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Wzór zamow1enia na prenumeratę czasopism 
Wydawnictwa NOT SIGMA dla instytucji 

··•··············· ········· ·· · ·····•·········· d 111 a 
zamawiający - nazwa miej scowość 

ulica -- nr 

SIG!'-'IA 
kod pocztowy miej ~CO\VOŚĆ 

WYDAWNICTWO NOT 
Zakład Kolportażu 
00-950 Warszawa 

konto bankowe: 
skr. poczt . 1004 

Zamówienie 

Zamawiamy prenumeratę (kwartalną, półroczną, roczną, roczną-stałą) *J od dnia ............. 198 ... r. niżej 
wymienionych czasopism wydawanych i kolportowanych przez Wydawnictwo NOT SIGMA: 

Lp. Tytuł Jlu ść egz. Uwagi 

1. ································ ·····································································································••······················································································ 

3. 

Zamawia :1e czasopisma prosimy wysyłać na podany niżej adres: 
Nazw a instytucji: ...................................................................................................................................................................................................... . 

ulic:i ............................................... nr 

kod pocztowy .................................. . (miej scowość) 

Główny księgowy Dyrektor 

Uwag.:.: 
1. Zamówienia prosimy wysyłać w 1 egz. 
2. W przypadku kilku róznych odbiorcćw prasy, do zamówienia prosimy dołączyć wykazy czasopism z dokład 

nym adresem odbiorców, osobno dla każdego odbiorcy. 
3. Rachunków za p,·enumeratę nie wystawiamy, w ;;wiązku z czym prosimy o pr zekazanie należności za pre

numeratę nrt nasze konto NBP III 0/M w Warszawie nr 1036-7490-139-11 w terminie 5 dni od wy słani a zamówie
nia. Na przelewie prosimy podać koniecznie kod pocztowy ;'. amawiającego (płatnika). 

4. Bez opłacenia prenumeraty czasopisma nie będą wysyla:1e. 
5. Zurr,ówien.ia, które nie będą zawierać powyższych danych będziemy zmuszeni zwracać nadawcom na ich 

koszt. 
6. Iniorrr.acji o prenumeracie udziela Zakład Kolportażu tel. centrali 40-00-21, wewn. 293, 295; bezpośredn i 4.0-35-89 . 

Wymogi dotyczące prenumeraty obowiązujące prenumeratorów indywidualnych. 
ł'rcnumcratorzy indywidualni dokonują wpłaty na druku przekazu NBP, podając swój doi<:ladny adres z kodem 

pocztowym oraz imię i nazwisko, a na odwrocie oddnka dla adresata-posiadacza rachunku: tytuły czasopisma, licz
bę zamawianyc!1 egzemplarzy oraz okres pr enumeraty. 

Wpłat prosimy dokonywać na konto Wydawnictwa NOT SIGMA NBP III 0/'YI w Warszawie, nr 1036-7490-139-11. 
Obowiązuje bardzo czytelne pismo oraz podawanie kodu pocztowego. 

•) niepotrzebne skreślić 

PRENUMERATA 
Prenumeratę przyjmuje bezpośrednio Wydawnictwo Czasopism i Książek Technicznych NOT-SIGMA - skrytka 

1004, 00-950 Warszawa. Konto bankowe: 1036-7490-139-11 III O/M NBP Warszawa. 
Jednostki gospodarki us:połecz'Ilionej, instytucje i organizacje :przesyłają zamówieniia zawierające: tytuł czasopisma, 

okres ;prenumeraty o,r,az adres zamawiającego wraz z kodem pocrl'owym, eweot. adresy odbiorców, którzy na 
zlecenie ZJamawiająoego mają ,otrn:ymywać przesyłki, a także numer konta bankowego zamawiającego. 

Dopisując w zamówieniu - PRENUMERATA STAŁA, zaimawi!ający nie będzie musiał coroczinie rponawiać za
mówienia, a jedY1111ie dokonywać iprz,edpłaty wg aktualnie obowiąz'l.ljących cen 111a wezwanie Wydawnictwa. 

Warunkiem realizacji zamówienia jest irównoc:ziesne domonanie ,odpowied111iej pirzedipbaty na ww. konto Wydaw
nictwa SIGMA. 

PrenumeratoTzy indywidualni dokJOnują :przedpłaty przekazem .na ww. kont,o, podając na odwrocie odcinka dla 
adresata - posia.da•cza ,rachun'ku - tytuł cz,aso pisma, liczbę zamawianych egzemplarzy oraz Olkres iprenumeraty. 
Przedpłaty przyjmowane są w terminach: 
- do 15 listopada na I kwartał, I półrocze i cały rok następny oraz prenumeratę stalą (wieloletnią), 
- do 28 lutego - na II kwartał, 
- do 31 maja - na III kw,utał i na Il półrocze, 
- do 31 sierpnia - na IV kwartał. 
Uwaga: Obowiązuje bardzo czytelne pismo i podawanie kodu pocztowego. 
Prenumerata „Techniki Lotniczej i Astronautycznej" wynosi : kwartalnie 180 zł, półrocznie 360 zł, rocznie 720 zł. 
Prenumerata ze zle,ceniem wysył~i za granicę jest dwukrotnie droższa. 
Dodat11lowych informacji udzilela : Dział Handlowy Wyd.NOT-SIGMA Warszawa, ul. Bartyoka 20, tel.: 40-37-31. 
Wydawnictwo NOT SIGMA v,,prnwadza od 1.07.1983 r. prenumeratę ulgową dla: 
- cz1onków stowarzyszeń naukowo-technicznych NOT, 
- studentów wyższych uczelni, 
- uczniów szkół zawodowych. 

Warunkiem uzyskania prenumeraty ulgowej jest poświadczenie blankie tu przekazu dla naby wcy indywidualnego 
na odcinku dla adresata przez właściwe SNT-NOT, wyższą uczelnię lub szkołę zawodową oraz dokonanie wpłaty na 
konto j.w. z podaniem tytułów zamawianych czasopism. 

Jeden kwartał jest najkrótszym okresem możliwym do zaprenumerowania. Terminy przedpła t j.w. 
Cena naszego czasopisma w prenumeracie ulgowej wynosi: 
- kwartalnie 120 zł 
- półrocznie 240 zł 
- rocznie 480 zł 
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Wczoraj i jutro szybowców dwumiejscowych 

Mgl' inż . . ANDRZEJ GLASS 

Pier wsze szybowce dwumiejscowe 
zbudowano w 1922 r . Budowano je po
czątkowo w pojedynczych egzem pla 
r zach, z przeznaczeniem do bicia r e
kor dów. ' Dopiero w 1926 r. wykonano 
próbę szkolenia na szybowca ch d w u
miejscowych. Jednakże dopiero lata 
1934+1936 można uznać za początek 
szerszego stosowania szybow ców dwu
miejscowych. W 1934 r. rozpoczęto pro-

'dukcję radzieckiego szybowca szkol
no-treningowego Sza-5 B. N. Szermie
t iewa, w 1935 r . powstał angielski szy
bowiec szkolno-treningowy Falcon 3 i 
niemiecki wyczynowy K ranich H. J a
cobsa, w 1936 r. polska w yczynowa 
Mewa A . Kocjana i S . Grzeszczyka, 
r adziecki wyczynoWy K IM-2 Stacha
nowiec B. Kimelmanna i szkolny Us-5 
(A-2) O. K. Antonowa. W 1938 r . po
wsta ł n iemiecki szkolno- treningowy 
Go-4 Goevier W. Hirtha i W. Hlittera 
jak o pierwszy szybowiec z mie jscami 
obok siebie. Szybowce szkolne miały 
w tym czasie doskonałość 13,5, szkol
no-treningowe 18+20, a wyczynowe 
23+26. Masowe st osowanie szybow
ców dw umiejscowych do szk olenia 
podstawowego wprowadziło lotnictwo 
wojskowe USA podczas II wojny świa
towej , w celu szybkiego wyszkolenia 
pilotów · szybowców transportowych. 
Zbudowa no wówczas 400 szybow ców 
dwumie jscowych i 750 t rzymie jsco~ 

•O 
• V, 

50 

40 

w ych. Nat omiast w Niemczech pod
czas wojny zbudowano 2400 Krani

. chów, stąd był to na jbardziej r ozpo
wszechniony w Europie szybowiec po 
II wojnie światowej. 

Po wojnie wyczynowe szybowce 
dwumiej ~cowe rozwij ały się do 1956 r . 
Usunięci e ich z uczestnictwa w .Szy
bowcowych M istrzostwach Swiata po
ważnie zmniej szyło ' zainter esowanie 
nim i. Na tomiast dziesięciolecie 1946+ 
+ 1955 było okresem powszechnego w 
świeci e przejśc ia na szkolenie na szy
bowca ch dw umiejscowych. Rozwinięto 
wówczas produkcj ę pr ostych dwu
miejscowych szybowców szkolnych: 
Pierwszą ich grupę stanowią szybow
ce o doskonałości rzędu 17 wprowa
dzo ne do prod ukcji w la tach pięćdz i e 
siątych . Na czoło wysuwa się tu cze
chosłowacki Pionyr, którego zbudowa
no 455 szt. i jego radziecka odmiana 
Primorec (ok. 200 szt.). Tu też należy 
wymienić polską Czaplę (134 szt.), za
chodnioniemiecki Ka- il Rhonlerche II 
(147 szt.) czy a ngielski Tandem Tutor 
(200 szt.). Godna , uwagi jest też chiń
ska dwumiejscowa- odmiana polskie j 
Sa lamandry oznaczona X-5 (ok. 350 
szt.), o doskonałości 15. Drugą grupę 
wśród szybowców szkolnych s tanowią 
te, których doskonałość jest rzędu 
21 +23. Wśród nich zna jduje s ię Kra 
nich (budowany też w Polsce pod na-

zwą Żuraw ~a · początku la t pięćdzie
siątych) oraz szybowce z la t 1945+ 
+ 1947 francuskie Caudron C-800 Eper 
viere (270 szt.) i Cast el CM-25S (175 
szt.) , brytyjski T-21B Sedbergh ' (218 
s~t.) czy zachodnioniemie-cki Doppel
raab (355 szt. ) o doskonałości 20 i bar 
dzo ciekawym „schodkowym " usytuo
waniu miejsc instr uktora i ucznia. W 
latach sześćdzies i ątych powstały ostat
nie konstrukcje z tej grupy, k onstruk
cj i . m etalowej: węgierski Góbe (100 
szt.) o doskonałości 23,7 i amery kafi
ski Schweizer SGS 2-33 (575 szt.) o 
doskonałości 22. 

W la tach pięćdziesiątych , powstały 
też najbardziej znane szybow·ce szkol
no-treningowe o doskonałośc i 26+28: 

· polski Bocian (645 szt. - 25 la t w 
produkcji) , zachodnioniemiecki Ber g
falke I-II-III (555 szt.) i K -7 (511 
szt.), fr ancuski WA-30 Bijave (200 szt.) 
oraz o rekordowej produkcji czecho
słowacki L-13 Blanik (2616 szt. w 
20 lat). W połowie lat s ześćdzies iątych 
niektór,e z tych szybowców zmodyfi
kowano. Np. następcą K-7 został 
ASK-13 (585 szt.). 

¼'zrost doskonałości szybowców kla
sy st andard z 30+34 w 1960 r. do 38 
\V połowie lat siedemdziesiątych spo
wodował podniesienie doskonałości 
szybowców szkolno-treningowych. Pre-
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Rys. 1. P r oduk cja sz·ybowców dwumiejscowych (lata produkcji, t ypy i liczba zbudowanych szybowców) 

TLiA 1983 nr 6 1 



Rys. 2. G r ob Twin Astir 

R y s . 3. ASK-21 

R ys . 4. I S -28B 

Ry~. 5. SZD-50 Puchacz 

kursor em tego kterunku był Scheibe 
Bergfalke IV z 1969 r. o doskonałości 
34 (zbudowano 65 szt.). Następnie w 
1973 r . wszedł do produkcji m etalowy 
rumuński IS-28B (300 szt .) o takie j 
samej doskonałości. Zdobył ,on rynki 
zagraniczne, m.in. australij sk i i ame
rykański. W 1976 r. pojawił się lami
natowy Grob G-103 T w in Ast ir (284 
szt.) , a w 1979 .r. jego odmiana 
Twin II (łącznie zbudowano 500 szt.). 
Ten laminatowy szybowiec o doskona
łości 37 od nosi dziś naj większe sukce
sy produkcyj ne. Następca ASK -13, la 
m inatowy ASK-21 o doskonałoś ci 34 
wszedł do produkcji w 1980 r., a zbu
dowano go 200 szt. Od 1979 r . pr odu
k owany ~est SZD-50-3 Puchacz (45 szt.) 
o doskonałości 30. Obecnie t e cztery 
szybowc,e są podstaw owymi szybow
cami szkolno - treningowym i w produk
cj i. Szybowiec zachodnioniemiecki 
Scheibe SFH-34 Delphin o 9oskonało
ści 35 nie zdobył rynku (zbudowano 
13 szt.) , podobnie franc uski E-78 Si
lenc o doskonałości 38 (zbudowano 10 

I 

2 

R ys . 6. S G S 2-33 

Rys. 7. R-26 Gób~ 

Rys. 8. Kabina ASK-21 

z zamówiony ch 25 szt.). Czechosłowa
cja wznawia obecnie produkcję szy
bowców Blanik w w ersji L-13A o 
podwyższonej doskonałości. 

W 1979 r . powstał prototyp dwu-

m1eJscowego szkolno-treningowego szy
bowca brazylijskiego Urubu o rozpię
tości 17,8 m i doskonałości 30,6. Roz
poczęto przygotowania do ur4chomie
nia jego produkcj i sery jnej . 

Rys. 9. Kabina T w ln Astlr . Fot. A. Glass 
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Natomiast na Węgrzech wznawia 
się produkcję szybowca metalowego 
R-26 Góbe o doskonałości 23,7. Polskie 
doświadczenia też wskazuj ą, że należy 

· powrócić do szkolenia podstawowego 
na szybowcach tanich, zaś d oskona
łość rzędu 22 jest zupełnie wyst arcza
j ąca do lotów szkolnych. Dlatego 
PZL-Krosno projektuje obecnie m eta 
lowy szybowiec KR-03 Puchatek o 
takiej doskonałości. W Chinach pro
dukowany jest szybowiec Szenjang 
X-9 o doskonałości 17 (w latach 1977+ 
+1980 zbudowano 150 szt. ). ' 

W ZSRR w 1982 r. powstał projekt 
prostego metalowego szybowca dwu
mie jscowego AnJa ze skrzydłami pod
par tymi zastrzałami i kadłubem bel
kowym płaskim usztywnionym linka
mi biegnącymi do skrzyd eł . Miejsca 
załogi nieosłonięte . Doskonałość, rzę
du 16. 

A jak wygląda - sytua cja wśród 
dwumiej scowych szybowców wysoko
wyczynowych? Do bicia rekordów słu
żą pojedyncze egzemplarze prototypo
we jak zachodnio.niemiecki SB-10 
Schirokk o (o rozpiętości 29 m i do
skonałości 53) czy polski SZD-40X 
Halny (o doskonałości 43). Włoski m e
t alowy Cali.f A-21S w ciągu lat sie
demdziesiątych doczekał się serii li
czącej 29 sztuk, a obecnie liczba t a, 
wraz z egzemplarzami zamówionymi, 
osiągnęła 55. Jedynym faktycznym 
sukcesem produkcyjnym w tej klasie 
jest zachodnioniemiecki J anus (1974 r.) 
o doskonałości 39,5. Zbudowano go po
nad 140 szt. W 1981 r. powstał Ja
nus C z węglowym dźwigarem i o. 
rozpiętości 20 m oraz doskonało
ści 43,5. 

Grob G103Twin(Astir)II } . 0-
2, x500 · 1979 

Rys. 11. Janus 

W Rumunii w 1977 r . powstał me
talowy szybowiec · wysokowyczynowy 
IS-32 o rozpiętości 20 m i doskona
łości ok. 45. Zbudowano 3 egz. seryj
ne, a zamówione jest dalsze 8 egz. 
Szybowiec ten jest połączeniem kadłu
ba szybowca 1S-28B ze skrzydłami 
szybowca IS-29E3. 

W ostatnim dziesięc i oleciu powstało 
też kilka prototypów konstrukcji eks
perymentalnej. K anadyj sk i Gemini z 
1973 r. Marsdena jest ciekawym szy
bowcem doświadczalnym o dużej me
chanizacji płata (Fowlery) i dosk ona
łości 38, lecz n ie będzie produkowa
ny. Zachodnioniemiecki Mti-27 z 1979 r. 
o rozpiętości 22 m i doskonałości 47 
jes,t konstrukcją doświadczalną z kla
pami Fowlera zajmującym i 360/o c ię
ciwy. 

We Francji_ w 1981 r. został ogło
szony konkurs na wysokowyczynowy 

IS- 28B 1 YR-a:i · ,n. 
1973 2 A •300 -- 17.om- u 360 

ć~--~=--- ~ kg 

Meta~ FX 61-163 FX 60-126 A' 15
·
8 

ASK - 21 1 D- l]J -17.0m-- ĆJ 360 /. 
197~ 2 x ~,oo . ,::-__ J Q 62 . ----=--.. @:J kg 34/as kmJi 

~-· 600 10,651 ~ 2aoh 
Lamin. FX S02-196/FX 60-126 ?,.: 17.2 kg t Io/ 

Janus B 1 O- [[J Ó 390 ~ 
19~74. 2 :/\. •140 --

1a,2m- kg ✓-- _ ~ ◊ 72 
~ - . - ~ 39,5/110 knyh 

620 I o.701 ~ 220 
Lamin. FX67K170/FX67 K15 r-= 20.0 ' kg ł 190 

SZD- 50-3 Puchacz ,t SP~- ,n. /. 
1976 2 A.,, 5 . --16,7m • u t80 L - ~ 

~--. ·. · CI§tJ . g 30/95 
~ ,.. 5501 070 

Lamin. FX61-168/FX 60 -1261 ;\ :15·3 kg ł 
1 

/75 

Objaśnienia : 
SP; D ,YR - l<raj; I( -liczba zbudowanych ; 2 ~ I iczba za togi; E.FX-profil skrzydta 
1979- rok prod. ; Lamin . - laminatowy.; Metal.-metalowy; ___: rozpiQtość; 
c:::::i -pow.nośna; A-wyd tużenie; tł- masa wtosna; - masa cotko-
wita; /J-doskonatość przy predkoś ci opt . ; ◊ - prf!dkość min.; ! - opada-

. nie min. przy p r~d koś ci ekonom_;..,_ - maks. pr~dk. dopuszcza lna. 

Rys. 10, Szybowce produkowane seryjnie 
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szybowiec dwumiej scowy. Na konkurs 
zgłoszono kilka projektów. Wytwórnia 
Issoire zaproponowała szybowiec wy
wócl.zący się z E-78 Silene, lecz o r oz
piętośc i zmnie jszonej z 18 do 17,5 m 
(i powierzchni zmniejszonej z 18 do 
16,5 m 2) i o n owym kadłubie, zapew
ne z miejscam i w tandem a nie obol 
siebie; doskonałość rzędu 37. Firma 
Astair (importująca szybowce Astair) 
złożyła propozycję ,opracowania szy
b owca z kadłubem od Twin II i z 
nowym skrzydłem. WytwórniJ. Stral
pes złożyła projekt szybo wca Syntax 
o doskonałości 35. Założeniami tego 
projektu było: niska cena, lekka kon
strukcja, duża prędkość lotu. Konkurs 
wygrał projekt Wytwórni Centrair na 
zwany Marianne. Szybowiec ten wy
korzystuje doświadczenia zebrane przy 
budowie szybowca Pegase będącego 
odmianą szybowca ASW-20F . Ma
rianne otrzyma profile W ortmann 
Fx62-Kl31 i Fx60-126. Opracowano aż 
trzy wersje tego szybow ca. Marianne l 
i II, o te j samej rozpiętości 18,5 m 
(i powierzchni 17,2 m 2 oraz wydłuże
niem 20) mają płat różniący się me
chanizacją. Marianne I jes t bez klap, 
Marianne II z klapami. Pierwszy ma 
doskonałość 40, drugi 42. Na tomiast 
Marianne III z chowanym przednim 
kółkiem podwozia ma mieć rozpiętość 
20,9 m i doskonałość 44,5. 
Łącznie produkuje się na świecie 

r,ocznie ok. 300 szybowców dwumiej 
scowych: 90 Twin II, 65 ASK-21, 50 
IS-28B, 25 J anus, 15 Puchacz oraz po
nad 50 innych, różnych typów. Stano
wi to blisko 1/a światowej produkcji 
szybowców. 

Wszystko wskazuje na to, że w la
tach osiemdziesiątych będą produko
wane następujące rodza je szybowców 
dwumiejscowych: 

- szybowce wyczynowe o dosko
nałości rzędu 40+43 (produkcja do 
25 szt.Irek), 

- szybowce szkolno-treningowe o 
doskonałości 34+37 (produkcja powy
ż,ej 200 szt./rok), 

- szybowce szkolne o dosko nałości 
rzędu 22+24 (produkcj a 50+80 szt,/ 
/rok). 

W latach siedemdziesiątych została 
zakończona produkcja szybowców 
dwumiej scowych o doskonałości 26+28. 
Zanik tej grupy jest uzasadniony. Do 
treningu w lota ch wyczynowych dzi ś 
lepiej nadaj ą się szybowce o doskona
łości 34+38, zaś do szkolenia p odsta
wowego - jak najtańsze , czyli o do
skonałości zbliżonej do 22. Zanik wy
m ienionej wyżej grupy szybowców 
przyspieszył odrodzenie się produkcji 
szybowców szkolnych o malej dosko
nałości. 
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Produkcja szybowców na świecie 

Produkcja Zbudowano 
K.rnj Dosko-

Wytwórnin, typ K)usa nu lość 
1979 1 1980 11981 do 1981 I do 1982 

---------
1 2 3 4 5 , 6 . 7 8 

I 
Czccboslowacja 
VSO-10 kluh 3'l " 23 18 30 48 

Chiny 
X-7 2 m 12 20 20 20 130 ... 
X -9 2m 19 25 25 25 150 ... 
X-10 otw. 26 20 20 2U > 100 ... 

Fnmcj.:1 
Carmn.m JP-15 -36 

Aiglon std. 37 7 1 18 ,u 59 
CenLrair ASW-20F znw. 41 20 39 387. 100 138 
I sso irc D77 Iris klttb. 33 4 o o 5 5 
Issoirc E78 S il enc 2m 34 4 5 o 9 9 

Jugosławia 
Elan DG-100 stil. 39 20 28 38 48 86 
VTC SLJ-Cirrus 75 std. 38 l-1 .. . ... . .. 

Polsku 
SZD-42 Jantar 213 otw, 50 18 14 15 69 84 
SZD-,J.8 J nntnr 

s ,,1. -2 std. 40 GO 104 62 200 260 
SZD-50 Puchacz 2 Jll 30 9 1 16 12 28 

ltFN 
Glascr-Dirks 

DG-200/202 st.d. 42 84 78 100 183 283 
Grob 102 Astir/ 

/Speed II zaw. 41 250 25 0 185 1370 1455 
Crob 103 Twin 

Astir/11 2 ru 3B 80 90 90 380 470 
:MFB Mistrn l C klub 37 10 o (10) 25 ... 
Rolladcn-Schnci-

der LS-3 s td. 40 103 82z o ,140 440 
Rollndcn-Schnei-

der LS-,1 s tel. 40 o 30 100 30 130 
Schcmpp-Hirt11 

22 3 232 235 Nimbus 2 otw. 49 25 
Sche 111 pp-Hi1·th J 

N imhus 3 OlW. 55 o o 12 o 12 
Sclicmpp-llirth 

N imi Nimbus znw. 42 51 3z o 158 158 
Schcmpp-1-Iirtb 

2 ·m Jonus 39 20 25 25 125 150 
Schcmpp-Hirth 

3 3 Ventus ZllW. 44 o .. . . .. 
Scbleichcr ASW-19 std. 38 80 50 30 350 380 
Schleiehcr ASW-20 zuw. 43 80 120 140 350 490 
SehlcicbcrASW-20L otw. 46 48 50 30 100 130 
Schleichct· 

ASK-21 2m 34 o 60 35 60 95 
Schleicl,er ASW-22 otw. 55 o o 6 o 6 
Sebeibc SFH-34 

Delpl1in 2 m 35 o 7 G 7 13 

Rumunia 
IS-2811 2m 34 50 50 70 230 300 
IS-29D std. 38 20 20 30 120 150 

Wicika Brytania 
Slingsliy Vega :,mw. 1,2 34 8 23z 43 70 

Wiochy 
Cnpron i. Cnlif 

A-21S 2 m 42 1 5 5 50 55 

USA 
Schweizer 

SGS 1-26 klub 23 20z o o 700 700 
Schweizer 

SGS 2-33 2 m 22 20 5 o 575 ' 575 
Schwclzcr 

SGS 1-35 zaw . 39 1 2 2z 98 100 
Schweizer 

SGS 1- 3 6 klub 31 1 17 23 18 41 

Japonia 
Nippi PC-4 stel. 35 o 10 3 10 13 

ZSRR 
ŁAK-12 L icttJVa ot\.,•. 48 1 2 . .. >3 . .. 
ŁAK-11 Nidu std. 42 o 3 . .. 3 . .. 

Ohjnśnienin : ( ) - zamówione; ... - brak danych ; z - produkcja zakończona; 
klub . - klubowa; std . - standurd; znw. - znwoduicza; otw . - otwarta; 2 m -
dwumiejscowe 
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Samoloty pasażerskie w uzycm 
.1 w produkcji w 1982 r. 

Hok 
Zom6- \V ~1 ży-oblotu Zbudo-

Wytwó,·nia i nazwa snmu lotu proto- wiono W RllO CI U 

typu s·.Gt. szt. szt. 

--- --- ------
1 2 3 4 5 

Aerospntilłle 1 - Noni 262 1962 11 0 11 0 25 
- 'frnnsnll 1963 178 178* 8 
- Curavcllc 1955 280 280 96 
- Coucordc 1969 16 16 14 

Airbus: - A300B 1972 252 186 
- A310 l 982 102 o 
- A320 1983 25 o 

Antonow: - A n-1 2 1956 > 850 > 262 
- Au-22 1965 > 100 > 48 
- An-24 1960 > 11 00 > 857 
- An-26 1969 > 1000 > 260 

.Boeing , - B 707 1954 967 3'J.9 
- B720 1959 153 133 68 
- B727 1963 1825 l 590 
- B737 1967 1003 849 
- B747 1969 595 533 
- B 757 1982 123 2 o 
- B767 1981 175 Il 1 I 

Bdtish Aerospace: 
- Ilritannia 1952 83 83 JO 
- BAC 1-11 1963 21is 230 162 
- 'l'ridcnt 1962 117 117 69 
- Viscount 1948 440 4,10 62 
- DAc 146 1981 12 3 o 
- HS748 1960 360• 157 

Canadaira - CL-14 1959 39 39 13 

Convaii· , - CV-240 1947 576 576 26 
- CV-440 1955 181 181 46 
- CV-580 1960 175 94 
- CV-600/640 1965 68 44 
- CV-1!80 1959 65 11 

Curliss 1 - C-46 Commondo 19,1,0 2882 2882· 53 

Dassault: - :Mercurc 1971 JO 10 JO 

DllC : - Dash 7 1975 130 77 
- Dosh 8 1983 40 o 

Faircbild 1 - F-27/FH-227 1958 . 206 20ó 87 

Fokkera - F-27 Friendship 1955 533 301 
- F-28 Fellowship 1967 191 138 

Gullslrcam, - G-lc 1979 6 5 

Handley Page , - Her11ld 1958 50 50 30 

l1 iuszyn 1 - ll-14 1952 3 500• 276 
- 11-18 1957 565 282 
- 11-62/62M 1963 210 199 
- 11-76 1971 > 200 > 79 

· - 11-86 1976 > 20 > 20 

Jakowlewa - J nk-40 196 6 > 1000 > 797 
- J ok-42 1974 > 50 >40 

Lockheed, - Electra 1957 170 170 89 
- Ll00 Hercules 1954 l 656• 16J7 ' 5,1 
- Ll0ll TriStar 1970 247 237 

:Martin, - M404 195 0 103 103 14 

111cDonnell 
Douglas , - DC-3 Dakota 1935 10 926 10 926* 450 

- DC-4 19,12 1242 !242 35 
- DC-6 1946 537 537 97 
- DC-8 1958 556 556 304 
- DC-9 1965 1101. 936 
- DC-10 1970 384 346 

NAJ\1C 1 - YS-llA 1962 102 182 l 17 

SAAB-J,'uircbild1 - SF-340 1982 100 1 o 
Shorts1 - Shorts 330 1974 11 2 80 

- Sborts 360 1981 28 3 o 
Tupolew, - Tu-134/A/B 1963 > 650 > 592 

- Tu-154/A/B 1968 > 560 > 519 

W bu-
dowie 

szt. 

---
6 

o 
o 
o 
o 

62 
102 

25 

o 
o 
o 

. .. 
o 
o 

15 
91 
28 

123 
164 

o 
21 •• 
o 
o 
9 
1 

o 

o 
o 
o 
o 
o 
o 

o 

50 
23 

o 
13 
JO 

1 

o 
o 
o 
... 
... 
.. . 
o 

. .. 
o 
2 
6 

o 

o 
o 
o 
o 

56 
1 

o 
50· 

11 
25 

... 

... 

Objnśnicnia: • -wrnz z wojskowymi,•• -budowane w Rumuni i, ... - brak danych 

Źr6dla: Flig/11 In1. 25.12.1982, Jane's AWA 1982-,- 1983 i in. 
A.G . 
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BRAZYLIA 

• P ierwszy lot sa molo t u pasażer skiego 

EMB-120 Brasilia ma si,: odbyć w lipcu 
br. Samolo t ma uzyskać cer tyfika t w 1984 r., 
a jego dostawy rozpoczną si ę w 1985 r . 
Wytwór n ia uzyskała zamówienia n a ponad 
100 rnmolo tów tego typu. (Av. Mag. 845) 

CHINY 

• Chi ńskie linie lotn icze CAAC o lr zy
mały pierwsze z zamówionych !U samolo
tów pa sażerskich Boeing 737-200. (Av. Mag . 
842) 

FRANCJA 

• W d niach· 9-i-1 2 maja br. w L yon-Bron 
odby! się I Międzynarodowy Kongres -
wystawa lotnictwa sanitarnego. (GIF AS-1346) 

• Trzy śmigłowce Alouette III w Hou
ston-Texas (USA) w ciągu 7 lat wykonały 
13 700 sanitarnych akcji ewaukacyjnych. 
(GIFAS 1346) 

• W y tw órnia Aerospatlale otrzymała cto 
1.02.1983 r. zamówienia na 47li śmigłowców 

AS 355 E cureil 2 - Twistar; (GIFAS 1346) 
• · Wytwórnia Dassaul-Breguet dostarczy~ 

la do 1.1.1983 r. 
- 199 samolotów Falcon 10 (148 do USA), 
- 461 Falcon 20 (308 do USA), 
- 120 Fa-lcon 50 (81 do USA) . 
. W Europie zakupiono 141 samolotów Fal

con różnych odmian, zaś w pozostałych 

częściach świata 102. w 1982 r. wyprodu
kowano 71 samolotów Falcon i uzyskano 
zamówienia nas 48. (GIFAS 1346) 

• W d niu 3.02.1983 r. wykona! pierwszy 
lot prototyp dwumiejscowego samolotu 
Mirage 2000 N przeznaczonego do ataku 
bombami atomowymi. J est to ósmy egzem 
plarz Mirage 2000 . (GIF AS 1346) 

• Irak zamówi! 29 samolotów szturmo
wych Mirage F-1. (AV. Mag. 845) 

• w sierpniu 1982 r. wylrnnal pierwszy 
lot laminatowy szybowiec klubowy Stral
pes ST-11 o rozpiętości 11,55 m , powierzch
ni nośnej 6,54 m• i masie własnej 110 kg. 

· Doskonałość szybowca ma być rzędu 35. 
(AV. Mag. 842) 

• Podczas wstępnego szlrnlenia pilotów 
wojskowych na samolocie tłokowym CAP-10 
eliminowane j est 30'/, pilotów. J>odczas 
szkolenia na samolotach odrzutowych Alpha 
Jet odpada dalsze 17'/, pilotów. (Av. Mag. 
844) 

HOLANDIA 

• Wytwórnia Fdkker wykonuje skrzydła 
dla brytyjskich samolotów Shorts 330 i , 
Shorts 360, za ś wytwórnia Shorts skrzydła 

dla holenderskiego 5amolotu Fokker F-28 
Fellowship. (Fokker Bull. 1/83) 

+ RFN 
• Wytwórnia Glaser-Dlrks opra cowała 

prototyp szybowca klasy standard DG-300, 
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►ZE ŚWIATA 

Brytyjski samolot pasażers.ki BAe 146 nad wodospadem Wiktorii w Afryce 

który ma b yć nas_tc;pcą DG-100. Szybowiec 
ma powierzchnię nośną 10,7 m', wydłuże

nie 21, masę własną 240 kg, balast wodny 
130 l , masę całkowitą maks. 500 kg, opa
danie 0,59 mls i doskonałość 40,8. Na szy
bowcu zastosowano nowy· profil HQ. (Av. 
Mag. 844) 

SZWECJA 

• 25 stycznia 1983 r. pierwszy lo t wyko
nał szwedzko-amerylrnński 34-mlejscowy sa 
molot lokaln ej komunikacji S AAB-Fairchild 
Sl<' -340. Było to w 29 miesięcy po podjęciu 
d ecyzji realizacj i t ego projektu. (Av . Mag. 
844) 

USA 

9 W ciągu 24 la t (1958+1982) w ytwórnia 
McDonnell Douglas wyprodukowała 2000 od
rzutowych samolotów pasażerskich. 

e Wytwórnia McDonnell Douglas opra
cowuje projekt ciężkiego wojskowego sa
molotu transportowego C-17, który ma za 
bierać ładunelc prawie tak duży jak samo
lot C-5A Galaxy (80 t), za ś startować ma z 
tale małych lotnisk jak samolot L -130 H ercu
le s, tj. z pasem startowym o długości po
niżej 915 m. 

e Federalny Zarząd Lotnictwa F AA wpro
wadził w USA ·nowe przepisy, na mocy 
których piloci sportowi w wieku do 35 lat 
muszą przechodzić lotnicze badania lekar
skie co 5 lat (dotychczas co 10 lat), w wie
ku 35+55 lat - co 3 lata, zaś w wieku po
wyżej 55 lat - co 2 lata. (Av. Mag. 841) 

Foto BAe 

W. BR\1ANIA 

• Zamówie nia i opcje (zamów ienia wstęp
ne) na samolot pasażerski Shorts 360 w koń
cu 1982 r. wyniosły 34 szt. (SBAC-217) 

e Wytwórnia Shorts w , Belfaście uzyska
ła od brytyjskich i amerykańskich banków 
kredyt w wysokości 80 m ln dol. na roz
budowę w celu rozwoju produkcji samolo
tów Shorts 330. (SBAC-217) 

O British Aerospace zawarł ze szwedzką 
wytwórnią SAAB-Scania umowę na współ

pracę przy projektowaniu i budowie skrzy
dła z włókna węglowego do nowego szwe dz
kiego ·samolotu bojowego JAS 39. (SBAC
-217) 

e Do końca 1982 r. wpłynęły zamówie nia 
na 7 samolotów lokalne j komunikacji Jet 
stream 31 oraz 5 opcji. (BAe) 

e Egzemplarz pokazowy samolotu pasa
żerskiego BAe 146 w okresie od 24.10 do 

_ 13.12.1982 r. wykonał 51-dniowy rajd r elcla
mowy do Australii, Nowej Zelandii, Ma
lajzji, Japonii i Indii. Samolot okazał się 

najcichszym samolotem pasażerskim, gdyż 

przy wznoszeniu po starcie wytwarzał tyl
ko 75 dBA, w porównaniu do 90+100. dBA 
dla innych samolotów pasażerskich. Do o
siągnięć należało lądowanie na lotnisku z 
drogą startową o długości zaledwie 1200 m, 
starty z lotnisk wysokogórskich w Nowej 
Zelandii i na Filipinach oraz loty w Austa
lii przy temp. 37°C. Podczas rajdu somolot 
przewiózł 3300 pasażerów. (BAe) · 

* ZSRR 

e 21 września 1982 r. wykona! pierwszy 
lot dwumie j scowy m e talowy motoszybowiec 
Schweizer SGM-2-37 o rozpiętości 18,1 m; 
na pędzany silnikiem Lycoming o mocy 82 -
kW (112 KM). (AV. Mag, 841) 

e Do gaszenia pożarów lasów używany 
jest śmigłowiec Kamow Ka-26 ze zbiorni
kiem na wodę zawiesŻonym na linach. Po
zwala to na szybkie napełnianie zbiorni
ków w j eziorach lub rzekach . 
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Sterowanie kołem przednim samolotu 

Sterowanie samolotem na ziemi jest związane z utrzy
m aniem lub zmianą kierunku ruchu samolotu podczas ma
newrowania. Ponieważ poniżej pewnej prędkości sterowa
nie przez wychylenie steru kierunku staje się nieefektyw
ne, pilot w czasie startu, lądowania i koŁowania ma' nastę
pujące możliwości sterowania samolotem przez: 

- różnicowe hamowanie kół podwozia głównego, 
- zmianę ciągu poszczególnych silników (dla samolotów · 

wielosilnikowych), 
- zastosowanie środków zewnętrznych - przy użyciu 

siły ludzkiej lub ciągnika, 
- sterowanie obrotem koła przedniego. 
Hamowanie różnicowe powoduje szybsze zużywanie 

i przegrzewanie się okładzin klocków hamulcowych oraz 
niebezpieczne skrętne i boczne obciążenia goleni głów
nych podwozia. 

Sterowanie za pomocą ciągu różnicowego jest niekorzyst
ne dla samolotów z silnikami turbinowymi umieszczonymi 
blisko kadłuba (zbyt małe ramię działania siły ciągu) oraz 
ze względu na bezwładność silnika turbinowego na ruch 
dźwignią gazu. 

Wady tych metod sterowania samolotem widać wyrazme 
podczas startu, kiedy reakcja na sterze kierunku jest 
jeszcze niewystarczająca, natomiast potrzebny · jest maksy
malny ciąg. W tych warunkach sterowanie samolotem za 
pomocą sterowania kołem przednim ma bardzo wiele zale,t. 

I s tniej ące przepisy budowy samolotów stosunkowo mało 
uwagi poświęcają układowi sterowania kiołem przednim. 
Brytyjskie przepisy zdatności cywilnego · sprzętu Iotnicze~o 
CAA (rozdz. D4-5) stawiają układowi sterowania przedmą 
golenią wymagania dotyczące bezpieczeństwa samolotu i pi
lota w różnych możliwych awariach. 

Wymagania t e dotyczą m.in.: . . . 
- ustawienia się koła prz;edniego po otwarciu podwozia 

i przed lądowaniem w płaszczyźnie podłużnej samolotu lub 
(j eśli tak nie jest), aby nałożo:1-e :vięzy (ut_rzymujące_ koło 
przednie w pozycji wychyloneJ) me były zródłem mebez-
piecznych naprężeń lub nie zami,erzonego ruchu, . 

- możliwości włączenia kierowania kołem przedmm w 
dowolnej fazie ruchu samolotu bez potrzeby uzgadniania 
przez pilota położenia pedałów z położeniem kol a przed-
niego. . . 
Następujące wymagania dla układu sterowama przedmm 

kołem zostały oparte na istniejących przepisach i zada-
niach, jakie układ sterowania ma spełniać: _ . 

- zapewnienie zwrotu samolotu po odpow1edmo małym 
pr-omieniu przy małej prędkości kołowania, _ . 

- zapewnienie utrzymania ·kursu w czasie startu I l ą
dowania, kompensowanie wpływu bocznego wiatru (wychy-
lenie koła przedniego o kilka stopni), . 

- zapewnienie kompensowania niesymetrycznego c1ą_gu 
po awar ii jednego z silników_ (dotyczy ~Wł!3-s~cza ~amolotow 
pasażerskich z szeroko rozm1eszczonym1 s1lmkam1), . . 

- utrzymanie k ierunku ruchu samolotu po pękmęcm 
opony podwozia głównego, 

- zapobieganie powstawaniu drgań ' samowzbudnyc~ k~ła 
przedniego (shimmy) w warunkach odłączonego ~as1lama, 

- zapewnienie samonastawności koła przedmego po 
awarii zasilania, 

- niereagowanie na wychylenia pedałów i wycentrowa-' 
nie koła przedniego po oderwaniu się samolotu od ziemi. 

Przed konstruktorem . układu sterowania przednim kołem 
staje więc dość skomplikowane zadanie. Dlatego spotyka
ne w praktyce rozwiązania są bardzo różnorodne. 

Projektowanie układu sterującego 

Konstruktor projektujący układ sterowania musi określić 
przede wszystkim: 

- wielkość niezbędnego momentu sterującego, 
- wielkość niezbędnego momentu tłumiącego drgania 

shimmy wraz z wyborem metody tłumienia tych drgań, 
- sposób przekazywania sygnału sterującego - od pilota 

oraz sygnału sprzężenia zwrotnego od położeńia koła prred
niego. 

- przyjąć określoną koncepcję działania układu stero
wania. 
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' Mgr inż. MIROSŁAW FRYDRYCH 
Instytut Lotnictwa 

Rozważany samolot ma chwilowy promień zakrętu R oraz 
określone chwilowe siły działające jak na rys. 1. 

Matematyczne wyliczenie niezbędnego momentu wyraża
j ącego się zależnością Mp= Sp• t (gdzie Mp - moment, 
jaki trzeba przyłożyć do osi obrotu przedniej goleni, aby 
:.:równoważyć siłę Sp) jest dosyć pracochłonne. 

C 

Rys. 1. Schemat sił działających na samolot w czasie kołowania: 
a - rozstaw kół podwozia głównego, b - odległość środka cięż
koś ci od osi kół podwozia głównego, c - rozstaw osi podwozia 
przedniego i głównego, t - chorągiewka przedniego kola , v -
prędkość srodl<a ciężkości samolotu, ap - J,ąt m iqdzy w ektorem 
prędkośc i przedniego kota vp a osią X, ~ - kąt zboczenia opony 
przedniej, F - siła odśrodkowa działająca na samolot, R - pro
mień zakrętu, S - boczne siły działające na golenie podwozia, 
N :- siły oporu ruchu 

Zmiany momentu potrzebnego do wykonania obro tu koła 
równoważące opory ruchu przedstawiono na rys. 2. 

W praktyce maksymalny moment rozwijany przez śiłow
nik (lub siłowniki) jest ograniczony dopuszczalną wartością 

Mp ,Nm 

Vx, mis 

Rys. 2. Przykładowy charakter zmian niezbędnego mom entu po
trzebnego do obrotu kola; Vx max dopuszczalna prędkość ze 
względu na możliwość wywrócenia się samolotu, m - masa sa• 
molotu 
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Sv dla przedniej opony. Zależność siły bocznej dzialajacej 
na kolo od kąta zboczenia pokazano na· rys. 3. · 

P rzekroczenie kąta Omox, poza spowodowaniem nadmier
nego zużycia się opony, jest niebezpieczne ze względu na 
możliwość wystąpienia poślizgu . Oprócz utraty kontroli nad 
samolotem mogłoby dojść (w przypadku natrafienia na 
przeszkodę) do uszkodzenia podwozia. Sterujący moment 
0brotowy powinien być dobierany tak, aby uwzględni ał 
zmiany dopuszczalnego maksymalnego kąta zboczenia. Dla 
mniejszych statycznych obciążeń przedniej goleni kąt !O 
może być większy . Można zapobiec przekroczeniu granicz
nych wurtości kąta o np. przez zainstalowanie czu jnika 
mierzącego ciśnienie gazu w amortyzato.:ze, który ma 
wpływ na wartość redukcji ciśnienia oleju na wlocie do 

· układu sterowania . Nic zawsze można to zrealizować. 
Prostszym rozwiązaniem jest zainstalowanie podatnego ele
mentu ograniczającego nadmierny wzrost ciśnienia w si
łownikach układu sterowania. 

a) b) 

cfrna x cf, rad 
R ys. 3. Olueślenie kąta zboczenia a opony a oraz przebieg clo
puszczalnej siły boczne j działającej na oponę b, n - kierunek 
toczno-poś lizgowego poruszania się kola 

W czasie ruchu samolotu po lotnisku, zwłaszcza przy 
większych prędkościach, może wystąpić szczególnie nieko
rzystne zjawisko - samowzbudne drgania koła podwozia 
przedniego (shimmy). W określonych warunkach drgania 
te mogą doprowadzić do zniszczenia goleni przedniej i do 
katastrofy samolotu . 

Drgania podwozia przedniego można podzielić na drga
nia o dużej i malej amplitudzie. Drgania o małej ampli
tudzie są spowodowane odkształceniem opony w granicach 
adhezji i mają częstotliwość większą niż drgania o dużej 
amplitudzie , · 

Na wystąpienie drgań o duże j amplitudzie mają wpływ: 
parametry masowe samolotu, geometria podwozia przed
niego, prędkość pozioma samolotu, wartość sztywności bocz
nej i skrętnej koła ora·z luzy w zamocowaniu koła . Często
tl i wość drgań o dużej amplitudzie wynosi zwykle 6+ 12 Hz. 

W praktyce drgania shimmy można ograniczyć stosu jąc 
tłumik hydrauliczny lub wykorzystując tarcie w t ulei sa

. m onastawnej (tarcie może być zwiększone przez wbudowa
nie wiel opłytowego tłumika tarciowego). 

Do wytłumienia drgai1 o małej amplitudzie stosuj e się 
tłumik t arciowy. Zbyt duże tarcie pogarsza samocentrowność 
koła . Odchylenie koła o kąt 1 ° przy swobodnym t oczeniu 
można uznać za kryterium maksymalnego dopuszczalnego 
tarcia na osi samonastawnej [8]. 

Drgania o dużej amplitudzie tłumione są tłumikiem 
hydraulicznym. Moment tłumiący jest proporcjonalny do 
prędkości kątowej koła wokół osi samonast awne j. Ruch 
kątowy koła przez system dźwigni jest przekazywany na 
tłok tłumika . Ruch tłoka powoduje przepływ ole ju przez 
dysze dławiące 

Rys. 4. Schemat budowy tłumika hydraulicznego clrgań shimmy: 
l - dysza cllawiąca, 2 - zawór bezpieczel'lstwa, 3 - hydroaltumu 
latot· (kompensuje rozszerzalność termiczną cieczy i uzupełnia 
przecieki), 4 - zawór uzupełn\ania cieczy 
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Do tłumienia drgań shimmy w samolot ach z niesterowa
nym kołem przednim (samonastawnym) wykorzystuje się 
najczęściej , tłumik hydrauliczny z uwzględnieniem tłumie
nia tarciowego w ruchomych częśc iach goleni. Istnieją tak
że inne ~posoby tłumienia drgań: zastosowanie wyłącznie 
tłumika tarciowego, zastcsowanie układu sprężyn centrują
cych koło i wytłumiających drgania, stosowanie specjalne j 
konstrukcji opony przedniego kola, zast osowanie układu 
dwukołowego (osadzenie na wspólnej osi dwu kół). 

Typowy tłumik drgai1 sh immy dla ~amolotu z nies tero
wanym kołem przednim przeds tawiono na rys. 4. Tłumik 
powinien być tak skonstruowany, aby zap'obiegał pawsta 
waniu drgań przedniego koła i pozwalał na wychylenia 
kola w czasie wykonywania manewrów na lotnisku. 

1 Wg .[1] do wytłumienia drgań shimmy w całym zakresie 
prędkości r ozwijane j przez samolot na lotni sku niezbędne 
jest , aby moment tłumiący pochłonął podczas pełnego wah
nięcia koła tę samą ilośc energii jaką pochłania stały mo
ment tarcia przy tym samym wychyleniu koła względem 
osi obrotu i wynosi 1/8 • c • P, gdzie: c - chorągiewka 
przedniego koła, P - maksymalne ftatyczne obci ążen ie 
przedniego koła, 1/8 - · stała uwzględniaj ąca niezbędny 
zapas momentu tłumiącego dla współczynnika t arcia mię
dzy kołem a betonem. Powyższa wielkość m r:mentu została 
okreś lona doświadczalnie . 

W samolotach ze sterowanym kołem przednim tłumienie 
drgań shimmy odbywa się inacze j. Kiedy włączone jest 
zasilanie układu sterowania i siłowniki usztywnione są 
przez ciśnienie panujące w u kładzie, wówczas drgania 
przedniego koła o dużej amplit udzie n ie występują. Przy 
odłączonym zasilaniu najczęście j wykorzystywany jest tzw. 
obieg k rótki cieczy w układzie. Układ sterowania ma pew
ną ilość cieczy, która w momencie wystąpienia drgań, 
dzięki r uchom tłoków siłowników, przepływa przez zawór 
dławiący umieszczony w układzie sterowania. L inia łącząca 
odpowiednie komory siłowników przez zawór dławiący 

4 5 6 7 

R ys. 5. Schemat sterowania przednim kołem samolotu Il-18: 1 -
w olant, 2 - kierownica s!er9wan.ia przednim kołem, 3 - cięgna 
ste r ujace, 4 - siłowniki obrotu, 5 - łącznik siłowników, 6 - palec 
ograniczający maksymalne wych y len ie siłowników, 7 - ogranicz
n iki wychylenia kola , 8 - przegub, 9 - rolki cięgien sprzężenia 
zwrotnego, 10 - kola przednie, 11 - ruchomy pier ścień , 12 -
goleń , 13 - blok RDM-1 

otwierana jest automatycznie przy spadku c1s111enia zasila 
nia poniże j dopuszczalnego. Siłowniki w układzie sterowa
nia pełnią podwójną rolę. Kiedy układ jest zasilany w 
energię hydrauliczną ~ sterują obrotami koła, a po od~ą
czeniu zasilania wymuszają przepływ cieczy przez dławik. 
Istnieją także rozwiązania, w których układ st erowania 
spełnia swoją funkcję jedynie przy zasilaniu przez energię 
hydrauliczną. Po spadku ciśnienia rolę tłumika drgań 
shimmy przejmuje umieszczony niezależnie od układu ste
rowania tłumik, np. zespół sprężyn. W niektórych rozwią
zan iach konstrukcyjnych w układzie st er owania zna jduje 
się hydroakumulator o pojemności kilku centymetrów sze
śc iennych. J ego zadaniem jest zapewnienie odpowiedniego 
nadciśnienia w układzie sterowania przy odłączonym zasi
laniu (w granicach 0,5+1 MPa, kompensowanie przecieków 
i rozszerzalności • termiczne j cieczy. Hydroakumulator zna j- , 
duje si ę zwykle na linii zlewu układu sterowania i na
pełnfany jest cieczą wypływającą z układu. · Nadciśnienie 
wytwarzane przez hydroakum ulator zapobiega zapowietrza-
niu się układu steru jącego. · 
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. Ograniczenie maksymalnego kąta wychylenia przedniego 
koła w czasie startu lub - lądowania do kilku stopni (5-a--10°) 
spowodowane jest przede wszystkim koniecznością zabez
pie,czenia · prawidłowej pracy opony z podłożem (ograni
czenie ze względu na kąt Ómax) oraz możliwością wywróce
n ia się samolotu (rys. 2). Niebezpiecze11.stwa t akie nie za
chodzą w czasie kołowania samolotu. Maksymalny kąt w y
chylenia koła w czasie kołowania zawjera się zazwyczaj w 
przedziale 43-a--70° . W niektórych samolotach istnieje moż
liwość ręcznego odłączania-układu sterowania od _przed
niego koła, co zapewnia nieograniczony kąt obrotu koła . 
Wykorzystywane jest t o w czasie holowania samolotu, w 
celu ułatwienia manewrowania samolot em na ziemi. Zmia 
na m aksymalnego kąta wychylenia koła może być zreali
zowana przez zmianę przełożenia między pedałami pilota 
a r ozdzielaczem hydraulicznym (np. w samolocie J ak-40) 
lub zastosowaniem podwójnych· elementów w układzie ste
rowania (np. w samolocie Tu-131, Tu-134A, An-24). 

Do wycentrowania koła przedniego po oderwaniu się 
samolotu od ziemi wykorzystu je się na jczęściej ciśnienie 
gazu w amortyzatorze. Gaz rozprężając się, powoduje prze
sunięci e tłoka amortyzatora. Na tłoku oraz na tulei amor-· 
tyzatora znajd.ują się centrujące krzywki, które, zachodząc 
na siebie, powodują wycentrowanie koła. 

Istniej ą także inne sposoby cerrtrowania koła : 
- zewnętrzne (rolka na wahaczu przedniej goleni wtacza 

się po specjalnej bieżni do r owka), 
- sprężyna centrująca, 
- wykorzystanie ciśnienia cieczy działającego na tłok 

siłownika układu sterowania. 

Rozwiązania konstrukcyjne układów sterowania 

Podstawą działania każdego serwomechanizmu hydrau
licznego jest wytworzony sygnał uchybu (między wielkością 
zadaną a określonym położeniem przedniego koła) , któr y 
jest wykorzystywany do sterowania r uchem siłownika . 
Wielkość zadana kąta wychylen ia - sygnał od pilota 
może być przekazana mechanicznie lub elektrycznie. 

Sterowanie mechaniczno- hydrauliczne używane jest w 
większości samolotów ze sterowanym kołem przednim. 

Samolot lł-18 
Sposób zrealizowania sterowania przednim kołem w sa

m olocie Ił-18 [2] p okazany jest na rys. 5. 
Sygnał sterujący od pilota pochodzi od kierownicy 2, za

budowanej na wolancie pierwszego pilota 1. Zakresowi 
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Rys. 6. Mechanizm sterująco-tłumiący RDM-1: 1 - kółko st erowa
nia przednim kołem , 2 . - kółko wewnętrzne tłoczka sterującego , 
3 - kółko zewnętrznej tulei sprzężenia zwrotnego, 4 - tłoczek 
przełączający, 5 - filtr, 6 - zawory bezpieczeństwa , 7 - hydro-

. akumulator, 8 - dławik shimmy, 9 - zawory antykawitacyjne, 
10 - siłowniki obrotu, 11 - goleń · przednia, 12 - linki sprzężenia 

.zwrotnego 

8 

±270° obrot u kierownicy 2 odpowiada ± 43° obrotu koła 
przedniej goleni W. Sygnał sterujący przekazywany jest 
cięgnem 3 do bloku sterująco-tłu,-niącego RMD-1 13. Sprzę
żenie zwrotne od położenia ruchomej tulei U przekazywa
ne jest do mechanizmu RDM-1 układem linek przez rol
ki 9. Siłowniki obrotu 4 przymocowane są do łącznika 5. 
Maksymalny kąt obrotu ograniczony jest ogranicznikami 7, 
do który,:h dochodzi palec, związany z łącznikiem 5, ogra
niczający m aksymalne wychylenie siłowników 6. Koniec 
tł oczyska siłownika zamocowany jest z golenią 12 przegu
bem s: Przy kierownicy 2 sterowania przednim kołem na 

6 

5 

---------

do 
ped łów 
pilotu 

1 

3 

Rys . 7. Schemat sterowania przednim kołem samolotu Tu-134: 1-
blol, sterujący RG-16A, 2 - drążek sprzężenia zwrotnego, 3 - go
leń przednia, 4 - mechanizm nożycowy, 5 - kola· przednie , 6 -
m echanizm dżwigniowy, 7 - siłowniki obrotu, 8 - zawór prze
łączający na obieg krótki ,(z tłumikiem drgań shimmy) 

wolancie znajduje się okienko, w którym sprzężona z po
łożeniem kierownicy strzałka pokazuje kąt wychylenia 
przedniego koła. Sygnał sternj ący (rys. 6) podawany jest 
na wewnętrzny tłoczek 2 od kierownicy 1, Sygnał sprzęże
nia zwrotnego od położenia kół 11 przekazywany jest cięg
nami 12 do obrotowej tulei 3. Zawory bezpieczeństwa 6 wy
sterowo.ne są na ciśnier:.ie 24,5' 1 MPa . Mechanizm sterują
co-tłumiący RDM-1 włączany jest do pracy przez tłoczek 
steruj ący 4 przy minimalnym ciśnieniu zasilania 1 MPa. 
Poniżej t e j wartości tłoczek przełącza obieg cieczy na tzw. 
obieg krótki przez dławik shimmy. Hydroakumulator 7 za
wiera niewielki zapas cieczy do wyrównania zmiany obję
tości cieczy spowodowanej zmianą t emperatury i przecie
kami. Ponadto utrzymuje w układzie RDM-1 i siłownikach 
nadciśnienie 0,3-0,5 MPa . 

Ciecz z hydroakumulatora dosta je się do układu RDM-1 
i siłowników przez zawory zwrotne 9. Ciecz na wejściu do 
RDM-1 filtrowana jest przez f iltr 5. 

Samolot Tu-134 

W samolocie Tu..:134 [3] sterowanie przednią golenią od
bywa się dwoma tłokami osadzonymi na jednej osi (rys. 7 
i 8a). Sygnał sterujący od pedałów pilota przekazywany 
jest przez popychacze na blok sterujący RG-16A 1. Blok 
RG-16A ma podwójny układ obrotowych tłoczków w obro
towych tulejach. Obrotowe tuleje realizują sprzężenia 
zwrotne; połączone są między sobą przekładnią zębatą o od
powiednim przełożeniu. Sygnał wejściowy przekazywany 
jest na obrotowe tłoczki, które też są połączone ze sobą 
kołami zębatymi. Ciśnienie zasilania podane na jedną lub 
drugą parę tłoczek-tuleja powoduje realizowanie skrętu 
przy dużym (w zakresie· ±35°) lub małym (w zakresie 
± 5°30') kącie maksymalnego wychylenia przedniego koła. 

Samolot Tu-134A 

W ·samolocie Tu-134A [3] został zmieniony siłownik obro
tu koła (rys. 8b). Zastosowano siłownik obrotowy umiesz-
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czony .wokół goleni. ·wychylenia przedniego koła w małym 
zakresie w czasie startu i lądowani a wynoszą ±8°30', zaś 
dla dużego zakresu - w czasie kołowania ±55°. Ciśnienie 
zasilania układu sterowania wynosi 20,6 MPa. 

Samolot An-24 

Sterowanie przednim kołem sam olotu An-24 [4] (rys . 9) 
rozwiązane jest w bardzo interesu j ący sposób. Między roz-

Rys. 8. Schemat sterowania przednim ko
łem samolotu TU-134 a) i Tu-134A b): a) I -
siłowniki obrotu, 2 - zawory bezpieczeń
stwa, 3 - tłok siłownika, 4 - drążek, 5 -
obudowa , 6 - wyjściowy wal obrotowy, 
7 - przewód ciśnieniowo -zwrotny ; b) I -
obudowa obrotowa, 2 - gole6, 3 - prze• 
wody doprowadzające ciecz, 4 - zawory 
nadmiarowe, 5 - tuleja mocująca mecha
nizm dźwigniowy 

porami goleni 5 przymocowanymi do ścianek luku znaj 
duje się przymocowane na sztywno tłoczysko siłownika 1. 
Takie rozwiązaniP. dodatkowo usztywnia gole1'1. Umiesz
czenie elementów układu sterowania w luku zabezpiecza 
je przed oddziaływaniem czynników a tmosferycznych . 
Przednia goleń nie jest obci ążona masą s iłowników. Awaria 
goleni nie wymaga r ozmont ow ywania układu st erowania. 
P o tłoczysku 1 przemieszcza się cylinder siłownika 2 p o łą
czony m echanizmem korbowym 3 z górną częścią amorty
zatora 4. Amor tyzator przechodzi przez nieruchomą ob u
d0wę goleni i w dolnej częśc i połączony jest sztywno 
z mechanizmem dźwigniowo-nożycowym 9. W czasie wyko
nywania zakrętów tłok amortyzatora nie wykonuje r uchów 
obrotowych względem tulei. 

Sterowanie przednim kołem pracuje w dwóch zakresach 
wychylei1 koła. W czasie startu i l ądowania koło przedn ie 
wychyla się o kąt ± 10° i sterowane jest pedałami. W cza
sie kołowania koło sterowane jest ręczną dźwignią. Wychy
leniu dźwigni o kąt ±90° odpowiada wychylenie koła 
o kąt ±45°. 

P o odłączeniu zasilania układu sterowania przedniego 
koła układ pracu je w zakresie tłumienia drgań shimmy, 
a koła pracują w zakres.ie samocentrowania . 

P o oderwaniu się samolotu od ziemi koła opadają w dół 
p od wpływem własnej masy i ciśnienia gazu w amorty
zatorze. Koło centrujące 7 u mieszczone na dźwigni cen
trującej 8 trafia na spec jalnie uksz tałtowaną b ieżnię 6 
i wtacza się do zagłębienia urnieszczom·go w jej centralne j 
cz~śc i. W ten sposób następuje wycentrowahie kół przed
nich przed schowaniem. Analog iczny system sterowania 
znajduje się na oi:l mo locie An-26. 

Samolot VFW-61'1 

Układ sterowania podwoziem przednim samolotu VFW-614 
(:i] (rys. 10) składa się z zębatki i koła zębatego umieszcz,,, 
n ego na goleni . Koła przednie sterowane są w zakr es ie 
±70° i mają moż liwość samonastawnoś c i poza zakr esem 
sterowania do ± 150° . Konstrukcja zębatki umożliwia t aki 
rodzaj sterowania . Kiedy tłok z zqbatką doch odzi do 
skrajnego położenia, zęby koła zębatego wyzębiają s ię i ko ło 
może kontynuować obrót. Zębatka utrzymywana jest w 
tym po łożeniu przez specjalny pi.erście11 zabezpiecza jący, 
który umożliwia ruch p owrotny zębatki dopiero p o zazę
bieniu się zębów koła zębatego . Ten zakres pracy przewi-
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dziany jest do ułatwienia h olowania samolotu. Zawór ste
rujący ma ujemne przekrycie na linii zlewu oraz spręży

nowe cent rowanie tłoczka . Taki system umożliwia stero
wanie przednim kołem podczas holowania samolotu bez 
potrzeby st osowania specjalnego zaworu przełącza jąceg o . 
Ruch linek wymuszony ruchem koła zębatego n ie wpływa 
na położenie dźwigni centrującej, gdyż t a utrzymywana 
jest w p ozyc ji centra lne j przez sprężyny centrujące umiesz
czone w zawor ze sterującym. Obciążenie zaworu spręży-

Rys. 9. Schema t sterowania przednim 
kołem samolotu An-24: 1 - nieru
chome tłoczysko , 2 - ruchoma obu
dowa, 3 - mechanizm korl.Jowy, 
4 - górna część amortyzatora, 5 -
obudowa amortyza tora, 6 - bież nia 
centrująca, 7 - kółko centrujące. 
8 - dźwignia centrują ca, 9 - obro 
towy mechanizm dźwigniowo-noży
cowy, 10 - kola przednie 

nami uniemożliwia ruchy dźwigni centrującej wywołane 
t arciem linek. W czasie h olowania pilot n ie wstrzymuje 
obrotów rękojeści dźwigni sterowania przednim kołem 
umieszczonej w kabinie. Przepływ cieczy hydra uliczne j w 

Rys. 10. Schemat st erowania przednim kołem samolotu VFW-614 : 
l - podwójny zawór bezpiecze6stwa, 2 - zawór s ter ujący, 3 -
l inki sterujące, 4 - dźwignia centrująca, 5 - koło linkowe, na
dążne, 6 - ząb zatrzymujący małej zębatki, 7 - siłownik ste
rujący, 8 - tuleja obrotowa 
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układzie wywołany przez · ruch tłoka możliwy jest . dzięki 
ujemnem u przekryciu na linii zlewu zaworu ster u_J ącego, 
wówczas gdy znajduje s i ę on w pozycJ1 centralneJ. Tłu 
mienie drgań shimmy w czasie st artu i lądowania zapew
niają tłumiki wiskotyczne umieszczone w p odwójnym za
worze bezpieczeństwa . 

Ciekawym rozwiązaniem sterowania przednim kołem jest 
sterowanie umieszczone w samolocie transport owym pro
dukcji amerykańskiej [6] (rys. 11). 

Rys. 11. Schemat jed nego z amerykańskich układów sterowania 
przednim kołem: 1 - · rączka steruj ąca , 2 - zawór przełączający, 
J - hydroakumulator, 4 - zawór sterujący, 5 - linia zlewu , 6 -
zawór włączający układ sterowania, 7 - zawór zwrotny, 8 . --: 
złaczki obrotowe, 9 - dolna krzywka centrująca, 10 - s1łowmk1 
ste'rowar.da, 11 - mechanizm różnicowy, 12 - linia zasilająca , 
13 - cit;gna spr zężenia zwrotnego, 14 - drążek włączający stero
wanie po obciążeniu podwozia , 15 - górna krzywka centrująca 

Sterowanie odbywa się ręczną dźwignią umieszczoną w 
kabinie pilotów 1. Sygnał wejściowy przekazywany jest 
n a mechanizm różnicowy 11 , do którego dochodzi także 
sygnał sprzężenia zwrotnego położenia przedniego koła 13. 
Sygnał uchybu steruje rozdzielaczem 4. Po obciążeniu pod
wozi a przedniego następuje przemieszczenie pręta 1_4, który 
prze·l r ozdzielacz 6 włącza zasilanie układu. D :.ilna częś ć 
krz:y wki centrujące j g· przemieszcza się do góry i ł.łczy 
się z górną częścią krzywki centrującej 15. Zawór prze
łączający 2 używany jest podczas holowania samolotu 
i umożliwia swo bodny przepływ cieczy między komorami 
siłowników. W układzie znajduje się hydroakumulator za
bezpieczający potrzebne fladciśnienie do tłumienia drgań 
shimmy (w przypadku ruchu samolotu przy odłączonym 
zasil an iu energii hydraulicznej) . 

R ys. 12. Mechanizm różnicowy wchodzący. w skład układu z rys. 11: 
1 - drążek wejściowy, 2 - stożkowe koło zębate wejściowe , 3 -
kółka pośrednie, 4 - kółko sprzężenia zwrotnego, 5 - gole11 pod
wozia, 6 - dźwignia sterująca, 7 - rozdzielacz, 8 - siłowniki 

io 

Mechanizm roz111cowy zastosowany w układzie sterowa
nia przednią gol enią (rys. 12) składa sic; z czterech stożko
wych kół zębaty ch. Sygnał wejściowy 1 przekazywan y jest 
na koło zębate wejśoiowe 2, które obracając się przekazuje 

Rys. 13. Sterowanie przednim kołem samolotu Mirage 2000: z -:
zawór włączający, 2 - filtr , 3 - złączka obrotowa, 4 - sygnali
zator ciśnienia w układzie sterowania, 5 - zawór zwrotny, 6 -
dyszka dławiąca, 7 - hydroakumulator, 8 - zawór zwrotne-dła 
wiący, 9 - siłowni!{ sterujący z zębatką, 10 - gole11 z kółkiem 
zębatym, 11 - potencjometr sprzężenia zwrotnego, 12 - zawór 
bezpieczeństwa (w zaworze zwrotne-dławiącym 8), 13 - zawory 
antykawitacyjne, 14 - tloczEc k otwierający dyszkę tłumienia drgan 
shimmy (po spadku ciśnienia), 15 - filtr , 16 - rozdzielacz elek
trohydtauliczny 

ruch przez koła pośrednie 3 na dźwignię 6. Ruch dźwigni 6 
powoduje otwarcie r ozdzielacza sterującego 7 i przepływ 
cieczy do siłowników 8. Obrót goleni 5 p ow oduje obrót 
złączonego z nią koła sprzężenia zwrotnego 4, co przez 
kółka pośrednie zmniejsza sygnał uchybu na r ozdziela
czu 7. 

Mirage 2000 

Sterowanie przednim kołem samolotu Mirage 2000 [7] 
przedstawia rys. 13. 

W układzie został wykorzystany rozdzielacz elektrohy
drauliczny dysza-przesłona 16. Po włączeniu sterowania 
ciecz oddziałuje na tłok 14, który zamyka przepływ cieczy 
w t zw. krótkim obiegu (układ tłumiący drgania shimmy). 
Czujnik zamocowany przy pedałach pilota podaje sygnał 
sterujący do bł ku elektronicznego, którego zadaniem jest 
wytworzenie właściwego sygnału uchybu sterującego cew
ką r ozdzielacza. Sygnał sprzężen i a zwrotnego pochodzi od 
obrotowego p otencjometru 11 zamocowanego przy goleni 
10. Sterowanie przednim kołem p ozwala na wychylenie koła 
o kąt ±45°. P o ręcznym odłączeniu układu sterowania koło 
ma możliwość wychyleń o kąt ±360°. 

Podobne rozwiązanie istnieje w samolocie Falcon 50. 
Obecnie w k onstrukcjach lotniczych dąży się do zmniej 

szania masy samolotu oraz zwiększania niezawodności po
szczególnych elementów. Tendencje t e mają duży wpływ 
na rozwi ązania k on strukcji goleni przedniej i układu ste
rowania przednim kołem . Coraz powszechniej stosu je się 
integralną zabudowę siłownika z golenią. Wszystkie elemen
ty ruchome są zabezpieczone pr zed wpływami czynników 
atmosferycznych. W najnowszych konstrukcjach obserwuje 
się tendencję przech odzenia od rozwiązań sterowań mecha
niczne-hydraulicznych do elektrohydraulicznych. 

Czytelnicy zainteresowani konstrukcjami goleni samolo
tów mogą zapoznać się z nowoczesnymi rozwiązaniami w 
art. Adama J. Wróblewskiego i Ta deusza Wusatowskiego 
,,Współczesne podwozia lotnicze", TLiA nr 4, 1974 r . 

LITERATURA 

1. Wymaga nia konstrukcy jne dla lotnictwa wojskowego RAF l ma
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odzaje opracowań konsłr~kcyjnych 

w _szybownictwie 

Dr inż. WIESŁAW STAFIEJ 
PZL-Biel sko 

Każdy tema t projektowy podejmowany przez zespół kon
struktorsk i sta nowi odpowiedź na konkretne zapotrzebowa
nie. W t echnice zapotrzebowanie jest poj ęciem szerokim 
obejmuj ącym a lbo zamówienie użytkownika, a lbo propo
zycje konstruktorów wychodzące naprzeciw rodzącym s ię 
tendencjom współczesnego i przyszłego sposobu wykorzy
stywania wyr obów czy obiektów [3). 

Zapotrzebowanie na nowe rozwiązanie konstrukcyjne mo
że być bardzo zróżnicowane, począwszy od drobnych zmia n 
przystosowuj ących urządzenie do spełnienia okreś lonego 
zadania , aż po całk!owicie nowe opracowanie {l]. Wynika 
stąd wpływ rodzaju zapotrzebowania na: rozm iar przed
sięwzięci a projek towanego podejmowanego przez zespól 
konst r ukcy jny, termin ukończenia prac, zakres tematu 
i sposób wdrożenia do produkcji. 

Proces- ·pro jektowa nia w szybownictwie [5] ma formę 
specyficzną dla tej gałęzi techniki lotniczej. Dzieli się on 
na stadia związane określonymi współzależnościami sek
wencyjnymi i sprzężeniami zwrotnymi (rys. 1). Stadia te 
w zależności od zastosowanej odmiany projektowania ule
gaj ą ogr an iczeni u lub l ikwidacji. 

Odmiany opracowania konstrukcyjnego 

W zale żnośc i od zakresu objętego zadanie m projektowym 
posta wionym konstruktorowi, opracowanie kons,trukcyjne 
może przybierać następuj ące odmiany: 

opracowanie pełne, 
modyfika cja, 

- adaptacja , 
- rekonstrukcja, 
- eksperyment. 
Każda z powyższych odmian pojawia s ię w specyficz

nych dla niej warunkach i charakteryzuje s i ę określonym 
zakresem i przebiegiem prac. Zwi ązki zachodzące między 
stadia mi proces u projektowania a odmianami opracowania 
konstrukcyjnego podano w tabl. · 

Opracowanie pełne 

Zgodnie z treścią tabl. w opracowaniu pełnym wystę
pują wszystkie stadia procesu proj ektowania. 

Założenia techniczne 

Założenia techniczne są zbiorem informacji dla projek
tanta okreś lającym zakres pode jmowanego zadania projek
towego. Zawierają one dane na t emat: 

- klasy projektowanego szyb owca, 
- celu budowy i przewidywanej wielkości produkcji, 
- narzuconych podstawowych parametrów k onstrukcji 

{więzy swobody projektowej), 
- wymagań odnośnie do tworzywa, m etod fabrykacyj 

nych lub innych wymagań specjalnych , 
- ew entualnej kooperacji i jej zakresu, wskazanie koope

ranta 
- przewidywauego zakresu badań własnych i zleconych, 
- wstępnego· rozeznania patentowego, postulaty n orma-

lizacji i typizacji, 
- wstępnego harmonogramu prac. 

Projekt wstępny 

Stadium projektu wst()pnego stanowi „lab oratorium" ge
n erowania rozwiązań konstrukcyjnych. Tuta j wykonywane 
są podstawowe anali zy okreś lające charakterystykę p o
szczególnych wariantów prototypu, tutaj także rodzą s ię 
zasadnicze k oncepcje układu struktury szybowca. 

P rojekt wstępny musi dać materiał umożliwiający 
wszechstronną ocenę zaproponowanych rozwiązań k onstruk
cyjnych, dok onanie selekcji i wytypowanie układu optymal
n ego [2]. Materiał ten gromadzony jest w poszczególnych 
etapach obejmujących: 
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- zebranie informacji rozszerzonych w stosunku do za
wartych w założeniach technicznych, 

- dobór parametrów i rozwiązań k onstrukcy jnych pro
p on owanych wariantów struktury, 

- analizę obliczeniową osiągów i właściwości lotnych, 
- selekcję wariantów i wybór rozwiązania optymalnego 

w stosunku do przyjętych kryteriów oceny. 
Realizacja projektu wstępnego może przebiegać w dwo-

jaki sp osób jako: 
- · projekt wstępny uproszczony, 
-- projekt wstępny rozszerzony. 
Uproszczony projekt wstępny jest mniej pracochłonny, 

p owsta je szybciej i jest stosowany wówczas, gdy czas na 
ukończenie całego zadania projektowego jest krótki. Jed-

. nakże wówczas wiele problemów natury k oncepcyjnej po
zostaje do rozwiązania w dalszych stadiach procesu projek
t owania. Uproszczony projekt wstępny obejmuje tylko ogól
ne charakterystyki proponowanego szybowca i obejmuje 
generację rozwiązań jedynie głównych zespołów st ruktury, 
często w fo:·mie szkicov,,-ej l ub n awet opisowej , wykony
wany jest zazwycza j w p ostaci małowariantowej, a więc 
nie daje dużych możliwośc i optymali zacyjnych. 

Projekt wstępny r ozszer zony jest bardziej pracochło1my. 
Propozycje :rozwiązań k on strukcyjnych struktury płatowca 
podawane w formie rysunkowej lub szkicowe j, wielowa
riantowej, tworzą materiał do dokonywania selekcji i prz_e
prowadzenia procedury optymalizacyjnej. Analizy oblicze
niowe ułatwiają póżniejsze prace nad dokumentacją aero
dynamiki, obciążeń i analizą wytrzymałościową. 

Projekt techniczny 

Optymalny wariant wyselekcjonowany spośród propozy
cji projektu wstępnego sta je się t emat em opracowania w 
stadium projektu- technicznego. Węzłem łączącym oba sta
dia jest podjęcie decyzji. Decydentem może być albo sam_ 
k onstruktor albo zespół decyzyjny (użytkownik zamawia
j ący oprac~wanie, wsparty gronem ekspertów), gdy w za
łożeniach nie przewidziano jeszcze inne j formy. 

P race objęte projektem t echnicznym obejmują następu
jące etapy: 

- opracowanie szczegółowych rozwiązań k onstrukcyjnych 
elementów i zespołów oraz wykonanie kompletu dokumen-
t acji ry sunkowej i obliczeniowej, . 

- wykonanie kompletu planów geometrycznych, warstwi
cowych, przekro jów, przebiegów kinematyki układów ste
rowania i uruchamiania m echanizmów, 

- weryfikacja dokumentacji konstrukcyjnej i oblicze
niowej. 

TABLICA. Związki między stadiami procesu projektowania u odmianami opracowania 
konstrukcyjnego 

:::-----:::1 I I I 
Oprncow. Modyfi- Adapta• R ekon• I Ekspery-
pełno I kacja cja stt·ukcja rncnt 

Stad um -
Założenia techniczne o o o o o 

Projekt wstępny o X XX XX XX 

Projekt tcohnjc:tny o o o o o 

Opracowanie technologiczue o X X X XX 

Rcalizacjn warsztatowa o o o o o 

Próby o X X X o 

Opracowanie 
iostrukcj i o X 
eksploatacyjnych 

X X XX 

Oznaczeniu: o - stadium, które musi wystąpi ć, x - stadium, które może wystąpić, 
xx - stad i urn, które nie występuje 
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Pro jektowanie elementów, podzespołów i zespołów prze
biega w sposób iteracyjt~y w pętli wiążącej projektowanie 
z weryf i kacją technol ogiczną i obliczeniową (rys. 2). Zbież
ność te j i teracji za leży od inwencji twórczej i rutyny zawo
dowe j konstr uktora. 

O pracowanie technol ogi czne 
~ 

Technologia w każde j dziedzi nie techniki stanowi wyspe
cja lizowaną gałąź wiedzy '[4). W procesie pro jektowania 

I 
I 

Zafożenia techniczn 

Projekt wstępny 

_ _ _ :..,. _ •1 

I 

I I 
I Realizacja warsztatowa 1 

I I 
I I 
L _ ___ ____ - - .__......,,---- _J 

iczne 

Zespól in:;trukqi eksploatacyjnych~---~ 

Sekwencje toku rea/izaqi 
~ zadania projektowego 

- - --Sprzężenia zwrotne 
Rys. I. Stadła procesu p ro jel<towanla szybowca 

szybowców p race t echnologiczne koncentrują się na dwóch 
zagadnieniach: 

- rozpoznaniu problemu konstrukcy jnego, 
- opr acowaniu met od wytwarzania i met ody przebiegu 

procesów produkcyjnych . 
Rozpoznanie problemu konstrukcyjnego rozpoczyna s i ę 

już w momencie k on sultacji t echnologicznych przy sporzą
dzaniu pro jektu wstępnego, gdy k onstruktor generując roz
wiązania m usi korzystać z porad dot . t worzywa i możliwo
ści wykonawczych zaproponowanego elementu lub zespołu . 

Opracowanie m et od wytwarzania i przebiegu procesów 
produkcyjnych wiąże się ze: 

- znaj0mością możliwości wykonawczych warsztatu ma 
jącego podjąć produkcj ę, 

- charakterem struktur y szybowca (twor zywo, układ 
konstrukcy jny, podział montażowy i fabrykacyjny itp.) . 

Zastosowane met ody wytwarzania narzucają zakres prac 
na d wykonaniem dokumentac j i oprzyrządowania produk
cyjnego. Prace t e są szczególnie pracochłonne w przypad
ku str uktur kompozytowych, wykonywanych w formach 
negatywowych. 

Real izacja warsztatowa 

Stadium realizac ji warsztatowej wymaga stałego nadzoru 
konstrukcyjnego i technologicznego. Niejednokrotnie, w ce
lu przyspieszenia prac, awansowanie wykonawstwa warszta
t owego realizowane jest równolegle z procesem konstruo
wania tak, że np. wcześniej opracowane skrzydło jest już 
wykonywane warsztatowo, podczas gdy np. kadłub jeszcze 
nie zszedł z desek kreślarskich. Taki system prac wymaga 
częstej interwencji konstruktora, ponieważ dokumentacja 
przekazana warsztatowi może być jeszcze całkowicie nie 
zamknięta (np. punkty stykowe skrzydło-kadłub mogą być 
zamknięte po zakończeniu prac konstrukcyjnych nad kadłu
bem). 

Gdy warsztat otrzymu je dokumentację pełną, rola kon
struktora polega na u suwaniu ewentualnych pomyłek, uste
rek lub nieścisłości w dokumentac ji konstrukcyjnej. W tym 
przypadku warsztat jest ostatecznym weryfikatorem ry
sunków. 

P odobne zadania stoją przed nadzorem technologicznym 
z tym, że interwencje technc,loga są częstsze ze względu 
na weryfikację p:raktyczną oprzyrządowania produkcyjnego. 
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Próby 

Próby w proces ie projektowania są stadium weryfikują
cym prawidłowość koncepcji konstrukcyjnych [6]. Można 
je podzielić na ti-zy grupy: próby preparacyJne, weryfika
cyjne i kontrolne. 

Próby preparacyjne prowadzone są niezależnie od prac 
konstrukcyjnych nad konkretnym prototypem. Celem ich 
jest badanie nowych koncepcji aerodynamicznych i kon
strukcyjnych oraz nowych tworzyw, bez adresu do określo
nego typu szybowca. 

Podobnie próby kontrolne nie są związane z określonym 
t ypem szybowca, lecz celem ich jest a testowanie (lub 
sprawdzanie atestacji) materiałów produkcyjnych oraz we
ryfikacja poprawności wykonawstwa warsztatowego (np. 
ba danie próbek spoin wykonanych przez spawaczy) . 
Zasadniczą rolę w procesie projektowania szybowców 

spełniają 1Próby weryfikacyjne. Przeprowadza się je na 
stoiskach badawczych (próby naziemne) i w powietrzu 
(próby w łucie). Realizacja p rób odbywa się w wyspecja
lizowanych komórkach (np. laboratorium wytrzymałościo
we, zespół pilotów doświadczalnych itp.). Rola konstruktora 
sprowadza się do opracowania programów tych prób. Pró
by nnziemne dotyczą badań: 

-· funkcjonowania urządze11, 
-· wytrzymałości i sztywności struktury, 
- · aeroelastyczności, 
- trwałości eksploat acy jnej (zmęczenia materiału). 

W trakcie prób w locie dokonu je się weryfikacji: 
- właściwości lotnych szybowca, 
- osiągów obliczeniowych określonych wstępnie, 
- zachowania się szybowca w różnych stanach eksploa-

tacji. Ponadto próby w locie pozwalają na zebranie danych 
do sporządzenia instrukcji obsługi. 

Zespól instrukcji eksploaiacyjnych 

Aby możliwości jakie sprzęt oferuje mogły być w pełni 
wykorzystane, eksploatacja jego musi być prowadzona w 
sposób właściwy. Cechy sprzętu nie ulegną zmianie w 
t rakcie eksploatacji, gdy będzie on prawidłowo obsługi
wany i konserwowany. Na konstruktorze spoczywa obo
wiązek opracowania instrukcji eksploatacji szybowca prze
kazujących użytkown ikowi niezbędne informacje i wska
zówki. 
Zespół wytycznych stanowią : 
- instrnkcja obsługi w locie, 
- instrukcja obsługi t echnicznej, 
- instrukcja napraw. 
Instrukcje eksplpatacyjne sporządzane są w oparciu o do

kumentację konstrukcyjną, doświadczenia technologiczne 
oraz wyniki prób naziemnych i w locie. 

Stadia dominujące 

Dla każdej z odmian opracowania konstrukcyjnego pew
ne stadia odgrywają rolę zasadniczą, inne mogą usuwać się 
na plan drugi lub całkowicie zanikać . 

W przypadku opracowania' pełnego występują wszystkie 
stadia opracowania konstrukcyjnego, jednakże rola domi
nująca przypada stadiom: 

- projektu wstępnego (szczególnie w wersji rozszerzo-
nej), 

- projektu t echnicznego, 
- opracowania technologicznego. 
Dominacja ww. trzech stadiów wynika z zakresu prac 
ich pracochłonnośc i w stosunku do pozostałych stadiów. 

Pro1eklowanie 
(proponowane rozwiq · 
an,e konslrukcijjne) 

Weryfikacja techno· 
logiczna ( tworzywo, 
wykonawstwo} 

Weryftkacja obliczemo· 
wa (wylrzymalośc, 
własności spręzyste 

TL ftf/81 Rl 

Rys 2. Pętla Iteracyjna projektowania rozwiązań konstrukcyjnych 
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Modyfikacja 

Często potrzeba techniczna może zostać zaspokojona w 
sposób uproszczony, nie wymagający opracowania pełnego, 
charakterystycznego dla procesu powstawania nowego, ory
ginalnego typu szybowca. Można bowiem dokonać zmian 
pewnych zespołów lub fragmentów konstrukcji w celach: 

podniesienia osiągów, 
poprawy właściwości lotnych , 
zastosowania k orzystniej szych tworzyw, 
wprowadzenia ułatwień produkcyjnych, 
usprawnienia obsługi w locie i na ziemi. 

Zależnie od postulatów lub zarzutów wysuwanych wzgl ę
dem konstrukcji i stniejącej, zakres modyfikac ji może obej
mować działania prowadzące do niewielkich zmian kon
strukcyjnych , do znacznego przekonstruowania jednego lub 
kilku zespołów struktury, wreszcie do przekonstruowania 
większości zespołów. 

J ak pokazano w tabl., modyfikac ja musi zawierać stadia: 
zał0żel'1 technicznych , pn,jektu technicznego oraz r ealizac ji 
warsztatowej. Alternatywnie rnogą wystąpić: projekt wstęp
ny, opracowanie technologiczne, zespół prób oraz ewen
tuaine korekty w instrukcjach eksploatacyjnych. Rolę do
minującą odgrywa stadium projektu t echnicznego. 

Stadia alternatywne zależne są od „głębokości" modyfi
kacji. Modyfikacja płytka nie zmienia zasadniczych cech 
szybowca, natomiast modyfika cja głęboka może dopro
wadzić do całkowitej zmiany · cech, tak że w wyniku p o
wsta je konstrukcja niemal oryginalna. 
Przykładem modyfikac ji płytkiej jest szybowiec SZD-48-1 

Jantar Standard 2, który powstał przez zmodyfikowanie 
wersji SZD-48-0 polegające na zmianie aerodynamiki i geo
metrii usterzenia wysokości . 

Modyfikację głęboką stanowiły prace nad polepszeniem 
właściwości szybowca SZD-32 Foka 5, które w rezultacie 
doprowadziły do powstania nowego t ypu szybowca SZD-36 
Cobra. 

Adaptacja 

Adaptacja jest zadaniem projektowym polegającym na: 
- przystosowaniu i stni ejącej konstrukcj i do: 
a) pełnienia nowe j funkcji nie przewidzianej w rozwią

zaniu p oprzednim, 
b) pełn ienia tej samej funkcj i w sposób sprawniejszy 

czy ekonomiczniejszy, 
- likwidacj i j akiejś z pier wotnie pełnionych funkcji, 

obecnie zbyteczne j, 
- zastąpi eniu urządzenia spełniającego daną funkcję 

przez inne, sprawnie jsze, 
- przystosowanie elementów z szybowca ju ż i stniejącego 

do aktual nie opracowywanego. 
Zakres prnc adaptacyjnych, w porównaniu z modyfika

cją, jest znacznie węższy. Rzut oka na t abl. w skazuje, i ż 
stadium projektu wstępnego nic występuje tutaj wcale. 
Możliwość potrzeby opracowania technologicznego jest ra
czej znikoma, natomiast może zachodzić potrzeba zmian w 
instrukcjad1 eksploatacyjnych. Jeżel i zakres prac adapta
cyjnych poszerza się , wówczas adaptacja przeradza się w 
modyfikację . 

Koniecznymi stadiami adaptacji są: założenia techniczne, 
projekt techniczny i realizac ja warsztatowa. Dominuje sta
dium realizacji wa:·sztatowej, szczególnie gdy projekt 
techniczny wykonany jest w formie szkicowej. 

Rekonstrukcja 

Celem rekonstrukcji jest odtworzenie dokumentacji tech
nicznej szybowca już kiedyś skonstruowanego, aby ponow
nie uruchomić produkcję w sytuacji, gdy dokumentacja 
oryginalna nie istnieje. 

Rekonstrukcja może być przepr owadzona w sposób: 
- wierny. na podstawie zachowanego egzemplarza szy

bowca, lub wystarczającej liczby jego fragmentów, 
- ze zmianami, w przypadku gdy narzucają je odmien

ne wymagania t echniczne, szerszy zasób wiedzy, bogatsze 
doświadczenia eksploatacyjne, nowocześniejsza technologia 
lub gdy liczba zachowanych fragmentów konstrukcji ory
ginalnej jest zbyt mała do wiernego odtworzenia szybowca. 

W przypadku r ekonstrukcji, podobnie jak przy adaptac ji , 
nie występuje stadium projektu wstępnego, mało prawdo
p odobne jest wystąpienie stadiów opracowania technolo
gicznego i prób (z wyjątkiem przypadku rekonstrukcji ze 
zmianami). Przystępując do r ek onstrukcji, najczęściej nie· 
dysponuje s ię instrukcjami eksplotacyjnymi, zachodzi więc 
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konieczność pojawienia się stadium ich odtworzenia. Sta
diami k oniecznymi są : założenia tech niczne, projekt tech
niczny i r ea lizacja warsztatowa, przy czym rola dominu
jąca przyp«da projektowi t echn icznem u i r ealizacji war~ 
szt a t owe j. 
Przykładami rekonstrukcji były odtworzone w Polsce p :i 

wojnie dokumentacje przedwojennej Salamandry oraz nie
mieckiego żurawia. 

Eksperyment 

Zadanie pro jektowe polega na skonstruowaniu: 
- - zmienionego fragm entu szybowca w celach badaw

czych, 
- wyizolowanego zespołu lub modelu otwarzającego w 

s po. ób wierny lub celowo zn i ekształca jący cechę konstr uk
cji , która jest przedmiotem eksperymentu, 

- szybowca w układzie nietypowym, mającego n ie znane 
z praktyki cechy, interesujące ze względu na spodziewane 
właśc i wości nowatorskie. 

Konstrukcje eksperymenta lne buduje si, w cel u : 
- przep rowadzenia na nich prób naziemnych w zakresie 

funkcjonalnośc i , wytrzymałoś-::i, sztywności , aeroelas tyczno
ści, trwałości, 

- zbadania możliwości wytwórczych własnej bazy war-
sztatowej, 

- sprawdzenie ekonom iczności produkcji, 
- określenia możliwośc i zastosowania nowego rozwiąza-

nia w aktualnie projektowanym szybowcu. 
Vv eksperymencie nie wystąpią oczywiście stadia : projek

tu wstępnego, opracowania t echnologicznego i opracowania 
instrukcji, natomiast rolę decydującą odgrywa . stadium 
prób. 
Przykładem eksperymentu były konstrukcje IS-5 Kaczka, 

SZD-6x Nietoperz względnie .zabudowa na szybowcu SZD-25 
Lis zespołu spadochronika hamującego. 

Wzajemne_ relacje odmian 

Poszczególne odmiany opracowai'J. konstrukcyjnych nie 
występują w praktyce w postaci czystej. Każde nawet 
naJba rdziej oryginalne opracowanie korzysta ze wzorów 
i doświadczeń zebranych przy opracowywaniu innych kon
strukcji. Automatyc:mie więc do pełnego opracowania 
wplata się adaptacja, która zresztą jest naczelnym postula
tem wnoszonym przez normalizację i typizację zesp :iłów 
konstrukcyjnych w postaci tzw. unifikac ji elementów. 

Bardzo często opracowanie, będące w założeniu mody
fikacją, przeradza s i ę w toku prac projektowych w opraco
wanie pełne. Podobnie konstrukcja eksperymentalna w 
swym da lszym rozwoj u może stać się opracowaniem peł
nym i wejść do produkcji seryjne j. 

Wystqr;reme potrzeby 

Dane wejśCLowe 

Analiza zadania 
projektowego 

Dane wy1sc1awe 

łY1Jmagania utytkowników 

Funkcje użytkowe 
konsllukcji 

Najnowsze zdobycze 
pastę pu technicznego 

Aspekt ekonomicznlj 

Doświadczenia własne 
i innych zespołów 
konstruktorskich 

Wykonalność warsztatowa 

Prognostyka razwa1u 
techniki szybowcowej 

Ustalenie wi1;zów 
swobody pro1eklowej 

Zalozenia techniczne 
Tt · 169ft1 '~J 

Rys. 3. Formułowanie zadania projektowego 
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Cechą w1ązącą wszystkie odmiany projektowania jest ko
nieczność wystąpienia stadium założeń technicznych, tutaj 
bowiem dochodzi do sformułowania zadania projektowego. 
Tok prac na tym etapie polega na ustaleniu dan ych wej
ściowych, anali zie zadania i ustaleniu danych wyjściowych 
do dalszych etapów prac (rys. 3) . 

Konstruktor szybowca zmuszony jest w sposób szczegól
nie wyraźny do przezwyciężenia antynomii technicznych 
albowiem względy aerodynamiczne i konstrukcyjne ara~ 
techn.o logiczne, produkcy;ne i eksploatacyjne stawiają żąda
nia najczGściej sprzeczne. Zachodzi więc koP.ieczność usu
wania tych sprzeczności lub szukania kompromisów. Wiele 
p omysłów optymalnego pogodzenia sprzeczności rodzi się 
w trakcie eksploatacji, gdzie „samo życie" wskazuje drogi 
najlepszych rozwiązań. Konstruktor wówczas dokonuje mo
dyfikacji, które wprowadza się na egzemplarzach kole jnej 
ser ii, względnie na egzemplarzach już użytkowanych pod
czas wykonywania okresowych remontów lub w terminach 
uzgodnionych z użytkownikiem . 

We wszystkich . odmianach musi róv1,··11ież wystąpić sta
dium realizacji warsztatowej . Alternatywnie może zacho
dzić p otrzeba wykonania projektu wstępnego, opracowania 
technologicznego i stworzenia instrukcji eksploatacyjnych. 
Najczęstszymi przejściami jednej odmiany w drugą są 

przekształcenia: 
modyfikacji w opracowanie pełne, 

- adaptacji w modyfikację, 
-· rekonstrukcji w modyfikacji 
- ek sperymentu w adaptację, 

opracowanie pełne. 

(płytką lub głęboką) , 
modyfikację względnie 

Jeżeli m odyfikacja jest konieczna ze względu na bezpie
czeństwo dalszego użytkowania, musi być wprowadzona 
przez Biuletyn Zmian w sposób określony przez wytwórcę. 
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Boeing B-767 • USA • 

Szerokokad łubowy sa molot pasażersl< i 
małego i ś r edn iego zas ięgu 

KONS TRU KC J A . Całkowi cie m e lalowy, 
d w u siln ikowy dol nopła t z chowanym pod
w oziem. 

Piat, Ob r y s t rapezowy, proi il opr acowa
ny specja lnie , grubość u nasady 15,1'/o i 
10,3°/, p rzy końcówce, skos 31,5° w 250/o cię 
ciwy, wznios 6°, kąt zak linowania 3°48' . 
Konst r ul,c ja d wud zielna, dwudżwigarowa , 
m etalowa fa i! safe. P ol<r ycie k eso nu z n o 
wych . sp~cja lnie kon trolowan yc h s lopów 
alum iniowych: oku cia i częś ci silnie 
obcią żone ze s lopó w t y tan u . Użyc i e n o 
wyc h s lo pów umożliwiło zm n iej sze nie m a
sy skrzydła (rzadzi e j rozs tawione podłu ż ni
c e i żebra) . wewną trz k eson u i n teg r a l n e 
zbiornik i pa liwowe. Na ca łej roz piętośc i 
klapy n osko we , składające si ę z 12 seg
m entów. :'.'l'a krawędzi spływu p rzy kadłu
bie u m ie s,cznne są d wu szczelinowe k la py, 
na stępnie t zw. lotki wcwnqt rzn e o male j 
rozpiętośc i (w pobliżu osi silni k a ), d a le] 
szczelinow e k lapy i lotki z ewn ętrzne . L ot
ki wewnęt rzne używane są podcza s lotu 
z dużą prędkością , przy niskich pręd ko
ściach wych ylane są wszystkie se gm en ty 
lotek. Przed k lapami, na górnej powie rzch
ni skrzydła , u m ieszczon e są s poile r y (łącz
nie 12 segm en t ów). Spływowa część skrzy
dła jest z k om po zytu kevlar/węgiel , po
dobnie jal< ow iewka skrzydło-kadłub . 
Kla py m etalowe. k le jone, z wypełniaczem 
ulowym p rzy 1,rawędzi spływu. W szystkie 
lotki i spoil er y z l<0m pozytu węglowego . 
Pod sk rzydłami na wspornikach w ykona
nych częśc io wo z kompozytu kevlar/węgiel 
(polnycia) zawieszone są zespbl y na pędo
w e. 
Kadłub. Przekró j kołowy, klasyczna kon

strukcja m e ta lowa fa il safe. Użyc ie no
w ych , selel<cjonowanych materiałów umoż 
liwiło rzarfsze o 10°/o (w stosunku do do
t ychcza sowych lrn n strukcji Boeinga) rozs ta 
,vienie wręg, a przez to redukcję ma sy . 
Wnętrze kadłuba dwupokładowe: pokład 
górny - pa sażerski, dolny - bagażowo-ln
stalar.yjny. W nosl<u kadłuba r ada r m eteo
rologiczny. Pokład gór ny mieści kole jno: 
kabinę załogi. kabinę I klasy i kla sy tury
styczne j . Oszklenie kabiny pilotów odla 
dzane, przed nie szyby zaopatrzone w wy
cie raczki. Za łoga samolotu (w zależnośc i 
od j ego wyposażenia ) składa się (oprócz 
d wóch pilo tów) z tzw. obser watora, dwóch 
obserwa to ró w lub ob serwatora i inżyniera 
pokładowego. Istnie ją d wie we r s je wnętrza 
kabiny pa sażerskiej : d la 211 i 216 pasaże
r ów. w ob u orzednią część pokładu pasa
żersklago za jm uje kabina klasy I z 18 fo
telami rozmieszczonym i parami (2+2+2) . 
Kabina kla sy turystyczne j ma fotel e o nie
co mnie jszych w ymiarach u stawione w 
trzech rzędach (2+3+2) z dwoma prze j
ściami. Wer sja 211-mlejscowa ma oprócz 
toa le t i u mywaln i w przedniej i tylnej czę 
ści kadłuba także d w ie toa le ty w środko
wej części kabiny kl.asy tur ystycznej (k osz
tem pięciu fo teli). Dolny pokład wnętrza 
kadłuba mieści kole jno od przodu: wypo
sażenie rad ioelektroniczne, wnękę podw o
zia przedn iego , przednią komorę bagażo
wą, przejście środkowej części płata, wnęki 
kół podwozia głównego i tylną komorę ba
gażową. T ylna cześć kadłuba poza wręgą 
ciśn ieniową mieśc i pomocniczą turbinę 
APU. Wnętrze ciśnieniowej części kadłuba 
jest klimatyzowane . Wejścia do kabiny pa
sażerskiej są rozmieszczone symetr yczn ie -
po d wa w przedniej 1 tylnej części kadłu
ba, pon ad to sa molot zaopa t rzony jest w 
dwa wyjścia awa ryjne umieszczone nad 

DANE TECHNICZNE 

Rozpiętość 
Długość 
Wysokość 
Rozpiętość u st e rzenia 
Baza podwozia 
Rozstaw podwozia 
Srednica kadłuba 
Wnętrze kabiny 
Wydłużenie skrzydła 
Powierzchnia nośna 
Powier zchnia lotek 
'Powierzchnia k lap 
Powierzch nia s poilerów 
Powier zch nia ~ta tec~nlka pionowego 
Pow ier zch nia steru ki e runku 
Powie r zchnia statec znika poziomego 
Powierzchn ia steru wysokości 
Pojemność ładowni (kontenerowej) 
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skrzydłem . P okrywy luków komór bagażo 
wych znajdują się z prawej strony ka
dłuba. 

Usterze n ie. Klasyczne, skośne, o obrysach 
t rapezowych . Sta teczniki klasyczne j kon
strukcji wielodżwigarowej, metalowe, ele
m e n t y spływowe wykonane z kompozyt u 
kevlar/węgiel , podobnie jak 1 końcówki. 
Ster wysokości składa s ię z czte r ech seg
m e ntów - przy większych prędkościach 
pracują tylko segmenty wewnętrzne. ster 
kierunku jednoczęściowy. Konstrukcja ste
rów kompozytowa (kompozy t węglowy). 
Stateczniki poziome (połączone w kadłubie 
za pomocą k esonu) mają zmienny kąt za
klinowania. 

Sterowanie. Powierzchnie sterowe na pę 
dzane sllownikaml elektrohydraulicznymi 
za sllanymi z trójobwodowej insta lacj i hy
draulicznej . Układ sterowania ma sprzęże 
nie zw rotne i sprzęgła uniemożliwiające 
w ywi e ra nie sił przekraczających dopusz
czalne. W układzie s te rowania procesor 
e lekt roniczny. 

P odwozie. Trójzespołowe, chowane h y
draulicznie do kadłuba i częściowo do 
sł rzydeł. Podw ozie przed nie opracowane 
p r zez firmę Me nasco, główn e przez Cle 
v eland Pneumatic. P odwozie p r zednie i 
l<ol '.lmi bliźniaczymi, główne z wózkami 
czterol<0lowymi. Pokrywy wnęk podwozia 
wyk onan e z kompozytu. Pod wozie przednie 
s terowane w zakresie ±65° podczas ma
n e w ·ów na ziemi z małą prędkością oraz 
±10° podcza s l<0lowania (razem ze ster em 
k ie runku). W szystkie koła podwozia głów
nego wyposażone w tarczowe hamulce h y 
drauliczn e z u rządzeniami przeciwpoślizgo
w y mi. Instalacja ham ulcowa zdwojona. Ko
la glówn" z ogumieniem o wymiara ch 
45 X 17 X 20, c iśnienie w ogumieniu 1,21 4 
MPa; kola przednie z ogumieniem o wy
miarach 37 X 14 X 15, ci ś nie nie w ogumieniu 
0,828 MPa. 
Zespół napędowy. D wa silnik i turbowen

tylatorow e Pratt-Whitney J T9D -7R4D o 
ciągu 208,95 kN każdy; kaskadowe odwra
cacze ciągu zai n stalowane n a przenływie 
w e nt yla torowym, zimnym. R ównolegle o
p racowano wersję z podobnymi silnikami 
General E lectric CF6-80A o ciągu 213,86 kN 
każdy. O słony zespołów napędowych wyko
nane w znacznym s topniu z kompozytu 
kevlar/węgiel. W sl<łacl zespołu napędowe-

Wersja 
podstawowa 

Masa wła sna 
Masa operacyjna 

go wc hodzi t urbina pomocnicza APU Gar
rett-AiResear~h służąca do rozruchu sil
ników, zasilan ia zespołów insta lacji pod
cza s posto ju i jako źródło awaryjne. 

Inst a lacje. Pall wo wa - in tegralne zbior
n iki skrzydłowe o łącznej pojemności 
58 900 1 (lub . dla w e r sji o skrócon ym za
s ięgu 42 850 1) , napełnianie ciśnieniowe . Hy
drauliczna - tró jobwo dowa, zasilana z 
pomp napE;dzanych od silników i turbiny 
pomocniczej , ciśnie nie robocze 20,6 MPa. 
Elektrycz na - d wa gen e ratory (chłod zone 
pa l\wem) 90 l<VA, transformatory, akumu
latory. Klimatyzacvjn a - za sila na z u pu
i,tów sprężarek silników. jej ze s poły u
mieszczone są w kabinie pod środkową 
częścią płata. Przeciwoblodzeniowa - szy
bv kabinv pilotów odladzane elektrycznie , 
klapy noskowe ogrzewane powietrzem z 
u pu stów sprężarek siln il<ÓW. 
Wyposażenie. Centralny kalkulator stero

wania lotem (FMC), ILS, VOR, D ME, sy
stem nawigacji bezwładnościowej Honey
well, dwa kalkulatory danych· lotu Sperry, 
tahlicc z ekra nami danych Sperry , cześć 
Informacji wyświetlana na szy bie w polu 
widzenia (Collin s). t rzy kolorowe cl<rany 
(dane lotu . radar) , wskaźniki de(ektów, 
autopilot, zestawy k lasycznych przyrządów 
pokładowych jako pomocnicze i awaryj ne . 

ROZWÓJ KONSTRUKCJI . Kryzys pali
w owy i budowa podobnych samolotów w 
Euro pie przyspieszyły cl ecyzj ę o bud owle 
B-767. Prod ukcja samolotu jest koopera
c yjna: w budowle uczestniczy ponad 40 
firm z USA. Kanady, J aoon!l I Europy 
7achodnie1; Ich łączny udział produkcyj
ny wyno~I do 451/o części samolotu. W wy
twórni Boeing pow staje tylko pr zed nia 
część kadłuba. podłogi i kesony skrzydeł. 
D o polowy 1980 r. złożono zamówienia na 
152 samoloty i opcje na 136. Samolot za
d emonstrowano p o r az pie r wszy w sierpniu 
1981 r. Prace kons trukcyjne rozpoczęto w 
J978 r . zastosowano identyczne silniki jak 
prze widziane dla głównego konkurenta te
go samolotu - Airbus A-310. Płatowiec 
B-767 cha rakteryzuje się znaczn ym udzia
łem najnowszych kompozytów. Obok pod
stawowej wersji B-'/67-200 (dla 211 pasaże 
rów) p rzewidywane są wersje przedłużo 
ne - dla 243 i 272 pasażerów. W opraco
waniu zna jduje się też wersja z silnikam! 
Rolls -Royce RB 211, 

Silniki 
JT9D-7R4D 

74 205 
81 890 

Silniki 
, CF6-80A 

74 160 kg 

47,55 m 
48,51 m 
15,85 m 
18,62 m 
19,69 m 
9,30 m 
:J,03 m , 

33,93X 4,72X2,87 m 
7,9 

283,3 m• 
11,87 m• 
36,19 m• 
15,83 m• 
30,17 m' 
15,98 m' 
77,69 m• 
17,47 m• 
74,8 m• 

Masa startowa maks. 
Masa do lądowania 
Obciążenie powierzchni 
Obciążenie ciągu 
Prędkość maks. 
Prędkość podejścia 
Pułap 

136 080 
122 470 

481 
326 

0,80 
248 

11 920 
6490 
2060 
5056 

81 850 kg 
136 080 kg 
122 470 kg 

481 kg/m1 

319 kg/kN 
0,80 Ma 
248 km/h 

11705 m 
6250 m 
2040 m 
5161 km 

Pułap na 1 silniku 
Długość s tar t u 
Zasięg 

T.M 
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Colibri MB 11 Szwajcaria KARTOTEKA TUJ\ 

Amatorski samolot sportowy 

KONSTRUKCJA. J ednosilnikowy, jed no
miej scowy wolnonośny dolnopłat o lrnn
strukcji drewnian e j ze sta łym podwozie m . 

Płat. Obrys prostokątny, profil NACA 
23012 na ca łej roz p i ę tości, wznios 5° . Kon
strukcja n iedzielona, dwudźwigarowa (d źwi 

gar główny i pomoc niczy), drewniana. No
sek i częściowo k eson międzydźwigarowy 

przy kad łubie kryte sklejką , p ozostała 

część skrzydła - tkaniną; w mie jscu prze j
ścia przez kadłub nosel< jest wycię ty aż do 
dźwigara głównego. Spływowa część skrzy
dła usztywniona sklejką. Pokrycie l e wego 
skrzydła przy kadłubie wzmocnione (ze 
względu na lrnnieczność stąpania po nim 
przy w siadaniu). Lo tk i zajmują 500/o r oz
pięto~cl. Ko nstrukcja lotelc szkielet drew
niany, pokrycie z tkaniny , każda lotka 
zawieszona na dwóch zawiasach. Klap 
brał<. 

Kadłub. Przel<rój ,_prostokątny, owalny u 
góry. Konstrukcja kratownicowa, pokrycie 
sklejlrnwe. Przed kabiną pilota , za ścianą 

ogniową, umieszczony jest zbiornik paliwo
wy. Oszkle nie kabiny dwuczęściowe: osłona 
przednia otwierana w prawo, zaopatrzona 
w wywietrznik z lewej strony i dwie 
stale szyby tylne. za · fotelem pilota nie
wielki bagażnik . Kadłub silnie spłaszczo 

ny llocznie w części tylnej. 

Usterzenie. Usterzenie w układzie lcla 
sycznym, obrys u sterzenia poziomego pro
stokątn y, pionowego - trapezowy. U s terze
nie pionowe w praktyce płytowe - sta
teczni!< zredukowany do małej trójkątnej 

ow iewki. Konstrukcja steru kierunku: 
szkielet drewniany, nosek luyty sklejką , 

pozostała część tkaniną. Statecznik pozio
my niedzielony, nakładany na g rzbie t l<a
dłuba . K onstrukcja drewniana, pokrycie 
sklejkowe. Ster wysokości niedzielony z du
żym wykrojem na ruchy ste ru l<ierunku; 
zawieszony w trzech punktach na · sta tecz
n iku, konstrukc ja drewniana, pokrycie z 
tkaniny. Po prawej stronie steru wysoko
ści na stawiana na ziemi kla pka wywa
żająca. 

Sterowaaie. sterownice k lasyczne (drążek 
i pedały). Wszys tkie powierzchnie s terowe 
napędza ne za pomocą układów linkowych . 

P odwozie. Podwozie 
klasycznym. Podwozie 

DANE TECHNICZNE 

Rozpiętość 

Długość 

Wy~okość 

Wysokość w linii lotu 
Rozpiętość u sterzenia 
Cięciwa u sterzenia 
Sreclnica śmigła 
Baza podwozia 
Rozstaw podwozia 
Powierzchnia skrzydła 
Po wierzchnia lotek 

slałe w układzie 

główne m ocowane 

Powierzchnia u sterzenia poziomego 
Pnwierzchnla steru wysokości 
Masa własna 
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od przodu do głównego dźwigara skrzydło

w ego. Golenie główne stalowe z amorty
zatorami wc·Nną trz, kola zaopatrzone w 
m echaniczne hamulce tarczowe i osłoni<,tc 

lamina towymi owiewkami. Podwozie tylne 
z golenią sprężystą, sterowane; jego s tero
wanie sprzężone jest ze sterem kierunku . 
Srednica kół głównych 0,40 m. 

Rys. Tablica przyrządów samolotu Col ibri 
MB JI: 1 - wysokościomierz, 2 - busola, 
:ł - wariometr, 4 - prędkościomierz, 5 -
termometr oleju, 6 - zakrętomierz z chy
łomier zem, 7 - manometr oleju, 8 - obro
tomierz, 9 - t ermometr powietrza otocze
nia, 10 - licznik przebytych kilometrów 
(typu samochodowego) 

6,00 m 
4,98 m 
1,60 m 
1,92 m 
l,40 m 
0,70 m 
1,38 m 
3,53 m 
J,83 m 
6,30 1nz 

Masa startowa maks. 
Masa bagażu m al<s. 
Ooci'lżenie powie rzchni 
Obciążenie mocy 
Prędkość dopuszczal na 
Prędkość m aks. 
Prędkość ·ekonomiczna 
Prędko~ć przeciągnięcia 

Wznoszenie 
Pułap 

zasięg 

Ze~pól nap~clowy. Plaski, czterocylindro
wy, chłodzony powie trzem silnik gaźniko

wy Volkswagen o mocy 29,4 kW . Sm igło 

s tale, dwułopatowe, drewniane ; l<rawęclzie 

natarcia łopat ·chronione pokryciem blasza
nym, reszta · laminowa na . Osłony silnilrn 
laminatowe, kołpak śmigła z blachy dura
lowe j . 

J.nstałacjc. Paliwowa - zbiornil, opado
wy o pojemności 3~ I umieszczony przed 
tablicą przyrządów. Ole jowa - pojemność 
zbiornika 2,5 l. 

Wyposażenie. Busola , wyso lrnściomierz , 

zalt:rę toinie rz z chyłomierzem , ,vario1netr, 
obrotomie rz, manometr ole ju, termom etr 
0le j u , prędkościomierz, term ometr tem pe
ratury otocze nia, li czn ik przebytej drogi 
(typu samochodowego) . 

ROZWÓJ KONS TRUKCJI. J est to druga 
konstru l,cja szwajcarskiego konstruktora 
amatora Maxa Brilggera, będąca rozwinię

cie m i ulepszeniem pierwszej (MB I). Pra
ce Jconstrukcyjne i budowa trwały ok . 3 lat. 
Prototyp obła tan o w 1970 r . Zalety samo 
lotu spr a wiły, że inni amatorzy zbudo
wali w iele następnych egzempla r zy (nie
które znajdują się jeszcze w budowie). 
Rozwinięciem tego samolotu jest następ 

na · lrnnstruk cja Maxa Brilggera oznaczo
na MB-3. 

330 ltg 
20 kg 
39,8 !<gim' 
11 kg/kW 

240 l,m/b 
18J km/h 
160 !tm/h 

60 km/h 
3 mis 

4500 m 
2X0,~3 m' 

1,30 m' 
0,6U m• 
215 kg 

Długość ro,.biegu i dobiegu 
500 km 
200 m 

T.M. 
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WO DNOSAMOLOTY (I) 

1 - kadłub (łodziowy) 
2 - pływak (wodnosamolotu) 
3 - pływak podskrzydlowy 
4 - pływak i przykadłubowe 
5 - część dziobowa 
6 - d ziób 
7 - część rufowa 
8 - rufa 
9 - ramię sterowe (tylnicy) 

10 - pawęż 
11 - linie t eoretyczne (kadłu 

ba łodziowego; pływa
ka) 

12 - linia odnies ienia, l. pod-
stawowa 

13 - oś ciągu, linia ciągu 
14 --:- owrężenie budowlane 
15 - r zut pionowy (linii. teo-

r etycznych), r. wodnic 
1G - wodnica, linia wodna 
17 - wzdłużnica 
18 - linie teoretyczne częś ci 

dziobowej 
19 - przekroje dzioba 
20 - linie teoretyczne częś ci 

rufowej 
21 - pokład 
22 - linia pokładu 
23 - stępka 
24 - linia stępki 
25 - (ostre) obło, załamanie 

(burty) 
26 - linia obła, 1. załamania 

burty 
27 - (maksymalna) szerokość 

(pływaka; kadłuba ło
d ziow ego) 

28 - długość części dziobo
wej 

29 - d. c. rufowej 
30 - długość na wodnicy 

konstrukcyjnej 
31 - wydłużenie (pływaka; 

ka dłuba łodziowego) 
32 - płaszczyzna owręża 
33 - płaszczyzna wod nicowa 
34 - p. wzdłużnicowa 
35 - wolna burta 
36 - kąt przegłębienia 
37 - współczynnik pełnotli

wości p odwodzia 
38 - pełnotliwość przekroju 

wodnicowego 
39 - współczynnik pełnotli

wości przeluoju wrę:i:
nicowego 

40 - dno, podwodna część 
(pływaka ; kadłuba ło-
d ziowego) · 

41 - lin ie teoretyczne dna 
(ślizgowego) 

42 - dno (ś lizgowe) płaskie 
43 -'- d. ( ś .) wklęsłe 
44 - d. ostre , d . z podoble

niem pros tym 
45 - podoblenie , w znios 

(dna ) 
46 •- ką t podoblenia, 

k . w zniosu (dna ) 
47 - k. p. przy stępce 
48 - d no z rozchylonymi bur 

t ami, d. z podo bleniem 
wklęsłym 

49 - rozchyl enie (dna), 
wklęsłość (d .) 

50 - dno żłobkowane 

51 - łamacz bryzgów 
52 - przekroje wzdłużnicowe 

dna 
53-. kąt t y lnicy, lL stewy 

tylne j 
54 - (kadłub łodziowy ze 

ślizgową tylną częścią) 
55 - r edan 

cd. ze s. 10 

5(i ··- r . prost y 
57 -· r. zaostrzony 
58 - wyso!cość redan u 
59 - lewa bur ta, bakburta 
60 - prawa burta, sterbur ta 
Gł - pływalność 
62 - wypór (hydrostaty czny), 

s ita wypor u, wyporność 
63 - zapas pływalności 
64 - unoszący się na wodzie 
65 - zanu rzenie (całkowite) 
66 - zanu rzenie, głębokość 

zanurze nia 
67 - podwod zie 
68 - wodnica ładunkowa 
69 - nadwodzie, kadłub mar-

twy 
70 - niezatapialność 
71 - wodoszczelny 
72 - podział wodoszczelny, 

p. grodziowy 
73 - przedziały wodoszczelne 
74 - wyporność 
75 - objętość p odwodzia 
76 - woda słodka 
77 - w. mors l<a 
78 - wyporność w wodzie 

słodkiej 
79 - krzywa wyporności 
80 - środek wyporu 
81 - wysokość środka wypo

ru 
82 - środek wodnicy pł ywa

n ia, ś . c iężkości prze
k roju wodnicowego 

83 - stateczność statyczna 
84 - stateczność początkowa 
85 - położenie wyprostowane 
86 - moment bezwładnoś ci 

przekroju wodnicowego 
87 - metacentrum 
88 - wysokość m e tacen-

t ryczna 
89 - promień metacentryczny 
90 - moment wywracający 
91 - m . przywracający, 

m . prostujący 
92 - krzywa Ree da, k . mo-

m entów prostują cych 
93 - stateczność wzdłużna 
94 - przegłębienie, trym 
95 - moment przegłębiający 
96 - stateczność poprzeczna 
97 - mom ent przechylający , 

m . przechyłu 
98 - (krótkotrwa ły) przechyl 

boczny 
99 - wyporność pływaka 

podsk rzydlowego 
100 - pływak zanurzony 
101 - stateczność a w a r yjna 
102 - za tapiać, za lewać 
103 - zalane pomieszczenie 
104 - swobodna powierzchnia 

{c ieczy), zwi erciadło (c.) 
105 - stat eczność dynamiczna 
106 - s. kursowa 
107 - kiwan ie się, kołysanie 

wzd łużne 
108 - galopowanie (w ślizgu) 
109 - nu r zanie, oscylacja pio

nowa, kołysanie piono
we 

llO - (skakani e, odbijanie się) 
111 - kołysanie boczne 
112 - start z wody 
113 - płaszczyzna pływania 

114 - faza kołowania wypor
nościowego 

115 - wyjście na r edan 
116 - ślizg, stan ślizgu, wej

ście w ślizg 

117 - oderwanie (od wody) 
K .D. 

2. A . N. KUZNIE COW innl: Samoliot Il-18. Moskwa, Transpor t, 
1974 r . 

3. W. A. BORODIENKO, Ł. W. KOŁOMIEC : Samoliot TU-134. Mo
skwa, Transport, 1972 r . 

4. Z. S. CZERNIENKO: Samoliot An-24, Moskwa, Transport, 1978 r. 
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TECHNl8ZNY 'śłOWNIK lOTNlelY 

HYDRAVIONS (I) 

1 - coque (!), c. - fuse!age (m) 
2 - flbtteur (m) (d'hydravion) 
3 - flott eur (m) auxiliaire , f. 

en bout d"aile, f. d'ex tre
mite d'aile, ballonet (m) de 
bout d'a. 

4 - nageoires (fp!) 
5 - coque (f) avant, avant (m), 

partie (f) avan t de c. 
6 - avant (m), proue (f) 
7 - coque (f) a r riere, arriere 

(m) , partie (f) arriere de c. 
8 - arrie re (m), poupe (f) 
9 - e tambot (m) arriere 

10 - tableau (m) arriere 
11 - plan (m) d e formes 
12 - drolte (f) de reference (du 

flotteur; de la coque) 
13 - axe (m) de poussee 
14 - plan (m) des couples 
15 - projection (f) h orizontale 
16 - flottaison (f), ligne (f) de 

f., lignes (fp!) d'eau 
17 - (section (f) longitudinale de 

la coque) 
18 - plan (m) de formes d'avant 
19 - oeuvres (fp!) d'avant, sec-

tlons (fp!) d'a. 
20 - plan (m) de forme d'arriere 
21 - pont (m) 
22 - (llgne (f) de pant) 
23 - quille (f) 
24 - (ligne (f) de quille) 
25 - quille (f) d"angle 
26 - (ligne (f) de quille d'angle) 
27 - bau (m), largeur (f) de Ja 

coque 
28 - Jongeur (f) (de la coque) 
. avant 

29 - longeur (f) (de la coque) 
arriere 

30 - 1. (f) a Ja flottaison 
31 - allongement (m) (du Uot

teur; de la coque) 
32 - plan (m) de ma!tre-couple 
33 - plan (m) de flottaison, 

flottaison (f) 
34 - (plan (m) de section lon

gitudinale de la coque ) 
35 - franc-bord (m) 
36 - clifference (f), angl e (m) 

de difference 
37 - coefficient (m) de finesse 
38 - c. (m) de plenitude cle flot

taison 
39 - c. de p. de plan de cou

ples 
40 - fond (m) (de flotteur; de 

la coque), f: d'hydropla
nage 

41 - plan (m) de f ormes du 
fond 

42 - fond (m) płat 
43 - f. concave 
44 - f. en V, f. amorti en V 

drolt 
45 - course (f) d 'amortissement, 

angle (m) d'amortissement 
46 - angle (m) d'a. 
47 - angle (m) d'amortissement 

au droit de la quille 
48 - fond (m) recourbe, f. in-

curve 
49 - (voute (f) du fond) 
50 - f. (m) a quilles multiples 
51 - renvol (m) d'eau, ,.trottoir" 

(m) 
52 - (sections (fp!) longitudina

les de fond) 
53 - calage (m), angle (m) de c. 
54 - (coque (f) a l'arrire d'hy-

droplanage) 
55 - redan (m) 
56 - (redan (m) simple) 
57 - r. en V, r. en oglve 
58 - hauteur (f) de r. 

59 - babord (m), cote (m) 
gauche 

60 - tribord (m), c. droit 
61 - flo ttabilite (f! 
62 - flottabilite (f), poussee • (f) 

verticale , p . d' Archimede 
63 - f. (f) de reserve, r. (f) de 

f . , coefficient (m) de r . 
de f. 

64 - a flot, en flottaison 
65 - immersion (f) 
66 .- calaison (f), tirant (m) 

d'eau 
67 - oeuvres (fp!) vives , carene 

(f), v olume (m) immerge 
de la c., es pace (m) i. de 
la c. 

68 - flottai son (f) en charge 
69 - oeuvres (fp!) mortes 
70 - insubmersubilite (f) 
71 - etanche a l'eau 
72 - cloisonnement (m), compar

timentage (m) 
73 - compartiments (mp!) etan

ches 
74 - deplacement (m) 
75 - volume (m) des oeuvres 

vives 
76 - eau (f) douce 
77 - eau (f) de mer 
78 - deplacement (m) en eau 

douce 
79 - courbe (f) de deplacement 
80 - centre (m) de carene 
81 - (hauteur (f) de centre de 

carene) 
82 - cert tre (m) de flottaison 
83 - stabilite (f) statlque1 

84 - stabilite (f) initiale, s. me
tacentrique, s. mineure 

85 - position (f) d'equilibre, 
p. neutre 

86 - moment (m) d'inertie de 
flotta lson 

87 - metacentre (m) (de la 
coque) 

88 - hauteur (f) metacentrique, 
h. de metacentre 

89 - (rayon (m) metacentrique) 
90 - moment (m) ·de renverse

ment, m. renversant 
91 - m. (m) de redressement, 

m. redr esseur 
92 - (courbe (f) des moments de 

r edressement, c. de stabi
lite) 

93 - stabilite (f) longitudinale 
94 - dlfference (f), assiette (f) 
95 - moment (m) d'asslette 
96 - stabilite (f) de roulis, s. 

transversale 
97 - mome nt (m) de roulis 
98 - coup (f) de roulis 
99 - depiacement (m) de bal

lonnet, d. de flotteur d'ex
tremite d'aile 

100 - flotteur (m) immerse 
101 - (stabilite (f) d'hydravlon 

avarie, s . d'h. endommage) 
102 - inonder, submerger 
103 - compartiment (m) noye 
104 - surface (f) llbre 
105 - stabilite (f) dynamlque 
106 - s . (f) de lacet 
107 - tangage (m) 
108 - tangage (m), galop (m) 
109 - tangage (m) 
110 - .,ricochet" (m) 
111 - roulis (m) 
112 - decollage (m) de l'eau 
113 - plan (m) de flottaison 
114 - deplacement (m) a falble 

vltesse 
115 - dejaugeage (m) 
116 - hydroplanage (m) (sur Je 

redan) 
ll7 - envol (m) 

5. VFW - Fokker Hydraullces. A!rcraft Engineering, .June, 1974 r. 
6. S. W . MERRILL: Modern hydraulic technology. USA, Idaho, 

1971 r. 
7. Prospekty firmy Messier-Hispano. 
8. K. G. HANCOCK: Power Steering for A ircraft. The Journal of 

the Royal Aeronauttcat .Soctety • .Tuły, 1952 r. 
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Zderzenie czołow·e 

Mimo że problemy wynikające z uderzen iowego dzia łania 
sil na str uktury i organizmy są rozważane już od kilku
dziesięciu lat, a w wypadkach lotniczych ginie coraz więcej 
ludzi - sp rawa ta, jak dotą d , nie znalazła poważniej szego 
odb icia w wymaganiach dotyczących budowy samolotów. 

W przepisach budowy szybowców, zarówno niemieck ich, 
jak i OSTIV, są p ewne sugestie, a le bardzo ogólne i mał o 
precyzyjne . Najba rdz ie j jednoznacznie określone są wyma
gania w kraJ owych Przep isach Budowy Szybowców - przy 
prędkoś ci czołowego zderzenia V = 0,7 V1< przeciążeni e nie 
p owinno przekroczyć wartośc i m 1 = 24. Trzeba jeszcze do
dać , że , jak dotąd , krajowe Organa Nadzoru nie wymagają 
wykazania spełni enia kgo p ostulatu, uzasadnia jąc swoje 
st anowisko tym, że dotychczas w kraju nie było takiego 
wypadku. Trudno uznać tę argumentację wobec masowości 
spor tu szyb owcowego, określonych planów eksportowych 
i zainteresowan ia zagranicznych kontrahentów odpornością 
przednich częśc i k upowanych od nas szybowców. 

W przepisach budowy samolotów, zarówno krajowych , jak 
i zagranicznych. wymagania dotyczące czołowego zderzenia 
ograniczaj ą się do p odania wielkości osiowego przeciążenia 
niszczącego, z reguły wynoszącego m 1 = 9, bez określenia 
prędkości. 

Wobec rozwoju lot n ictwa rolniczego, które „lata nisko 
i powoli", prawdopodobi eństwo zderzenia się czołowego 
z przeszkodą jest wyjątkowo duże i wypadki takie nie na
l eżą do rzadkości . 

Została przyjęta próba określenia pewnych związków opi
sujących przednią część samolotu taką, aby mogła uchronić 
załogę przed poważnymi urazami przy zderzeniu czołowym. 

Założenia 

• Samolot przemieszczający się z określoną prędkością 
V O zderza się czołowo ze sztywną przeszkodą . 

• Zniszczeniu ulega jedynie przednia część samolotu , 
a reszta traktowana jest jako bryła sztywna o masie Q. 

o Energia kinetyczna t ej sztywnej bryły zostaje pochło
nięta przez prac:ę siły bezwładności umieszczonej w 
jej środku ciężkości, z pominięciem efektów termicznych , 
fal owych i in. 

• Siła niszcząca narasta · m onotonicznie od zera i osiąga 
wartość maksymalną w końcowym momencie zderzenia, 
a maksymaln e przeciążenie nie powinno przekroczyć okre
ślone j wielkości m 1• 

Podstawowe zależności 

Przyjmu je się funkcję przyspieszenia w środku ciężkości 
w p ostaci : 

a = Bt11 +Ci11 +1 +Dtn+ 2 , m/s2 (1) 
i ,_całkuj e się ją dwukrotnie przy założonych warunkach 
początkowych : dla t = O, V = Vo, l = O, gdzie: t - czas, 
l - przemieszczenie środka ciężkości sztywnej bryły samo
lotu w trakcie zderzenia. 

Zgodnie z założeniem: 
QV2 Il 

-
0 = f Pdl, J P = Qa, N (2) 

2 o 

gdzie: l1 - przesunięcie końcowe, odpowiadające zniszczo
nej przedniej części samolotu. 

Otrzymanie ekstremalnej siły przy końcu n iszczenia wy
maga: 

(
dP' 

dt t=t1 = O 
(3) 

gdzie : t 1 - czas procesu niszczenia . 
Dla czasu t = t1 otrzymuje si ę układ równań: 

nBt~-i +(n+ l)Ct~ + (n+ 2)Dt11 + 1 = O 

Bt~ + Ct'; +.i +Dt1;+ 2 + m 1 g = O 

(n + 2)(n + 3)Bi';+i +(n+ 1) (n.+ 3)Ct~+ 2 + (n + l)(n + 2)Dt~ +
3 
+ 

+(n+ 1) (n_+ 2) (n+ 3) V0 = O 
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(n + 3)(n + 4)llt';+ 2 + (n !- l)(n H)Ci';+ ' -1 (n -1 I )(n I 2)Di7+•+ 

+ (n + l ) (n + 2)(n + 3)(n + 1,)(ł, - V0 t1 ) = O 
gdzie: g - przyspieszenie ziemskie. 

P o rozwiązaniu tego układu otr zym u je się : 

t , = (11 + 1) (n + 3) [ - ( - T~) + 
6 . mt1; 

V( V0 )

2 
12(n + 4•) ( /1 ) I + - +----- · - -

m,g (n + 3)(n + l)2 m1 g 

B = ( ":t V C = (;;
1

:: ) c, D = ( ;:' :.: ) d 

b = (n + 1) (n + 2) [ 1 - (n ; 3) K] 

c = - (2n + 3) (n + 2) [1- (n + l) (n + 
3) KJ 

(2n + 3) 

cl = (n + 1) (n + 3) [1 - (n ; 2) K] 
K=~ 

1111 gt1 

Ograniczenia 

Ograniczenia strukturalne 

W uzupełn ieniu warunku (3) n a leży sprawdzić czy, lokal
nie, przeciążenie nie przekroczy wielkości założonej m 1. 

Kryterium to sprowadza się, w naszej analizie, do wyma
gania: 

d ( dP) ;:;, O (4) 
dt cit t = t, 

które w1ąze para metry geometr yczne oraz dynamiczne 
i określ a zależność : 

(n + 3) (n + 2) ( vi ) 
3(n+4) mig 

(5) 

Ograniczenia organiczne 

- Ba dania b iodynamiczne doprowadziły do określeni a 
WTC (Wayne Tolerance Curve) i opracow ania n a je j pod
stawie kryterium GSI (Gadd's Severity Indek s) [l) , doty
czą cego u szkodzeń kręgów szyjnych przy czo łowym zderze
ni u. J est to kryterium ocenia j ące skutki urazowe. 

t, 

GSI = f m"dt 
o 

gdzie: m - przeciążenie w wielokrotnościach g, n - wiel
kość wynikająca z WTC i wynosząca n = 2,5. 

W celu zach owania wystarczaj ącego poziomu bezpieczeń
stwa zaleca się przyjmować: 

GSI .;; 500 (6) 
- -· W literaturze spotyk a się równ i eż. [2] , jako ' znaczące 

wskaźniki obciążeni a organizm u załogi , współczynniki okre
ślające zmianę przeciążen ia w stosunku do czasu lub prze
sunięc ia, na początku procesu zder zen ia . W t e j analizie 
będą t o: 

m0 = (±!:_) = 2- ( da ) .,; 1 500 
dt t =o g dt t = o 

(7) 

Tno = ( dm ) = _ l ( da ) ,.; GO 
dl t = o gV0 dt t = o 

(8) 

Wnioski z ograniczeń 

Z analizy warunku (7) wynika, że n ~ 1. 
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Ogran iczenie (5), kt óre jest prawie lin iowo zależne od 
n , nasuwa oczywistą, ze względów konstrukcyjnych, ten
dencję do minimalizacji 11 i w związku z t ym przyjmuje 
się do da lszych rozważa11 n = l i wówczas m amy: 

b = 6 (1 - 2KJ, c = - 15 (1 - l ,6K ), d = 8(1 - 1,SK) 

( 
v, ) 

11 ;J, 0,8 - 0
- = lgr 

1111 g 
(9) 

Z warunk u (9) wynika, że np. dl a Vo = 25 m/s (= 90 km/h), 
( = 55 mil/h) i dla mr = 9 otrzymuje się 11 ;J, 5,5, m; dla m1 = 
= 12 otrzym uje się 11 ;,, 4,,2, m ; dla 111 1 = 24 otrzymuje się 
11 ;,, 2,1 , m; dla m1 = 40 otrzym uj e się Z1 ;,, 1,25, m. 

-m.g 

45,0 

10,0 

J5,0 

30,0 

25,0 

20,0 

15.0 

,10,0 

5,0 

0,2 01 0,6 

/ d ' 
t, · 0,078 s .. 
1n

0 
• -3080 9h 

I, > I , 

t, •0,1815 
m - -118 1,6 

0,8 t.D t 
11 ·#1/u'1 

Rys, 1 

W celu wyznaczen ia GSI przyjmuje się, że, 
t ej analizy, zachodzi zw iązek : 

;--------
(GSl);;=2 ,s = Jl (G SI)11= 2 · J(GSI);;=31 

Wykonując t e całkowan ia otrzymuje si ę : 

na p otrzeby 

[ 
b2 + cd d2

] 
(GSI);; = , = mi t, 0,2(c2 + 2bd) + 0,S(bc) +--

3
--+ 7 

(GSI);,= 3 = mit,. [ 0,25b2 (b -\- 2,4c) + 0,5 (b + 0,75cl) ·(bd+ c2
) :1-

+ d
2(c: 0,3d) +' c(c

2 
-~ 6bd) ] 
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Dla warunk ów granicznych : 

(GSig,.); =3 = - : ; ( m~Vo) 
9 - m 312 V 

(GSI~ )- = _, / 1 0 

· ~r n = 2,5 7 V 0,4 g 

Wprowadza j ąc warunek (6) otrzymuje s ię V0 m:t2 ,,,;; 6000 

które to ograniczenie powoduje np. 

dla m.1 = 24 ---> Va ,;;; 51, m/s; m1 = 40 ---> Va ,;;; 23,7, 1ń /s . 

Dla warunków !1 < łgr otrzymuje się m max > m 1. 

To przeciążenie mmax wynosi: 

[ 
l-2K ]' 

7n 111ax = m 1 (11 - 16K ) 
' 4 (1 - 1,SK) 

p ow staje w chwili: 
l-2K ' 

t = t 
mmax ' 4 (1 - 1,SK) 

Pr·:.:ykład 

Rozpatrźono dane przykładowe : V O = 25 m/ s; m 1 = 24. 
W oparciu o wyznaczon e związki obliczono za leżności : 

GSlii = ,,s ; ma; m0 ; m = f(i) i m =J(ł) (gdzie t = t/t,-czas bez

wym'iarowy) 

dla trzech arbitralni e przy jętych wielkości: ł 1 = 1 m < łg r ; 

-m,g 

45,0 

40,0 

35.0 . 

30,0 

25,0 

200 

15,0 

JO.O 

5.0 

~ 

I, > /9, 

6510 •2 , :510 
i'fl0 · 123, 3/m · 

o a,::,_------'---------1------~-,-.... 
/,O 2.D 3.0 I, rn 

7( Tf7/4Z·~Z 

Rys, 2 
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l1 = 2,08 m = lgr, Z1 = 3 m > lgr- Wyni ki przedstawiono na 
rys. 1 i 2. 

Uwagi końcowe 

• Czołowe zderzenie samolotu z przeszkodą nie jest je
dyną formą zniszczenia rozważaną aktualnie w świecie. 
Badania w Langley [5, 9] dotyczą np. skośnego, pod pew
nym kątem, zderzenia z pa~em lądowania przy prędkościach 
przekracza jących 100 mil/h. 

• Z kryterium (9) wynikają ograniczenia, które dla 
istniejących w cywilnych przepisach przeciążeń m 1 = 9 su
gerują zupełnie karykaturalne wymiary przednich części 
samolotu. 

O ]'~iektóre opracowaniu (np. [7]) informuj ą, chociaż nie 
ma t o jeszcze odbicia w cywilnych przepisach budowy sa
molotów, że pasy, .fotele i ich mocowania p owinny prze-
11osić m 1 = 25 lub nawet m 1 = 45. Nadmienić · można, że w 
wojskowych angielskich przepisach AP-970 już przed 35 la
ty istniało wymaganie m 1 = 25. 

• Głównym, a jednocześnie najbardzie j kłopotliwym , pro
blemem jest t akie zaprojektowanie przednie j częśc i samo
lotu, aby w trakcie niszczenia jej charakterystyka P = f (L) 
odpuwiadala założonej, otrzymane j z przeprowadzone j ana-
li zy. . 

• Procesy niszczenia i pochłaniania przy tym energii 
mają już obszerną literaturę zarówno krajową, jak i świa
tową , a zwłaszcza amerykańską i japońską, a le ukierun
kowaną, w głównej mierze, na struktury samochodów 
i śmigłowców. I stnie je również wiele patentów i struk tur 
spec jalnych, jak np. samochody J ohnst one'a. Szczególnie 
interesujące są dla konstruktorów analizy i badania [4, 6, 8], 
których celem jest umożliwienie przejścia z wyników prób 
statycznych do oceny właściwości dynamicznych, co nie 
zmienia oczywiście problemu, że dowodem jeszcze długo 
będą próby udarowe wyk onywane na q:eczywistej struk
turze z określoną prędkością. 

• Należy zwrócić spec jalną uwagę na określenie i utrzy
manie masy t ej „sztywnej bryły samolotu", gdyż przy za
danej podatności jego przednie j części w trakcie niszcze
ni a - je j zmnie jszenie spowoduje wzrost przec iążeń. Może 

to dotyczyć np. wybudowania się silników ze skrzydeł lub 
zerwania się samych skrzydeł. 

• Samoloty rolnicze typu Ag-2, Thrush, Kruk czy 
M18, które mają uk!ud: silnik - zbiornik chemikaliów -
kadłub z kabiną, mają określoną łatwość w pochła
nianiu energii na stosunkowo dużej drodze, rzędu Z1 ~ 2 m. 
Zgromadzenie przed kabiną st osunkowo dużych m as powo
duje zmniejszenie sił niezbędnych do pochłonięc ia założo
nej energii kinetycznej. Wydaje się jednak, że ze względu 
na poważne trudności przy skonstruowaniu przedniej czę
ści samolotu dostatecznie podatnej przy niszczeniu tak, aby 
przec iążenia nie przekroczyły zadanych, pasy, fotele i ich 
mocowania -powinny być projektowane i sprawdwne na 
przeciążenia nie mniej sze niż m 1 = 40. Na takie same prze
ciążenia należy projektować i sprawdzać m ocowania agre
gatów, których zerwanie się przy zderzeniu mogłoby za
grozić zdrowiu i życiu załogi. 
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PO s IE P TENTY LOT BCZE 

• WSK PZL-Kalisz zgłosiła d o opatento
wania układ z krążącą mocą , zwłaszcza d,o 
wytrzymałościowych badań ruchowych prze
kładni zębatych (wynalazca B. Nowakow
ski). Wynalazek rozwiązuje zagadnie nie 
opra cowania układu h ydraulicznego z krą

żącą mocą , daj ącego się łatwo zastosować 

do przekładni o dowolnym układzie walów. 

3 ~ I 

§ 

Układ wg Wynalazku charakteryzuj e się 

t ym, że badana przekładnia 1 połączona 

j est z jednej strony z silnikiem hyd r a u
licznym 2 i jednocześnie z dowolnym źród
łem uz upełniania mocy 4, zasilanym z ze
wnątrz , natomiast z drugiej s trony z p om
pą 3. Silnik hydrauliczny i pompa ' są po
ł ączone p r zewodami hydraulicznymi 5 i 6 

w ten ,posób , że ciecz robocza wypływa

jąca z pompy 3 wpływa do silnika hydrau-

22 

lic.znego 2, a ciecz wypływająca z tego sil
nika wpływa do pompy 3, przy czym w 
układ przewodów 5 i 6 wlączor,e jest zna
ne urządzenie 7 służące do wyi warzania 
różnicy ciśnień między przewodami iJ i 6. 

Opis wynalazku , chronionego jednym 
za strzeżeniem, opublikowa no w BUP nr 19/ 
/1980 r., w klasie GOlM, pod nr P.219419T. 

O WSK PZL-Krosno zgłosiła do opatento
wania wynalazek pt . Tłumik shimmy (auto
rzy: S. Kustroń i J. Krawczyk). Przedmio
ttsm wynalazku jest tłumik drgań samo-
n astawnych kół, zwłaszcza podwozia samo
lotu przy zetknięciu z ziemią, podczas ko
łowania, rozbieg u i dobiegu. 

Vv cylindrze 1 amortyzatora podwozia z 
kolami umocowanymi do tłoczysk 2 nad 
tłokiem zr,ajduje się suwliwy na wielo
wypustach pierścień J z dwoma czołowymi 

!opatkami odwróconymi w dól. Pierścień 3 

j e t połączony obr otowo tuleją kołnierzową 

5 z nagwint owanym ko11cem z tłoczyskiem 

2. Czoło tłoczyska j est zakończone dwoma 
!op atkami, pokrywaj ącymi się z łopatkami 

pierścienia 3. Łopatki tłoczyska mają dysze 
4. w·szystk ie części tłumika zanurzone są 

w płynie hydraulicznym . Drgania skrętne 

1<61 przenoszone są przez tłoczysko 2 n,1 
jego łopatki ezo!owe. Obrót tłoczyska 

względem cylindra powoduj e przepływ pły
n u przez dysze 4 między kom orami A i B, 
a tym sa mym tłumienie ruchów skrętnych. 

Wynalazek, chroniony trzema zastrzeże

ni ami, zamieszczono w BUP nr 25/1980 r., 
w ,){la ie F16F, pod nr P.221630T. 

X 
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INDAER T-35 Pillan • Chile 

Samolot tłokowy do szkolenia wstępnego i podstawowego 

Na wystawie Farnbo;·ough'82 pokazó no trzeci prototyp 
chilijskiego sa molotu do szkolenia wstępnego i podstawo
wego z silnikiem tłokowym i dwoma miej sca mi t a ndem. 
W samolocie wykorzystano tylną część kadłuba i płat 
o zmniej swne j rozpiętości samolotu Piper PA-32 oraz pły
wające usterzenie wysokości i podwozie samolotu PA-28. 
Projekt samolotu wstał opracowa ny przez zespół inżynie
rów chilij skich w za kładach Piper w Vero Beach , gdzie 
zbudowano również dwa pierwsze prototypy i przeprowa
dzono p róby w locie (250:-7300 h). łącznie z próbami korko
ciągu, zgodnie z wymaganiami FAR 23 aerobatic category. 
Trzeci prot-otyp zmontowano w należącym do lotnictwa 
wojskowego Ma intenance Wing, w Chile. Prndukcja sery jna 
będzie uruchomiona w przyszłym rok1.; w nowych zakła
da ch INDAER, przy czym stopniowo ma wzrastać udz ia ł 
c zęści produkowa nych w kraju - do ok. 700/o. 
Napęd sta now i 6-cylindrowy bokser Aveo . Lycoming 

AEI0-540-Hl-K5 o mocy 224 kW (300 KM) przy 2700 obr/ 
/min z 3-łopatowym śmigłem H artzell o średnicy 1,93 m . . 
Pojemność wewnętrznych zbior ników paliwa wy nosi 292 1. 

T-35 Pilla n m a być t ani w produkcji i eksploatacji 
i spełniać ciężk ie miej scowe wymaga nia geograficzno-kli
m atyczne. W Chile isrtnieje zapotrzebowanie na 100 sam o
lotów, które zastąpią samo1oty Beech T-34A i będą wykio
rzysty wane do szkolenia w ciągu 907100 h (następne 200 h 
na CASA C-101). Ni5ka cena samolotów T-35, 2257 250 tys. 
dol. , stwarza możliwości ich eksportu do innych krajów 
Ameryki Płd. 

Let Z-37T • Czechosłowacja o 
V 

Turbo Cmelak 

Samolot rolniczy z turbinowym silnikiem śmigłowym 

W związku z powszechnym wzrostem zainteresowania 
samolotami rolniczymi z napędem turbinowym silnikiem 
śmigłowym, wytwórnia płatowców Let w Kunowicach opra
cowała nową wersję samolotu Z-37 - o oznaczeniu Z-37T 
- z silnikiem Motorlet M-601B o mocy 515 kW (700 KM) . 
Silnik napędza 3-lopatowe śmigło Avia V 508 o średnicy 
2,50 m i stałej prędkości obrotowej. Silnik M- 601B o ukła
d zie ogólnym wzorowanym na silnikach PT6A zos tał wy
p róbowany p odczas wieloletnie j eksploa tacji na samolotach 
lokal nego t ra nsportu L et L-410 UVP (produkcj a miesięczna 
6 sa molotów). Wykorzystując upust powietrza ze sprężarki 
sil nika zastosowano lekkie ciśnieniowanie kabiny pilota 
zapobiega j ące przedostawaniu s ię do niej chemikaliów. 

Próby w locie samolotu Z-37T rozpoczęto we wrześniu 
1982 r. Nie jest j asne, czy w ytwórnia zam ierza produko
wać nGwe samoloty, czy też s ilniki tłokowe istniejących 
samGlotów (~budowan o ich 700> będą zastępowane silnika mi 
M- 601B. Bior;ąc jedna k pod uwagę ponad dwukrotnie więk
~zą m oc nowego silnika przy jego porównywalnej m asie, 
a tym samym możliwość znacznego zwiększenia udźwigu 
chei11ikaii0w , wyda je s ię , że k onieczna będz ie poważna mo
dyfikac ja pła towca. 

Dane techniczne 

Rozpiętość 
Długość 
Wysokość 
Powierzchnia nośna 
Masa całkowita maks. 
Prędkość robocza n orm. 
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12,22 m 
10,25 m 
3,20 m 

23,80 m2 

2200 kg 
140+160 km/h 

Dane techniczne 

Hozpięto ść 
Długość 
Wysok,ość 

Pow ierzchnia nośna 
Masa własna 
Masa ca lk. maks. 
Prędkość maks. n.p.m. 
Prędkość przelotowa 

na 750/o m ocy na 2680 m 
\V-znoszenie maks. 
Pułap praktyczny 

p 

Zasi ęg na 750/o mocy, 45 min rezerwa 

TYPY 

8,81 m 
7,97 m 
2,34 m 

13,64 m 2 

929 kg 
1315 kg 

31 1 km/h 

298 km/h 
7,7 m/s 

5820 m 
1093 km 

W.K. 

W .K. 
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VRTEMYSlU LOTNICZEGO I SILNIKOWEGO 

Wybrane elementy technologii sto owanych 
w modelarstwie odlewniczym 

W Modelarni Odlewniczej przy Zakładzie Metalurgicz
nym WSK PZL-Rzeszów wykonuje się oprzyrządowanie od
lewnicze z metalu-żeliwa, stali, al uminium, stopów nisko
topliwych, drewna, tworzyw sztucznych, żywic epoksydo
wych, poliuretanowych i kauczuków silikonowych . 
Oprzyrządowanie to jest eksploatowane w trzech typach 

odlewni: żeliwa, al uminium i precyzyjnej. W odlewniach 
tych dokonuje się ciągłego procesu i wdrażania mechani
zacji, automatyzacj i oraz likwidacji uciążliwych i nieeko
nomicznych metod produkc ji. Wprowadzanie nowych t ech
nologii pociąga za sobą zmiany oprzyrządowania i sposobu 
jeg.:i wykonywania. Omówienie niektórych problemów z tym 
związanych jest przedmiotem niniejszego artykułu. 

Materiały do wyrobu omodelowania odlewniczego 

Oprócz klasycznych materiałów modelarskich jak drew
no, m etal , płyty pilśniowe, pażdzierzowe i gips przy wy
konywaniu modeli, rdzennic i form używa się wielu innych 
materiałów, które pozwa lają na rozszerzenie zakresu ~t a
sowanych technologii modelarskich. Do za sługujących na 
uwagę należą : 

Zywice epok sydowe 

Żywice epoksydowe służące do produkcji omodelowania 
odlewniczego dzielimy Ha następuj ące grupy (ze względu 
na sposób przetwórstwa): 

-· żywice (kompozycje) do warstw wierzchnich, tzw. żel -
koty, 

- żywice do odlewania i wylewania powierzchni, 
- żywice i p asty do laminowania, 
-- pasty do modeli wyjściowych, 
- żywice spien iaj ące s ię, 
- żywice wzmacniające. 
W oparciu o p odstawowe właściwośc i t echnologiczne opra

cowano własne (fabryczne) zestawy kompozycji epoksydo
wych, głównie z krajowych tworzyw. Przykładowe t ec hno
logie poda ne na rys. 4, 5, 6. Ponadto w małych ilościach 
do wykonywania omodelowania stosowane są: 

- Araldit SW 404/HY 404 jako żelkot, warst wa p o
wierzchniowa na robocze powierzchnie m odeli, płyt mode
lowych i rdzennic, 

Rys. 1. Stanowisko tokarskie do wykonywania kopii odśrodko
wych 
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Inż. STANISŁAW CUPRYS 
WSK PZL-Rzesz6w 

Zab:lad M etalurgiczny 

-· Araldit S 410/H 410 na warstwy powierzchniowe form 
negatywowych do modeli lub makiety rdzeni, 

- - Araldi t ew 418/HY 418 na warstwy licowe, na ele
menty pracujące w podwyższonej t emperaturze, 

- Araldit ew 2215/HY 2215 do odlewania monolityczne
go drobnych modeli, 

- Araldit HY 426/HY 427 jako pasta do modeli wy j
ściowych. 

Elastomery pol 'iure tanowe 

Elastomery poli uretaw>we mają zespół właściwośc i fizycz
nych, które czynią je bardzo przydatnymi do wykonaw
stwa elastycznych i sztywnych form modeli odlewniczych. 
Obecnie produkuje się clastomt ry p oliuretanowe p ozwala
jące na odtworzenie na jdrobnie jszych szczegółów p owierzch
ni m odel u. Mają dobre właściwośc i przetwór cze, łatwo wy
pełniają formy, proces utwardzania następuje w tempe
r aturze pokojowej, 

Przy stosowaniu elas tomerów poliuretanowych należy pa
miętać, że są bardzo wrażliwe na wodę, łatwo absorbują 
wilgoć z powietr za i z każdej powierzchni, z którą są w 
kontakcie. Jako śro dki oddzielające w aerozolu stosuje się 
smary silikonowe i t eflonowe, Po naniesieniu środka od
dzielającego należy suszyć powierzchnię nadm uchem cie
płego powietrza. Opakowanie z tworzywem poliuretanowym 
można otwierać dopiero przed użyciem. Do ,sporządzania 
kompozycji ni e mogą być użyte naczynia papierowe, gdyż 
wchłaniaj cl wilgoć. Składniki tworzon e j kompozycji przed 
odważaniem i mieszaniem powinny być p odgrzane do 
temp. 50°e. Kompozycję po wymieszaniu należy umieścić 
w próżni (na 10715 min\. W Modela rni WSK P ZL-Rzeszów 
stosuje się żywice poliuretanowe (pod nazwą Ureol pro
dukcji firmy eiba-Geigy A.G.) do wykonywania oprzyrzą
dowania, głównie form, dla odlewni precyzyjnej. 

Kauczuki silikonowe 

Kauczuki silikonowe wulkani zuj ące na zimno (RTV) są 
materiałem szeroko stosowanym do r eprodukcj i wyrobów 
artystycznych, innowacji i elementów mebli wykonywanych 
z tworzyw sztucznych. Dzięki specjalnym właśc iwościom 
znalazły duże zastosowanie w modelarstwie odlewniczym 

Rys. 2. W yj mowanie rdze nia z formy 
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do. wykonywania form i modeli elastycznych. Szczególnie 
przydatne są kauczuki o n azwie Sil astic E RTV i J RTV, 
które prezentują ogromny postęp wśród elastycznych ma
teriałów m odelar skich. Do głównych ich za let należy zali, 
czyć: · wysoką wytrzymałość, odporność na ścieranie, mini
malny skurcz, wysoką wydłużalność , odporność na t empe
raturę (do 300°C) , a p o d odaniu kat alizatora są płynne 
i zdolne do wypełniania najdrobniejszych szczelin, odwzo-

Rys. 3, Stanowisko próżniuwe do Irnmpozycji z tworzyw sztucz
nych 

rowywania najbardziej skomplikowanego szczegółu . Po 
utwardzeniu ich, wysoka wytrzymałość czyni je idealnymi 
do produkcji elastycznych form i modeli. 

Stopy niskotopliwe 

Stopy niskotopliwe - bizmut, cyna są znakomitymi m a
teriałami do ekonomicznego wytwarzania form metalowych 

a) I s;z1QH1B,WP-I 

b) Żelkot Araldif SW-404 

I 

c) 
Model podwymiarowy =I= 

Wyp chacze 

Rys . 4. Kolejne fazy wykonania modelu dla turbiny m orskiej 
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na modele woskowe i stosowane w odlewaniu modelach 
wytapianych. Stopy te w zależnośc i od składu chemicz
nego (Sn; Bi, Pb, In) można uszeregować wg temperatury 
topnienia od 47 d o 227°C. Na aJą się one do odlewan ia; 
ponieważ nie wykazują skurczu, dają bardz'.J dokładne 
kształtki odlewnicze, możnc1 j ł::t t wo obrabiać dzięk i 
niskiej t emperaturze t opnienia, mogą być używane wielo-• 
krotnie. Obróbka tych st opów nie wymaga wieikiego wy
po sażenia, ale w celu uzyskan ia d ob rych odlewów trzeba 
znać jej p odstawowa specyfikę . Pracować mGżna w g· t e j 
samej metody i b ez różnicy , czy stop st :-su jemy przez 
: ,.,odel d o wylu nania f· ;rmy,, czy t :)ż wl:rny eh for my w 
celu uzyskani a m· ,dclu. SV•p bizmu t--c::n-;:i ze SV/Jimi nie
zwykłymi wlaiciwJśc:ian~ i produk~yjnymi da je wielkie moż
liwoś ci w zmnie_i~zar,i u l: mplika~ji i cz::csJrhLm n Jst:i wy
k : n;n,van ia form d la cdl ,, w1:.ic twa precyzyjncg, . 

a) Q Z- 118 , WP-1 

/ 

b) Żelkot Ara/dit svv-404 . I 

J~I 
c) Masa żywiczna -piaskowa /EPIDIAN 5 + Z1 

:!:J!_iasek kwarcowy_ 

d) 

Rys. 5. Kole jne fazy wykonania monelu przy wykorzystaniu wy
pełniacza objętościowego 

Inne materiały 

Oprócz p rzedstawionych powyżej materiałó.w modelar
skich niezbędne są materiały pomocnicze jak: tkaniny 
i maty szklane, rowing cięty, r ozpuszczalniki nitro, aceton, , 
ksylen, chloroform, folie woskowe (na które opracowano. 
własną technologię) , folie polietylenowe, płyty metaplekso- · 
we, plastelina, papier pakunkowy, t oaletowy, krzemionka 
koloida lna (Aerosil SiO), talk, farby suche i barwniki, 
taśmy samoprzylepne itd. 

Wykonywanie omodelowania metodą 
,,nakładania ścianki" 

Metoda ta jest stosowana w wykonywaniu modeli, skrzy
nek rdzeniowych, głównie do odlewów cienkościennych, 
kształtowych, przestrzennie rozwiniętych o trudnych do 
określenia grubościach ścianki. Zapewnia ona wykonanie 
dokładnej grubości ścianki przy stosunkowo prostej meto
dzie pracy m odelarza. 
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Najpililrw wykonuje się rdzeń, w oparciu o k tóry po
wstaje rdzennica, a· następnie nakłada się ścianki na 
rdzeń przez nałożenie listew, klocków drewnianych , które 

a) 

b) 

c) 

d) 

I 
Ql - 118,WP-1 

Wychód 

Plastelina 

Pokrywa 

Wypychacze 
srubowe 

kompozycja Ara/dit CW- 215 

Utwardzenie i ;vyjecie 

W pychacze 
◄ 

z kolei wypełnia się odpowiednią masą modelową, płyt 
woskowych lub, dla grubych ścianek, fil cu. Wszystkie od
biegające od ipwnomierne j grubości ścianki i niewygodne 
do wykonania z płyty woskowej czy innej elementy, jak 
np. nabici, kołnierze itp., mogą być mocowane na rdzeni u

1 
a przestrzenie wolne i przejścia wypełnia się pastą mode
l ową. Błędy w grubośc i ścianek przy tej metodzie,, nawet 
przy skomplikowanych formac h, nie występują. 
Powyższa metoda daje zadowalające wyniki przy budo

wie . dużych modeli, w których eliminuje się deficyt owe 
drewno przy odpowiednim wzroście trwa ł ości" oprzyrządo 
wania. 

W wybranym przykładzie (rys. 4) pokazano wykon::mie 
omodelowania do turbiny m or skiej , składającego się z wie
lu elementów - modeli i rdzennic wielkopowierzchnio
w ych. Zastosowanie t e j kombinacji pozwoliło na zaoszczę
dzenie ok. 15 m 3 drewna oraz na wykonanie oprzyrządowa 
nia w stosunkowo krótkim czasie, przy współudziale mo
delar zy o niższych kwalifikacjach. 

Wnioski 

R ozwój produkcji oprzyrządowania modelowego napotyka 
na duże trudności. Najważniejsze z nich to: 

- niedoinwestowanie bazy narzędziowej wydziałów m o
delarni, 

- nikły stopień normalizacji oprzyrządowania modelo
wego, brak centralnej wytwórni normaliów, galanterii i sty
pizowanych elementów oprzyrządowania , 

- niedobór wysoko kwalifikowanych modelarzy w drew-
nie i metalu, · 

- brak wyspecjalizowanych dostawców materiałów mo
delarskich podstawowych i pomocniczych. 
Biorąc pod uwagę powyższe trudności, modelarnia musi 

szukać wyjścia z impasu przez ciągłe doskonalenie metod 
wytwarzania , odpowiednio dobranych i postępowych tech 
nologii. W tych kilku przykładach artykułu zasygnalizo
wano pracę na tym odcinku naszej modelarni, która musi 
być sam owyst a.rczalna dla zakładowych odlewni. 
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Rys . 6. Kolejne fazy wykonania oprzyrządowania z zastosowaniem 
innych kompozycji 

Wytrzymałość zmęczeniowa -Z9o stopu A3 b. 

Szer-okie stosowanie stopu P A33tb w lotniczych ~on
strukcjach jako zamiennika stopu AKST produkcji ra
dzieckiej i stopu 2014T6 produkcji amerykańskiej wymaga 
określania wytrzymałości zmęczeniowej tego stopu. Jest to 
związane z potrzebą udokumentowania resursu cz_ęści mimo 
prowadzenia wielu innych prób i badań zespołów oraz 
całych płatowców. W WSK PZL-Swidnik podjęto więc 
próbę wyznaczenia wytrzymałości zmęczeniowej Z 90 przy 
próbie obrotowo-giętnej produkowanego obecnie stopu 
PA33tb w oparciu o Ne= 2 X 107 cykli, metodą klasyczną 
na maszynie zmęczeniowej , zgodnie z metodyką i wyma
ganiami PN-76/H-04325 „Badanie m etali na zmęczenie. P o
jęcia podstawowe i ogólne wytyczne przygotowania próbek 
oraz przeprowadzenia prób" i PN-76/H-04326 „Badanie me
tali na zmęczenie. Próba zginania". 
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Rodzaj materiału i jego obrób a cieplna 

Do wyznaczenia wytrzymałości zmęczeniowej 2 90 użyto 
stopu PA33 dostarczonego w stanie w yciskanym przeciw
bieżnie, bez obróbk i cieplnej, zgodnie z PN-73/H-93670 
,,Aluminium i stopy aluminium. Pręty dla lotnictwa". 

Producentem prętów są Zakłady Metali Lekkich w Kę
tach . Do badań użyto pręta o średnicy 80 mm, który jest 
najczęściej stosowany w naszym Zakładzie . Mając do dys-
pozycji 12 różnych partii tego materiału, do badań wyty
powano pręty z partii. nr 3117/80 o maks. zawartośc i krze
mu oraz żelaza , w ykazanych w ateście dostawcy w st o
sunku do wymagań PN-79/H-88026 „Stopy aluminium do 
przeróbki plastycznej. Gatunki". Przy typowaniu kiero
wano się tym, że zarówno krzem jak i żelazo w stopach 
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aluminium tworz~ fazy ujemnie wpływające na właści
wości zmęczeniowe tych materiałów. 
Półfabrykaty próbek o średnicy 15 mm i długośc i 110 mm 

pobrane z miejsc pokazanych na rys. 1 poddano obróbce 

110 ·6 ! 5 -------1 

r/..15 ·-= 

700 
1- .:)--- ------- ------·------ ... , 

Tt · '11/'' RI 

Rys. 1. Pobieranie p róbek do określenia składu chemicznego SK, 
właściwości mechanicznych R,,. i właściwoś ci zmęczeniowych z 90 

cieplnej wg parametrów zalecanych przez producenta prę
tów PA33 jako „tb" w celu uzyskan ia maksymalnych wła
ściwości mEcchanicznych i zmęczeniowych . Parametry t akie 
zaleca również amerykaI'lska norma MIL-H-6088E n a para
metry „T6" dla stopu 2014. P a rametry obróbki cieplnej 
podaje tabl. 1. 

TABLICA I 

Rodznj zahicgu obróbk i 
. r nramctry ohr6bki cieplnrj 

c ieplnej I t emp . , °C I czas, h I ośrodek 

Przcsycnnic w wunuic 
sulctrzuncj 500 ± 3 1 wo<la 

Starzenic n aturalne otoczen i n 96 powietrze 
Starzenic sztu czne 160 ± 5 JO powietrze 

P odczas obróbki cieplnej kontrolowano zach owanie para 
metrów oraz dok onano sprawdz .nia twardośc i po obróbce 
cieplnej, która wynosiła I-IB10, 1000, 30 = 1407146. Prawidło
wość obróbki cieplnej potwierdziły wstępne badania omó
wione poniżej . 

Badania wstępne 

P rzed przystąpieniem do prób zmęczeniowych przepro
wadzono badan ia wstępne matcrinłu PA33tb o średnicy 
80 mm, pobra nego z par tii 3117/80 wykonując : b adani e 
składu chemicznego, badanie właściwości m echanicznych 
oraz bada nie twardośc i. 

Badanie składu. chemicznego 

Z pobranego odcinka pręta materiału P.i\33 o średnicy 
80 mm i długości 700 mm z obydwu ko1'lców pobrano prób
ki, wykonując analizę chemiczną w Centralnym L ab orato
rium Zakładu WSK PZL-świdnik. Wymagania normy 
PN-79/H-88026 dotyczące składu chem icznego oraz wyniki 
analizy chemicznej dostawcy i CLZ WSK PZL-Świdnik 

Badania przeprowadzono na szesc1u próbkach pobranych 
z miej sc p okazanych na rys. 1. Wymagania PN-73/H-93670 
dotyczące właśc i wości m echan icznych, uzyskane w ba da 
niach u dostawcy oraz ot rzymane w CLZ WSK PZL-Świd
nik, przedstawiono w tabl. 3. Uzyskane wyniki są wyższe 
od wymagań PN-73/H-93670 i świ adczą o prawidłowo prze
prowadzonej obróbce cieplnej. 

TAIJLICA 3 

I 
\Vy konu wca 

I 
Uz.yskm1c wy nik i 

N r purlii bada ft 

I \ Rm, l\IP11 Ra, TIIPa A4,% 

wym ngc& ni a 
P N- 73/H-93670 4Sl 01 i cnt. min. 10 

311 7/80 <l os tawcu (atest) 514,-:- 556 4 20 -:--452 10,5 .;.20 

CLZ WSKPZL- 430 .;.502' ) 426 .;. 441 " ) )2 ,J .;- 13,3') 

.Swidnik 438 ,129 12,7 

* ) W liczniku podano warto~ć minima l ną i nrnksymaln:) , a w mianowniku wmtobć 
§rcdniq uzyskaną z sze§oiu pr6hck. 

+-

7 
~-

[ 18 
A 

Rys. 2. Kształt prólJki do badań Zgo 

Badanie twardości 

Przeprowadzone b::.danie twardości metodą Brinella przy 
użyciu kulki o średnicy 10 mm i obciążeniu 1000 kg wy
kazało twardość próbek J-IBw1000, 30 = 1407160. PN-73/H-93670 
nic określa wymaganej twardośc i dla stopu PA33tb. 

Rys . 3. Maszyna zmeczeniowa RAPID-PUNZ firmy Schenck 

Skład chemiczny, % 

Nr partii \Vykoanwca badall składniki podstawowe 

I 
d omieszki 

Cu I Mg I Mn I Si I Al Ni I Fe I Zn I Ti 

wynrngania PN-79/l-I-88026 3,9.,. ,1,8 0,4 .;. 0,8 0 ,4+ 1,0 0,6 .;. I,2 r eszta maks . O, 1 m aks . 0,7 m aks. 0,3 maks. 0,2 

3117/80 <l ostawcn (ntcst) 4,50 0,73 0,79 

CLZ WSK P ZL-Swidnik 4 ,80 0,70 0,80 

podaje tabl. 2. Uzyskane wyniki badań dotyczących składu 
chemicznego są zgodne z wymaganiami PN-79/H-88026. 

Badanie właściwości mechanicznych 

W celu potwierdzenia prawidłowości przeprowadzonej 
obróbki cieplnej w badaniach wstępnych wykonano próbki 
wytrzymałościowe i określono R rn, Re oraz A 4• 
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1,12 reszta nic had . 0,42 nic bad . nic bad. 

1, 15 reszta nic hnd . 0„11 nic bnd. nic h ud. 

Liczebność próbek i ich pobieranie 

Próbki do określeni a składu chemicznego, właściwości 
mechanicznych i właściwośc i zmęczeniowych materiałów 
PA33 pobrano z pręta o średnicy 80 mm w sposób p oka
zany n a rys. 1, tj. zgodnie z PN-69/H-04307 „Pobieran ie 
i prz.ygotowywanie próbek do badań właściwości zmęcze
niowych". 
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W celu wyznaczenia wytrzymałośc i zmęczeniowej Z 9o 
oraz wykreślenia krzywej Woblera ustalono następujące p o
ziomy naprężeń i liczebność próbek dla tych p oziomów: 
Z go = 0,75 Rm = 372 MPa - dwie próbki, 
Z go = 0,60 ll,m = 294 MPa - dwie próbki, 
Z 9 u = 0,50 Rm = 245 MPa - dwie próbki, 
Z uo = 0,40 Rm = 196 MPa .- dwie próbki, 
Z 90 = 0,30 Rm = 147 MPa - dwie próbki, 
Z 00 = 0,25 Rm = 127 MPa - trzy próbki. 
Dodatk0wo wy k onano rzy próbki do ewentualnego powtó
rzenia badania w przypa ku zniszczenia próbki z p owodu 
nieprawidłowego badania. 

W celu zmniejszenia rozrzutu wyników, do badań pobra
no próbki wg ich najbliższego położenia. Próbki do badań 
zmęczeniowych wykonano metodą t oczenia na tolrn,cc ste 
r cwanej numerycznie, typ SPT-1 6N, co zapewniło dużą po
wtarzaln'lść kształtu i wymiaru. Kształt p róbki d -J badai'i 
zmęczeniowych Z 90 oraz jej wymagania p okazuje rys. 2. 
Użyte do badań próbki miały kształt zgodny z PN-76/H

-04326, natomiast wymiary zgodne z zaleceniami producen
ta maszyny zmęczeniowej, na której prowadzone były ba
dania. 

Rodzaj i typ mas7.yny zmęczeniowej 

Badania wytrzymałości zmęczeniowej Z go przeprowadzono 
na maszynie zmęczeniowej typu RAPID-PUNZ firmy 
Schen ck -- RFN (rys. 3). J est t o maszyna zmęczeniowa do 
zginania obrot owego i służy do usta lania wytrzymałości 
zmęczeniowej Z go, a jej dane techniczne są następujące: 

- moment zginaj4cy - maks. 2700 N • cm, 
- obciążenie próbki - maks. 900 N/cm2, 

- maks. przegięcie próbki - 5°35', 

r-1 r 
I I - 7 - ..., 

I 

J '~ '' l 
T : 

_J_/ • . T< 199/dl R4 

Ryn. 4 . Schemat obclążenla na maszynie zmęczeniowej RAPID
-PUNZ: 1 i 3 - w rzeciona z uchwytami, 2 - badana próbka, 4, 5 
i- 6 - obclątniki; a, b - ramiona układu dźwigniowego 

tABLICA 4. Zestawienie wyników Ladań zmęczeniowych 

Nr I próbki 

l 
2 
~ 

4 
5 
6 

7 
8 

9 
10 

11 

12 
13 
14 

- --
15 
16 

d I 
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Średnica I 
próbki , 

mm 

6,74 
6,73 
6.73 

6,74 
6,70 
6,72 

6,72 
6,72 

6,74 
6.72 

6,72 

6,70 
6,74 
6,69 

6,7 1 
6,71 

Bicie pr6bki , 
mm 

0,010 
0,010 
0,010 

0,010 
0,015 
0,010 

0,010 
0,010 

0,010 
0,010 

0,040 

0,010 
0,0IO 
0,010 

0,010 
0,010 

I 
Naprężeu ie, I 

MPa 
Liczba cykli, 

N , w tys . I Uwagi 

pTóbkę zu.iszczono przy pr6hie maszyny 
372 I 12 I 372 16 I 

próbkę odrzucono z winy prowadz'}cego 
badanie 

294 63 
294 82 ---
245 149 
245 135 

---
196 1263 

makro 196 l 520 

po N = 3 050 OOO próbę przerwano wskutek 
dużego baln.su związanego z bic iem próbki 

147 ll4ll8 
147 100 413 
147 100 615 ---
127 20140 
127 35 209 

- częstotliwość drgań - 6000/min, 
- pobór mocy - ok. 0,24 kW. 

Rodzaj obciążenia i częstotliwość 

Mechan izm urządzenia obciążającego maszyny zmę ze
niowej RAPID-PUN'.6 zapewnia, że ustalone naprężenie 
zmienne próbki podczas trwaniu próby p ozostaje na stałym 
pozh,mie bez powstawania dodatkowego naprężenia stycz
nego. Przy wyznaczaniu wytrzymałości zmęczeniowej Z 9o 
si•)pu PA33tb zastosowano symetryczny (wahadłowy) cykl 
naprężeń, dla l tórego maksymalne wartości s,1 równ co 
do wartości i różne co do znaku (amax = --<1m1nl : 

-- średnie naprężenie cyklu am = .O, 
- · amplituda cyklu n;-iprężer1 aa = Omax, 
- współczynnik symetrii cyklu R = -1. , 
Obciążenie na muszynie zmęczeniowej RAPID-PUNZ jest 

realizowane układem dźwigniowym w sposób p okazany na 
rys. 4. Powierzchnia wykresu momentu zginającego wy
tw,irzoneg wyżej polrn:-:anym -układem dźwigniowym ma 
kształt trapezu co oznacza, że m cment obciążający na dłu
gości próbki jest sta ły . 

Dysponując mas,.yną zmQczeniową RAPID-PUNZ, która 
ma częstotliwość 100 Hz (6000 obr/min), zastosowano taką 
częstotl iwość do. badań związanych z ustaleniem wytrzy
małośc i zmQczcni0wej Z 00 dla materiału PA3, tb. 

o 

Przebieg prób zmęczeniowych 

Rys. 5. Schemat zło
mu zmęczeniowego 
próbelc z

00 
nr l do • 

nr 6 

P rowadzenie prób zmęczeniowych w celu wyznaczenia 
wytrzymałości zmęczeniowej Zyo i wykreślenia krzywe j 
Wiihlera dla stopu PA33tb rozpoczęto od najwyższego po
ziomu naprężeń wyliczonych ze średniej wytrzymałości Rm 
uzyskan j z sześciu próbek na rozciąganie. Zgodnie z wy
tycznymi PN-76/H-04325 ustalono sześć poziomów naprężeń , 
które zostały omówione wyżej . Próby prowadzono zgodnie 
z instrukcją obsługi maszyny zmęczeni owej, uwzględniając 
rzeczywiste średnice próbek, k tóre mierzono mikrometrem 
do dwóch miejsc po przecinku. Próby odbywały się w la-

Rys. 6. Schemat zło
mu zmęczentowego 
próbek Zuo nr 7 do 
nr IO 

b oratorium, w którym temperatura wynosiła 18+23°C, bez 
środowiska agresywnego. Uzyskane z prób wyniki zesta 
wione zostały w tabl. 4. 
Ponieważ złomy zmęczeniowe stanowh1 wyjątkowo war

tościowe źródło informacji, dokonano oceny złomów znisz
czonych próbek. Na próbkach Z 00 nr 1 do nr 6 zaobser-
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TABLICA 5, Zesiawienio wytrzymałośc i 7.go 

Wykonnwon badu(, (ir6 dlo) 

I 
Rodzaj 

I 
R,,. , Mrn 

I 
Ilnzn Ne I Zgo, MPa mnlcrinlu 

Badn.niu własne w \VSK 
PZL-Swidnik PA33tb 480 2 X 10' 147 

Sprawocznik po nwi nrj on-
uym muteri .1 lam, t. I AKOT 470 5 x l0 8 122 

P oradnik-A lu mi oi um - 43 1 5 X 10 8 122 
Katn\og wł~14c i wo~c i 'L.JU ~czc -
n iow ych matcriulów PA33 tL 480 5 X 10 8 112 

wowano _złomy zmęczeniowe, przedstawion~ schematycznie 
na rys. o. Są to typowe złomy zmęczeniowe dla p róbek 
gładkich, silnie obciążonych przy badaniu obrotowo-gięt
nym. 

Na próbkach Z, o nr 7 do nr 10 złomy zmęczeniowe mają 
charakter przedsta wiony schematycznie na rys. 6. Są t o 
typowe złomy zmęczeni owe dla próbek gładkich o średnim 
obciążenit; przy badaniu obrotowo-giętnym. 
Obserwując złomy przy ośmiokrotnym powiększeniu, nie 

zaobserw0wano wad materiałowych. 

' 
> .. - ł 

.; ,-
✓ , ,. 

.. ,._, 

Rys . 7. Mikrostruk tur a p ró bki Zgo nr JO po badaniu zmęcze nio

wyn1; pov\,iGl<szeu ie 200X 

Próbk~ Z vo . nr 10, p oddano badaniom mikroskopowym, 
wykonuJąc szlif wzd1uż osi próbki, obserwując mikrostruk
turę od miejsca przełomu w kierunku chwytu. Obserwo
wana mil rostruk tura jest typowa dla dopu PA33 w stanie 
p o. prz syceniu i sztucznym sta rzeniu . Na tl e krysz
tałow a r ozt woru stałego . o osnowie aluminium wi
d oczn~ są w ydzi_~leni~ fa z międzymetalicznych o różnym 
stopmu k oagulacJ1, głownie t ypu Al 2Cu i Al.CuMg o orien
tacji ·odpowiadające j kierunkowi przeróbki plastycznej ma
tenału. Fazę o zabarwieniu ciemnym prawdopodobnie sta
nowią nie r ozpuszczone wtrącenia związków żelaza. W stre
fie ogniska zmęczenia ani w sąsiedztwie nie stwierd zono 
wad pochodzen ia materiałowego. Mikrostrukturę wraz 
z ogniskiem pęknięcia zmęczeniowego pokażano na rys. 7 
i 8. 

~-- ·-,,~:: 

-·,r.·~--
. ~ .. - "' 

• < 

Rys. 8. Mikrostrulctura próbki Zgo po badaniu zmęczeniowym . 

Zdjęcie wykonane w sąsiedztwie ogniska zmęczeniowego pokaza
nego na rys, 7; powiększenie 250X 
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Rys. 9. Wykres Włihlera dla stopu PA33tb: 1 -
0 

próbki zniszczone, 
2 - próbki niezniszczone · 

Wykres Wiihlera 

Na podstawie przeprowadzonych badań zmęczeniowych, 
których wyl'}iki zestawiono w tabl. 4, zosta ł wykonany 
wykres Woblera w układzie: na osi rzędnych odłożono na
prężen i e w skali proporcjuna lnej, a na osi odciętych liczbę 
cykli w skali logarytmicznej. Wykres ten jest przedstawio
ny na rys. 9. 

Omówien·e wyników 
W stali ni e obserwuj e się obn iżenia wytrzymałości zmę

czeniowej przy liczbie cykli zmian większej niż 2 mln. 
· Natomias t w st opach aluminium, jeszcze po 10 a nawet 
50 mln cykli obciążeń, wytrzymałość zmęczeniowa spada . 
Należy zaznaczyć, że p o 10 mln cykli spadek t en jest już 
niewielki. 
Mając powyższe na uwadze, po uzyskaniu bazowej liczby 

cykli NG = 2 X 107, przy naprężeniu a = 147 MPa na prób
-kach Z go nr 12 i nr 13 p rowadzono dalsze badania aż do 
u zyskania 100 mln cykli. Po uzyskaniu na tych próbkach 
N = 100 mln cykli, _ przeprowadzono badanie pr zy naprę
żeniu a = 147 MPa na próbce Z go nr 14, aby spełnić zale
cenia normy PN-76/H-04325 która mówi, że liczba próbek 
na poziomie obciążenia odpowiadającego wytrzymałości 
zmęczeniowej p owinna być ni e mnie jsza niż t rzy. 
Ponieważ na próbkach Z 90 nr 12, nr 13 i nr 14 uzyskano 

bazowe liczby cykli przy naprężeniu a = 147 MPa , pozostałe 
próbki Z 9 o (nr 15 i nr 16) przebadano k ontrolnie przy na
prężeniu a = 127 MPa, tj. na najniższym p oziomie naprę
żenia . U zyskane wyniki podano w tabl. 4. P oró vnanie 
uzyskanych wyników z badań własnych z wynikami zebra
nymi z literatury przedstawiono w tabl. 5. 

Ograniczone możliwości korzystania do celów badawczych 
z jedynej będącej w posiadaniu WSK PZL-Świdnik maszy
ny zmęczeniowej nie pozwoliły na przeprowadzenie badań 
przy naprężeniu a= 147 MPa w oparciu o NG = 5 X 108 

cykli (badanie trzech próbek trwałoby ok. 6 miesięcy). 

Wnioski końcowe 
• Ze względu na roboczy charakter przeprowadzonych 

badań, w a rtykule nie poruszono zagadnień teoretycznych 
związanych z mechanizmem zmęczeniowego niszczenia ma
teriałów. 

• Otrzymane wyniki z badaJ'1 właściwości zmęczeniowych 
Z 9o wykazują dużą prawidłowość rozkładu wytrzymałości 
czasowej dla różnych poziomów naprężeń oraz wytrzyma- · 
ł ości nieograniczonej przy naprężeniu a = 147 MPa. 

11 W obliczeniach konstrukcyjnych części wykonywanych 
z materiału PA33tb wg PN-73/H-93670 można przyjmować 
Z 9 o = 147 MPa w oparciu o NG = 2 X 107• 

• Przeprowadzone badania zmęczeniowe potwierdziły że 
stop PA33tb produkcji p olskiej może stanowić zamie1{nik 
radzieckiego stopu AK8T i amerykańskiego stopu 2014T6. 

• Ponieważ materiał PA33tb -stosowany jest dość sze
r oko w k onstrukcjach lotniczych, wskazane jest przepro
wadzenie prób zmęczeniowych Z 90 w oparciu o NG = 
= 5 X 108, co umożliwi p orównanie u zyskanych wyników 
z wynikami podanymi w literaturze. 

• W celu wszechstronnego p oznania stbpu PA33tb jako 
tworzywa konstrukcyjnego, oprócz badań zmęczeniowych 
celowe jest prowadzenie stoiskowych badań zmęczeniowych 
gotowych części i zespołów z tego matei;iału. 
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Z DZIEJÓW POLSKIEJ TECHNIKI LOTNICZEJ 

Polski silnik pulsacyjny z 1933 r. 

Jednym ze śladów p rób zbudowania w Polsce przed 
II wojną światową silnika odrzutowego, o których pisał 
A. Glass w nr 6/82 T Li A , jest doświadczalny silnik pulsa
cyjny ek 3ponowany w warszawskim Muzeum T ech niki. Fo
t ografię t ego eksponatu przedstaw ia rys. 1, a opis eksponatu 
brzmi: ,,Pierwszy polski silnik odrzutowy - model d o
świadczalny o działaniu nieciągłym pulsacyjnym. Wykona
ny w 1932 r. w Warsztac ie Doświadczalnym PZinż. Kon
struktorami byli Sachs, Oderfeld, Bernadzikiewicz. Próby 
zakończono w 1933 r. , do zbudowania m odelu użytkowego 
nie doszło". O silniku tym czytamy w relacji inż. Z. Wa
lentowicza ~pt. ,;Wspomnienia z pracy w Państwowych Za
kładach Inżynierii w latach 1931 +1939" (Warszawa 1979 r.) 
udostępnionych autorowi przez dyrekcję Muzeum Techniki: 
,, ... Do PZinż. zgłaszało się wielu wynalazców i nowatorów, 
którzy proponowali wykonanie prototypów i przeprowa
dzenie prób sprawdzających ich przydatność praktyczną. 
Dla przykładu wymienię niektórych z nich: inż. J ózef 
Sachs, inż. Jan Oderfeld i inż. Władysław Bernadzikiewicz. 
Inżynierowie ci opracowatf konstrukcję silnika „pulsacyj
nego" i zbudowali mały prototyp. Próby t ego modelu prze
prowadzono w roku 1931<-;-1932 w Ursusie (byłem przy 
nich). Model dawał siłę ciągu. P o tych próbach zapropo
nowali zbudowanie m odelu wiel kości użytkowej dla spraw
dzenia ,jego przydatności w praktyce, a le koszt ta_kiego 

Rys. 1. Polski silnik pulsacyjn y eksponowany w Muzeum Techniki 
w Warszawie. Fot. T. Gajewski 

<.O ... 
~ 

d--. 
M40 
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Im, J. u:raslcltiego 

modelu wynosił ju ż kilkadziesiąt tysięcy zł. Zwrócili się 
do PZlnż. o środki na t en cel i możliwość wykonania 
t aki ego modelu w Ursusie. Dyrekcja PZinż. zwróciła się 
do S zefa Zaopatrzenia A er onautyki o opinię wojsk lotni
czych i o dotację na ten cel l ub poparcie w sfinansowa
niu. Odpowiedź przyszła o.dmowna, z uzasadnieniem, że 
tego r odzaju silniki nie mogą mieć zastosowania w lot 
nictwie. Konstrukcję t eg,1 modelu :ipisano w prasie t ech
nicznej, a w niedługim czasie inne państwa zaczęły pra
cować nad zastosowaniem w lotnictwie silnika odrzutowe-
go, opart ego na te j idei...". ·· 

Wg relacji otrzymane j przez a utora niniejszego arty
kułu od prof. Oderfelda, model silnika eksponowany w 
Muzeum Techniki w W3rszawie jest ,, ... uzupełnieniem bar
dzo zniszczonego prototypu, któr y w nieznanych okolicz
nościach dostał się do rąk profesora P olitechniki Warszaw
skiej Stanisława Wójcickiego i jego staranlem zosta ł wyre
montowany w WSK-Okęcie" . P rofesor Oderfeld nadmienia 
też w te j relacji, że ,, .. . Pewną rolę w koncepcji _silnika 
odegrały równocześnie prowadzone prace inżynierów Wi
cińskiego i Bujaka lW fabryce ,.Parowóz") nad wykorzy
staniem drgań w układzie wylot owym tłokowego silnika 
spalinowego do doładowania dynamicznego (tzw. system 
WIBUJ. M odel Bernadzikiewicza dzia łał, a le d o jego r ozwo
ju i aplikacji nie doszło". 

Silnik pulsacyjny pokazany jest na rys. 2 i 3. J est t o 
silnik o oryginalnej k on strukcji polegającej na podwójnym 
układzie synchronicznfe współpracujących silników składo
wych. Budowa i sposób pracy si lnika składowego opiera 
się na znanej dziś k oncepcji si lnika pulsacy jnego typu re
zonansowego. Głównymi zespołami k onstrukcyjnymi silnika 
są: wlot stożkowy zamknięty przez sześć zaworów zwrot 
nych równomiernie rozmieszczonych na pobocznicy we
wnętrznej ·stożka w lotowego, komora spalania ze świecą 
zapłonową i odpowiednio . długa rura w ylot owa. Spaliny 
wypływają do ot oczenia przez wspólną dla obydwu silni
ków dyszę wylotową Paliwo - jest wtryskiwane w sposób 
ciągły przez wtryskiwacz zamontowany centralnie we wlo
cie silnika. Natomiast iskra na elektrodach świecy zapło
nowej pojawiała się z dobraną cięstotliwością zapewniającą 
oparcie pracy silnika na efekcie rezonansu. W wyniku 
zapłonu mieszanki paliwowo-powietrznej następował wzrost 
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Rys. 2. Polski silnik pulsacyjny z lll33 r.: 1 - wlot silnika z wtryskiwaczem (a) i zaworami wlotowymi, 2 - komora spalania ze 
świecą zapłonową ( b), 3 - rury wylotowe, c - wspólna dysza wylotowa. Rekonstrukcja z pomiaru - A. Glass 

30 TLiA 1983 nr 6 



c1smenia w komorze spalania. P od działan~em t ego c1s111e
nia zawory wlotowe zamykały się, a spaliny wypływały 
przez rurę wylotową do dyszy wylotowej. Długość tej rury 
musiała być tak dobrana, aby umożliwiała wykorzyst anie 
bezwładności masy wypływającego przez rurę strumienia 
do obniżeni'ł ciśnier.ia w komorze spa lania silnika . P od 
działaniem tak wytworzonego podciśnienia następowało 
otwarcie zaworów w lotowych, k omora spalania napełniała 
5ię świeżym ładunkiem mieszanki paliwowo-powietrznej 
i cykl pracy silnika powtarzał się. Rytmiczność pracy sil
nika zapewniała zgodność częstotliwośc i zapłonów i perio
dycznych wypływów przez rurę wylotową. Za źródło napię
cia potrzebnego do pracy świecy zapłonowej służyła w ba
daniach m odelowych cewka RuhmkorHa, a sygnałem ste
rującym podawanie napięcia na świecę było c iśnienie w 
rurze wylot owej. Tak więc cewki indukcyjne, w jakie zao
patrzono ekspon owany m odel si lnika pulsacyjnego w Mu
zeum Techniki, mają jedynie znaczenie poglądowe. 
Współpraca silników składowych opierała się na d obr a

nym przesunięciu fazowym cyklu ich pracy. Gdy w silniku 
pierwszym następował pod ci śnieniem wypływ spalin, to 
w drugim silniku kończył się proces napełniania świeżym 
ładunkiem. Dzięki temu fala ci ' nieniowa z pierwszego sil.
nika powodowała wstępny wz,ost ciśnieni a świeżego ładun 
ku w drugim silniku i przez t o odpowiedni o wyższe ci śnie-
nie spalania mieszanki paliwowo-powietrznej . Naturalni 
drugi silnik w kolejne j fazie S\vego cyklu pracy rewan
żował się analogicznie pierwszemu silnikowi. Sprzężenie 
w taki sposób pracy silników składowych zapewniało ich 
większą sprawność c ieplną, a zatem i większy ciąg każdego 
silnika składowego niż w przypadku jednego silnika pra
cującego autonomicznie. 
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Sama k oncepcja silnika p ulsacy jn ego nie była już w la 
tach t rzydziestych naszego wieku koncepcją nową . Orygi
na lność polskie j wersj i napędu pulsacyjnego polega n a 
próbie podniesienia ;:prawnośc i napędu przez wprowadze
nie podwójnego układu silnika. Badania napędu pulsacyj
n ego nie mogły rokować, jak dzisiaj wiemy, dobrych wy
ników ze względu na organiczne wady t ego napędu. Ale 
silnik pulsacyjny ze swoją prostotą i możliwością pracy 
w warunkach sta'tycznych stanowił doskonały poligon d ) 
badań teoretyczno-doświadczalnych w dziedzinie prób wpro
w adzenia do lotnictwa napędu -odrzutowego. W takim właś
nie kierunku szły badania polskich inżynierów pod kie
runkiem Bernadzikiewicza i jedynie brak poparcia finan 
sowego dla tych badań doprowadził do ich przerwania. 

P olska opinia publiczna została poinformowana o pra
cach prowadzonych w kraju nad koncepcją silnika odrzu 
t owego w 1933 r . W czerwcu tego roku ukazała się publi
k acja pt. ,,Problem lotniczego silnika reakcyjnego" autor
stwa inżynierów W, Bernadzikiewicza, J. Oderfelda i J. 
Sachsa. Zamieszczona ona zosti\ła w nr 5 czasopisma Tech 
nika Samochodowa, zajmującego się początkowo zagadnie
n iami budowy samoch odów i także silników lotniczych, 
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a wydawanego przez Koło Samochodowo-Lotnicze przy Sto
warzyszeniu Techników Polskich w Warszawie, Sądzę więc , 
że można przyjąć, iż 1933 r , . st ał się w ten sp osób począt
k iem nowożytnej h istorii p olskiej techniki odrzutowej. 
W 1983 r . wypada więc 50-lecie t ego wydarzenia . Zatem 
artykuł A, Glassa pt. ,,Próby zbudowania silnika turbo
odrzutowego w P olsce w latach trzydziestych" i nin iejszy 
artykuł niech będą z te j okazji rocznicow ej wyrazami 
pamięc i i uznania , jakie należą się przecież pionierom 
polskie j nowożytne j techn iki odrzutowe j. 

OD REDAKCJI 

Opis techniczny 

Silnik wyko11any jest ze stali, spawany z rur o grubości 
ścianki ok, 2 mm. Na osi wlotu zamocowany jest przewód 
paliwowy, Srodkowa część wewnętrznego stożka wlotu sta
nowi równocześnie wtryskiwacz. Klapkowe zawory z blachy 
duralowej grubości 1,5 mm osadzone są wahliwie n a nitach 
mosiężnych (/) ok. 1,2 mm, Swieca Ml4, W zbiorczej rurze 
wylotowej dysza Ventur iego. S ilnik dzieli się na zespoły: 
wlot, k omora spalania i rury wylot owe, mont owane za 
pomocą połączeń gwintowych (M40). Stożek wewnętrzny 
wlotu m ocowany jest do stożka zewnętrznego na wcisk 
(należy sądzić, że b rak jest elementu łączącego kołnierze 
obu stożków) . 

Dane techniczne 

Całkowita długość 
Całkowita szerokość zespołu 
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1210 mm 
380 mm 

40 

Rys. 3. Wlot z zaworami: 1 - wewnętrzny 
stożek wlotowy z otworami, 2 - klapko
we zawory osadzone luźno na nitach, 3 -
zewnętrzny stożek wlotu. A - widok tyl
ko na stożek wewnętrzny (1) . R ekonstruk
cja z pomtaru - A. Glass 

Wysokość b ez świecy 
Wysokość ze świecą 
Objętość k om ory spa lania wraz z wlot em 

za zaworami, bez rur wylotowych 

Wymiary poszczególnych części 

Długość wlotu z końcówką do m ocowania 
przewodu paliwa 

Długość komory spalania 
Maks, średnica komory spalania 
Długość rur wylotowych 
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STRESZCZENIA 

GLASS A .: wczoraj i jutro szybowców 
dwumiejscowych. TLiA, t . XXXVIII, 1983, 
nr 6, s. 1 

P r zedstawiono rozwój szybowców dwu
mie jscowych, zmiany w ich produkcji w 
ostatnim trzydziestoleciu, najważniejsze 
szybowce znajd ując e się obecnie w pro
dukcji oraz perspektywy rozwoj u produk
cji w latach osiemdziesiątych. Pokazano 
przyczyny tendencj i do nawrotu do pro· 
dukcji prostych szybo~ców szkolnych. 

FRYDRYCH M .: Sterowanie k 61k lem przed
nim samolotu. TLiA, t . XXXVIII, 1983, nr 6, 
s . 6 

Przedstawiono główne problemy k on
strukcyjne ul<ładów sterowania przednim 
kołem . Przykładowo opisano rozwiązania 
układów sterowania przednim kołem kilku 
eksploatowanych al<tualnie samolotów. 

S TAFIEJ W .: ' Rodzaje opracowań kon
strukcyjnych w szybownictwie. TLiA, t, 
XXXVIII, 1983, nr 6, ·S. 11 

Artykuł charal<tcryzuje różne rodzaje 
opracowań konstrukcyjnych stosowa nych w 
budowi e szybowcó w, porządkuje pojęcia w 
t e j dziedzi nie . 

KOWALSKI A .: Zderzenie czołowe. TLiA, 
t. XXXVII I, 1983, nr 6, s . 20 

Artylrnl omawia zależności pomiędzy 
prędkością samolotu w momen cie zderze
nia z przeszkodą oraz długością drogi ha
mowania a maksymalnym przeciążeniem 
dzia łającym na pilota oraz wielkościami 
charakteryzu jącymi skutki urazowe zderze
nia. 

CUPRYS s.: Wybrane elementy technolo
gii stosowanych w modelarstwie odlewni
czym. TLiA, t. XXXVlll, 1983 , nr 6,- s . 24 

Opisano różne rodzaje materiałów stoso
wanych do wykonywania modeli odlewni
czych . 

LOilEK Z. : Wyt.rzyma!ość zmęczeniowa 
Zgo stopu PA33tb. TLIA, t. XXXVIII, 1983, 
nr 6, s . 26 

O pisano przebieg i wyniki badań zmę
czenlowych lotniczego stopu aluminiowego 
PA33tb . 

GAJEWSKI T. : Polski silnik pulsacyjny 
w 1933 r. TLIA, t. XXXVIII, 1983, nr 6, 
s. 30 

O pisano silnik zbudowany przez zespól w 
składzie: inż. J, Bernadzikiewicz, inż, J. 
Ode rfeld, inż. J. Sachs. 

cd. na 11. 14 
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Zderzenia samolotów z ptakami 

Przy dużej prędkości lotu ptak średniej wielkośc i uderza 
w samolot jak pocisk. W ZSRR notuj e się rocznie d o 
1500 zderzeń samolotó w AEROFŁOTU z ptakami. Aby 
zmniejszyć liczbę zderzeń samolotów z ptakami, w ZSRR 
dużą wagę przykłada sic; do badań ornitologicznych mają
cych na celu wyjaśnienie, jaki e ptaki, gdzie i kiedy zde
rzają si ,~ z samolotami. Lotniczo-ornitologiczne bada
nia rozpoczęto w ZSRR w 1966 r. Przebadano ponad 60 
portów lotniczych w rejonie nadbałtyckim, na Ukrainie, 
Kaukazie i w Azji Srodkowej. 

Stwierdzono, że ¼ przypadków zderzeń samolotów z pta
kami miało miej sce na lotniskach lub w rejonie lotn isk 
na małej wysokości w warunkach intensywnego ruchu lot
niczego. Ofiarami zderzeń padają w większości młode ptaki 
migrując€ wzdłuż tras lotniczych, które po raz pierwszy 
z bli ska widzą samolot i nie potrafią na czas usunąć się 
od zbliżającego się samolotu. Prawdopodobnieństwo zderzeń 
wzrasta w warunkach zle j widoczności, np. przy zachmu
rzeniu, o zmroku, w nocy. 

W wyniku przeprowadzonych badań na lotnisku w Ta lli
nie zastosowano i od wielu lat z powodzeniem wykorzy
stuje się stacjonarne urządzenia akustyczne do odstraszania 
ptaków, składa j ące się z 10 silnych głośników, rozmieszczo
nych wzdłuż pasa start owego, emitujących zarejestrowane 
na taśmie magnet ofonowej krzyki przestrachu wydawane 
przez mewy. Sposób ten okazał się skuteczny w odniesieniu 
do ptaków, które pojawiły się po raz pierwszy na lotnisku , 
a które stanowią najv✓iE;ksze niebezpieczeństwo dla samo
lotów. Również dobre wyniki uzyskano przy zast osowaniu 
przewoźnego urządzenia akustycznego zamontowanego na 
samochodzie. 

Aby nie zwabiać ptaków, stwarzane są wokół lotniska 
odpowiednie warunki, uniemożliwiaj ące żerowanie i gnież
dżeni e się ptaków. Służy temu l ikwidac ja odpadów żywno
~cio,vych z resta uracji i stołówek oraz wysoka, gęsta tra
wa na polu lotniskowym, utrudniająca żerowanie ptakom 
odżywia jącym s ię owadami oraz uniemożliwiająca odpo
czynek mewom, które w tym celu wybierają miejsca bar
dzie j odkryte (niekiedy nawet pasy startowe). Usunięto 
również t e r odzaje traw, które stanowią pokarm innych 
gatunków ptaków, ta kich jak pliszki, kaczki itp., co w 
znacznym stopni u zmni ejszyło ich il ośc i. 

Ok. ¼ przypadków zderzeń samolotów z ptakami (naj
groźniejszych) zdarza s ię poza granicami lotnisk. 

J edynym dotychczas środkiem zabezpi ecza j ącym samoloty 
przed zderzeniami z ptakami jest obserwacja za pomocą 
lotniskowych radiolokatorów masowych przelotów ptaków 

przez tra sy lotnicze , w dzień i w nocy, zarówno na du
żych wysokościach jak i w dużym oddaleniu od lotnisk. 
W przypadku pojawienia się dużej ilości ptaków na trasie 
przelotu samolotów, wydawane są polecenia dotyczące omi
jania stref niebezpiecznych , zmian rozkładu lotów itp. Np. 
strefa masowych przelotów wiosennych kaczek m or skich 
na zachodnim wybrzeżu Estonii osiąga wymiary: 15--;-20 k m 
szerokości, 90 km długości, 2,5 km wysokośc i. 

Obserwacja za pomocą radiolokatorów i wizualna 
z uwzględnieniem warunków pogodowych i krajobrazowych 
pozwalają z dużą dokładnością przewidywać strefy niebez
pieczne dla przelotu samolotów. W ZSRR p o raz pierwszy 
takie obserwacje wykonano w Turkmenii, gdzie stwierdzo
no, że duże stada pelikanów przelatują znaczne od ległości 
nad pustynią na wysokości 2,5--;-3 km, przy czym przeloty 
te są niewidoczne z ziemi. W Estonii zaobserwowan o prze
loty kaczek morskich na linienie dużymi, gęstymi stadami 
w nocy w wysokości do 4,5 km w odległości ok. 100 km 
od morza. Na Litwie za p omoc4 radiolokatorów zaobser
wowano trasy przelotu ptaków. Stwierdzono, że w izualnie 
można określić tylko 1/10 część przelotu ptaków oraz wy
kryto zależności masowych przelotów ptaków od ni ektó
rych czynników meteorologicznych. W Mołdawii odkryb 
niektóre szczegóły nocnych przelotów żurawi. Dane t e p '.l 
zwalają przewidzieć sytuację ornitologiczną na trasach 
przelotu samolotów. 

Informacje o masowych przelotach ptaków zaobserw owa
ne za pomocą radiolokatorów lub wizualnie przekazywane 
są do p ortów lotniczych, l eżących na t rasach przelotu w 
celu ostrzeżenia pilotów i służb lotniskowych. 

Prowadzone były próby zastosowania światła w cel u 
odstraszenia ptaków od l ecącego samolotu. Wydawało się , 
że włączanie reflektorów zarówno w dzień, jak i w n ocy 
p odczas startu i l ądowania samolotów zmniejsza liczb:; 
zderzeń samolotów z ptakami. Okazało się jednak, ż~ 
w czasie ci emnych nocy światło oś lepia ło ptaki , co zwięk
szało prawdopodobieństwo ich zderzeń z samolot am i, w 
związku z czym zalecono, aby v-.; n ocy światła te włączać 
na możliwie małej wysok-Jśc i. 

Do odstraszania ptaków wypróbowan::i również promienie 
lasera . Promień ten, podobnie jak światło słoneczne , do
stając s i ę do oka ptaka, wywołuje nieprzyjemne u czucie 
pozwalające na odstraszenie ptaków na odległości 600 --:
--;-..soo m. Być może badania te zostaną uwieńczone sukce
sem. 
Największe prace jednak prowadzone są w zakresie auto

matycznej obserwac ji i określania przelotów ptaków za 
pomocą rndiolokacji. 

Na podstawie art. z Wozdusznyj Transport (25.08 .1 982 r.) 
oprac. mgr inż. Kazimierz Gilewski 

Z DZIAŁALNOŚCI SEKCJB LOTNICZVCH SIMP i SITK ◄=======~====== 
Władze Federacji NOT 

W skład władz NOT wchodzą kol. ko!. : 
J. Szosland - przew. Rady Głównej NOT, 
B. Kurant i z. Smoręda - wiceprzewodni
czący, A . Kopeć - prezes NOT, J. Kacz 
marek, z. H yla i A . Mauer - wicepr ezesi 
NOT, K. Wawrzyniak - sekr e tarz gene
ralny NOT oraz K. Morawski - przewod
niczący Komisj i Rewizyjnej. 

Zmiany we władzach S IMP 

w związku z wyborem kol. mgr inż. Ka
zimierza Wawrzyniaka na s tanowisko se
kretarza gen"' raln ego NOT, Prezydium ZG 
SIMP powierzyło obowiązki i uprawnienia 
sekretarza generalnego SIMP kol. kol.: Ka
zimierzowi Łasiewickiemu i Wojc iechow i 
Podwapińskiemu. Kol. K. Wawrzyniak na
dal sprawuje nadzór nad działalnością 

agend SIMP oraz nad sprawami kadro
wymi. 

Założenia dotyczące Walnego Zjazdu SIMP 

XXV Walny Zjazd D elega tów SIMP od
będzie się 6+8 maja 1984 r. w Bielsku-Bia
łe j. wg u stalonego te rminarza walne zgro
madzenia sprawozdawczo-wyborcze kół 

SJMP zaplanowane ~ą na okres 15.III.+ 
!5.XII.1983 r., zaś zebrania spra w ozda w czo
-wyborcze Sekcji odbędą się w t e rmini e 
I.IV.1983 r. + 31.I.1984 r. 

Działania w sprawie wynagrodzeń 

Problem a tyka plac inżynierów i t echni
ków była przedmiotem spotkania przed sta
wicieli Komisji Rzecznictwa ZG SIMP oraz 
członków SIMP - dyr ektorów wybranych 
zakładów produkcyjnych z dyrektorem De
partamentu Płac Sfery Produkcyjnej w 1\1i
nis terstwie Pracy, Plac i Spraw Socjal·• 
nych .r . Pawłowskim. Podczas spotk an ia 
zaprezentowane zo stało stanowisko Stowa
rzyszenia wobec projektu ustawy o nowych 
zasadach wynagradzania pracowników sfe
ry produkcyjnej w zreformowanych przed
siębiorstwach. Stwierdzono, że w omawia
nym systemie brak jest mechanizmów za
pewniających środowisku inżynie ryj no-tech

nicznemu wyrównanie, a następnie osiąg 

nięcie projektowanych r elacj i ś rednich plac 
w s tosunku do stanowisk robotniczyc h. 

Specjalizacja zawodowa 

zagadnieniami specjalizacji zajmuje się 

Federacja Stowarzyszeń Naukowo-Technicz-

nych przy wydatnym wsparciu zespołu 

SIMP-owskiego, kierowanego przez kol. 
z. Pawłowskiego . Efektem tych dziata 11 
jest p r zygotowanie proje l<tu uchwały Rady 
Ministrów w sprawie specjalizacji zawodo
wej, w którym przewidu je s ię nadawanie 
tytułów specjalizacyjnyc h przez poszczegól
ne Stowarzyszenia. 

Nowa agenda SIMP 

Prezydium ZG SIMP powołało z dniem 
1 grudnia 1982 r. agendę Stowarzyszenia 
pn. Zespól Ośrodków Kwalifikacji Jakośc i 

Wyrobów z siedzibą w Katowicach, a sta· 
nowisko dyrektora powierzyło kol. A. Fo 
stiakow i. 

Zespól Ośrodków Rzeczoznawstwa 
i Post ępu Technicznego 

Minis ter Handlu Zagranicznego udzielił 

agendzie ZORPOT SlMP zezwolenia na sa 
modzielne prowadzenie działalności el,spor
towo-importowej. z dniem 1 g rud nia 1982 r. 
dyrektorem agendy zosta ł kol. S. Zbierski. 

Prezydium ZG SIMP powołało Biuro Han
dlu Zagranicznego ZORPOT SIMP w Ka
towicach, gdzie funkcję za stępcy dyrektora 
ds. eksportu objął kol. J. Myszka. 
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