieżności obydwu 
fal uderzeniowych, widoczny w części 
zewnętrznej skrzydła, przesuwa się ku 
nasadzie (rys. 15b). Duże oderwania 
pojawiają się od a = 7° na czGściach 
zewnętrznych skrzydła. 

Próba sprawdzenia na otrzymanych 
rozkładach ciśnień w jakim stopniu 
prawo skrzydła w opływie skośnym 
jest możliwe w przepływie przydźwię­
kowym pozwoliła na st wie rdzenie, że 

a) 

prawo to jest niesłuszne od momentu, 
gdy opływ tworzy strefę naddźwięko­
wą po przekroczeniu rejonu krawędzi 
natarcia. 

Oderwania i opływy oderwane typu 
wirowego analogiczne do pojawiają­
cych siG przy niewielkich Pl'Gdkości ach 
zaobserwowano również w opływie 
przydźwiękowym przy dużyC'h skosach. 

Rozwój wiru trąbiastego w funkcji 
skosu J>Okazano na rys. 16. Gdy skos 
cp = 40 , zaś kąt natarcia a = 8°, to 
system fal uderzeniowych przy nasa­
dzie skrzydła pozostaje z punktu wi­
dzenia rozkładu ciśnień (rys. 16a), ale 
na końcu skrzydła widać strefę opły­
wu oderwanego i nieuporządkowanego. 
Rys. 16b wskazuje, że takie uporząd­
kowanie oderwania zaczyna się ryso­
wać, zaś przy zwiększeniu skosu do 
60° i kąta natarcia do a= 10° docho­
dzi ostatecznie do ustalonego opływu 
wirowego (rys. 16c) charakteryzujące­
go się niewielkimi współczynnikami ci­
śnień Kp mln odpowiadającymi lokalnej 
liczbie Macha rzędu 1,4 w przekroju 2. 

W obserwacjach dokonanych przy 
niewielkich prędkościach stwierdzono, 
że przy tej samej liczbie Re opływy 
wirowe tworzą się przy tym mniej­
szych kątach natarcia, im liczba Ma­
cha jest wyższa. 

.; '--,_1 . :·,< . 
s~1. -· 

6 

Metody obliczeniowe 
i ich zastosowanie 

W ostatnich Jatach na sw1ecie dużo 
wysiłku włożono w opracowanie metod 
obliczenia (w ośrodku doskonałym) 
opływów przydźwiGkowych, trójwy­
miarowych, dokoła skrzydła. W ONERA 
wybrano rozwiązanie ogólnego równa­
nia potencjału dwiema metodami re­
laksacyjnymi, które zastosowano do 
skrzydła o zmiennym skosie. 

Początkowo użyto równania quasi­
-liniowego zastępując go schematem 
złożonym zaproponowanym przez E. 
M. l\Turmana i J. D. Cołe'a. Ostatnio 
równanie rozwiązano w postaci pier­
wotnej, używając wyrażenia lepkości 
wg przybliżenia zaproponowanego przez 
A. Jamesona. Schemat użytych pod­
stawie11 został więc skupiony i meto­
da upodobniła się do metody współ­
czynników przybliżonych. Istnieje je­
szcze trzecia metoda oparta na przy­
bliżeniu a priori, bardziej ograniczają­
ca niż to przedstawia równanie nie­
wielkich zakłóceń rozwiązane przy 
użyciu schematu mieszanego. Zastoso­
wanie tych wszystkich metod do 
skrzydła skośnego uproszczonego za­
kończeniem równoległym do nasady 

-K 
0,2 

0,1 

4 

Rys. 15. Wpływ kąta natarcia przy ą, -= 30~ i M 0 = 0,84. Tunel S2 MA, Re = 2,5•101; a) rozkła­
dy ciśnień: 1 - o 0 = 0°, 2 - a 0 = 2°, 3 - a 0 = 4°, 4 - a 0 = 6°, :; - o.0 = 8°; b) położenie fal 
i oderwań: lln.ia przerywana - fala uderzeniowa na grzbiecie skrzydła, linia ciągła - fal a 
uderzeniowa na spodzie skrzydła 

b) c) 

Rys. 16. Rozkład ciśnie1'1 na skrzydle skośnym w zależności od kątanatarcia. Tunel S2 MA, Re= 2,5·106 , M 0 = 0,84; a) opływ częściown 
oderwany, nieuporządkowany, b) opływ przy tworzącym się wirze trąbiastym, c) opływ wirowy ustalony 
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nasuwa jednak pewne uwagi co do 
przebiegu rachunku. 

Kilka typowych obliczeń wykona­
nych różnymi metodami zestawiono z 
wynikami otrzymanymi z doświadczeń 
z modelem, którego kształt w rzucie 
był zgodny z liczbowym „zastąpie-

zują nieco bardziej ku tyłowi przesu­
niętą lokalizację fali uderzeniowej niż 
wykazują obliczenia. 

Jest to również prawdziwe przy 
<p = 30° i Mo= 0,84, lecz przy kącie 

_}_ 

W przypadku rozwiązania równania 
potencjału, rachunek przeprowadzono 
metodą z bardzo gęstą siatką 
(160 OOO p.), z liezbą iteracji N zmien­
ną w zależności od rozważanego przy­
padku (500 ~N~ 800). Na rys. 5 (cz. I 
art., TLiA nr 2/81) pokazano orienta­
cyjnie zakres obliczeń w danym prze­
kroju w formie siatki w pobliżu pro­
filu. Potencjał jest wyznaczany w węz­
łach siatki drobniejszej 128 X 32 X 
X 16 = 65 536 punktów, na której ra­
chunek przybliża się przez 40 ~ N ~ 80 
iteracji dodatkowych. W przypadku 
metody konserwatywnej drobna siatka 
liczy tylko 92 X 32 X 16 = 49 152 punk­
ty z powodu ograniczenia pamięci 
głównej użytego ordynatora. Procedu­
ra ta pozwala na oszczędzenie pewnej 
liczby cykli w siatce drobnej, przed­
stawiającej większą część rachunku. 
Zbieżność jest określona poczynając od 
sprawdzenia pozostałej części rachun­
ku, a z drugiej strony wyniku rozwią­
zania. 

~~---+---=---~[ Rys. 19. Porównanie 
obliczonych i do­
świadczalnych roz­
kładów ciśnień. Tu­
nel S2 MA, Re = 

Rozwiązując równanie potencjału 
zakłóceń obliczenia wykonuje się na 
siatce prostokątnej powiązanej z mo­
delem. Siatka ta nie podlega zmianom 
podczas wykonywania obliczeń. W ten 
sposób siatka jest dobrana do każdego 
kąta skosu. Nie ma ona więcej niż 
55 OOO punktów rówmez z powodu 
ograniczenia pamięci i w tym przy­
padku uzyskanie rozwiązania zbieżne­
go może wymagać wielu przybliżei1 
(400 ~N~ 800). 

---+---+- 1 
11,lc 

l 

niem" skrzydła. Charakter wpiywu 
lepkości mógł być również sprawdzony. 

Pierwszy przykład dotyczy skrzydła 
o skosie cp = 30° przy liczbie Macha 
Mo = 0,80 i kącie natarcia a= 1,73°. 
Dla ograniczonej strefy naddźwiękowej 
w pobliżu krawędzi natarcia, gdzie na­
stępuje wzrost prędkości, opływ jest 
jakby podkrytyczny i bez fal uderze­
niowych. Na rys. 17 porównano wyni­
ki doświadczeń z obliczeniami po in­
terpolacji. W przypadku gdy efekty 

Rys. 17. Porównanie obliczonych rozkładów ciśnień z doświadczalnymi. rp = 30°, M 0 = 0,80, 
n = 1,73°. Tunel S2 MA, Re = 2,5•106 : 1 i 2 - ciśnienia obliczone, 3 - ciśnienia zmierzone 
na górnej powierzchni skrzydła, 4 - ciśnienia zmierzone na dolnej powierzchni skrzydła 

3 
X,lc 

0 ciśnienia na gr,rnej powierichni 
• c,sniema na dolnej powierzchni 

Rys. 18. Teoretyczne i doświadczalne roz­
ldady ciśnień. Tunel S2 MA, Re= 2,5•108, 

,1 = 0°, Mo= 0.84, a= 0°; rozkład teoretycz­
ny: 1 - schemat niekonserwatywny, 2, 3 -
schematy konserwatywne 
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trójwymiarowe są niewielkie, można 
stwierdzić zgodność między rozkłada­
mi ciśnień otrzymanymi doświadczal­
nie i rozkładami uzyskanymi przy roz­
wiązani u ogólnego równania poten­
cjału. 

Wynik pokazany na rys. 18 dla prze­
kroju 3 odnosi się do przypadku wy­
raźnie nadkrytycznego przy cp = 0°, 
M O = 0,84 i a = 0° i wywołuje komen­
tarze. Nie odnotowuje się wyraźnej 
różnicy położenia fal wyliczonych z 
pełnego równania potencjału za pomo­
cą schematów konserwatywnych i no­
wych. Wykres widoczny przy schema­
cie konserwatywnym jest prawdopo­
dobnie rezultatem zbyt rzadkiej siatki 
w środkowej części profilu, jednak 
skok ciśnienia jest dobrze przewidzia­
ny przez tę metodę, jak również i 
przez metodę małych zakłóceń, która 
staje się również konserwatywna przy 
użyciu operatora skoku ciśnienia. Na­
leży zauważyć, że doświadczenia wska-

,-
\ 

~ 2 5•108, <p = 30°, a = 
~ 4°: l, 2 - ciśnie­
nia obliczone (sche­
mat konserwatyw­
ny), 3 - ciśnienia 
doświadczalne na 
górnej powierzchni 
skrzydła, 4 - ci­
§nienla doświadczal­
ne na dolnej po­
wierzchni skrzydła 

natarcia a = 4°. Na rys. 19 widać po­
stęp wynikający ze schematu konser­
watywnego, mimo że zgodność z do­
świadczeniem nie jest doskonała. Przy­
padek ten charakteryzuje się układem 
dwu fal uderzeniowych na górnej stro­
nie skrzydła przy nasadzie, gdy na 
końcu jest już tylko jedna fala. W tym 
przypadku uzyskuje się lepszą zgod­
ność z doświadczeniem przy schema­
cie konserwatywnym niż przy niekon­
serwatywnym, który przewiduje bar­
dziej przednią pozycję fali. 

Studium wpływu zakresu obliczeń 
wykazuje różnicę nie do pominięcia w 
rozkładach ciśnień i podkreśla ważność 
doboru zakresów (rys. 20). Podkreśla 
się, że poziom współczynników ciśnie­
nia Kv w zakresie naddźwiękowym nie 
ma wpływu na pomiary. Mimo podo­
bieństwa (rys. 19) obliczenia przewidu­
ją powtórne przyspieszenie przepływu 
za pierwszą falą uderzeniową przy na­
sadzie, lecz nie osiąga ona nasilenia 
obserwowanego doświadczalnie. 

Mimo że przy wykonywaniu omó­
wionych obliczeń nie wystąpiły żadne 
poważniejsze problemy należy stwier­
dzić, że próby przeliczenia przypadku 
naddźwiękowego przy większym skosie 
nie dały dotąd zadowalającego wyniku 
(cp = 40° przy M 0 = 0,92 i kącie natar­
cia a = 1,53°). Porównanie wyników 
obliczeń z wynikami doświadczeń po­
kazano na rys. 21. 

W odniesieniu do doświadczalnego 
rozkładu ciśnień zwraea uwagę nie-

-qs 

Rys. 20. Wpływ schematu i zakresu obli­
czeń na rozkład ciśnień teoretycznych: l -
schemat niekonserwatywny, zakres I; 2 -
schemat niekonserwatywny, zakres II; 3 -
schemat konserwatywtcy, zakres I 
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dostateczność um1eJscowienia fali tyl­
nej w metodzie rozwiązania równania 

o górna powierzchnia skrzydra 
• dolna powierzchnia skrzydfa 

całego potencjału i w mmeJszym stop­
niu w metodzie teorii małych zakłóceń. 

Wnioski 

Badania wykonywane w ONERA z 
modelami prostokątnych skrzydeł o 
skosie zmieniającym się od <p = 0° do 
cp = 60° stanowią bazę doświadczalną 
dla studiów opływów trójwymiaro­
wych. Wyniki pozwalają na analizę 
tworzenia się opływu w funkcji skosu, 
kąta natarcia i liczby Macha. Są one 
również użyteczne przy- opracowaniu 
metod obliczeniowych. 

Przy małych prędkościach opły-

◄ Rys. 21. Obliczone i doświadczalne rozklad,ł' 
ciśnień. Tunel S2 MA, Re = 2,5•101, <p = 40 , 
Mo = 0,92, u = 1,53°; · 1 - obliczone (schemat 
konserwatywny, metoda małych zakłóceń), 
2 - obliczone (schemat konserwatywny, 
rozwiązanie równania potencjału całkowi­
tego) 

wach bez oderwa11 wyniki obliczeń w 
oparciu o klasyczne metody osobliwo­
ści są dość zadowalające, ale należy 
dążyć do opracowania metod oblicze­
niowych umożliwiających określanie 
opływów oderwanych, które przy du­
żych skosach tworzą wiry trąbiaste. 
Metoda ruchów nieustalonych wydaje 
się być pod tym względem obiecująca. 

W zakresie przydźwiękowym uzyska­
no w ostatnich latach znaczny postęp 
dzięki opracowaniu metod relaksacyj­
nych obliczeń do rozwiązania równań 
potencjału zakłócenia i potencjału cał­
kowi tego. Dokładne granice ich zasto­
sowania nie są jeszcze znane. 

W sumie porównano · wyniki do­
świadczalne, mogące mieć związek wy­
pływający z konfrontacji różnych po­
miarów z rezultatami metod oblicze­
niowych. Pozwala to na określenie 
wartości tych metod z punktu widze­
nia użytkownika oraz ich aktualnych 
ograniczeń. 

Ochrona działania pokładowych urządżeń radiowych 
przed skutkami wyładowań elektrostatycznych 

Podczas lotu na powierzchni samo­
lotu gromadzi się ładunek elektrosta­
tyczny. Żródłem tego ładunku jest ota­
czająca przestrzeń atmosferyczna za­
wierająca naładowane drobiny wody, 
śniegu, lodu i pyłów, a także chmury 
burzowe, które wytwarzając silne pole 
elektryczne powodują ładowanie sa­
molotu przez indukcję [1, 2]. 
Urządzenia służące do odprowadza­

nia zgromadzonego ładunku elektrycz­
nego do ziemi po wylądowaniu samo­
lotu są powszechnie stosowane we 
wszystkich typach samolotów i śmig­
łowców. Są to odpowiednio wykonane 
łączniki metalowe (ocynkowana linka 
lub pęk drutów) przymocowane do go­
leni samolotu w taki sposób, że po wy­
lądowaniu automatycznie łączą głów­
ną instalację umasienia samolotu z 
ziemią, przy czym rezystancja połącze­
nia nie może przekraczać 10 MQ. 
Jednakże odpływ ładunku elektro­

statycznego z powierzchni samolotu nie 
występuje tylko w czasie zetknięcia 
maszyny z ziemią. Z punktu widzenia 
elektrotechniki samolot w czasie lotu 
może być traktowany jako kondensa­
tor, którego drugą elektrodę stanowi 
otaczająca przestrzeń. Pojemność duże­
go samolotu (Boeing 707, DC-8) jest 
rzędu 1000 pF, więc podczas ładowa­
nia elektrostatycznego różnica poten­
cjałów między samolotem a przestrze­
nią atmosferyczną szybko narasta osią­
gając poziom setek tys. woltów [2]. 
Gdy natężenie pola elektrostatycznego 
na najbardziej wystających częściach 
płatowca osiągnie wartość krytyczną 
(wartość ta zależna jest od wysokości 
lotu i temperatury otoczenia; na wyso-
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kości 11 km wynosi ok. 7,5 kV/cm [7]), 
otaczające powietrze jonizuje się i po­
wstają wyładowania koronowe [2, 4]. 
Wyładowania te mają postać krótkich 
impulsów (trwających ok. 0,2 ms), o 
czasie narastania ok. 0,1 µs i zanikają­
cych wg krzywej wykładniczej. Impul­
sy prądowe występują w wielu miej­
scach na powierzchni płatowca w re­
gularnych odstępach czasu, stanowiąc 
w sumie szerokopasmowe źródło fal 
elektromagnetycznych powodujących 
poważne zakłócenia w pracy pokłado­
wych urządzeń radiowych i nawigacyj­
nych [4, 7]. 

Zgromadzony ładunek elektrostatycz­
ny może również powodować występo­
wanie na powierzchni samolotu wyła­
dowai'l iskrowych (jest to przeskok ła­
dunku między dwiema odizolowanymi 
od siebie częściami metalowymi nała­
dowanymi do różnych potencjałów) i 
wyładowań wstęgowych (zachodzących 
w czasie przepływu ładunku zgroma­
dzonego na elementach wykonanych z 
materiału izolacyjnego do sąsiednich 
konstrukcji metalowych) [3, 4, 8]. 
Powyższe dwa rodzaje wyładowań 

występują nieregularnie, sporadycznie 
i są stosunkowo łatwe do wyelimino­
wania przez zapewnienie na po­
wierzchni samolotu ciągłości połączeń 
metalicznych o małej rezystancji 
przejścia i pokrycie wszystkich ele­
mentów n iemetalowych warstwą sub­
stancji przewodzącej [4, 8]. Wyładowań 
koronowych natomiast nie można usu­
nąć, badania nad tym zjawiskiem po­
szły więc w kierunku opracowania 
metod, które wyeliminowałyby zakłó­
cenia w odbiorze radiowym. Możliwe 

Mgr inź. BARBARA SZCZĘSNA 
Instytut Lotnictwa 

są trzy sposoby rozwiązania tego pro­
blemu: 

- redukcja zakłóceń generowanych 
podczas rozładowań koronowych, 

- redukcja sprzężenia między źród­
łem wyładowań i odbiornikiem fal ra­
diowych, 

- przetwarzanie odbieranego przez 
antenę sygnału w taki sposób, aby wy­
eliminować zakłócenia radiowe {7]. 

W praktyce największe zastosowanie 
znalazły dwie pierwsze metody, gdyż 
są prostsze w realizacji i nie wymaga­
ją stosowania aktywnych elementów 
obwodu między anteną i odbiornikiem. 

Rozladowacze 
ładunku elektrostatycznego 

Rozładowacze ładunku elektrosta­
tycznego są to urządzenia instalowane 
na płatowcu, odprowadzające zgroma­
dzony na nim ładunek do otaczającej 
przestrzeni drogą wyładowań korono­
wych. Zadaniem rozładowaczy jest 
zmniejszanie zakłóceń radiowych po­
chodzących od wyładowań koronowych 
i wchodzących przez anteny do obwo­
dów odbiorników. 

Aby rozładowacz spełniał swoje za­
danie, musi on odprowadzać ładunek 
elektrostatyczny z powierzchni samo­
lotu w stopniu zapewniającym utrzy­
manie potencjału płatowca we wszyst­
kich jego punktach poniżej progu wy­
ładowań koronowych (tzn., aby wyła­
dowania nie mogły zachodzić bezpo­
średnio z krawędzi płatów i innych 
wystających części płatowca). Jedno­
cześnie wyładowania zachodzące z raz­
ładowacza nie powinny wytwarzać za-

TLiA 1981 nr 3 



klócei'l w obwodzie radioodbiornika po­
kładowego. W celu spełnienia tych wa­
runków rozładowacz powinien być wy­
konany z materiału o wysokiej rezy­
stywności, zainstalowany możliwie da­
leko od antt'ny i w miejscu, gdzie na­
tężenie pola elektrycznego pochodzące­
go od zgromadzonego na płatowcu ła­
dunku elektrostatycznego jest naj­
większe (na końcu skrzydeł, sterów 
itp.). Jednak w tych miejscach wystę­
puje również największe natężenie po­
la elektromagnetycznego o częstotli-· 
waściach radiowych (pola anteny). 

W praktyce stosowano wiele różnych 
typów rozładowaczy, np.: 

- rozładowacze miotełkowe, 
- wysokorezystancyjne pn~ty i ar-

kusze, 
- rozładowacze knotowe, 
- rozładowacze prętowe „rozsprzę-

żone", 
- rozładowacze „rozsprzqżone'' z 

przyłożonym napięciem, 
-- rozładowacze płomieniowe, bezpo­

średnie emitery termojonowe. 

Skuteczność działania tych urządzeń 
można określić porównując zakłócenia 
radiowe wprowadzane do obwodu an­
teny przy użyciu danego typu rozłado­
wacza z poziomem zakłóceń występu­
jqcym przy wyładowaniach korono­
wych nastqpujących bezpośrednio z 
płatowca. Wyniki takich pomiarów 
przeprowadzonych dla różnych typów 
rozładowaczy przedstawione są w ta­
blicy [6]. Układem odniesienia jest tu 
aluminiowa krawe;dź spływu płata, z 
której bezpośrednio następowały wyła­
dowania. Stopień tłumienia zakłócei1 
radiowych w tym przypadku przyjęto 
O dB. 

Ro:::ladowacze miotełkowe (tabl. - B, C) 

Rozładowacze miotełkowe są pękami 
cienkich drucików z materiału o wy­
sokiej rezystywności umocowanych w 
metalowej oprawie przytwierdzonej do 
krawędzi spływu płata. Tego typu u­
rządzenia stosowane były w okresie, 
gdy sądzono, że głównym powodem za­
kłóceń radiowych są wyładowania ko­
ronowe zachodzące z samej anteny. 
Rozładowacze miały więc na celu u­
trzymanie potencjału płatowca na do­
statecznie niskim poziomie, by nie do­
puścić do powstawania wyładowań z 
anten odbiorników radiowych. Jednak­
że, jak wykazały badania laboratoryj­
ne, zakłócenia radiowe występujące 
przy stosowaniu powyższych rozłado­
waczy są tłumione jedynie o 7+11 dB 
[6], w zależności od średnicy użytych 
drutów i materiału, z którego zostały 
wykooane. Pozytywne skutki wynika­
jące ze stosowania tego typu urządzeń 
są więc niewielkie i instalowanie ich 
na samolotach nie może być uznane za 
wystarczające dla zapewnienia czysto­
ści odbioru radiowego, 

Roz/adowacze w postaci arkuszy i prę­
tów o dużej rezystancji (tabl. - D, E, 
F, G, H) 

Rozładowacz ładunku elektrostatycz­
nego musi być zainstalowany w miej­
scu, w którym natężenie pola elektro­
statycznego jest największe. Miejsca 
takie charakteryzują się jednocześnie 
dużym natężeniem pola anteny (ze 
względu na to, że przebieg lini sił obu 
pól elektrycznych jest zdeterminowany 
przez kształt przewodnika tworzącego 
granicę pola, tzn. kształt płatowca). Za-
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sada działania rozładowaczy wysoko­
rezystancyjnych polega więc na two­
rzeniu układu, w którym powstaje du­
ża różnica między wartością natężenia 
obydwu pól. Szczególnie chodzi o to, 
by silne pole elektrostatyczne powsta­
wało w punkcie, w którym natężenie 
pola anteny jest bliskie zera. 
Wyjaśnienie powyższej zasady tkwi 

w fakcie, że antena stanowi przetwor­
nik zwrotny zdolny zarówno do emito­
wania, jak i odbioru sygnałów. Na tej 
podstawie można wykazać .[7], że na­
tężenie pola generowanego przez wzbu­
dzoną antenę w danym punkcie prze­
strzeni jest jednocześnie wskaźnikiem 
siły sygnału, który ta antena odbierze 
ze źródła zakłóceń umieszczonego w 
tym punkcie pola. Dlatego antena nie 
będzie odbierała żadnego sygnału ze 
źródeł umieszczonych w punktach prze­
strzeni, w których nie jest wytworzo­
ne żadne pole przez napięcie wzbudze­
nia anteny [7, 5]. Ilustruje to rys. 1 [6]. 

Do krawędzi spływu płata przytwier­
dzony jest pręt lub arkusz o bardzo 
dużej rezystancji. Dla prądu wyłado­
wa11 koronowych jest to element prze­
wodzący i pole elektrostatyczne ma 
konfigurację jak na rys. 1-a. Jeżeli 
wartość rezystancji przytwierdzonego 
elementu będzie bardzo duża w po­
równaniu z reaktancją pojemnościową 
między koi1cem elementu a resztą pła­
towca, to pole anteny będzie miało 
konfigurację jak na rys. 1-b (rozłado­
wacz będzie stanowił w tym przypad­
ku element izolacyjny). Prąd rozłado­
wań koronowych będzie więc wystę­
pował w miejscu, w którym natężenie 
pola anteny ma znacznie obniżoną war­
tość, co prowadzi do redukcji zakłócei1 
w obwodzie anten:y: o 20+30 dB [6]. 

W czasie prób laboratoryjnych z tego 
typu rozładowaczami zaobserwowano 
ciekawe zjawisko [5]. Do krawędzi 
spływu skrzydła przymocowano pręt 
metalowy o zaokrąglonym końcu, a 
następnie drugi pręt, do końca którego 
przymocowano cienkie ostrze. W 
pierwszym przypadku prąd rozładowa11 
koronowych składał się z impulsów o 
dużej amplitudzie, powodujących 
znaczne zakłócenia radiowe. W drugim 
urządzeniu amplitudy impulsów przy 
wyładowaniach zachodzących z ostrza 
były znacznie mniejsze, jednak pomia­
ry wykazały, że drugi rozładowacz po­
woduje zkałócenia radiowe większe o 
ok. 10 dB, ponieważ stalowe ostrze 
metalowe koncentruje przy swoim 
końcu pole anteny i sprzężenie obu pól 
jest tak duże, że niweluje pozytywne 
efekty zmniejszenia amplitudy impul­
sów. 

Rozladowacze knotowe (tabl. - J. K, 
L, M, N) 

Rozładowacze knotowe są sznurami 
z materiałów włóknistych (najczęściej 
bawełny) nasyconymi materiałem prze­
wodzącym - roztworem azotanu sreb­
ra, grafitu koloidalnego itp. Sznur ta­
ki jest umieszczony w osłonie w po­
staci rurki gumowej lub plastykowej 
w taki sposób, że jeden jego koniec 
jest odsłonięty na długości ok. 3 cm. 
Drugi koniec rozładowacza umocowany 
jest w oprawie metalowej przytwier­
dzanej do konstrukcji płata. 

Nowe, nie zużyte rozładowacze kno­
towe dają bardzo dobre efekty, odpro­
wadzając ładunek elektrostatyczny z 
powierzchni samolotu prawie bez za­
kłóceń w odbiorze radiowym (stopień 
tłumienia zakłóceń uzyskiwany przy 

stosowaniu amerykańskich rozładowa­
czy typu AN/ASA wynosi 63 dB [6]). 
Swoje zdolności tłumiące rozładowacze 
te zawdzięczają wysokiej rezystancji 
tłumiącej amplitudę impulsów prądu 
wyładowania oraz małej pojemności 
elektrycznej poszczególnych · włókien. 
Dzięki temu ładunek elektryczny prze­
noszony podczas pojedynczego impul­
su wyładowania koronowego jest bar­
dzo mały i zawartość sygnałów zakłó­
cających w prądzie wyładowania jest 
stosunkowo niewielka. Dodatkową za­
letą tych rozładowaczy jest prosta kon­
strukcja oraz niskie koszty instalacyj­
ne i eksploatacyjne. 

Główną trudnością związaną ze sto­
sowaniem rozładowaczy knotowych 
jest to, że ich działanie opiera się na 
wykorzystaniu delikatnych impregno­
wanych włókien. W czasie użytkowa­
nia warstwa impregnująca jest spłuki­
wana lub zdzierana z włókien przez 
strumie1'i powietrza i wiele włókien 
odzyskuje właściwości izolacyjne. Po­
woduje to znaczne pogorszenie właści­
wości rozładowacza. Badania laborato­
ryjne przeprowadzone na rozładowa­
czu typu AN/ ASA/3, podczas których 
imitowano mogące zachodzić w czasie 
normalnej eksploatacji uszkodzenia 
(tabl. - M, N) dowiodły, że w trakcie 
zużywania się rozładowacza zakłócenia 
radiowe mogą wzrosnąć nawet o 
40 dB {G]. Metodą zaradczą może być 
okresowe skracanie rozładowacza i od­
słanianie nie zużytego fragmentu kno­
ta. Próbowano również umieszczać na 
końcu rozładowacza ostrza lub cienkie 
druciki, jednakże metoda ta nie dała 
pozytywnych rezultatów - zakłócenia 
wzrosły o ok. 40 dB {6]. 

Roz/adowacze prętowe „rozsprzężone" 
(tabl. - I) 

Zasada działania rozładowaczy „roz­
sprzężonych" opracowanych w Stanach 
Zjednoczonych [5] opiera się na jedno­
czesnej redukcji zakłóceń powstają­
cych podczas wyładowań koronowych 
i sprzężenia między polem elektrosta­
tycznym a polem anteny. 

Na rys. 2 [5] przedstawiono rozłado­
wacz „rozsprzężony" wg amerykań­
skiego patentu R. L. Tannera. Jest to 
przymocowany do krawędzi spływu 
płata pręt wykonany z dielektryka 
(tworzywa sztucznego, np. nylonu) po­
kryty warstwą farby przewodzącej o 
dużej rezystywności. W innej wersji 
może to być pręt wykonany z materia­
łu o rezystancji rozłożonej (np. węgiel 
równomiernie rozproszony w tworzy­
wie sztucznym). Za pomocą metod ma-
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Rys. 1. Rozkład pól elektrycznych wokół 
pręta wysokorezystancyjnego przymocowa­
nego do k,rawędzi spływu piata; a - linie 
przerywane odwzorowują pole elektrosta­
tyczne samolotu, strzałki wskazują „zero" 
pola anteny, b - linie ciągłe odnoszą się 
do pola anteny, 1 - krawędź spływu piata, 
2 - pręt rozladowacza 

9 



tematycznych i pomiarów natężenia 
pola elektrycznego określono rejon w 
pobliżu końca pręta, w którym składo­
wa prostopadła natężenia pola anteny 
jest minimalna (bliska zera). W punk­
cie tym przymocowano do pręta dwa 
ostrza · metalowe, z których zachodzą 
wyładowania koronowe. Aby unie­
możliwić występowanie wyładowań na 
końcu pręta, jego część końcowa po­
zbawiona jest warstwy przewodzącej. 

Na rys. 2b przedstawiono obszar 
wokół ostrzy rozładowujących. Kieru­
nek ostrzy, a więc i prąd wyładowań, 
jest w przybliżeniu prostopadły do linii 
sił pola anteny, co oznacza eliminację 
sprzężenia między tymi polami. Jedno­
cześnie dzięki małej średnicy ostrzy 
zmniejszona została amplituda impul­
sów prądu wyładowania, a więc także 
poziom zakłóceń radiowych jest nie­
wielki. Tego typu rozładowacze stoso­
wane są obecnie na dużych pasażer-. 
skich samolotach amerykańskich i ra­
dzieckich (Tu-134, Boeing 707) i dają 
zadowalające efekty. Próby w czasie 
lotu na samolocie Boeing 707 wykaza­
ły, że zastosowanie rozładowaczy „roz­
sprzężonych" zredukowało zakłócenia 
w odbiorniku radiowym o 50 dB przy 
częstotliwości pracy 500 kHz [9]. Po­
miary laboratoryjne wskazują, że bę­
dzie można zwiększyć tę liczbę do 
60 dB [9]. Wyniki otrzymywane przy 
stosowaniu rozładowaczy „rozsprzężo­
nych" są więc porównywalne z uzyski­
wanymi dla rozładowaczy knotowych, 
przy czym rozładowacze „rozsprzężo­
ne" są znacznie trwalsze i przez to 
mniej kłopotliwe w eksploatacji. Serie 
testów wykazały, że po 1000 h lotu na­
stępują bardzo niewielkie zmiany wła­
ściwości mechanicznych· i elektrycz­
nych tych urządzeń, a ich zdolność tłu­
mienia zakłóceń przekracza poziom 
35 dB [6]. W niektórych rozwiązaniach 
technicznych (np. rozładowacz typu 
Granger 610 D i 611 D) pręt rozłado­
wacza umocowany jest w specjalnym 
metalowym uchwycie, który służy jed­
nocześnie jako urządzenie odgromo­
we [9]. 

Rozladowacze „rozsprzężone'; z przyło­
żonym napięciem 

W przypadku opisanych rozładowa­
czy „rozsprzężonych" potencjał pła­
towca musi osiągnąć poziom kilku kV, 

Rys. 2. Rozładowacz „rozsprzężony" wg pa­
tentu 3,106,663 R. L. Tannera (USA): a) roz­
ładowacz prętowy „rozsprzężony", b) po­
większony obszar wokół ostrza rozładowu­
jącego; l - warstwa farby przewodzącej, 
2 - przekrój krawędzi spływu płata, 3 -
pręt z tworzywa sztucznego, 4 - ostrze roz­
ładowujące, 5 - lin.ie sił pola anteny, 6 -
kierunek prądu wyładowań 

aby zaczęły one działać. W pewnych 
specjalnych przypadkach niezbędne 
jest, aby potencjał płatowca utrzymy­
wany był na stałym, z góry założo­
nym, czasami nawet zerowym, pozio­
mie. Jest to szczególnie ważne przy 
pracy śmigłowców w zawisie, podno­
szących z ziemi ładunki (ze względu 
na bezpieczeństwo obsługi naziemnej); 
a także przy lotach badawczych w 
czasie pomiaru atmosferycznych pól 
elektrycznych. Urządzeniem spełniają­
cym te warunki może być rozładowacz 
prętowy „rozsprzężony" z przyłożonym 
wysokim napięciem między elementem 
wysokorezystancyjnym a płatowcem. 

Na rys. 5 {5] pokazany jest obwód 
zasilający wysokiego napięcia stałego, 
którego jeden zacisk przyłączony jest 
do samolotu, a drugi do przewodzącej 
części rozładowacza. Wartość tego na­
pięcia można określić na podstawie 
pomiarów wartości krytycznej poten­
cjału, przy której rozpoczynają się wy­
ładowania koronowe z poszczególnych 
fragmentów płatowca. W każdym przy­
padku wymaga to badań modelowych 
i ich weryfikacji w locie. Pręt wyso­
korezystancyjny odizolowany jest w 
tym przypadku od płatowca i przyłą­
czony do niego przez kondensator. Ze 
względu na podłączenie warstwy farby 
przewodzącej do zasilania wysokim 
napięciem, stałe pole elektryczne bę­
dzie koncentrowało się przy czubkach 
ostrzy rozładowujących nawet wtedy, 
gdy płatowiec nie będzie naładowany. 
Pole to spowoduje jonizację powietrza 
w sąsiedztwie ostrzy. W czasie lotu jo­
ny będą porywane przez strumień po­
wietrza, co spowoduje usuwanie ładun­
ku o odpowiednim znaku (uzależnio­
nym od znaku przyłożonego napięcia) 
z powierzchni płatowca. Opisane urzą­
dzenie można również wykorzystać do 
sztucznego ładowania samolotu. 
Prąd odprowadzany przez taki roz­

ładowacz jest ograniczany jedynie siłą 
wiatru unoszącego ze sobą naładowane 
jony. Jeśli nie ma stru&i powietrza, 
ładunek przestrzenny nie może wów­
czas oddalić się od powierzchni płata i 
będzie przyciągany z powrotem przez 
pole elektryczne istniejące między izo­
lowaną elektrodą a płatowcem. Rozła­
dowacz działa więc tak długo, dopóki 
siła wiatru przekracza siłę przyciąga­
nia pola. 

Rozladowacze te.rmojonowe 

Jedną z metod likwidacji zakłóceń 
radiowych jest usunięcie sygnałów za­
kłócających w samym źródle rozłado­
wań. Techniką dającą rozłac;lowania 
„bezzakłóceniowe" jest niewątpliwie 
wykorzystanie zjonizowanego gazu ja­
ko czynnika rozładowującego samolot. 
Takim rozladowaczem może być od­
rzutowy silnik lotniczy. 

Rys. 3. Rozładowa­
cze „rozsprzężone•• 
firmy Granger typ 
610D-1B 1 611D-1B 

W Stanach Zjednoczonych przepro­
wadzono wiele doświadczeń z silnikiem 
odrzutowym J 57 w warunkach labo­
ratoryjnych {6]. Za rurą wydechową 
silnika, wzdłuż jej osi umieszczono 
pręt stalowy o długości 24 cale (ok. 
61 cm) połączony ze źródłem wysokie­
go napięcia przemiennego. Przy maksy­
malnym otwarciu zaworu dławiącego 
i przy napięciu 10 kV przyłożonym do 
pręta, prąd rozładowania wynosił ok. 
7 µA, niezależnie od polaryzacji przy­
łożonego napięcia. Przewodność gazów 
spalinowych jest więc zbyt mała, aby 
można było ich używać jako rozłado­
wacza ładunku elektrostatycznego, 
gdyż wymagałoby to zbyt wysokich 
napięć lub zbyt dużych elektrod 
umieszczonych w wylocie gazu. 

Przy rozładowaczach, które mogą re­
dukować zakłócenia radiowe o 50+ 
+60 dB należy określić taki sposób ich 
instalacji na samolocie, aby cały prąd 
wyładowań koronowych przepływał 

3 

4-

Rys. 4. Rozładowacz „rozsprzężonr" z przy­
łożonym napięciem: 1 - przekró krawędzi 
spływu płata, 2 - zasilanie wYSokim napię­
ciem, 3 - warstwa farby przewodzącej, 
4 - pręt z tworzywa sztucznego, 5 - ostrze 
rozładowujące 

przez nie. Nawet najlepsze urządzenia 
nie spełnią bowiem swojej roli, jeżeli 
część wyładowań będzie następowała 
bezpośrednio z płatowca. Dotyczy to 
przede wszystkim tych rejonów, w któ­
rych tworzą się zawirowania powie­
trza. Charakterystyczną cechą takich 
wirów jest znaczny spadek gęstości po­
wietrza w ich centrum. Spadek ciśnie­
nia powoduje odpowiednie zmniejsze­
nie wartości natężenia pola elektrosta-

Rys. 5. Typowe rozmieszczenie rozladowa­
czy na samolocle (wg firmy Douglas Alr­
craft Comp~ny (101) 
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Wpływ dziedziczności technologicznej 

K.t.n. inż. NfKOł,AJ G. MINDOW 
lni. SAWKA A. WAS EW A 
nulgaria 

, . 
częsc1 

W czasie ek::ploatacji sprz<;t.L1 lotniczego, w warstwie 
\\'ierzchniej odpowiedzialnych elementów konstrukcyjnych 
występują burdzo czqsto maksymalne obciążeniu. Dlatego 

' fizykomechaniczne właściwości tej warstwy, jak również 
jej mikro- i makrogeometria wyznaczają niezawodność 
i trwałość całej części. Prawdopodobie11stwo niezawodnej 
pracy przy tych elementach konstrukcyjnych w funkcji 
czasu eksploatacji określa sit; wzorem: 

P(t) = cxp [- j .1.(t)dt] 

gdzie: J. (t) niebezpiecze!'1stwo zniszczenia częsc1 przy 
zadanych warunkach ujmuj:-Jcych charakterystykę wytrzy­
małościową i warunki pracy. 

Przy remoncie sprzętu lotniczego, w celu uzyskania 
koniecznej jakości warstwy wierzchniej, wykorzystuje się 
operacje wykańczające - operacje nadawania właściwości, 
dostatecznie przebadane. 

Tak więc przez konstytuowanie struktury warstwy 
wierzchniej, tj. wytworzenie odpowiednich, optymalnych 
dla danej czę.ści, naprężeń powierzchniowych i zgniotu, 
można wywierać wpływ na trwałość i niezawodność ele­
mentów wykonywanych ze stali wysokowytrzymałych 
(30HGSA: 30HGSNA i in.). Wiadomo, że przy obróbce to­
karskiej istotny wpływ na jakość warstwy wierzchniej 
mają parametry skrawania i geometria ostrza. Przykłado­
wo przy zmianie kąta natarcia y z + 10° do -30° mikro­
twardość warstwy wierzchniej µHV wzrasta z 4750 N/m2 

do 5800 N/m2, głębokmić zgniotu h z 20 • 10-3 mm do 
400 • 10-s mm, a granica wytrzymałości zmęczeniowej wzra­
sta o 580/o. 

Dla stali 30HGSNA, przy analogicznej zmianie kąta y, 
granica wytrzymałości zmqczeniowej wzrasta o 350/o. Ze 
wzrostem prędkości skrawunia wzrastają do 250/o naprę­
żenia ściskające i granice wytrzymałości w tych stalach. 
Przy skrawaniu zgrubnym w warstwie wierzchniej po­
wstają naprężenia rozciągające, powodujące obniżenie 
granicy wytrzymałości zmqczeniowej o 30+400/o. Analo­
giczny wpływ na jakość warstwy wierzchniej i trwałość 
elementów obrabianych występuje przy zmianie parame­
trów obróbkowych procesów szlifowania, dogładzania i in. 

Mimo dotychczasowych osiągnit;ć, istnieją nadal rezerwy 
technologiczne w dalszym podwyższaniu jakości warstwy 
wierzchniej odpowiedzialnych elemcHtów lotniczych przy 
ich remoncie. Działania id~l w dwu kil'ru11kach: 

-- wdrożenie współczesnych postępowych metod obróbki 
przez powierzchniową deformacjq plastyczną (PDP) jak 
bqbnowanie wibracyjne, obróbka elektromechaniczna, ma­
gnetościerna, elektrodiamentowa i in., 
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przy obróbce mechanicznej 
ze słali wysokowyłrzymałej 

- badanie wykorzystywanie wzajemnej zgodności 
czynników technologicznych występujących w procesach 
konstytuowania warstwy wierzchniej w różnych fazach 
procesu technologicznego. 

Modele takich procesów mogą być rozpracowywane nu 
podstawie wnikliwych badaó związków i zależności miqdzy 
poszczególnymi operacjami a warunkami i technologią 
produkcji. Większość tych związków ma charakter dzie­
dziczny. W remoncie duże znaczenie dla optymalizacji 
procesów produkcyjnych mają zagadnienia dziedziczności 
technologicznej, która jest uwarunkowana sekwencją ope­
racji i warunków każdej operacji. 

Obecnie najwięcej uwagi poświęca się zagadnieniu wpły­
wu dziedziczności technologicznej na formowanie struk­
tury warstwy wierzchniej przy obróbce części ze stali 
wysokowytrzymałych z wykorzystaniem metod PDP. Za­
gadnienia te są rozpatrywane i badane w dwu aspek­
tach [l]: 

--- badanie zależności jakości warstwy wierzchniej po 
PDP od warunków obróbki wstępnej i wyka11czającej, 

- badanie związków między jakością powierzchni po 
PDP a jakością powierzchni przed zabiegami umacniania 
powierzchni i parametrami operacji PDP. 

Do podstawowych parametrów części przejmowanych 
(dziedziczonych) w czasie typowego procesu technologicz­
nego należy zaliczyć: 

- parametry związane z materiałem (skład chemiczny, 
stan naprężeń, struktura itp.), 

- parametry związane z geometrią powierzchni (mikro­
i makrogeometria powierzchni itp.). 
Wartości tych parametrów w gotowym elemencie zależą 

zarówno od rodzaju ostatniej operacji i jej parametrów, 
jak i sekwencji operacji technologicznych w całym pro­
cesie i związanym z tym przeniesieniem wielu cech przed­
miotu z wcześniejszych operacji. Przykładowo wiele blt;­
dów geometrii powierzchni, powstałych w jednej z opl'­
racji wcześniejszych a będących wynikiem odkształce11 
sprężystych układu obrabiarka-przedmiot-narzędzie­
-przyrząd (OPNP), powstaje przez kopiowanie. W ukh1-
dzie tym oprócz drgań wymuszonych występują drgania 
własne o częstotliwości zbliżonej do częstotliwości drga11 
swobodnych jednego z elementów OPNP. Istniejąca fali­
stość powierzchni o określonym skoku wzbudza drgania 
układu OPNP w następnej operacji, odwzorowując błqdy 
z poprzedniej operacji. Chropowatość i falistość powierzch­
ni '.':yjściowej odgrywają wielką rolę przy obróbce zgnio­
tem części ze dali wysokowytrzymałej. Falistość o dużej 
częstotliwości może być skorygowana w operacji PDP, 
natomiast falistość o małej częstotliwości jest taka jak 
w operacjach poprzedzających. 

30 40 50 60 65 

◄ Rys. 1. Profilogram powierzchni falistej 
przed i po wygładzeniu diamentowym 

Rys. 2. Wpływ metod obróbki wstępnej i 
wykańczającej na zużycie próbek ze stali 
30HGSA niezahartowanej [21: I - szlifowa­
nie; II - struganie; l, 3 - obróbka elek­
tromechaniczna; 2, 4 - obróbka zgniotem; 
Ul - zużycie; s - długość drogi współ­
pracy 
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Z profilogramu (rys. 1) widać, że składowe falistości 
o niskiej częstotliwości zostają skopiowane w operacji 
wygładzania diamentowego. Narzędzie diamentowe płyn­
nie przesuwa się po istniejących falach, nieznacznie je 
tylko deformując. 

Z tabl. 1 i rys. 2 widać, że metody poprzedniej obróbki 
mechanicznej mogą mieć większy wpływ na wytrzymałość 
i zużycie niż obróbka końcowa. 

Przytoczone wyniki wyraźnie wskazują na fakt przeno­
szenia skutków operacji poprzedzających i końcowych 
i ich wpływu na zdolność do pracy części ze stali 30HGSA. 

Wykres (rys. 3) ilustruje wpływ chropowatości na wy­
trzymałość zmęczeniową stali 30HGSA. Przy obniżeniu 
chropowatości z Ra= 0,74 • 10-3 mm do Ra= 0,22 • 10-s mm 
granica wytrzymałości zmęczeniowej zwiększa się o 140/o, 
a okres pracy ponad trzykrotnie. Obecność rys (Ra = 
= 1,4 , -s mm) z obróbki wyjściowej zmniejsza wytrzyma­
łość zmęczeniową o 3+50/o. Występowanie głębszych rys 
(Ra = 3,4 • 10-s mm) powoduje zmniejszenie wytrzymałości 
zmęczeniowej o 40/o w stosunku do próbki z rysami 
(R:1 = 1,4 • 10-s mm). Zmniejszenie kąta nachylenia profilu 
rys oraz obniżenie chropowatości prowadzi do zwiększenia 
wspólczynnika trwałości. 

Z przytoczonych danych wynika, że przy obróbce stali 
wysokowytrzymałych wpływ parametrów operacji po­
przednich jest widoczny w charakterystykach jakości 
przed PDP i ma charakter dziedziczny. 
Dziedziczność technologiczna jest zjawiskiem skompli­

kowanym. Zakładając, że dany proces technologiczny, roz­
patrywany z punktu widzenia dziedziczności, składa się 
z Z elementów, to przy systematycznym badaniu należa­
łoby wykonać Z oddzielnych badań. Jeśli jednak uwzględ­
nić związki między nimi, to należy dodatkowo wykonać 
Z (Z-1) badań. Wg schematu strukturalnego (rys. 4), więzi 
technologiczne ujęte matematycznie będą wiązały operacje 
wyjściowe i błędy z ostateczną jakością części, wielko­
ściami błędów określonych pomiarami po wszystkich ko­
lejnych operacjach. 
Przyszło,ściowe wydają się metody modelowania proce­

sów technologicznych, które będą wyrażać więzi między 
poszczególnymi operacjami obróbki przez wprowadzenie 
współczynników zmiany i-tego parametru części po przej­
ściu z j-tej operacji do n-tej operacji obróbki k11n. Przy 
projektowaniu procesu technologicznego określenie tego 
współczynnika można wykonać wg zależności [2] 

gdzie: an, bn - współczynniki dziedziczności technologicz­
nej dla n-tej operacji; hn - parametr wyjściowy jakości 
części dla n-tej operacji. 

Z wprowadzeniem takich współczynników niezbędnych 
przy modelowaniu procesów technologicznych, należy pod­
nieść wymagania już w czasie projektowania dokumenta­
cji konstrukcyjnej i technologicznej. 

Tradycyjne opracowanie procesów technologicznych za­
myka się ideą wykonania przedmiotu o geometrii i gład­
kości zgodnych z wymaganiami rysunku. Dotychczas ani 
w dokumentacji konstrukcyjnej, ani technologicznej nie 
występują (lub są marginalne) inne cechy części, decy­
dujące o jej charakterystyce użytkowej. 
Opierając się na dotychczasowym doświadczeniu, przy 

remoncie odpowiedzialnych elementów należy wprowadzić 
dodatkowe wymagania i parametry: 

Charakterystyki jakości powierzchni 

- Pooperacyjna zmiana formy mikronierówności 
- Pooperacyjna zmiana maksymalnych wielkości mikro-

nierówności 

- Dopuszczalne błędy w formie poszczególnych po­
wierzchni 

- Pooperacyjna zmiana falistości 
- Wzajemne rozmieszczenie mikronierówności na po-

wierzchniach pasowanych 
- Gładkość powierzchni pracujących po PDP - R,, 
- Maksymalna wielkość mikronierówności po PDP -

Rmax 

900.---.--.--,-.,--~--........,...~--r~ 

d,N/m2 

soo~,--~~-~-..._........_.......__...,__, 
10 105 106 N cykli 

Rys. 3. Zależność wytrzymałości zmęczeniowej próbek ze stali 
30HGSA od metod obróbki [ll: 1 - szlifowanie (Ra= 0,74 • 10-• mm); 
2 - polerowanie {Ra = 0,28 • 10-• mm) ze śladami poprzedniej 
obróbki; 3 - polerowanie (Ra = 1,4 • 10-• mm) ze śladami poprzed­
niej obróbki; 4 - polerowanie (Ra = 3,4 • 10·• mm) ze śladami obrób­
ki porzednlej; 5 - polerowanie (Ra = 0,3 . 10-• mm) bez śladów 

obróbki porzednlej 

- Wielkość naprężeń powierzchniowych po PDP - 0 0 

- Znak naprężeń 
- Stopień zgniotu i inne 

Charakterystyki parametrów skrawania rodzaje obróbki 

- Prędkości skrawania v i posuw p 
- Gładkość skrawania g 
- Promień wierzchołka ostrza r 
- Kąt natarcia r i kąt przyłożenia a 
- Kąt wierzchołka ostrza <p 

Rys. 4. Schemat strukturalny zależności technologicznych: x1, x 2 ... -

parametry technologiczne, parametry Jakości; 0 1, 0 2 ... - operacje 
technologiczne 

TABLICA 2, Okrełlenie wapólezyunlków clziedziezoośd technologicznej 

Operacje I 
Parametry o I o, I o, I I I o, I I I On 

1 k101 ku, ku, k,f•I+ 1 k,Jn 
2 k111 ku, ku, k,f,J +' k,Jn s ka01 k:n, kua k,J•f +' k,fn 

i ";01 ktu "i .. k;J•J+ 1 k;Jn 

- Wielkość stępienia ostrza b 
- Sztywność układu OPNP i inne. 
Przy włączeniu takich parametrów w warunki technicz­

ne ułatwia się prowadzenie statystycznej i korelacyjnej 
analizy konkretnych współczynników klfn, an, bn, Przy 
znanych wielkościach współczynników k11n ilościowej oce-

TABLICA 1. Wpływ metod obróbki watępnej i wyka6czająe•j na ebarakleryatykę J~kości Powieucbni ze ,tali 30HGSA niezahartowanej [2) 

Rodzaj obróbki I CLnrekterystyka jakości powierzchni 

twardość głębokość 
Wstępna wykańcznjqca Ra.10-•mm Rwnx. 10-• mm b V p p ,:llQ-•mm µHYmax . zgniotu 

N/m1 li.10-•mm 
------

Struganie obróbka 
zgniotem 0,18 1,0 2,1 18 980 1°35' 0,675 2700 30 

--
Szlifowanie obróbka 0,25 1,2 1,0 1,7 600 1°40' 1,57 2800 40 

zgniotem 

gdzie: b, v - parametry oporu profilu; p - promie6 zaokrąglenia wierzcholk6w nierówności; P- kilt nachylenia nlerównofoi profilu, 

' cd. na s. 20 
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MBB/Kawasaki' BK-117 • RFN/Japonia • I KARTOTEKA TL1A 

Smigłowiec wielozadaniowy, 8+10-mieJscowy 

KONSTRUKC.1A. Dwusilnikowy, jedno­
wirnikowy śmigłowiec o napędzie turbino­
wym ze stałym podwoziem. 

Wirnik główny. Czterołopatowy, obrys ło­
pat prostokątny, profil NACA 23012 (mody­
fikowany). Konstrukcja metalowa, klejona; 
dźwigar noskowy tytanowy, frezowany che­
micznie. Głowica tytanowa l główne łoty­
sko rolkowe pochodzą z Bo-105. zawiesze­
nie łopat sztywne względem osi pionowej, 
elastyczne względem osi poziomych. Wir­
nik jest modyfikacją konstrukcji zastoso­
wanej w śmigłowcu MBB Bo-105, polegają­
cą na geometrycznym powiększeniu całości 
(powiększenie średnicy o 2,16 m). Prędkość 
końcówki łopaty - 220 m/s, obroty wirni­
ka - 383 obr/mln. 

Wirnik ogonowy. Dwułopatowy, obrys ło­
pat prostokątny, konstrukcja łopat analo­
giczna do konstrukcji wirnika głównego, za­
wieszenie na głowicy półsztywne. Wirnik 
ogonowy w całości adaptowany ze śmigłow­
ca MBB Bo-105, zamocowany z lewej stro­
ny do wysięgnika belki kadłubowej. Pręd­
kość końcówki łopaty - 217 m/s, obroty 
wirnika - 2189 obr/mln. 
Kadłub. Konstrukcja pólskorupowa, meta­

lowa. W przedniej części kadłuba wyposa­
tenie radionawigacyjne dostępne przez luk 
przedni. Kabina pilotów z miejscami obok 
siebie; oszklenie: dwie wypukłe szyby 
przednie (z wycieraczkami). szyby boczne, 
górne i dolne, z obu stron drzwiczki dla 
załogi. Tablica przyrządów rozciągnięta po­
ziomo. Pierwszy pilot siedzi z prawej stro­
ny. Kabina pasażerska mieści, w zależności 
od wersji. 4, 6 lub 8 foteli. jest wyposażo­
na w oszklone. odsuwane ku tyłowi drzwi 
z obu stron 1 jedną parę okien. Kabiny są 
przewietrzane i ogrzewane. Wnętrze kabiny 
,:aprojektowane jest w wersji pasażerskiej 
(2 pilotów + 8 pasażerów bez bagażu), to­
warowej (2 pil. + ładunek), sanitarnej (l+ 
+2 pil. + 1+2 osoby personelu med. + 2 
chorvch na noszach), pasażersko-bagażowej 
(2 pil. + 6 pasażerów + ba!(aż), służbowej 
(2 pil. + 4 pasażerów + ba!(aż). Przewidzia­
ne są takte wersje: ratownicza z dźwigiem 
mocowanym na drzwiach i transportowa do 
ładunków podwieszanych. za kabiną pasa­
żerską mieści się obszerny bagażnik do­
stępny przez drzwi otwierane na boki. Pod 
podłoP!a kabiny pasażerskiej znajdują się 
zbiorniki oallwa. Tylna część kadłuba w 
post.Rcl belki o przekroju kołowym f kon­
strukcji metalowe:! oółskoruoowej. Wzdłuż 
belki niosacej usterzenie l wirnik ogonowv 
noprowadzone są układy sterowania i wał 
napędowy wirnika ogonowego. Nad kabino­
wa cześcla kadłuba umocowane są serwo­
mechanizmy sterowania. przekładnia głów- . 
na l silniki. Belka 01tonowa kadłuba sta­
nowi modyfikację belki śmigłowca Bo-105. 

Usterzenie. Usterzenie w układzie zdwo­
.lonym. stale, bez powierzchni ruchomych. 
Statecznik opzlomv o obrysie prostokątnym. 
hez wznlosn, stateczniki oionowe o stale1 
rleclwie. z wvrafovm skosem. z tyłu belki 
oe:onowe.f odoowiednlo oorofilowany wspor­
nik wlrnik::i ol!:onowego uzupełniony skośna 
n 10•w" nor1kadłubowa poprawia i.1<uteczność 
ui.terzenia. Konstrukcja usterzeń konwen-
c.innalna, metalowa. · 

Sterowanie. Układy Popychaczowe do ste­
row:>nla wirników: !(łówneP!o i ogonowego. 
w 11kładzle sterowania wirnika 2lówneP!o 
zespół serwomechanizmów hvnr:ń.Jlicznych 
identyczny jak w śmigłowcu · MBB Bo_-105. 

DANE TECHNICZNE 

Srednlca wirnAka głównego 
Cięciwa łopat wirnika głównego 
Srednlca wirnika ogonowego 
Cięciwa łopat wirnika ogonowego 
Długość całkowita 
Długość kadłuba 
szerokość kadłuba 
Rozpiętość usterzenia 
Wysokość całkowita 
Wysokość do szczytu usterzenia pionowego 
Rozstaw płóz podwozia 
Prześwit wirnika ogonowego 
Pojemność kabiny pasażerskiej 
Pojemność baga:!:nAka 
Powierzchnia tarczy wirnik.a głównego 
Powierzchnia tarczy wirnika ogonowego 
Masa własna 
Masa paliwa (603 1) 
Masa ładunku użytecznego 
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Sterownice (drążki, pedały i dtwlgnle sko­
ku) - zdwojone. 

Podwozie. Stałe, typu saniowego. Płozy 
i golenie z rur, amortyzatory w kadłubie, 
konstrukcja umożliwia pochłonięcie części 
energll przy twardym lądowaniu przez od­
kształcenie plastyczne niektórych elemen­
tów. Na goleniach przednich stopnie ułat­
wiające wsiadanie. 
Zesp6ł napędowy. Dwa silniki turbinowe 

Aveo Lycomlng LTS 101-650B-l o mocy 
maks. 447 kW i trwałej 410 kW. Osie sll­
ników usytuowane zbieżnie ku przodowi, 
wyloty skierowane do tylu f na boki. Sil­
nikł oddzielone wzajemnie l od reszty kon­
strukcji ścianami ogniowymi, zawieszone w 
sposób umożliwiający tłumienie drgań. 
Osłony silników metalowe, osłony przednie 
i wloty powietrza - laminatowo-metalowe. 
Powietrze do silnika . jest dostarczane przez 
dwie dmuchawy i przechodzi najpierw przez 
chłodnice oleju. 
Układ przeniesienia napędu, Modyfikacja 

opracowanego wcześniej dla projektowane­
go przez Kawasaki śmigłowca KH-7: prze­
kładnia główna wielostopniowa ze sprzęgła­
ml na wałach obu sllników i ze sprzęgłem 
głównym, wał napędowy wirnika ogonowe­
go i jego przekładnia kątowa ułożyskowane 
na grzbiecie belki ogonowej. Układ prze­
niesienia napędu wyposażony w hamulce 
obrotów wirników. Przekładnia główna za­
wieszona razem z silnikami w sposób umoż­
liwiający tłumienie drgań. Wał napędowy 
wirnika ogonowego adaptowany ze śmigłow­
ca Bo-105. 

Instalacje. Paliwowa - zbiorniki kadłu­
bowe o pojemności 603 1, możliwość zamon­
towania zbiorników dodatkowych o pojem­
ności 400 1 (tj. łącznle 1003 1). Elektryczna -
napięcie 24 V. Hydrauliczna - układ zdwo­
jony do sterowania wirnikiem głównym, 
jak w MBB Bo-105. Olejowa - olej smaru­
jący i chłodzący przekładnię główną chło­
dzony jest w dwóch chłodnicach z przepły­
wem powietrza wymuszanym przez dmu­
chawy. 

Wyposa!enle. Typowe dla śmigłowca tej 

Masa startowa maks. 

klasy, dodatkowo wyposażenie IFR, możli­
wość zainstalowania kolorowego radaru 
meteorologicznego. W skład wyposażenia 
wchodzą: prędkościomierz, wysokościomierz, 
wariometr, wskaźnik kursu, radiobusola, 
wskaźnik momentu na wale wirnika głów­
nego! obrotomierz trójwskazówkowy -(silniki, 
wlrn k), obrotomierz dodatkowy, termometr 
turbin, dwuwskazówkowy wskaźnik momen­
tu silników, wskaźnik parametrów oleju 
(ciśnienie, temperatura), manometr oleju 
przekładni głównej, termometr oleju prze­
kładni głównej, paliwomierz, zespół sygna­
lizacji awarii, sygnallzator wstępny awarii, 
wykrywacz I wskatnik pożaru silników, 
chronometr, woltomierz, amperomierz. 

ROZWOJ KONSTRUKCJI. Smtgłowlec 
BK-117 został opracowany w kooperacji 
przez Zakłady Messerschmldt-Blilkow-Blohm 
(RFN) i Kawasaki (Japonia). Strona nie­
miecka opracowała wirniki z glowlcaml, 
układy sterowań, belkę ogonową I usterze­
nia oraz wał napędowy wirnika ogonowe­
go; japońska - kadłub, podwozie, zawie­
szenie i osłony zespołu napędowego oraz 
przekładnię główną l wnętrze kabiny. Pro­
jekt techniczny został zakończony w listo­
padzie 1975 r. W lutym 1977 r. zakończono 
opracowanie dokumentacji. Próby naziem­
ne wirnika głównego prowadzone w NRF 
(Ottobrunn) zakończono w lutym 1978 r. 
Pierwszy prototyp oblatano w marcu 1979 r. 
w Glfu w Japonll, drugi w czerwcu - w 
Ottobrunn, trzeci - w sierpniu 1979 r. w 
Gifu. Od początku 1980 r. na drugim pro­
totypie prowadzono naziemne próby zespo­
łu napędowego l układu przeniesienia na­
pędu, miały one trwać 1000 h. Badania 
aerodynamiczne, próby stoiskowe układu 
przeniesienia napędu i próby statyczne oraz 
zmęcz1;nlowe wykonała strona japońska. 
Certyfikacja i pierwsze dostawy przewidzia­
ne są na 1981 r. W konstrukcji śmigłowca 
wykorzystano rozwiązania zastosowane we 
wcześniejszych projektach MBB Bo-107 f 
Kawasaki KH-7. Smlgłowlec BK-117 jest w 
znacznym stopniu zunifikowany ze śmig­
łowcem MBB Bo-105. 

11,00 m 
0,31 m 
1,90 m 
0,18 m 
13,00 m 
9.88 m 
1,60 m 
2,57 m 
3,84 m 
3,30 m 
2,50 m 
1,93 m 
3,22 ml 
1,34 m• 
95,03 m• 
2.84 m• 
1520 kg 
480 kg 
1280 kg 

Obciążenie tarczy wirnika głównego 
Obciążenie mocy 

2800 kg 
29,46 kgtm• 
3,41 kg/kW 

Obliczeniowa prędk.ość dopuszczalna 
Obliczeniowa prędkość przelotowa maks. 

(H = 0,2800 kg) 
Prędkość przelotowa dla największego zasięgu 

(H = O) 
Prędkość przelotowa dla maks. długotrwałości 

lotu (H = O) 
Obliczeniowa prędkość wznoszenia maks. (H = O) 
Pułap maks. 
Pułap zawisu (z wpływem ziemi) 
Pułap zawisu (bez wpływu ziemi) 
Pułap na jednym silniku 
Zasięg maks. 
Zasięg z maks. ładunkiem (603 1 paliwa, 

bez rezerwy) 
Długotrwałość lotu (jw.) 

· 275 km/h 

264 km/h 

234 km/h 

120 km/h 
'1 mis 
5180 m 
4100 m 
3150 m 
3000 m 
910 km 

545 km 
3 h 

T.M. 

15 



16 TLiA 1981 nr 3 



Akaflieg Braunschweig SB-11 Antares • RFN • I KARTOTEKA TliA 

Szybowiec klasy IS-metrowej zawodniczej 

KONSTRUKCJA. Jednomiejscowy wolno­
nośny laminatowy średniopłat z chowanym 
podwoziem. 
Płat. Obrys prostokątno-trapezowy (z za­

łamaniem w rejonie początku lotek), profil 
Wortmann FX62K-144-21 (modyfikowany), 
wznios 2°30', kąt zaklinowania 0°. Konstruk­
cja dwudzielna, jednodźwigarowa, skorupo­
wa z laminatu epoksydowo-węglowego. 
Skorupy pokryć przekładkowe z laminatu 
węglowego i balsy. Dźwigar skrzynkowy, 
pasy z przesycanego rowingu węglowego. 
Na spływie prostokątnej części piata klapy 
typu Wortmann konstrukcji przekładkowej 
laminatowej, na części trapezowej - klapo­
lotki analogicznej konstrukcji. Klapy i kla­
polotki mogą być niezależnie od siebie wy­
chylane, a także wysuwane i wychylane. 
Klapy i klapolotki zawieszone na elemen­
cie konstrukcji wysuwającym się z profilu 
skrzydła, przez co następuje znaczne po­
wiekszenie jego cięciwy, wysklepienia, po­
wierzchni nośnej i zmniejszenie wydluźe­
nia, dzięki czemu można uzyskać zmian<:: 
biegunowej szybowca. z górnej powierzch­
ni skrzydeł, orzy końcu rozpiętości klap 
mogą być wysuwane płytowe hamulce aero­
dynamiczne tvou Schempp-Hirth. Płyty ha­
mulców przekładkowe, wykonane z balsy 
i laminatu. Na końcówkach niewielkie pło­
zy - oodpórki chroniące skrzydło. Skrzyd­
ło mocowane w kadłubie w sposób umo?.­
liwiający szybki montaż i demontaż. 
Skrzydła wykonywane w foremnikach ne­
J!'llywowych. W noskach skrzydeł przy ka­
rlłubie zbiorniki balastu wodnego o łącznej 
poiemności 130 1. 
Kadłub. Kształt charakterystyczny dla 

większości współczesnych szybowców. Kon­
strukcja skorupowa laminatowa w czę<ici 
~rodkowej wzmocniona strukturą rozoro­
wadza.iącą w skorupie siły skupione od mo­
cowania skrzydeł, ooi,wozia, fotela i ele­
mentów sterowania oraz zaczepu holowni­
czego. Kadłub formowany z dwóch poló­
wek w formie negatywowej. Kabina pilota 

Rys. 1. Tablica przyrządów szybowca SB-11: 
1 - . busola, 2 - wariometr I, 3 - prędko­
ściomierz, 4 - wariometr II, .5 - optymali­
zator, 6 - wysokościomierz, 7 - radiosta­
cja 

ma jednoczęściową osłonę z wywietrzni­
kiem otwieraną ku przodowi. Do osłony od 
wewnątrz przymocowana jest odchylająca 
się razem z nią pokrywa tablicy przyrzą­
dów z· przytwierdzoną busolą. Tablica przy­
rządów o charakterystycznym kształcie 

grzyba, fotel pilota regulowany. Tylną część 
kadłuba stanowi rurowa belka tworząca 
jedną całość ze statecznikiem pionowym. 
Pod statecznikiem pionowym do belki umo­
cowana jest płoza chroniąca tył kadłuba. 

Usterzenie. Usterzenie w układzie T. 
Usterzenie poziome o obrysie trapezowym, 
z wyraźnym skosem, płytowe. Konstrukcja 
przekładkowa, laminatowa, jednodźwlgaro­
wa. Ster kierunku laminatowy, z laminatu 
epoksydowo-szklanego, przekładkowy. 

Sterowanie. Klapolotki, klapy, hamulce 
aerodynamiczne i ster wysokości - układ 
popychaczy i dźwigni. Wysuwna część kla­
py i klapolotki ma wysięgniki ślizgające 
się po prowadnicach wewnątrz skrzydła. 
Ster kierunku - układ linkowy. Połącze­
nia układów sterowania typu szybkorozlącz-· 
nego. Sprężyna wyważająca w układzie ste­
rowania płytą steru wysokości. 

Podwozie. Jednokołowe, chowane mecha­
nicznie (ręcznie) do środkowej części kadłu­
ba, wnęka zamykana dwudzielną pokrywą. 
Kolo nieamortyzowane, z hamulcem typu 
TOST. Płoza pod tylną częścią kadłuba. 
Przy podwoziu głównym zaczep holowni­
czy. Ciśnienie w ogumieniu 250 kPa. 

Wyposatenie. Wariometr, prędkościomierz, 
II wariometr z optymalizatorem i sygnali­
zatorem dźwiękowym, wysokościomierz, ra­
diostacja, busola magnetyczna. Antena ra­
diostacji zamontowana wewnątrz stateczni­
ka pionowego. 

ROZWOJ KONSTRUKCJI. Szybowiec 
SB-11 powstał w 1978 r. w Braunschweigu, 
opracowany przez znaną akademicką grupę 
Akaflieg. Nad projektem (którego początek 
sięgał 1974 r.) i wykonaniem prototypu pra­
cowało 18 studentów w ciągu 20 ooo h (wy­
konując przy tym 6 prac dypl9mowych). 
Dzięki zastosowaniu laminatów węglowo­
-epoksydowych uzyskano masę szybowca 
odpowiadającą innym konstrukcjom tej kla­
sy - zysk masy uzyskany na materiale po­
chłonięty został przez mechanizację skrzyd-

la. Łączna cena materiału przekroczyła 
90 OOO DM. Modyfikowany profil Wortmann 
FX62K-144-21 był wypróbowany w locie na 
szybowcu Kra nich III. Oblot SB-11 odbył 
się 14.5.1978 r. Na SB-11 pilot H. Reichmann 
zwyciężył w swojej klasie na szybowco­
wych mistrzostwach świata w ChAteau­
roux (1978 r.). 

Rys. 2. Mechanizacja skrzydła szybowca 
SB-11: A - wychylenie k lapy -10°, zakres 
wychyleń klapolotki ±10°; B - k lapa w 
położeniu neutraln ym, za k res wychyleń k la­
polot k i ±2°; C - wychylenie klapy +10°, 
zakres wychyleń k lapolotki ±6°; D - k la­
pa wysu ni!),t'B n a + 10 , zakres wychyleń k la­
polotki ± 6 , wysunięty h a mulec aerodyna­
m iczny 

DANE TECHNICZNE (w nawiasach dane po całkowitym wysunię­
ciu klap Wortmanna) 

Rozpiętość 
Długość 
Wysokość kadłuba 
Szerokość kadłuba 
Rozpiętość usterzenia poziomego 
Powierzchnia skrzydła 
Wydłużenie skrzydła 
Powierzchnia usterzenia poziomego 
Wydłużenie usterzenia poziomego 
Wysokość steru kierunku 
Powierzchnia steru kierunku 
Wydłużenie steru kierunku 
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15,00 m 
7,40 m 
0,82 m 
0,64 m 
2,70 m 
10,56 m• (13,25 m') 
21,3 (17,0) 
1.24 m• 
5,87 
1,27 m 
1,17 m• 
1,38 

Masa dopuszczalna maks. 
::vlasa własna 
Udźwig użyteczny (w tym 90 kg 

balastu wodnego) 
Obciążenie powierzchni 
Prędkość mln. 
Prędkość dopuszczalna 
Doskonałość maks. (obc. pow. 35 kg/mt) 

przy prędkości 
opadanie mln. 
przy prędkości 

Współczynnik obciążeń konstrukcji 

470 kg 
270 kg 

200 kg 
33+44,5 kg/mZ (28+35,6 kg/ml) 

75 km/h (5ij km/h) 
250 km/h (150 km/h) 
41 (36) 
104 km/h (85 km/h) 
0,62 mts (0,62 m/s>, 
eo km/h (70 km/h) 
n= +5,3 

T,M, 
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l>OMOeE KONSTRUKeYJNI 

Informacja o przepisach budowy samolotów 

Certyfikacja polskiego sprzętu lotniczego w krajach za­
chodnich narzuca konieczność orientowania się w przepi­
sach obowiązujących w tych krajach. Nie są one łatwo do­
stępne w Polsce, nie są więc też zbyt szeroko znane. Niniej­
sze zestawienie ma na celu pomoc Czytelnikowi w zorien­
towaniu się w systemach przepisów lotniczych USA i Wlk. 
Brytanii i ułatwienie odnalezienia przepisów dotyczących 
interesującego go zagadnienia. 

Przepisy Wlk. Brytanii 

Brytyjskie przepisy zdatności cywilnych statków powietrz­
nych (British Civil Airworthiness Requirements) zawierają 
wymagania stanowiące podstawę do certyfikacji statków po­
wietrznych w Wlk. Brytanii. Od 1 lipca 1979 r. przepisy 
BCAR Section D, dotyczące samolotów ciężkich, zostały za­
stąpione przez JAR-25. Pełną listę przepisów ·ważnych w 
Wlk. Brytanii wraz z cenami ich egzemplarzy (w funtach 
ang.) publikujemy poniżej (wg stanu na 5.11.1980 r., wg 
Airworthiness Notice No 6, Issue 24). 
Część A - Certyfikacja i procedury zatwierdzania - 3.50 
Część C - Silniki i śmigła - 3.00 
Część E - Szybowce - 0.50 
Część G - Wiropłaty - 5.00 
Część J - Elektryczne - 1.00 
Część K - Samoloty lekkie - 3.50 
Część L - Licencje - 2.00 
Część N - Hałas - 1.00 
Część P - Tymczasowe wymagania zdatności 

dla cywilnych statków powietrznych o nośności 
wspomaganej napędem - 4.50 
Część Q - Statki powietrzne nie mające sztyw-

nej konstrukcji - 2.50 
Część R - Radio - 1.00 
JAR-1 Definicje i skróty - 0.50 
JAR-APU Pomocnicze zespoły napędowe - 1.00 
JAR-25 Samoloty ciężkie - 4.00 
JAR jest skrótem oznaczającym przepisy Joint Air-

worthiness Requirements, opracowane przez komitet koor­
dynacyjny kilku krajów europejskich. Obecnie statut JAR 
jest taki, że organa państwowe nadzoru lotniczego krajów 
uczestniczących w opracowaniu tych przepisów uznają JAR 
za „nadającą się do przyjęcia podstawę do wykazywania 
zgodności z ich własnymi przepisami", zaś niektóre kraje 
włączyły pewne części JAR do swoich przepisów. Części 
,JAR, włączone do przepisów brytyjskich, podano powyżej. 

Ponadto ukazały się już następujące częsc1 przepisów 
jAR (ceny podano w funtach angielskich): 

JAR-E Silniki - 0.50 
JAR-P Śmigła - 0.50 
JAR-22 Szybowce i motoszybowce - 5.50 
Podstawowym zagadnieniem dla zawodowego korzystania 

z przepisów jest prenumerata zmian i uzupełnień, jakie są 
do nich wprowadzane. Prenumerata kosztuje 5 funtów 
rocznie dla BCAR i tyle samo dla JAR. 

Przepisy amerykańskie -
Fcderal Aviation Rcgulations (FAR) 

W literaturze spotyka się takie oznaczenia, jak np. FAR 23 
lub FAR 23-17. Liczba 23 oznacza tu część przepisów, zaś 
liczba po kresce (jeżeli występuje) oznacza numer kolejnej 
zmiany (Amendment) wprowadzonej do tych przepisów. 
Części przepisów FAR są numerowane od 1 do 199 z tym, 
że nie wszystkie numery są wykorzystane. 
Poniżej podane jest zestawienie tytułów poszczególnych 

części przepisów. W przypadku, gdy tytuł nie zawiera do­
statecznych informacji co do treści, w nawiasach podane 
są dodatkowe wyjaśnienia. 

TLiA 1981 nr 3 

Podrozdział A - Definicje 

Część 1- Definicje i skróty 

Podrozdział B - Zasady proceduralne 

Część 11 - Ogólne zasady tworzenia przepisów 
(Dotyczy procedury wprowadzania i modyfikacji przepisów 
lotniczych w USA). 
Część 13 - Procedury porządkowe 

(Dotyczy postępowania w przypadku wykrycia naruszenia 
przepisów oraz postępowania w trakcie procesu certyfikacji 
statku powietrznego). 

Podrozdział C - Statki powietrzne 

Część 21 - Procedury certyfikacji wyrobów lotniczych 
i ich części 
Część 23 - Wymagania zdatności dla samolotów katego­

rii normalnej, półakrobacyjnej i akrobacyjnej. 
(Jest to tekst wymagań dla samolotów lekkich, tj. o masie 
do 5700 kg). , 
Część 25 - Wymagania zdatności dla samolotów katego­

rii transportowej 
Część 27 - Wymagania zdatności dla wiropłatów kate­

gorii normalnej 
Część 29 - Wymagania zdatności dla wiropłatów katego­

rii transportowej 
Część 31 - Wymagania zdatności dla załogowych balo-

nów wolnych 
Część 33 - Wymagania zdatności dla silników lotniczych 
Część 35 - Wymagania zdatności dla śmigieł lotniczych 
Część 36 - Normy nt. hałasu: certyfikacja typu i przy-

znawanie świadectwa zdatności 
Część 37 - Uznawanie Technical Standard Order 

(Technical Standard Order - nazwy, ze względu na brak 
jednoznacznego odpowiednika, nie tłumaczono - są to wy­
magania nt. właściwości i sposobów kontroli materiałów, 
części i agregatów w lotnictwie cywilnym). 
Część 39 - Biuletyny obowiązkowe 

(Ta nazwa jest polskim odpowiednikiem, a nie tłumacze­
niem, tytułu: Airworthiness Directives. AD są to wydawa­
ne przez FAA - Federal Aviation Administration polece­
nia dotyczące sposobu eksploatacji bądź obsługi sprzętu. 
Maj,1 one moc przepisów i obowiązują od chwili ich wyda­
nia, jeżeli nie podano innego terminu ważności). 

Część 40-42 - Zarezerwowane 
Część 43 - Obsługa, obsługa zapobiegawcza, przebudowa 

i zmiany 
(Podaje ro.in. wyszczególnienie zmian i napraw określanych 
jako poważne (Major Alterations) oraz minimalny zakres 
przeglądu 100-godzinnego). 
Część 45 - Identyfikacja i znaki rejestracyjne 

(Dotyczy identyfikacji ro.in. części statków powietrznych 
i silników). 
Część 47 - Rejestracja statków powietrznych 
Część 49 - Zapis własności i dokumenty dotyczące bez­

pieczeństwa 

(Dotyczy praw własności i roszczeń cywilnych względem 
statków powietrznych o mocy powyżej 750 KM (552 kW), 
a także odpowiednich śmigieł). 

Podrozdział D - Personel lotniczy 

Część 60 - Zarezerwowany 
Część 61 - Certyfikacja: piloci i instruktorzy pilotażu 
Część 63 - Certyfikacja: członkowie załóg, nie będący 

pilotami 
(Dotyczy mechaników pokładowych i nawigatorów). 
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Część 65 - Certyfikacja: personel lotniczy, nie będący 
członkami załóg statków powietrznych 
(Dotyczy kontrolerów ruchu lotniczego, osób odpowiedzial­
nych za przygotowanie lotu (aircraft dispatchers), mechani­
ków z zakresu napraw oraz układaczy spadochronów). 
Część 67 - Normy zdrowotne i świadectwa zdrowia 

Fodrozdział E - Pr::estr,:eń powietrzna 

Część 71 - Oznaczenia federalnych korytarzy powietrz­
nych, niskich korytarzy regionalnych, kontrolowanych prze­
strzeni powietrznych i punktów meldowania się 
Część 73 - Przestrzeń powietrzna użytku specjalnego 

(Dotyczy przestrzeni o ograniczonym ruchu lotniczym 
i przestrzeni, gdzie ruch lotniczy jest zakazany). 
Część 75 - Ustalanie korytarzy dla samolotów odrzuto­

wych (Jet routes) oraz regionalnych korytarzy wysokich 
(Area high routes). 
Część 77 - Obiekty zakłócające przestrzeń powietrzną 

(Dotyczy wzniesień terenu bądź budowli sztucznych wyma­
gających uwzględnienia przy wykonywaniu lotów). 

l'odrozdzial F - Zasady ruchu powietrznego i wykonywania 
lotów 

Część 91 - Ogólne zasady wykonywania lotów i użytko­
wania statków powietrznych 
Część 93 - Specjalne zasady ruchu lotniczego i ruchu w 

l'L'jonie portów lotniczych 
(Dotyczy zasad ruchu w konkretnych rejonach USA, np. 
l'.nchorage, Portland International, Addison itp. oraz por­
tów o dużym natężeniu ruchu i korytarza federalnego nr 16). 
Część 95 - Wysokości IFR 

(Dotyczy poszczególnych regionów USA). 
Część 97 - Standardowe procedury podejścia wg przy­

rządów 
Część 99 - Wymagania bezpieczeństwa w odniesieniu do 

ruchu lotniczego 
(Dotyczy cywilnego ruchu lotniczego w strefach, w których 
działa nadzór wojskowy i które są objęte zakresem obser­
wacji i identyfikacji obiektów). 
Część 101 - Balony na uwięzi, latawce, rakiety bezzało­

gowe i bezzałogowe balony wolne 
Część 105 - Skoki spadochronowe 
Część 107 - Bezpieczeństwo portów lotniczych 

(Dotyczy bezpieczeństwa rozumianego jako ochrona przed 
sprzecznym z prawem działaniem osób). 

Podrozdział G - Przewoźnicy powietrzni, kluby podróży 
powietrznych i użytkownicy zarobkowi; certyfikacja i wy­
konywanie lotów 

Część 121 - Certyfikacja i wykonywanie lotów: prze­
woźnicy krajowi, zagraniczni i pomocniczy oraz zarobkowe 
użytkowanie dużych samolotów 
Część 123 - Certyfikacja i użytkowanie: kluby podróży 

powietrznych, użytkujące duże samoloty 
Część 127 - Certyfikacja i użytkowanie: przewoźnicy 

wykonujący regularne przewozy śmigłowcami 
Część 129 - Działanie zagranicznych przewoźników po­

wietrznych 

cel. ze s. 14 

ny dziedziczności technologicznej, zależność między wyni­
kami operacji a parametrami, których wielkości liczbowe 
podane są w warunkach technicznych można ująć w po­
s laci (tabl. 2). 

Wnioski 

• Przy produkcji odpowiedzialnych elementów ze stali 
wysokowytrzymałej istotną rezerwą techniczną jest stero­
wanie dziedzicznością technologiczną w ciągu całego pro­
L'esu tak, aby cechy wpływające dodatnio na niezawodność 
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Część 133 - Podnoszenie przez śmigłowce ciężarów pod­
wieszanych na zewnątrz 
Część 135 - Użytkownicy taksówek powietrznych i za­

robkowe użytkowanie małych samolotów 
Część 137 - Użytkowanie samolotów do celów rolnictwa 
Część 139 - Certyfikacja i użytkowanie: terenowe lądo­

wiska służące lotom dyspozycyjnym 

Podrozdział H - Szkoły i inne certyfikowane agencje 

Część 141 - Szkoły pilotów 
Część 143 - Instruktorzy naziemni 
Część 145 - Warsztaty naprawcze 
Część 147 -'-- Szkoły dla mechaników obsługi 

Podrozdział I - Porty lotnicze 

Część 151 - Pomoc federalna dla portów lotniczych 
Część 152 - Program pomocy dla portów lotniczych 
Część 153 - Nabywanie ~iemi w USA dla portów lotni-

czych 
Część 154 - Nabywanie ziemi w USA dla portó\1\ć lotni­

czych zgodnie z „Prawem o rozwoju lotnisk i dróg lotni­
czych" z 1970 r. 
Część 155 - Zwolnienie majątku portów lotniczych od 

ograniczeń dotyczących „zbywającego mienia" 
Część 157 - Zawiadomienie o budowie, zmianach, włą­

czaniu do użytkowania i zawieszaniu portów lotniczych 
Część 159 - Stołeczne porty lotnicze 
Część 169 - Wydawanie funduszy federalnych na cywil­

ne porty lotnicze i środki nawigacyjne w tych portach 

Podrozdział J - Sroclki nawigacyjne 

Część 171 - środki nawigacyjne nie będące federalnymi 
Podrozdział K - Przepisy administracyjne 
Część 183 - Przedstawiciele administracji 

(Dotyczy sposobu powoływania osób na stanowiska w admi­
nistracji lotnictwa cywilnego). 
Część 185 - Oświadczenia zatrudnionych świadectwa 

w postępowaniu prawnym 
Część 187 - Opłaty 
Część 191 - Ochrona informacji dotyczących bezpieczeń­

stwa przed ujawnieniem 
(Dotyczy informacji z zakresu procedur ochrony przed 
akcjami sabotażu, porwaniami samolotów itp.). 

Podrozdział N - · Ubezpieczenie obejmujące przypadek 
wojny 

Część 198 - Ubezpieczenie obejmujące przypadek wojny 

Podrozdział O - Gwarancje dotyczqce wypożyczanyeh 
statków powietrznych 

Część 199 -· Gwarancje dotyczące wypożyczanych stat­
ków powietrznych 

Opracował A.K. 
E0/28/K/81 

części zachować i rozwinąć, a wpływające ujemnie likwi­
dować od samego początku. 

• Podane są konkretne praktyczne środki do określenia 
ilościowych charakterystyk dziedziczności technologicznej 
w warunkach remontu sprzętu lotniczego. 
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NSTALACJA HYDRAULICZNA; 
NSTALACJA PNEUMATYCZNA 

1 - instalacja hydrauliczna, 
układ hydrauliczny 

2 - i. pneumatyczna, i. sprę­
żonego powietrza, i. po­
wietrzna, układ pneuma­
tyczny 

3 - pompa hydrauliczna 
4 - p. tłokowa 

5 - p. (tłokowa) promieniowa 
o - p. (t) osiowa 
7 - p. nurnikowa 
8 - p. zębata 
9 -- p. ręczna 

10 - p. śrubowa, p. helikoi­
dalna 

11 - p. płytkowa, p. paletko­
wa, p. łopatkowa, p. 
sluzydełkowa 

12 - p. powrotna, p. odsysa­
jąc:i 

13 - wydatek pompy, wydaj-
ność pompy 

1-l - sprqżnrka ilolrnwa 
15 -- zbiornik hydrauliczny 
1fi - zasobnik h., hydroaku­

mulator, akumulator h. 
17 -·· butla (powietrzna), zasob­

nik powietrza, z. sprężo­
nego p. 

rn -- butla awaryjna 
10 - zawór ładowania powie­

trza 
20 - końcówka naziemnego 

zasilania (instalacji) 
21 - ciśnienie robocze 
22 - e. próbne 
23 - filtr powietrza, f. prze­

ciwpyłowy 

24 - f. siatkowy, f. tkany 
25 - f. płytkowy, I. szczelino-

wy 
26 - osadnik 
27 - odolejacz, odoliwiacz 
28 - osuszacz 
29 - instalacja główna, sieć g., 

obwód główny 
30 - i. awaryjna, s.a., o. awa­

ryjny 
:n - przewód ciśnieniowy, li­

nia ciśnieniowa 

32 - przewód powrotny, I. po­
wrotna, I. zlewowa 

33 - p. zlewowy, p. drenażo­
wy 

:14 - ciecz hydrauliczna, płyn 
hydrauliczny 

:i5 - sprężone powietrze 
:ir, - zawór zwrotn;y, z. jedno-

kierunkowy 
37 - z. przelewowy 
38 -· z. awaryjny 
39 - z. redukcyjny, reduktor 
40 - z. maksymalny 
41 - z. dławikowy, z. dła-

wiący 

42 - z. przełączający 

43 - z. różnicowy 

44 - z. odpowietrzający 

45 - z. odcinający 

4fi - z. bezpieczeństwa 

47 -- z. regulacyjny. regulator 
(ciśnienia) 

48 - z. kulkowy 
49 - z. płytkowy 

50 - z. igliczny 
51 - gniazdo zaworu, siodło z. 
52 - grzybek z. 
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53 - zawór czopowy, z. kur­
Jrnwy, kurek 

54 - z. pneumatyczny, kurek 
p., Juan (odcinający) in­
stalacji p~umatycznej 

55 -- z. elektromagnetyczny 
dwudrogowy, trójdrogo­
wy, czterodrogowy 

56 - rozdzielacz, sterownilc 

57 - r. różnicowy 

58 - r. suwakowy, r. tłokowy, 
r. iloczkowy 

59 - r. s. ze 
zwrotnym 

sprzężeniem 

60 - r. elektrohydrauliczny 

fil - r. elektropneum,,.tyczny 

fi2 - r. klap 

63 - r. podwozia 

64 - r. powietrza (dla rozru­
chu) 

(;5 - regulator ciśnienia, auto-
mat ciśnieniowy 

fi6 - przekaźnik ciśnieniowy 

67 -- wyłączn.ik krańcowy 

fi8 - zamel, hydrauliczny 

mi -- z. kulowy, zastrzask ku­
lowy 

70 - mechanizm wykonawczy, 
m. uruchamiający 

71 - chowanie podwozia 

72 - wypuszczanie p. 

73 - wychylanie klap 

74 - sterowanie przednią go-
lenią, s. kołem przednim 

75 - hamowani.e kół 

76 - rozrusznik powietrzny 

77 - wzmacniacz (sterowania), 
serwomechanizm, serwo­
wzmacniacz 

78 - tłumik wahań kierunko­
wych, t. odchylenia 

79 -- dźwignik, wciągnik, si­
łownik, cylinder roboczy 

80 - dźwignik śrubowy (z na-
krętką lrnlkową) 

81 - cylinder 

82 - tłok 

83 - t. pływający 

84 -- tłoczysko 

85 -- głowica cylindra, g. 
dźwign,ika 

8fi - cylinder zamka, dźwig­
nik z. 

87 - uszczelka. uszczelnienie, 
pierście11 uszczelniający 

88 - uszczelka kształtowa 

89 - u. okrągła, pierśc1en 
uszczelniający, o-ring 

90 - zgarniacz przeciwpyło-
wy 

91 - silnik hydrauliczny 

92 - s. (h.) tłokowy osiowy 

93 - s. (h.) t. promieniowy 

!14 - s. pneumatyczny 

K.D. 

TEeHNleZNY SłOWNIK LOTNICZV 

SYSTEME (m) HYDRAULIQUE, 
CIRCUIT (m) HYDRAULIQUE; 
SYSTEME PNEUMATIQUE, CIRCUIT PNEUMATIQUE 

1 - syst~me (m) hydraulique, 
circuit (m) hydraulique 

2 - s. p~umatique, c. pneuma-
tique, s. d'air comprime 

3 - pompe (f) hydraulique 
4 - p. A piston 
5 - p. (A p.) radiale 
6 - p. (a p.) axiale 
7 - p. a piston plongeur 
8 - p. a engrenages 
9 - p. a main 

10 - p. helicoidale 
11 - p. a palettes, p. semi-rota­

ti ve 
12 - p: a succion, p. -aspirateur, 

p. de recirculation, p. de re­
tour 

13 - debit (m) de pompe 
14 - compresseur (m) a piston 
15 - reservoir (m) hydraulique 
1fi - accumulateur (m) hydrauli­

que 
17 - bouteillc (f) d'air, bonbonne 

(f) d'air, aeeumulateur (m) 
d"air comprime 

18 - bouteille (f) de seeours fen 
cas de panne de systemel 

19 - valve (f) de gonflage 
20 -- prise (f) de parc 
21 - prPssion, (f) de regime, p. de 

service 
22 - p. d'essai 
23 - filtre (f) a air, epurateur (m) 

d'air, f. a poussiere, f. anti­
poussiere 

24 - f. -crćpine (f), crepine (f), 
erepine d'aspirntion 

25 - f. a lamelles, I. a fente 
26 - decanteur (m) 

27 - deshuileur (m) 

28 - secheur (m), separateur de 
liquide (m) 

29 - systeme (m) principal, cir­
cuit (m) principal 

30 - s. de securite, e. de secu­
rite 

31 - tuyaterie (f) de pression 
32 - t. de retour, t. de decanta­

tion 
33 - t. de dćcantation, t. de drai-

nage 
34 - liquide (f) hydraulique 
:l5 - air (m) eomprime 
36 -- valve (f) de retenue, v. 

-obturatrice 
37 - v. deversoire, v. de ctecharge 
:l8 - v. de securlte, v. de surcte 
39 - v. -rćducteur, reducteur (m) 

de pression, detendeur (m) 

40 - v. de decharge 
41 - v. de laminage, v. d'etrangle­

ment 
42 - v. -selecteur, robinet (m) 

-selecteur 
43 - v. differentielle 
44 - v. de desaeratlon, soupape 

(f) de d., desaćrateur (m) 

45 - v. d'isolement, robinet d'iso­
lement, obturateur (m), v. 
-arret 

46 - v. de surete 

47 - soupape (f) regulatrice, v. 
regulatrice 

48 - robinet (m) a boulet, clapet 
(m) a boulet 

49 - soupape a plateau, s. a dis­
que, v. a disque 

50 - robinet (m) a pointeau, r. ~ 
aiguille 

51 - siege (m) de soupape 
52 - champignon (m), tete (f) de 

soupape 
53 - robinet (m) a boisseau, r. a 

tournan,t 
54 - obturateur (m) du systeme 

pneumatique, valve-arret (f) 
de circuit pneumatique 

55 - ćlectrovalve (f) a deux voies, 
a trois voies, a quatres voies 

56 - distributeur (m), valve (J) 
de distribution, v. de com­
mande, selecteur (m) 

57 - distributeur (m) differentiel, 
s. differentiel 

58 - d. a glissement, d. a piston. 
s. a glissement, s. ,\ piston 

59 -- d. a reaction (retroaction), 
s. a rćaction (retroaction) 

60 - d. electrohydraulique, s. 
ćlectrohydraulique 

61 -- d. eleetropneumatique, s. 
(• 1 ectrop11ieuma tiq ue 

fi2 - s. de volets, valve (() cle 
commande volets 

63 - s. du train. valve (J) de com­
mande de traln 

fi4 - distributeur (m) d'air 
r,5 - rćgulateur (m) de pression, 

m;inostat regulateur (m) 

6fi -- automate (m) manometrique 
67 - limiteur (m) de course, con­

tact (m) de fin de course, 
disjoncteur-coupleur (m) 

68 - verrou (m) hydraulique 
69 - v. spherique, cliquet (m) a 

boulet 
70 - mćcanisme de lancement (mJ 
71 - ćlćvation (f) du train 

(d'atterrissage), escamota-
tion du t. 

72 - sortić (f) du t. 
73 - braquage (f) de volets 
74 - guidage (f) du train, avant, 

g. de roue avant 
75 - freinage (f) des roues 
76 - demarreur (m) a air, d. a 

turbine froide 
77 - servomecanisme (m), servo (m) 

78 -- mecanisme (m) anti-shimmy, 
amortisseur (m) d'oscilla-
tions shimmy 

79 - verin (m), actionneur (m) 

80 - actionneur (m) hellcoidal i1 
billes 

81 - cylindre (m) 

82 - piston (m) 

8:l -- p. li'ore 
84 - tige (f) ctP piston 
85 - tete (f) de eylindre, t. de 

verin, 
86 - verin (m) de verrou 
87 - joint (m), bague (f) d'etan­

cheite, b. antifuite 
88 - garniture (f) de forme 
89 - joint (m) a anneau, bague 

d'etancheite 
90 - racleur (m) antipoussier 
91 - moteur (m) hydraulique 

92 - m. h. axial 

93 - m. h, radia! 

94 - m. pneumatique, m. a air 
comprimć 

T.M. 
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Kierunki rozwoju diagnostyki 
lotniczych silników turbinowych 

Ostatnio jesteśmy świadkami ogromnego postępu w roz­
woju lotnictwa. Pojawienie się nowej generacji samolotów 
komunikacyjnych (szerokokadłubowe Boeing 747, McDonnell 
Douglas DC-10, Lockheed L-1011 Tristar, europejski Airbus 
Industrie A300, radziecki Ił-86 i naddźwiękowe BAC-SUD 
Aviation Concorde, Tupolew Tu-144) oraz przewrót w lot­
nictwie wojskowym (amerykańskie Lockheed SR-71, Grum­
man F-14 Tomcat, McDonnell Douglas F-15 Eagle, General 
Dynamics F-16, McDonnell Douglas Northrop F-18 Hornet, 
angielsko-włosko-zachodnioniemiecki Tornado, francuskie 
Mirage F-1, 2000, 4000, radzieckie Tupolew Tu-26, MiG 25, 
MiG 27, Su-19) stworzyły nowy jakościowo etap w procesie 
eksploatacji sprzętu lotniczego. 

Tradycyjne podejście do tego zagadnienia oparte jest na 
zasadzie, że silnik podlega okresowym przeglądom, a na­
stępnie wymianie po wylataniu określonej liczby godzin, bez 
względu na jego stan. Jest to sposób bardzo uciążliwy i nie­
ekonomiczny. Przeglądy, poza faktem, że długo trwają i po­
wodują przestoje, są wysoce nieprecyzyjne (np. określenia 
stanu łopatek sprężarki czy turbiny dokonuje się na pod­
stawie zwykłych oględzin) i z reguły sprowadzają się do 
wykrywania stanu awarii, a nie zagrożenia awarią. 

W tej sytuacji jest sprawą oczywistą, że każdy krok w 
stronę zwiększenia czasu eksploatacji drogich urządzeń, ja­
kimi są współczesne silniki lotnicze, jest ekonomicznie uza­
sadniony, a system obsług jest głównym źródłem potencjal­
nych oszczędności. Okazało się, że tradycyjne metody, wy­
posażenie używane podczas obsług, badanie i wymiana ele­
mentów, kwalifikacje załóg obsługujących są rozbieżne z po­
większającymi się wymaganiami kultury eksploatacji współ­
czesnych samolotów. Powstała potrzeba automatyzacji prze­
glądów samolotu bez zdejmowania pokryw, osłon, demon­
tażu części itd. Przez redukcję czasu przeglądów i wzrost 
ich dokładności można osiągnąć główne oszczędności kosz­
tów eksploatacji lub zwiększenie gotowości bojowej samo­
lotu. W tej dziedzinie dokonuje się ogromny postęp. Jego 
warunkiem podstawowym jest szybki rozwój systemów 
komputerowych, co przy masowej produkcji pozwoliło w 
ciągu ostatniego dwudziestolecia dwukrotnie obniżyć ich 
cenę. Opanowanie systemów „szybkich liczydeł", jakimi w 
gruncie rzeczy są komputery, jest koniecznym warunkiem 
postępu we współczesnych systemach diagnostyki lotniczych 
silników turbinowych. 

Automatyczny układ kontroli 

Sformułowanie podstawowych zasad przyszłościowej dia­
gnostyki lotniczych silników turbinowych jest trudne ze 
względu na różnicę funkcji silników w zależności od tego 
czy przeznaczone są one do celów wojskowych, czy cywil­
nych. Polega ona na tym, że o wartości samolotu wojsko­
wego decyduje zdolność do wykonania zadanej misji lub 
zwycięstwa w walce nawet kosztem bezpieczeństwa, ekono­
mii, czy komfortu lotu, decydujących dla lotnictwa cywil­
nego. Poniższe uwagi pomijają różnice w priorytetach funk­
cji obu wersji. 

Podstawowa teza tego artykułu zawarta jest w twierdze­
niu, że przyszłość diagnostyki lotniczych silników turbino­
wych leży w powstaniu zintegrowanego systemu automa­
tycznej, ciągłej kontroli stanu technicznego napędu podczas 
jego pracy w locie i na ziemi, rozumianego jako kompleks 
zautomatyzowanych przedsięwzięć służących do obserwacji 
dużej liczby parametrów i ich zmian określających ten stan. 
Diagnostyka rozumiana tradycyjnie będzie jedynie jedną 
z części tego systemu. Przy bliższej analizie takie zadanie 
okazuje się niezwykle trudne w realizacji. Wymaga ono 
ścisłej współpracy pięciu podstawowych udziałowców: 

- producenta płatowca, 
- producenta silnika, 
- użytkownika eksploatującego samolot (linie lotnicze), 
- firmy dysponującej specjalistami w dziedzinie syste-

mów komputerowych i programowania, 
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- zespołu naukowo-badawczego teorii eksploatacji (wie­
dzących co, gdzie i jak mierzyć w kontrolowanym napędzie). 

System nie może być rozwiązany przez żadną ze stron 
oddzielnie. Np. dla samolotu Boeing 747 współtworzyły go 
firmy Boeing, Pratt and Whitney Aircraft i sześć linii lot­
niczych, co świadczy o tym, jak dużej wiedzy i doświadcze­
nia wymaga to przedsięwzięcie. 

Droga od teorii do praktycznego zastosowania systemu 
składać się musi z pięciu etapów: 

- sformułowanie koncepcji, 
- próby naziemne na silnikach z „wszczepionymi" defek-

tami, 
- próby w locie w celu określenia rzeczywistych warto­

ści parametrów pracy napędu i skorygowania norm oceny 
jego stanu technicznego, 

- kontrolowana eksploatacja w wybranych eskadrach 
lub samolotach komunikacyjnych, 

- produkcja i powszechna eksploatacja. 
Pozostaje sprawą otwartą czy system ma być opracowy­

wany specjalnie dla danego silnika, czy też powinien być 
uniwersalny i w jakim stopniu, czy może on być częścią 
składową większego układu automatycznej, ciągłej kontroli 
pracy całego samolotu (tzn. razem z układami kontroli pracy 
systemów płatowca, układami nawigacji i kontroli lotu itp.). 
Wiążą się z tym również zagadnienia współpracy systemu 
z załogą (tzn. o których danych i wynikach analiz oraz w 
jakiej formie powinna być informowana załoga). Jest oczy­
wiste, że część informacji uzyskiwanych podczas lotu po­
winna być poddana analizie na ziemi, po locie. Dotyczy to 
zwłaszcza zjawisk zmieniających się bardzo wolno (np. pro­
gnoza zużywania się łożysk) lub czysto formalnych, jak re­
jestracja czasów pracy na poszczególnych zakresach, czy 
czasu pracy w ogóle (tak aby zbiorczy „bank informacji" 
o napędzie nie obciążał pamięci systemu pokładowego). W 
praktyce może się okazać, że uzyskanie podczas lotu pew­
nych informacji nie jest możliwe (np. oprzyrządowanie jest 
tak rozbudowane, że nie opłaca się go wozić na samolocie 
lub metoda oceny wymaga warunków laboratoryjnych). 

System musi spełniać cztery podstawowe ogólne funkcje: 
- diagnostyka rozumiana jako system kontroli wykrywa­

jący nieprawidłowości w funkcjonowaniu napędu, 
- prognozowanie, tj. ustalanie tendencji zmian parame­

trów pracy napędu, 
- ostrzeganie przed zbliżającym się lub już występują­

cym defektem, 
- wypracowywanie decyzji, 

a ponadto powinien: 
- zmniejszać liczbę niezbędnych przeglądów, 
- zmniejszać liczbę niezbędnych wymian części, 
- eliminować części pracujące wg resursu, zastępując je 

częściami pracującymi „wg stanu", 
- zmniejszać liczbę części zapasowych, 
- obniżać koszty przeglądów w cyklu eksploatacji, 
- podwyższać gotowość bojową samolotu, 
- zwiększać prawdopodobieństwo powodzenia misji, 
- zwiększać bezpieczeństwo samolotu, 
- zwiększać trwałość samolotu w każdych warunkach 

eksploatacji, 
- zwiększać czas między przeglądami, 
- umożliwiać rejestrację danych, 
- kontrolować jednostkowe zużycie paliwa, 
- wykazywać spadek ciągu, 
-- informować załogę na bieżąco o stanie napędu zmniej-

szając jednocześnie obciążenie załogi nadmiarem informacji, 
- wskazywać ekipom naziemnym miejsca obsług, 
- wypracowywać decyzję podjęcia misji lub nie (w 

wojsku). 
Stopień ważności tych funkcji jest różny i zależy od 

konkretnego zastosowania. Ich spełnienie wymaga od pro­
jektantów rozwiązania problemów dotyczących m.in. wypo­
sażenia. Są to: 

- problem mierzalności zjawisk zachodzących w silniku. 
Zdolność do mierzenia parametrów silnika bywa ograni-
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czona konstrukcją, a także brakiem odpowiednich metod 
pomiaru czy czujników (np. temperatura przed turbiną, pa­
rametr niezwykle istotny, jest dzisiaj praktycznie niemie­
rzalny, wyznaczany obliczeniowo przez temperaturę za tur­
biną), 

- problem rejestracji danych i ich analizy, 
- problem uzyskiwania wzorcowych danych do porówny-

wania z aktualnym mierzonym parametrem (przez analizy 
modeli teoretycznych, eksperymenty i dane statystyczne), 

- problem danych „zewnętrznych", tzn. jak i kiedy wpro­
wadzać w system dane uzyskiwane z prób zewnętrznych 
(np. wyniki spektrograficznych badań próbek oleju uzyski­
wane w laboratorium na ziemi), 

- problem „przetłumaczalności" mierzonych parametrów 
na ocenę stanu zagrożenia defektem. 
Stopień złożności systemu określony jest poziomem dyspo­

nowanych urządzeń, zwłaszcza wchodzących w skład nastę­
pujących układów: 

- reprezentowanego przez urządzenia takie jak kompu­
ter, urządzenia wyjścia (drukarka, monitory), taśmy reje­
strujące itp., 

- rozdziału sterowania energią, 
- pomiarowego (czujniki). 
Jednym z najistotniejszych problemów przy opracowywa­

niu systemu jest ustalenie przez jakie parametry pracy na­
pędu można określić jego stan techniczny. W oparciu o do­
świadczenia, dane statystyczne i modele teoretyczne wyod­
rębnić należy zespól czynników szczególnie istotnych dla 
prawidłowego funkcjonowania silnika turbinowego. Są 
to np.: 

- przekroczenie maksymalnej prędkości obrotowej, 
- mechaniczne sprzężenie pędni silnika z rozrusznikiem, 
- ilość paliwa, 
- rozruch, 
-- zagrożenie strefy gorącej, 
- rozruch „gorący" i w powietrzu, 
- funkcjonowanie termopar, 
- zmiany wydatku, ciśnienia i temperatury oleju, 
- poziom drgań, 
- zmiany ciśnienia paliwa, 
- czystość oleju, 
- zawartość metalu w oleju, 
- niedostateczny wzrost natężenia przepływu paliwa pod-

czas przyspieszania, 
- zmiany ciśnienia powietrza chłodzącego, 
- przekroczenie dopuszczalnych granic wartości parame- · 

trów pracy napędu. 
Lista ta jest długa i jeśli przyjąć, że każde z tych zagad­

nień określane jest przez kilka mierzonych parametrów to 
taka liczba sygnałów podlegających analizie może być r~je­
strowana i analizowana tylko przy użyciu techniki kompu­
terowej. Np. w silniku General Electric CF6 do samolotów 
Boeing 747 pomiarom podlega 45 parametrów. 

. Podczas praktycznych prób realizacji systemu projektan­
ci z:iapotykali ~a wiele nieprzewidzianych trudności. Jedną 
z mch okazał się błahy z pozoru problem rejestracji danych. 

Teoretyczne założenia prowadziły do bardzo rozbudowa­
n_ego i złożonego układu. W wyniku doświadczeń proponuje 
się model rejestracji trzykanałowej: 

- w czasie wypadku, realizowana przez magnetofon o po­
wtarzalnym czasie rejestracji od 2 do 4 min, 

- podstawowa, przeznaczona do analizy po locie reje-
strująca okres 10 h, ' 

- do współpracy z załogcl, informująca o wartościach 
wy~ranych parametrów i krótkotrwałych tendencjach ich 
zmian. 

Układy rejestracji mogą być tak zaprogramowane aby 
funkcjonowały tylko w określonych stanach lotu (np: start, 
wz~oszenie, lądowanie, warunki przelotowe). Można rów­
mcz zrezygnować z rejestracji wówczas, gdy parametry 
pracy silnika nie odbiegają od nominalnych. Podstawowe 
tr_u~ności dotyczyły jednak dwóch fundamentalnych zagad­
nieu: 

- sposobu otrzymywania danych, 
-· interpretacji wyników pomiarów. 

Opracowanie układów logicznych analizujących dane tak, 
aby wnioski były jednoznaczne i bezbłędne oraz opraco­
wanie technik ciągłych, automatycznych pomiarów poprze­
dzone musiało być programem badań zjawisk zużywania 
się mechanizmów i sposobów ich oceny oraz rozwojem teo­
rii eksploatacji. Program ten w decydującym stopniu wpły­
wa na koszty pierwszej fazy opracowywania systemu, ze 
względu na spore w tej dziedzinie zaległości. Jednym 
z aspektów tej sprawy jest pojawienie się nowych metod. 
oceny stanu technicznego badanego urządzenia. 
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Nowe metody oceny stanu technicznego 
silników turbinowych 

Skomplikowane obciążenie łopatek wirnika sprężarki 
i turbiny wywołane drganiami, temperaturą, układem sił 
mechanicznych i aerodynamicznych oraz nieuniknioną ero­
zją czyni je krytycznym elementem silnika turbinowego. 
Ich uszkodzenie może prowadzić do zniszczenia całego silni­
ka i katastrofy samolotu. Dlatego niezwykle istotnym pro­
blemem jest możliwość ciągłej kontroli ich stanu. Podstawo­
wa trudność polega na uchwyceniu początkowej fazy ury­
wania się łopatki, polegającej na przemieszczeniu się jej 
z położenia pracy. 

Bardzo interesujące w tym aspekcie wydają się więc prace 
podjęte w zachodnioniemieckim Instytucie Maszyn Turbino­
wych Uniwersytetu w Karlsruhe. Istota oceny stanu wirują­
cych łopatek oparta jest na prostym powiązaniu tego stanu 
z pomiarem okresowych drgań akustycznych w strefie ich 
wirowania. Prace rozpoczęto od analizy widma drgań i usta­
lenia źródeł ich powstawania. Drgania te generowane są 
przez: 

- okresowe zmiany ciśnienia, przy czym częstotliwość 
i natężenie tych drgań określone są nie tylko liczbą łopatek 
i prędkością wirowania, ale również geometrią łopatek, ich 
ustawieniem w palisadzie i odległością od palisady łopatek 
kierowniczych, 

- drgania giętne samych łopatek, 
- przypadkowe i okresowe wiry na krawędzi spływu, 

przypadkowe zmiany ciśnienia w warstwie przyściennej. 

Dokładne poznanie tych zjawisk umożliwiło zbudowanie 
modelu analitycznego drgań palisady. Analizując wyniki 
pomiarów przedstawione w postaci amplitudy drgań w funk­
cji jednego obrotu (po wyczyszczeniu wykresu· z „szumów" 
przypadkowych drgań) porównywano je z wykresem drgań 
nie uszkodzonego wirnika wysuwając wnioski co do stanu 
palisady. Metoda okazała się bardzo czuła i sygnalizowała 
każde przemieszczenie się rozróżnialnych łopatek poza usta­
lony próg tolerancji. Badania praktyczne prowadzono w la­
boratorium na turbinie o średnicy ok. 1250 mm. Uszkodzenie 
łopatki symulowano przez jej lekkie podcięcie u podstawy, 
rejestrując drgania mikrofonami. 

Drugim niezwykle ważnym elementem silnika turbinowe­
go są łożyska toczne. Dotychczasowe metody oceny ich sta­
nu technicznego sprowadzały się praktycznie do: 

- analizy zawartości opiłków w oleju, 
- pomiaru temperatury oleju i węzła łożyskowego, 
- pomiaru drgań węzła łożyskowego. 
Tradycyjne metody poszukiwały sygnałów zbliżającego 

się defektu poza samym łożyskiem, przez pomiary pośrednie. 
Jedna z nowych metod oparta jest na analizie promienio­
wych przemieszczeń nieruchomej bieżni łożyska w chwili 
przejścia przez kontrolowany punkt kulki lub wałeczka. Do 
obserwacji tych odkształceń mogą być zastosowane tenso­
metry, czujniki pojemnościowe lub indukcyjne lub czujniki 
oparte na zasadzie pomiaru prądów wirowych. Analizując 
wyniki pomiarów w układzie: zmienność odkształcenia w 
funkcji czasu oraz wielkość odkształcenia w funkcji pręd­
kości obrotowej łożyska można było określić moment poja­
wienia się plamki erozji na bieżni lub kulce wielkości 1 mm2 

oraz obecność obcych zanieczyszczeń. Interesującym rozwi­
nięciem tej metody jest analiza oparta na stwierdzeniu, że 
niezwykle istotne dla pracy łożyska, szczególnie w maszy­
nach szybkoobrotowych, są wewnętrzne prędkości łożyska, 
tj. prędkość kulek i koszyka. Rejestracja odkształceń bieżni 
zewnętrznej pod wpływem przejść kolejnych kulek umożli­
wia określenie rzeczywistej prędkości koszyka. Porównanie 
jej z prędkością teoretyczną prowadzi do określenia rzeczy­
wistego poślizgu w łożysku. Jego nadmierna wielkość pro­
wadzi do niszczenia filmu olejowego i tarcia metalu o me­
tal. Przedłużający się taki stan powoduje zniszczenie łoży­
ska. Wprzęgając w analizę danych z pomiarów system kom­
puterowy można uzyskać w tej metodzie następujące infor­
macje: 

- obciążenie łożyska uwzględniające również efekt nie­
prawidłowego montażu, 

- czas pracy łożyska sumaryczny i na określonych zakre­
sach prędkości obrotowej, 

- luz łożyska i obciążenie wstępne, 
- siłę tarcia między zespołem koszyk-kulki a bieżniami 

łożyska, 
- obecność zanieczyszczeń w łożysku, 
- obecność lokalnych defektów (np. plamki erozji). 
Sygnały z tensometrów rejestrowane podczas lotu i na­

stępnie analizowane przez system komputerowy umożliwią 
stałą kontralt~ poślizgu łożyska i lokalnych defektów, co w 
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efekcie pozwoli na ustalenie progresji zjawiska i uniknięcie 
katastrofy. 

Prace oparte na powyższej metodzie (tensometryczny po­
miar odkształceń bieżni zewnętrznej oraz elektromagnetycz­
ny prędkości koszyka) prowadzone były w Instytucie Lot­
nictwa w Warszawie, ograniczały sic: jednak tylko do ana­
lizy jakościowej zjawisk. 

Przykłady praktycznych realizacji systemów 

Jedną z pierwszych prób skonstruowania prostego syste­
mu kontroli pracy napędu był program TRACE 600 opraco­
wany już w 1964 r. przez firmę Hawker Siddeley Dynamics 
Ltd., którego pierwszym użytkownikiem były brytyjskie linie 
lotnicze BOAC. Było to proste urządzenie do naziemnego 
sprawdzania wybranych, zdemontowywanych elementów sa­
molotu. Program stanowił niezwykle cenne źródło doświad­
czeń i wytyczył kierunki rozwoju tego rodzaju systemów. 
Z przebadanych w ciągu roku blisko 2000 elementów, bez­
usterkowych było 570/o, czyli tyle dokonano zbędnych de­
montaży. Z drugiej strony aż 170/o elementów wymagało na­
prawy, co potwierdza założenie, że system zwiększa dokład­
ność oceny stanu technicznego samolotu. Jednocześnie 
TRACE 600 skracał czas wykrycia defektu blisko siedmio­
krotnie, co jest szczególnie istotne wobec faktu, że wg da­
nych statystycznych, czas wykrycia defektu jest pięciokrot­
nie dłuższy niż jego naprawy. 

W końcu lat sześćdziesiątych podobny układ opracowała 
szwedzka firma SAAB przy współpracy z firmą LM Erricc­
son dla samolotu wojskowego SAAB 37 Viggen. Charakte­
rystyki techniczne tego systemu były podobne do TRACE. 
Program kontroli nagrany był na taśmę magnetofonową ste­
rującej maszyny matematycznej współpracującej z kompu­
terem pokładowym samolotu, a całe urządzenie zainstalo­
wane było na podwoziu samochodowym. W Czechosłowacji, 
Praski Instytut Lotniczy opracował układ KL-39 do wyko­
rzystania w samolocie L-39. Jest to programowane urządze­
nie naziemne umożliwiające częściową k6ntrolę systemów 
i agregatów (z próbą silnika włącznie). Wyniki jednego 
z :35 opracowanych programów prób drukuje drukarka, po­
dając informacje z 36 miejsc pomiarowych w naste;pujących 
wariantach: 

- druk wszystkich wartości, 
- druk tylko wartości przekraczających zadane granice, 
- zatrzymanie na parametrze przekraczającym granicę, 
- ,,ręczny" wybór miejsca pomiaru. 
Jednym z elementów rozbudowanego systemu są pokłado­

we urządzenia rejestrujące. Przykładem może być urządze­
nie zapisujące firmy Lockheed Aircraft Service Company 
typu 209. Dotychczas eksploatowanych jest ich ok. 500 szt. 
(m.in. na prawie wszystkich typach samolotów firmy 
Boeing). Okres zapisywania wynosi 25 h, a jego analiza do­
konywana jest na ziemi w ciągu 16 min. 

Prace badawcze nad systemami ciągłej automatycznej kon­
troli stanu technicznego napędu prowadzone były również 
na samolocie Lockheed Starfighter F104G przez firmę Dor­
nier i Leigh Instruments Ltd. of Canada. System ten: 

- ostrzega przed niebezpieczeństwem sygnałem dźwięko­
wym, 

- pokazuje przekroczenie wartości dopuszczalnej para-
1netru, 

- zapisuje dane do analizy na ziemi, 
- zapisuje dane w czasie katastrofy. 
Tworzą go czujniki, zespół zbierania danych, komputer 

pokładowy i czytnik danych. Rejestracji i analizie podlegają 
61 parametry, z tego 19 bezpośrednio dotyczących silnika. 
Część naziemna układu zbudowana jest różnie, w zależności 
~ct W)'.magań użytkownika, i może spełniać nustępującc 
funkCJe: 

- odczyt, sprawdzenie i korekcja danych, 
- przegląd pomiarów dokonanych w czasie lotu, 
- zebranie danych dokumentacyjnych 

odt~orzenie danych do analizy, ' 
- porownywanie danych i prognozowanie. 
Dla zaoszczędzenia pamięci urządzeń rejestrujących i cza­

su opracowywania wyników dane zapisywane są w dwóch 
e~ap~ch: po?czas lotu (od startu do wyłączenia silnika) i na 
z1em1. Anal!za danych odbywać się może dwukierunkowo: 

- pi:zez wydruk wartości wszystkich lub wybranych pa­
nimetrow, 

- przez wydruk przebiegu zmiany parametrów (określe­
n(e ich krótko- i długoterminowych zmian - prognozowa­
rne). 

Celem tak ukierunkowanych analiz jest szybkie (10 min) 
podjęcie decyzji: zdolny do lotu czy nie, prognozowanie cza­
su dopuszczalnej jeszcze eksploatacji i określenie kiedy ko­
nieczny jest przegląd lub remont, lokalizacja i analiza 
uszkodzenia, określenie przyczyny uszkodzenia, przejście na 
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eksploatację „wg stanu". Podstawową trudnością jaka. wy­
stąpiła podczas prób było ustalenie dopuszczalnych granic 
zmienności parametrów oraz współzależności między nimi. 
Różnice między wielkościami teoretycznymi a praktyczny­
mi wynikały nie tylko z niedoskonałości teorii odwzorowu­
j,1cej praktyczne stany silnika, ale także od dokładności za­
stosowaniu urządze1'i pomiarowych. \V praktyce okazało si<;, 
że przyjęcie teoretycznych ogrnniczei1 uczyniło system zbyt 
czuły, który sygnalizował awarię z zupełnie błahych powo­
dów. 

Bardzo pouczający jest przykład zastosowania nowego 
systemu kontroli stanu technicznego napędu na samolocie 
McDonnell Douglas F-4 Phantom. Próby takie rozpoczęto w 
1971 r. na jednym egzemplarzu samolotu, kontrolując 21 pa­
rametrów pracy każdego z dwóch silników Rolls-Royce Spey 
w odstępach 0,5+1-sekundowych. Zebrano i opracowano wy­
niki ponad 150 lotów. Badania dotyczyły przede wszystkim 
czterech podstawowych problemów: 

1) zmęczeniowych uszkodzeń tarcz turbinowych, 
2) poszukiwania dopuszczalnych granic parametrów mie-

rzonych, 
3) wczesnego wykrywania defektów łopatek, 
4) poznania zjawiska pełzania łopatek. 
W problemie 1 przeprowadzono bardzo dokładną analiz<; 

wolnocyklicznych zmian prędkości obrotowej tarcz podczas 
różnych misji samolotu. Okazało się, że stosunek ilości 
zmian prędkości obrotowych w zależności od rodzaju lotu 
wynosi 30:1 dla pędni niskiego ciśnienia i 10:1 dla pędni 
wysokiego ciśnienia. Wynika stąd wniosek, że jedynie me­
todą statystyczną, rejestrując cykl zmian prędkości obroto­
wej każdego silnika, można kontrolować proces zmęczenia 
materiału tarcz i wałów. Silnik używany do prostych zada11 
(patrolowanie), podczas których zmiany prędkości obrotowej 
w czasie lotu są rzadsze, może latać kilkakrotnie dłużej niż 
silnik „zamęczany" ciągłymi przyspieszeniami (np. podczas 
lotów po kręgu do ćwiczei1 startów i lądowai1). 

W problemie 2 ocenę stanu technicznego łopatek przepro­
wadzono na podstawie an,tlizy tendencji zmian temperatury 
gazów za turbiną wysokiego ciśnienia oraz drga11 jej walu. 
Pomiar drga11 przeprowadzono podczas deceleracji, gdy wał 
w tym silniku jest szczególnie podatny na niewyrównowa­
żenia. Pomiar temperatury gazów prowadzono podczas star­
tu. Wnioski wyciągane z zależności wzrostu amplitudy drgań 
i temperatury (odniesionej do stałej prędkości obrotowej 
wału zespołu wysokiego ciśnienia) w funkcji liczby lotów. 
Począwszy od czterdziestego lotu od czasu rozpoczęcia badań 
drgania i temperatura zaczęły szybko rosnąć. Samolot wy­
konał jeszcze sześć lotów, tj. do chwili gdy wartość tych 

· dwóch parametrów osiągnęła poziom sygnalizujący prawie 
pewny defekt. 

W problemie 3 pomiary dotyczyły temperatury gazów 
za turbiną wysokiego ciśnienia. Analizę wyników prowadzo­
no w układzie temperatura i czas (w sekundach) przekrocze­
nia o 10° dopuszczalnej wartości temperatury w funkcji licz­
?Y lotów. Kryterium oceny stanu technicznego łopatek 
1 podstawą decyzji jak długo mogą jeszcze pracować był 
kontrolowany czas ich przegrzewania. 

W problemie 4 zjawisko pełzania łopatek badano na 
drugim stopniu turbiny wysokiego ciśnienia. Ustalono, że 
jest ono wypadkową pełzania powolnego (funkcja czasu, 
temperatury i naprężeń przy stałych prędkościach obroto­
wych) oraz szybkiego, o dużej intensywności (powstającego 
przy szybkich zwiększeniach prędkości obrotowej). 

Istotna w tym systemie kontroli stanu technicznego silni­
ka jest rejestracja czasów trwania określonych naprężeń w 
tarczach czy łopatkach, a wie;c zwrócenie uwagi na zmęcze­
niowy aspekt ich obciążenia. Efektem tych i innych do­
świadczeń było zlikwidowanie stałych okresów międzyprze­
glądowych (tj. przejście na eksploatację „wg stanu") oraz 
osiągnięcie wynikających stąd pozostałych korzyści. Wymier­
ne oszczędności finansowe szacowane są na ok. 10 tys. dol. 
rocznie na jeden samolot. 
Przedsięwzięciem o największym do tej pory stopniu trud­

ności był program opracowania systemu kontroli dla silnika 
Olympus 593 do samolotu BAC-SUD Aviation Concorde 
podjęty przez firmę Rolls-Royce. Zdecydował o tym fakt'. 
że samolot ten stanowi przełom w lotniczej komunikacji pa­
sażerskiej, a lot z prędkością naddźwiękową stworzył wiele 
nowych problemów. Program ten godny jest również uwagi 
ze względu na to, że realizowany był równolegle z konstruk­
cją silnika i samolotu. Podstawową trudnością nie było 
stworzenie samego systemu, ale ustalenie które parametry 
silnika należy kontrolować i jak „przetłumaczyć" je na ocenę 
jego stanu technicznego. Okazało się bowiem, że współza­
leżności między nimi są tak złożone, że bez ich ilościowego 
i jakościowego ustalenia system nie potrafi jednoznacznie 
i bezbłędnie wyciągać wniosków. 

TLiA 1981 nr 3 



Wstępne badania przeprowadzono na prototypach 01 i 002 
w 1971 r., kontrolując trzydzieści podstawowych parametrów 
pracy czterech silników podczas startu (przy prędkości ok. 
350 km/h), przy wznoszeniu z prędkością Ma= 1,2, Ma= 1,6 
oraz przy prędkości powyżej Ma = 2. Dane były rejestrowa­
ne co 1 s przez okres 10 s każdego z powyższych stanów 
lotu. Podstawowym celem prób było ustalenie procedur ko­
rygujących dopuszczalne wartości parametrów, redukcja ich 
liczby oraz ustalenie faz lotu, podczas których są one reje­
strowane (wprowadzono pomiar przy liczbie Ma= 0,75+0,85). 

mów oceny i prognozy stanu technicznego całego samolotu 
(a nie tylko jego napędu) oraz zintegrowania ich z bardzo 
rozwijającymi się systemami nawigacji i automatycznego 
pilotażu. 

Powszechne wprowadzenie takich systemów jest jeszcze 
sprawą przyszłości, jest to bowiem bardzo złożone przedsię­
wzięcie, wymagające rozwoju wielu pozornie odległych dy­
scyplin nauki i techniki. Jest również drogie, ale rachunek 
ekonomiczny inwestycji i zysków nie pozostawia wątpliwo­
ści co do kierunku rozwoju. 
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POLSKIE PATENTY LOTNICZE 

Wytwórnia Sprzętu Komunikacyjnego 
PZL-Mielec zgłosiła do Urzędu Patentowe­
go PRL do opatentowania następujące wy­
nalazki: 

• Urządzenie do równomiernego ładowa­
nia materiałów sypkich w zbiorniku statku 
powietrznego (autor - M. Kopacz). Wyna-
1:nek rozwiązuje zagadnienie prawidłowego 
załadunku spulchnionego wsadu oraz zwięk­
szenia bezpieczeństwa w lotnictwie rolni­
czym. 

3 1 

2 

Urządzenie charakteryzuje się tym, że w 
zbiorniku 1 znajduje się element 2 w kształ­

cie stożka ściętego, zwróconego wierzchoł­

kiem 3 ku górze pod gardzielą zasypową 4 
i ściętego ukośnie, dostosowanego do 
kształtu zbiornika 1. 

Wynalazek, opublikowany w Biuletynie 
urzędu Patentowego (BUP) nr 22/1979 r., w 
klasie B65G, pOd nr P. 211213 T, chroniony 
jest Jednym zastrzeżeniem. 

• Licznik licz\Jy lądowań litatku powietrz­
nego (autorzy: K. Słabocha i A. Nosek). 
Wynalazek rozwiązuje zagadnienie opraco­
wania takiego układu, który będzie odpor­
ny na wstrząsy podwoz.la przy lądowaniu. 

Licznik liczby lądowań składający się ze 
stabilizatora napięcia, układu opóźniające­

go złożonego z rezystora i kondensatora, re­
zystora rozładowującego połączonego z wej­
ściem przerzutnika Schmitta, wzmacniacza 
i liczydła elektromechanicznego charaktery­
zuje się tym, że między układem opóźnia­

jącym R1C a rezystorem R2 włączony jest 
tyrystor D, który rozładowuje kondensator 
C do określonego napięcia, nie pozwalają­

cego na ponowne zadziałanie układu przy 
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podawaniu na tranzystor T1 serii impulsów 
krótkotrwałych. 

+ 

Wynalazek, opublikowany w BUP n,r 22/ 
/1979 r., w klasie B64Ó, pod nr P. 210889 T, 
chroniony Jest jednym zastrzeżeniem. 

• Urządzenie do ustalania kola w od 
wzdłużnej aparatu latającego (autorzy: K. 
Kita i Z. Szczeciński). Wynalazek upraszcza 

konstrukcję i zwiększa niezawodność dzia­
łania urządzenia ustalającego koło samo­
lotu. 

Rozwiązanie charakteryzuje się tym, że 

podwozie na wahaczu 1 ma zamocowaną 

p.rzynajmniej jedną parę sprężyn płytko­

wych 2 obejmujących drugimi końcami, ze 
wstępnym napięciem, rozpierak 3 zamoco­
wany trwale na czole osi 4 widełek 5, a 
usytuowany dłuższymi bokami w położeniu 

neutralnym kola w osi wzdłużnej apara·tu 
latającego. 

Wynalazek, opisany w BUP nr 22/1979 r., 
w klasie B64C, pod nr P. 211212 T, chronio­
ny Jest dwoma zastrzeżeniami. 

• Sposób sterowania przepływem sprężo­

nego powietrza w układach agrolotniczych 
transportu pneumatycznego oraz urządzenie 
sterujące przepływem (autorzy: W. Iwa­
szczenko, M. Borowkow, R. Izmailow i S. 
Wójtowicz). Wynalazek rozwiązuje zagad­
nienie całkowitego opró:!:niania zbiornika 
oraz zapobiegania tworzeniu się (W końco• 
wej fazie wysypu) mgły wewnątrz zbior­
nika. 

8 

3 
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Sposób sterowania przepływem sprężone­

go powietrza w omawianych układach po­
lega na tym, że w zależności od stopnia 
otwarcia klapek 3 dozownika 2 powietrze 
skierowuje się zasłonką 6 w odpowdednich 
proporcjach do strefy poddozownikoweJ 7, 
po czym do kanału transportowego 4 oraz 
do zbiornika J przez rurę nadmuchu 8. 
Urządzenie sterujące przepływem ma w 

dozowniku 2, między kanałem zasilania 5 

sprężonym powietrzem a strefą poddozow­
nikową 7, zasłonę 6 przykrywającą i roz­
dzielającą powietrze. 

Wynalazek, opisany w skrócie w BUP nr 
23/1979 r., w klasie B64D, pod nr P. 211946 T, 
chroniony jest czterema zastrzeżeniami. 
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Porównawcza ocena właściwości zmęczeniowych1 

w badaniach technologicznych 

W pracy [l] podano metodykę budań zmęczeniowych pró­
bek o przekroju prostokątnym na wibratorze elektrodyna­
micznym. W badaniach tych mogą być stosowane również 
próbki o przekroju okrągłym. Małe wymiary próbek i po­
wierzchnia przejściowa (między częścią roboczą i chwytową 
próbki) w postaci promienia utrudniają obróbkę miejsca 
przewidywanego pękania różnymi metodami stosowanymi w 
celu polepszenia wytrzymałości zmęczeniowej. Utrudnione 
jest wówczas przeprowadzenie porównawczej oceny przydat­
ności tych metod. Znacznie korzystniejsza jest próbka przed­
stawiona na rys. 1 [2], w której pęknięcie występuje na po­
wierzchni walcowej o promieniu 10+100 mm. Umożliwia to 
łatwą obróbkę powierzchni takimi sposobami jak: toczenie, 
szlifowanie, dogładzanie, nagniatanie statyczne i dynamicz­
ne, polerowanie wszystkimi sposobami i in. 

Obliczanie i wykonanie próbek 

W celu właściwego programowania badań zmęczeniowych 
i ekonomicznego zużycia materiału konieczne jest wcześniej­
sze obliczenie podstawowych charakterystyk próbki z rys. 1. 
Z::tleca się przeprowadzenie obliczeń w następującej kolej­
ności: 

Miejsce pekanie 

Rys. 1. Kształt próbki specjalnej do badań porównawczych wpływu 
stanu WW na wytrzymałość zmęczeniową 
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Rys, 2. Wpływ kąta o.0 na parametry próbek z rys. 1 
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- zakłada się wymaganą częstotliwość drgań własnych 
próbki f w Hz, mając na względzie czas próby i moc dyspo­
nowanego wibratora, 

- przyjmuje się wysokość przekroju poprzecznego części 
roboczej próbki h w cm, mając na względzie moc wibratora 
i technologiczność jej obróbki, 

- zakłada się promień r w cm części roboczej, mając na 
względzie średnicę (lub przekrój) dysponowanego materiału, 

- dla próbki o przyjętej wysokości i promieniu oblicza się 
wartość a0 (rys. 1) ze wzoru [2]: 

r-h 
aa= arcsin--­

r 

- oblicza się pole powierzchni przekroju poprzecznego 
próbki F, posługując się wzorem [3]: 

F = r 2 (; - a0 - _:i~2~a) (2) 

- oblicza się moment bezwładności przekroju poprzeczne­
go próbki względem osi obojętnej na zginanie wg wzoru [3]: 

. . ( n + sin 4a0 _ aa _ 1, cos•aa ) (3) 
J = r1 8 16 4 9 n sin 2aa 

2-aa--2--

-- określa się o ile naprężenia na powierzchni walcowej 
(w punkcie A) będą większe niż na przeciwległej powierzch­
ni płaskiej wg wzoru: 

gdzie: 

ze 
1--

r 
Ka=---- -

Ze . 
- -s1nao 
r 

(4) 

- oblicza się długość części roboczej próbki wg wzoru: 

-. / 0,56 FE-:J= 
L= V --f V p·F (6) 

gdzie: e - gęstość materiału próbki, kg/m3 ; E - moduł 
Younga w Pa. 
Wartości F, J oraz K można określić z wykresów przed­

stawionych na rys. 2 (odczytaną wartość należy pomnożyć 
przez r2, aby otrzymać F i przez r4, aby otrzymać J). 
Pracochłonność wykonania próbki jest nieco większa niż 

przedstawiono w pracy [1] i trudniej jest uzyskać jej wyso­
kq dokładność wymiarową. Pr,.ygotowanie próbki może od­
bywać się w dwojaki sposób: 

- obróbka na gotowo powierzchni walcowej, a następnie 
wycinanie kształtu, polerowanie krawędzi, promienia przej­
ścia i powierzchni płaskiej części roboczej, 

- wstępna obróbka powierzchni walcowej, wycinanie 
kształtu, ostateczna obróbka powierzchni walcowej, polero­
wanie krawędzi, promienia i płaskiej powierzchni części ro­
boczej. Podczas obróbki powierzchni walcowej, próbka jest 
zamocowana w specjalnej oprawce lub uchwycie. 

Proces technologiczny wykonania próbek składa się prze­
ważnie z następujących operacji: cięcie pręta, planowanie 
czół i nakiełkowanie, toczenie powierzchni walcowej, wier­
cenie otworu stopniowego osiowego, cięcie wzdłuż tworzącej 
na 3-+-5 części, frezowanie powierzchni płaskich części chwy­
towej, szlifowanie płaskiej podstawy części chwytowej, fre­
zowanie i szlifowanie powierzchni płaskiej części roboczej, 
zaokrąglenie krawędzi, polerowanie promienia, krawędzi 
i powierzchni płaskiej części roboczej. 

Ustawianie naprężeń w czasie próby zmęczeniowej 

Ustawienie właściwego obciążenia próbki w czasie próby 
zmęczeniowej (naprężeń) jest nieco bardziej złożone niż w 
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konstruktiven Lćisungen der elektrostati­
schen Enladeeinrichtungen berichtet. 

MlNDOW N. G., WASEWA S. A.: Ein• 
fluss der technologischen Erblichkeit bei 
m'echanischer Bearbeitung von Teilen aus 
hochfestigem Stahl. TLiA, 36. Jahrg., 1981, 
H. 3, S. 13 

Es wird der Einfluss der mechanischen 
Bearbeltung auf die Ermtidungseigenschaf• 
ten von Flugzeugkonstruktlonselementen 
aus dem 30HGSA-Stahl dargestellt sowie 
die bel Uberholungsarbeiten auftrenden 
Probleme und die daraus folgcnden prak­
tische Folgerungen behandelt. 

KALETA w.: Entwicklungsrichtungen der 
Diagnostik von Turbinen-Flugmotoren. 
TLiA, XXXVI Jhrg,, 1981, H. 3, S. 22 

Angesichts der Automatisierung von Flug­
motoren wird die Entwicklung der Diagno­
stik an Turbinenmotoren dargestellt. Es 
werden neue Beurtellungsmethoden des 
technischen Betriebszustandes von Motoren 
sowie Losungsbeispiele dieser Systeme 
eri:irtert. 

ŁUNARSKI J.: Vergleichsbeurteilung der 
Ermiindungseigenschaften bei technologi­
schen Untersuchuni:en. TLiA, XXXVI Jhrg., 
1981, H. 3, S. 26 

Es wird die Methode der Ermtindungsun­
tersuchungen an Probestaben mit zylinder• 
fćirmiger Oberflache auf einer elektrodyna­
mischen Schwingeinrichtung erlautert sowie 
die Umerechnungsformeln angefilhrt. 

GLASS A.: Prototype des Flugzeuges RWO· 
-14 Czapla. TLiA, XXXVI Jhrg., 1981, H. 3, 
s. 28 

Es werden die Schwierigkeiten, die beim 
Bau des Flugzeugs RWD-14 in den Jahren 
1935-1938 aufgetreten sind, sowie das 
Schicksal der vier Prototype dieser Ma­
schine geschildert. Der Aufsatz enthalt 
Abbildungen, die erstmals verćHfentllcht 
werden. 

CO,IJ;EP)KAHl1fl 

CTAllJEK R.: )1;01By1<0B&IC 11 01<0.,0Jsy1<os&1c 06Tc1<a11ue 
113 l<PblJIC opu P33JlH'lllblX )IJJlaX CTpeJJOBH,IIHOCTH (Il). 
TLiA, T. XXXVI, 1981, Jllg 3, CTp. 5 

B CT3THe ODHCaHbl peJyJJLTaTbl ciJpau11yJCKHX TCOpe• 
Tlł'lecKBX H 3KCnepHMeHTaJlbBblX HCCnelJ,OBawdl Kp1>rna 

c nepeMCHHOH CTpenOBBJlHOCThlO oco6euuo DOJIBJICRBe 
CpbIBOB o6TeKaHHSI, BdXPCBbUt o6reKaHe.ii a TaIC)l(C y,Aap• 

HLIX B01111 H HX lj)opMLI. 

ID;EHCHA B.: 3all.\HTa pa60Thl 6oprnoro pa• 
;i:uoo6opy;i:onairnx OT nocne;i:cTBHii snexTpu­
'łecxux pa3p.11;i:os. TLiA ,T. 36, 1981 r., N• 3, 
crp. 8 

On11caHa npo6neMa 1rnKonneH11SI 3J'IeKrpo­
cTar11cr11ąecKoro 3apSI;i:a Ha nonepxHOCTl1 
car,IOJieTa 11 OTBOA :iapSI,lla 3 . HaHMeHbllI11Ml1 
no11,1exaM11 pa60Thl :JJ'IeKrpoo6opy;i:onaH11SI. 
J];aeTCH IlOJ'IHhli-i 0630p coapeMeHHblX KOHCT­
PYKT11BHblX pe11Ien11ii 3JieKTPOCTSTl1'leCK11X 
pa3pSI,!111TeJieH. 

MHH.[(OB H. r., BACEBA c. A.: BJJHIIHAe rexHOJlO• 
f'H'łCCKOii uacne):lCTBeHHOCTH npH MCXaUM'·łCCK:Oii. 06paOOT--
1<e ,11eraneii AJ BLICOKonpo'IH&IX CTaJJeH. TLiA, r. XXXV!, 
1981, Jllg 3, crp. 13 

Ilpe,11cra11neuo BJIHllHHe MCXllBH'ICCKOił o6pa60TKB H3 
ycraJIOCTHbie CBoiicrna 3JleMeHTOB aBHaKOHCTpyKnluł H3 
cranu JOXrCA, yKaJalibl npo6neMD1 noRBJIRIOLLl"ecn 
npu peMOBTax li npaKTH'leCKHe BLIBO,IILI. 

KAJIETA B.: HanpaBJiellHJI pa3BHTHJI ;i:ual'­
llOCTHKH aDJfa~HOHllbIX ra:ioTyp6HHllhlX IJ:BH­
raTeJ'Icii. TLiA, -r. 36, 1981 r., N~ 3, crp. 22 

1IOKa3a110 pa3n11Tl1e ,I111ar11ocr11K11 an11a­
~HOHHhIX ra:ioryp6HHHbIX ;i:a11rareneti B CBH-
311 c po3n11r11eM anro11,mr11K11 an11a;i:n11ra­
renet:i. Om,1caHbl HOBble MeTO'Abl o~eHK11 rex­
H11'leCK0ro COCTOSIHl1Jl ,!IB11rareJielł 11 np11Me­
Pbl rexH11c1ecK11x pemen11f1 raKoro po;i:a c11-
creM. 

JIYHAPCKM E.: CpaBHHTem,HaJl o~eHKa yc• 
TaJIOCTBLIX CBOii.CTB B rexaOJIOrH'leCKHX HC• 
IILITaHHJIX• •TLiA, T. 36, 1981 r., N~ 3, CTP, '1.6 

J];aercSI MeTO'AHKa ycTaJIOCTHblX 11CilblTSRl1H 
06pa3~0B ~11Jl11HAP11'leCKOi1 cpopMbl Ha 3J1eK­
rpo;i:11naMH'leCKOM n116parope, a raK>Ke cpop­
MY JibI nepecY:~Ta pe3yJlbTaTOD. 

rJIHCC A.: IlpOTOTHill,( CaMOJieTa PB)J;-14 
'!amur. TLiA, r. 36, 1981 r., N• 3, crp. 28 

On11CSHbl TPYAHOCTH, KOTOpb1e BblCTYill1Jll1 
np11 IJOCTPOi-iKe caMOJiera PBJ];-14 B 1935 + 
1938 r .. 11 11crop1110 pa3n11T11SI ąerb1pex npo­
ror11non :Jroro caMonera. CrarhSI 11nmocrpu­
pyercSI CH11MKSMl1 H PbICYHKaM11 nocry­
nal0ll.\11Ml1 B neąarh nnepnb1e. 

Jednostki gospodarki uspołeczil!ionej, instytucje, organizacje i zakłady pracy zamawiaJą prenumeratę w miejscowych od~ 
działach RSW „Prasa-Książka-Ruch", w miejscowościach zaś, w których nie ma oddziałów - w urzędach pocztowych. 
Czytelnicy indywidualni opłacają prenumeratę wyłącznie w urzędach pocztowych i u doręczycieli. 

Przedpłaty są przyjmowane w terminach: 
- do 25 listopada - na rok następny, I kwartał, I półrocze, do 10 marca - na II kwartał, do 10 czerwca - na III kwartał 
i II półrocze, do 16 września - na IV kwartał. 
Prenumeratę ze zleceniem wysyłki za granicę przyjmuje Centrala Kolportażu Prasy i Wydawnictw, ul. Towarowa 28, 
00-958 Warszawa, konto XV Oddział w Warszawie, nr 1153-201045-139-11. 
Prenumerata ze zleceniem wysyłki za granicę jest droższa od prenumeraty krajowej o 500/o dla zleceniodawców indywi~ 
dualnych i o 1000/o dla zlecających instytucji i zakładów pracy. 

Cena prenumeraty krajowej: kwartalna zł 75, półroczna zł 150, roczna zł 300. 
Egzemplarze archiwalne można nabywać w Dziale Handlowym Wyd. NOT SIGMA ul. Mazowiecka 12, 00-048 Warszawa, 
tel. 26-80-16. 
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STRESZCZENIA 

STASZEK J.: Opływ poddźwiękowy i przy­
dźwiękowy na skrzydle przy różnych ką­
tach skosu (II). TLiA, t. XXXVI, 1881, nr 3, 
s. 5 

W artykule omówiono wyniki francuskich 
badań teoretycznych l doświadczalnych 
skrzydła o zmiennym skosie, dotyczące 
szczególnie pojawiania się oderwań, opły­
wów wirowych oraz fal uderzeniowych i 
ich kształtu. 

SZCZĘSNA B.: Ochrona działania pokłado­
wych urządzeń radiowych przed skutkami 
wyładowań elektrostatycznych. TLlA, t. 
XXXVI, 1881, nr 3, s. 8 

Przedstawiono problem ładunków elektro­
statycznych gromadzonych na powierzchni 
płatowca i ich odprowadzenie w sposób da­
jący najmniejsze zakłócenia pracy pokła­
dowych urządzeń radiowych. Podano wy­
czerpujący przegląd aktualnych rozwiązań 
konstrukcyjnych rozladowaczy elektrosta­
tycznych. 

MINDOW N. G., WASEWA S. A.: Wpływ 
dziedziczuości technologicznej przy obróbce 
mechanicznej części ze stali wysokowytrzy­
małej. TLlA, t. XXXVI, 1981, nr 3, s. 13 

Przedstawiono wpływ obróbki mechanicz­
nej na właściwości zmęczeniowe elementów 
konstrukcji lotniczych ze stall 30HGSA i 
podano pl'Oblcmy występujące przy remon­
tach oraz wnlos!ci praktyczne. 

KALETA W.: Kierunki rozwoju diagnostyki 
lotniczych silników turbinowych. TLiA, t 
XXXVI, 1981, nr 3, s. 22 

Przedstawiono rozwój diagnostyki turbi­
nowych silników lotniczych w związku z 
rozwojem automatyki silników lotniczych. 
Omówiono nowe metody oceny stanu tech­
nicznego silników oraz przykłady rozwiązań 
technicznych tego rodzaju systemów. 

ŁUNARSKI J.: Porównawcza ocena właści• 
waści zmęczeniowych w badaniach techno­
logicznych. TLlA, t. XXXVI, 1981, nr 3, s. 26 

Podano metodykę badań zmęczeniowych 
próbek o powierzchni walcowej na wibrato• 
rze elektrodynamicznym oraz wzory przeli• 
czeniowe. 

GLASS A.: Prototypy samolotu RWD-14 
Czapla. TLiA, t. XXXVI, 1981, nr 3, s. 28 

Przedstawiono trudności, jakle wystąpiły 
przy budowie samolotu RWD-14 w latach 
1935+1938 i dzieje rozwoju czterech proto­
typów tego samolotu. Artykuł zllustrowano 
zdjęciami i rysunkami po raz pierwszy pu­
blikowanymi. 

TLiA 1981 nr 3 



Z DZIAŁALNOŚCI SE~~I LOTNICZVCH . SIM~ i SITK ~ 
Jubileusz XX-lecia działalności woj~kowych 
kół SNT 

W dniu 15 listopada 1980 r. odbyła się w 
Warszawie uroczystość jubileuszowa zwią­

zana z XX-leciem działalności wojskowego 
ruchu naukowo-technicznego NOT, obcho­
dzona w roku XXXV-lecia Naczelnej orga­
nizacji Technicznej. W uroczystości wzięli 

m.in. udział: sekretarz NOT inż. Jan Legat; 
zastępca Głównego Inspektora Techniki 
Wojska Polskiego, Szef Radań i Rozwoju 
Techniki Wojskowej gen. dyw. dr ln:t. Cze­
sław Piotrowski; zastępca Dowódcy Wojsk 
Lotniczych ds. Techniki I Zaopatrzenia gen. 
bryg. mgr Int. Zdzisław Pietrucha (członek 
Sekcji Lotniczej Oddziału Wojewódzkiego 
SIMP w Poznaniu); sekretarze generalni: 
PZITB - inż. Jadwiga Czerwińska, SEP -
mgr ln:t. Kazimierz Gawąd, SITK - Inż. 

Henryk Gołębiowski oraz szerokie grono 
wo.1skowych I cywilnych działaczy SNT 
NOT i zaproszonych gości. 

Organizatorem uroczystości było Kolo Za­
k ladowe Stowarzyszenia Inżynierów i Tech­
ników Komunikacji przy Zarządzie Lotni­
skowym Wojsk Lotniczych, wchodzące w 
skład Sekcji Lotniczej Oddziału Warszaw­
skiego SITK, obchodzące XX-lecie swego 
istnienia. 

z okazji jubileuszów ukazały się rozkazy 
Dowódcy Wojsk Lotniczych i Dowódcy 
Wojsk OPK. Wielu działaczy różnych sto­
warzyszeń NOT zostało odznaczonych me-

Nadzwyczajny Walny Zjazd SIMP 

W dniach 6 i 7 grudnia 1980 r. w Domu 
Technika NOT w warszawie odbył się Nad­
zwyczajny Walny Zjazd Delegatów SIMP. 
Zjazd zwołany pół roku po Walnym Zjeź­

dzie w Szczeeinie, miał na celu: 
- uchwalenie zmian w Statucie SIMP, 
- zatwierdzenie ordynacji wyborczej 

władz SIMP, 
- wybór nowych władz Stowarzyszenia 

oraz delegatów SIMP do Rady Głównej 

NOT, 
- określenie programu działania SIMP na 

lata 1981 + 1984. 
Do udziału w obradach Zjazdu byli za­

proszeni przedstawiciele zarządów głównych 
Niezależnych Samorządnych Związków Za· 
wodowych Lotnictwa Cywilnego, Personelu 
Latającego i Pokładowego oraz „Solidar-
ności". · 

Sekcje SIMP w nowym statucie 

Nareszcie doczekaliśmy się, że Statut 
SIMP sankcjonuje Istnienie sekcji naukowo­
-technicznych. Nowelizacje Statutu zostały 

zatwierdzone przez Nadzwyczajny walny 
Zjazd Delegatów SIMP w dniu 8 grudnia 
1980 r. A oto wa:tniejsze zmiany i uzupeł­

nienia wprowadzone do Statutu SIMP, obo­
wiązującego od dnia li grudnia 1980 r. 
Rozdział 1: Postanowienia ogólne. 
§ 15. SIMP mote powoływać oddziały wo­

jewódzkie oraz koła i sekcje naukowo-tech­
niczne, a w razie potrzeby może powołać 
ogniwa pośrednie między kołami a oddzia­
łami wojewódzkimi. 
Rozdział II. Cele l środki działania. 
§ 9. Celem SIMP jest: ••• m.in. 
- propagowanie i rozwijanie idei huma­

nizacji techniki w działalności Stowarzysze-
nia, ... 

- reprezentowanie i obrona interesów za­
wodowych i bytowych swych członków. 

§ 10. SJMP realizuje swoje cele głównie 

przez: ••• 
H, Inłerwenlowanie w przypadkach wy-

dalami „Za zasługi dla lotnictwa", ,.Za za­
sługi dla wojsk OPK", białą bronią boczną, 
medalami „Za zasługi dla obronności kra-

muszania działania niezgodnego z wiedzą 

inżyniera i technika oraz w przypadkach 
dyskryminacji zawodowej społecznej 

członka SIMP. 
Rozdział IV. Kadencja podejmowanie 

uchwal. 
§ 24 
1. Kadencja· władz SIMP trwa trzy lata, 

a ich wybór odbywa się w tajnym głoso­

waniu. 
2. Członkowie władz SIMP pełnią swe 

funkcje honorowo. Wyjątek stanowi urzędu• 
jący Sekretarz Generalny SIMP. 

3. Uchwały władz SIMP podejmowane są 
zwykłą większością głosów przy obecności 

co najmniej połowy osób uprawnionych do 
głosowania, o ile dalsze przepisy nie sta­
nowią inaczej. 

4. Dla ważności uchwal Zarządu Główne­
go, zarządów oddziałów, kół i sekcji nau­
kowo-technicznych wymagana jest ebecność 
przewodniczących zarządów lub jednego z 
wiceprzewodniczących. W razie równej licz­
by głosów rozstrzyga gJos przewodniczące­

go zebrania. 
Rozdział V. Naczelne władze SIMP. 
§ 30. w walnym Zjeździe Delegatów 

SIMP z głosem stanowiącym udział biorą: ... 
2. Delegaci sekcji głównych po jednym 

z ka:tdej sekcji. 
3. Członkowie honorowi posiadający oby• 

watelstwo PRL. 
Rozdział VI. Oddziały wojewódzkie SIMP. 
§ 45. W Walnym zgromadzeniu Delega­

tów Oddziału Wojewódzkiego z głosem sta­
nowiącym udział biorą: ..• 

3. Delegaci sekcji po jednym z każdej 

sekcji. 
§ 50. Do zarządu Oddziału Wojewódzkie­

go nalety: •.. 
5. Powoływanie rozwiązywanie kół 

SIMP •.. oraz oddziałów sekcji naukowo­
•technicznych. 
Rozdział VIII. Sekcje naukowo-techniczne. 
§ 68 
1. Sekcje naukowo-techniczne inspirują i 

organizują dzlatalnoi~ na1,1kowo-technlczną 

ju" oraz wyróżnionych odznakami honoro­
wymi NOT, SIMP, SITK dyplomami. 

(T.R.) 

Stowarzyszenia, określoną celami i zadania­
mi SIMP i pełnią funkcję eksperta w swo­
jej specjalności. 

2. Zadaniem sekcji jest w szczególności: 
- rozpatrywanie, badanie, opracowywanie 

i upowszechnianie określonych zagadnień 
technicznych, techniczno-ekonomicznych i 
ogólnogospodarczych określonej branży (spe­
cjalności), 

- skupianie i ukierunkowywanie działal­

ności stowarzyszeniowej w swej specjal• 
ności, 

- opiniowanie kandydatów na rzeczo­
znawców zespołu, rzeczoznawców SIMP i 
wykładowców SIMP, 

- opiniowanie dorobku zawodowego kan­
dydatów do uzyskiwania stopni specjaliza­
cji intynierskich lub innych specjalizacji 
zawodowych. 

§ 69 
1. Sekcje naukowo-techniczne Stowarzy­

szenia powoływane są na mocy uchwały 

zarządu Głównego SIMP. 
2. W pracach sekcji mogą brać udział 

członkowie SIMP z terenu całego kraju, 
którzy mogą być zorganizowani w oddzia­
łach sekcji przy oddziałach wojewódzkich. 

3. Na czele sekcji przy oddziałach woje­
wódzkich stoi zarząd sekcji wybierany 
przez członków sekcji. 

4. Na czele sekcji Stowarzyszenia stoi za­
rząd sekcji wybierany przez delegatów za­
rządów sekcji przy oddziałach wojewódz­
kich. 

5. Szczegółową organizację, zakres dzia­
łania sekcji oraz ich stosunek do innych 
ogniw Stowarzyszenia w ramach oddziałów 
SIMP określają regulaminy sekcji SIMP, 
zatwierdzane przez zarząd Główny SIMP. 

8. Do sekcji naukowo-technicznych mają 
zastosowanie odpowiednie przepisy rozdzia­
łów I, II, IV Statutu, o ile przepisy szcze­
gółowe regulaminu nie stanowią inaczej. 

§ 70. Działalność sekcji Zarządu Główne­

go jest finansowana z budżetu Zarządu 

Głównego, zaś oddziałów sekcji z budżetu 

właściwego oddziałµ woJewódzkiego. 



Samoloty RWD 

R\Vl) -16 

RWD-16 ()sa 

RWD- 16 Osa/II 
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