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Zaczęliśmy ze sobą . , 
rozmaw1ac 

Technicy lotnictwa doczekali się wreszcie „swojego" kon
gresu, bo tak możemy nazwać IV Kongres Techników Pol
skich, na którym po raz pierwszy problematyka lotnicza 
uzys_kala od~owiednią do swo~e_j wartości rangę. Atak na
stąpił z dwoch stron: wystąpili technicy przemysłu lotni
cz~go,. z?rga?izowan_i ,w Sekcji _Lotniczej Stowarzyszenia 
Inzymerow i Techmkow Mechamków Polskich a równo
cześn~e za~takow<;1-li użytko~nicy sprzętu lotni~zego i bu
dowmczowie lotmsk, zorgamzowani w Sekcji Komunikacji 
Lotniczej Stowarzyszenia Inżynierów i Techników Komuni
kacji. 

O żywotności problemów, nurtujących lotnictwo i utrud
niających jego rozwój, najlepiej świadczy zbieżność tez 
kongresowych, wysuniętych przez obydwie sekcje Naczel
ną tezą było żądanie powołania organizacji, koortlynującej 
działalność wszystkich instytucji lotniczych i przemysłu lot
niczego oraz ustalającej kierunki rozwoju polskiego lot
nictwa. 1) 

Kongres wrocławski był również okazją do nawiązania 
ściślejszych kontaktów między działającymi dotychczas 
oddzielnie bratnimi sekcjami lotniczymi - SIMP i SITK. 
Wszystko wskazuje na to, że kontakty kongresowe przero
dzą się w stalą współpracę. Dobry początek zrobiła Sekcja 
Komunikacji Lotniczej SITK, zapraszając na zebranie swo
jego Zarządu kolegów z Zarządu Sekcji Lotniczej SIMP. 
Na zebraniu w dniu 5 kwietnia 1961 roku przedyskutowano 
możliwości i formy wspólnego działania w realizacji wnio
sków kongresowych oraz stwierdzono pilną potrzebę wspól
nych akcji dyskusyjnych i szkoleniowych. 
Pierwszą okazją do spotkania użytkowników sprzętu lot

niczego z jego producentami będzie II konferencja tech
niczna Sekcji Komunikacji Lotniczej SITK, która odbędzie 
się na terenie Poznania w czasie tegorocznych Targów Mię
dzynarodowych i będzie poświęcona omówieniu sprzętu 
lotniczego i lotniskowego. 
Byłoby niewątpliwie pożyteczne, gdyby - niezależnie 

od oficjalnych przedstawicieli Sekcji Lotniczej SIMP -
w konferencji tej wzięło udział jak najwięcej Kolegów 
z SIMP, przebywających w tym czasie na Targach Poznań
skich. Organizatorzy rezerwują na sali obrad miejsca dla 
okazyjnych gości z legitymacjami SIMP. 

Wzajemnemu poznaniu służyć będzie obecnie również 
„Technika Lotnicza", na której lamach pekcja Lotnicza 
SIMP postanowiła szerzej uwzględniać problematykę ogól
nolotniczą oraz zamieszczać informacje o życiu organiza-

') Tezy Sekcji Komunikacji Lotniczej SITK i Sekcji Lotniczej 
SIMP, przyjęte przez IV Kongres Techników Polskich, podaliśmy 
w zeszycie 3-4/61 „ Techniki Lotniczej". 

zaczniimy wspólnie działać 

cyjnym Sekcji Komunikacji Lotniczej SITK. żałujemy bar
dzo, że - nie posiadając własnego czasopisma - nie mo
żemy odwzajemnić pięknej inicjatywy Kolegów z SIMP-u. 

Na wspomnianym zebraniu zarządów padło wiele pro
pozycji co do sposobu ścisłego powiązania działalności tech
ników lotniczych, działających obecnie w dwóch stowarzy
szeniach naukowo-technicznych. Rozważano między innymi 
możliwość fuzji obydwóch sekcji w ramach jednego sto
warzyszenia, a nawet padały glosy o celowości powołania 
Stowarzyszenia Inżynierów i Techników Lotnictwa. 

Nie czas podejmować dzisiaj decyzję na ten temat. 

Dla dobra lotnictwa trzeba jednak bezwzględnie dążyć do 
jak najściślejszego zespolenia wszystkich techników zwią
zanych z lotnictwem, należy uaktywnić działalność naszych 
kół, znaleźć w szerokich dyskusjach międzysekcyjnych peł
ne porozumienie i uzgodnienie postulatów producentów 
i użytkowników sprzętu lotniczego. Wówczas nie będzie 
trudności z realizacją wniosków IV Kongresu Techników 
Polskich; z dyskusji wynikną również najwłaściwsze kształ
ty organizacyjne naszej działalności NOT-owskiej. 

A więc: zacznijmy wspólnie działać! 

Za Zarząd Sekcji Komunikacji Lotniczej SITK 
Członek Zarządu_ mgr inż. E. Kołodziński 

Zamieszczając na czołowym miejscu powyższe oświadcze
nie Zarządu Sekcji Komunikacji Lotniczej SITK - Zarząd 
Sekcji Lotniczej SIMP chciał jak najmocniej podkreślić 
swoje głębokie przekonanie, że dla zapewnienia prawidło
wego rozwoju polskiego lotnictwa należy powiązać i zjed
noczyć działalność wszystkich organizacji, skupiających 
entuzjastów lotnictwa, aby przez wzajemne oddolne zro
zumienie interesów użytkowników i producentów sprzętu 
lotniczego ułatwić powstanie państwowego organu kierow
niczego, obejmującego swym działaniem wszystkie insty
tucje lotnicze i przemysł lotniczy. 

Od bieżącego zeszytu lamy naszego czasopisma stoją otwo
rem dla technicznych i informacyjnych artykułów, zgło
szonych przez Sekcję Komunikacji Lotniczej SITK, a Ko
ledzy SIMP-owcy wezmą udział w omówieniu aktualnego 
polskiego sprzętu lotniczego podczas II Konferencji tech-
nicznej SITK w Poznaniu. · 

Za Zarząd Sekcji Lotniczej SIMP 
Przewodniczący Zarządu 
Mgr inż. S; Sulikowski 

SelkcJa Komunikacji Lotniczej Stowarzyszenia Inżynierów· i Techników 
Komunikacji_ organizuje w dniach 17 i 18 czerwca 61 r. w Poznaniu 

II KONFERENCJĘ NAUKOWO-TECHNICZNĄ 
KOMUNIKACJI LOTNICZEJ 

Progrnm Konferencji przewiduje- następujące referaty: 
1. Polskie konstrukcje lotnicze na tle produkcji światowej 
2. Problemy lotnicze w planowaniu miast i osiedli 
3. Sprzęt lotniczy i lotniskowy na XXX MTP. 

'---

Obrady odbywać się będą od godziny 9 do 14 w sali ZZ Kolejarzy 
w gmachu DOKP Poznań, przy ul. Marchlewskiego. 
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Mgr inż. JERZY CHOMIAK . 
Mgr inż. TADEUSZ NOWAKOWSKI 
Instytut Lotnictwa 

I' 

Obliczanie krążków wiruiących z elementami 
obciążeń 

621-25 : 539.4.014 

bocznymi 
• - przenoszącymi 

, , 
częsc 

w pracy przedstawiono metodę o_kreślania ~p~ężeń w krqłkach tołrujqqch 
z elementami bocznymi przenoszącymi część ?b~iqzen. E~ement11 boczne traktowano 
jako warstwy, w których panuje stan napręzen, odpouna~ajqcv ,po,obot.oł przeno
szenia obciążeń przez zastępowany elemen,t, ~P- na m~,s~e Promienło10uch tebet 
lub łopatek wprowadzono warstwę, w ktoreJ występu1e 1edJlflie napręże,ue pro-

mieniowe. • • t od ,.J. • 

Do rozwiązania równań różniczkoW_Y~h na_ na~ręz~ia zas osowano met ę n,,!nac 
skończonych. Przytoczono także wyniki obliczen porownatoeZ11ch. 

Wstęp 

Krążki wirujące, posiadające na ściankach bocznych pro
mieniowe żebra lub pierścienie o niewielkiej szerokości 
i małym stosunku grubości do promienia krzywizny, znaj
dują częste zastosowanie w maszynach wirnikowych (sprę
żarki odśrodkowe, wentylatory, turbiny promieniowe), re
duktorach itp. 

Najbardziej" rozpowszechnione metody obliczania tego ro
dzaju krążków są niedoskonałe i mają charakter mocno 
przybliżony. Na ogół [lit. 1, 2, 3] masę żeber i pierścieni 
dodaje się jedynie do masy krążka, zwiększając umownie 
ciężar właściwy jego materiału. W przypadku tym naprę
żenia maksymalne zostają ocenione niedokładnie, rozkład 
naprężeń wadliwie, a wpływ elementów bocznych na na
prężenia i odkształcenia jest nieznany. Próby dokładnych 
obliczeń, z uwzględnieniem stanu naprężeń w elementach 
bocznych i ich współpracy z .krążkiem, prowadzą, przy 
większej ilości tych elementów (co jest przypadkiem _wy
stępującym z reguły), do bardzo dużych trudności. W związ
ku z tym wielkie znaczenie posiada inne rozwiązanie za
gadnienia. 

Zaproponowano [lit. ·4 i 5] traktowanie płyt i krążków, 
posiadających gęsto rozstawione żebra, jako elementów 
ortotropowych z różnymi własnościami sprężystymi w kie
runku obwodowym i promieniowym. Zastosowanie1 tej me
tody do konkretnej konstrukcji prowadzi j~dnak także do 
dużych trudności. · 

W niniejszej pracy wykorzystano •fakt, że quasi-anizo
tropia krążka z elementami bocznymi wynika z jego cech 
konstrukcyjnych, nie zaś ze sprężystych własności materia
łu. Pozwala to na rozdzielenie poszczególnych elementów 
składowych krążka i traktowanie go jako złożonego z warstw. 
Materiał krążka stanowi warstwę główną, znajdującą się 
w dwuwymiarowym stanie naprężeń, z którą współpracuje 
warstwa zastępująca żebra, przenosząca jedynie - napręże
nia promieniowe i warstwa zastępująca pierścienie, prze
nosząca naprężenia obwodowe. Współpracę warstw określa 
warunek równości odkształceń w danym miejscu. Przy po
wyższych założeniach obliczenia mogą być prowadzone jak 
dla krążków izotropowych, stają . się więc stosunkowo 
proste. . · 

Oznaczenia i związki podstawow e 

· Na rysunku 1 przedstawiono naprężenia działające na 
wycinek krążka z elementami bocznymi, zastąpionymi trze
ma warstwami: warstwą przenoszącą--tylk'o naprężenia pro
mieniowe arz, przenoszącą tylko naprężenia obwodowe atp 
i stanowiącą jedynie obciążenie, odpowiednio o grubościach 
'1J, ~ i ~- Grubości poszczególnych warstw wynikają oczy
wiście ze stosunku powierzchni przekroju obwodowego eJe-· 
mentów bocznych do obwodu krążka w danym miejscu. 

Równanie równowagi omawianego wycinka zapisać moż
na w znanej postaci: 

d . . 

dR (xRutk + nR0rz)- utk x- utP ~ + : R 2w'' (x + 0) =: O [1] 

gdzie indeks k dotyczy krążka, . w jest prędkością kątową 
ruchu .obrotowego krążka, a e = '1J + ~ + ~- · . . 
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Równanie nierozdzielności otrzymano przez eliminację 
przemieszczenia promieniowego u z równań Hooke'a dla 
krążka: 

u 
E = -= tk R 

Utk - "'1Tk 

E 

+ t&At 

+ adt 

Odejmując stronami równanie [3] od (2) uzyskano: 

du u ( 1 + ") (uTk - u,1c) 
----= 
dR R E 

lub 
Rdu - udR (1 + •) (uTk - es,~) 

RdR .E 

lecz 
R• du -u•dR 

= d: ( :) Rt• dR 

z równań [3], [4] i [5] 

[2] 

[3] 

[4] 

[5] 

[6] 

Własności materiału krążka: c1ęzar właściwy .,, moduł 
Younga E, liczba Poissona v i współczynnik rozszerzalności 
liniowej a są, ogólnie rzecz biorąc, funkcjami promienia 

Qc 

G",... 6. 6,, ,. .. __ ,, 
Rys. 1. Wycinek krążka z elementami bocznymi zastąpionymi 

przez warstwy 

poprzez zmienną wzdłuż niego temperaturę t. Ponieważ 
jednak zmiana liczby Poissona jest na ogół zupełnie nie
istotna, równan:e [6] można po wykonaniu działań zapisać 
w nieco prostszej postaci: 

R . E · dR - R • dE 
- · (dut - v • duT ) + • (u, - ,, . a ) + E k k E2 k rk 

' - dR 
+ R • d (a • .1t)- {u - v • u ) = O 

E T,c t1c [7] 



Z warunku równości odkształceń · krążka i elementów 
bocznych możn;:i otrzymać następujące zależności: 

[8] 

[9] 

Po wykonaniu działań na równaniu [l], pominięciu ma
łych drugiego rzędu, podstawieniu [8] i [9] i rozwiązaniu 
uzyskanego równania i równania [7] odnośnie da1k i dark 

otrzymano: 

_ . [ dR x+71·(L-v 2 +v)-s·v dE dat - at • - - • _________ .=.___ + - · 
k _ k R X + 1] • (1 - v 2) E 

• ----'-- ___ _c__ + a • - • _ _ ____:. _ _ --=._ X + 1] + v
2 

• d1] ] [dR X + 17 - v 2 • s 
x+1]•(l-v2

) x+1](l-v2
) rk R x+1]•([-v2) 

-v. dx + d71 - v dE. x + '1/ -- ]- v. L. R2. 
X+ '1/ • (l -v2

) E X+ 1] • (l -v2) g 

dR x+E> x+'I'/ 
• w2 • - • - E • d (a· Llt) • _____ _.:_ __ ;[10] 

R X + 1] • (1 - v 2
) - X + 1'/ • (1 - v 2) 

da =-a .1dx+d'1J·[l+ v2•1] ]+dR. 
rk rk x + 1'/ x + 1'/ • (l -v2) R 

[ 
v • S ( :~ ~ + 1) • v • 1'/ ] dE v2 • '1/ l 

. 1+ - -- - +-.----'--- + 
X + 1] · X + '1/ • (1 - v2

) - E X + 1] • (1 - v2) -

+a .JdR_1~+s __ 1'/ __ (s-1'/)'.v2 ]+dE 
tk l R X+ 71 X+ 71 X + 1] • (1 -v') E • 

V· 1] V• d1] [ v 2 
• '1/ ]} r 

• X + 1'/. (l ~ v2) + -;; + '1/ • 1 + X + '1/. (1 - v2) ---; . R2. 

, dR x+ f) [ v 2 
• 1] ] V• 1] •w'·-.--. 1+----'-- -E·d(a•Llt)•---.:.__-

R x + 1'/ x+11 • (l-v2) x+71 • (l-v2) 

[11] 

Równania [10] i [11] oraz znajomość warunków brzego
wych wystarczają do wyznaczenia dwu nieznanych ark 

i 011,- Rozwiązanie równań wymaga jednak zastosowania 
metod przybliżonych, najlepiej powszechnie stosowanej w 
tego rodzaju problemach metody różnic skończonych 

Równania w różnicach skończonych 

Dokonuje się rozbicia całego krążka na odcinki, których 
porządek określa się kolejnymi liczbami i zamienia się 
w równaniach [10] i [11] różniczki przez różnice skończo
ne, np. 

Po wykonaniu działań otrzymuje się równania w1ązące 
naprężenia w n-tym i (n-1)-m przekroju obwodowym w na
stępującej postaci: 

at = at - • {1 - -~ • 
- kn . - kn-1 Rn-1 

Xn_:l + 1'/n-1 • (1 - v2 + v) - v; Sn-~ . En .-------- ' +--. 
Xn-1 + "ln-1 • (l-:- v

2
) - En-1 

Xn-1 + 1'/n-1 v" 1'/n-1 --------+--------
¾n-1 + 1'/n-1 · (l - v2) Xn-1 + 1'/n-1 • (l - v2) 

v • 1'/n-1 1-' • ('1/n - '1/n-1) ---------+ -----~. 
Xn-1 + '1/n-1 • (l - v2) Xn-1 + 1'/n-1 

En - v2" 1'/n~l v. Sń-1 
-- ---. - - - +--- ---

En-1 xn-1 + 1'/n-1 • (l-:- v2) Xn-1 + '1/n-1 

- - -

- : - - . V• '1/n-1 --

- -(a• At)n-iJ. + - ·(l -v2) [13] 
_ - nn-1 1'/n-1 -- -

Dla uproszczenia zapisu wprowadzić można następujące 
oznaczenia: 
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[ 

v2 •Śn-l ] 
.ą. =.Q. {J - -

n n n X + ,., . (1 - ·v)2 
n-1 ·•n-1 

[ 

Xn + "In ] 
-v · 

2 
+en· Pn ; 

Xn-1 + "ln-1 • (l-v) 

Równania [12] i [13] przyjmą wtedy bardziej przejrzy
stą postać: 

(Jr = (Jt • d>n + (Jr • nn - en • .Qn. 
kn kn-1 kn-1 

Xn-1 + 0n-1 
• ------ • (1 + v • an) - 1/'n • an; [14] 

Xn-1 + "ln-1 

ut =ut •rpn+ur •ln-v•en•.Qn• 
kn kn-1 kn-1 

Xn-1 + Bn-1 
• Pn - ,pn· Pn; [15] 

Xn-1 + "tln-1 

Rozwiązanie równań w różnicach skończonych 

Uwzględniając liniowy charakter równań [14] i [15] 
i możliwość ich kolejnego stosowania przy przejściu od jed
nego odcinka do następnego, naprężenia w dowolnym punk
cie mogą być ostatecznie wyrażone w postaci liniowych za
leżności od naprężeń w innym, dowolnym miejscu. Wy
godn'e będzie wyrażenie naprężeń we wszystkich punktach 
w formie zależności od naprężeń w punkcie a . 

Niech w miejscu tym wartością nieznaną będzie naprę
żenie obwodowe ata; stąd naprężenia dla odcinka n okre
ślać będą związki: 

[16 a] 

a dla odcinka (n - 1) 

Podstawienie równań [16 a] i [~6 b] do [14] i [15] i roz
dzielenie wyrazów z i bez Of8 daJe 

(A -A • n - Nn-1 • flin) • ut + Bn - Bn-1 • nn - 8n-1 • 
n n-1 n a 

[ 171 

(N - N • m - A -1 • ln) • ut + Sn - 8n-1 ° <fn -n . n-1 Tn n a 

34 4 
R sJ62 

R,,=325 

R,0 =29f 

R9 = 257 

Ra=223 

R5 •f26 
R4 =110 
R =94 

R2 =46 '"4ł~"ń':>½"""'7S,'?';,..,..,.'>4',...,.,.,..,..,'?'r,,.,.,..,..,.,,..,.,;,.ił.-j 

R,•30 

Rys. 2. - Wymiary przeuczanego Wirnika sprężarki odśrodkowej 
<'lśr - średnia grubość !opatki 

Naprężenie at., dopóki rozważa się tylko równania [l il 
i [18], jest dowolne. Zależy ono wyłącznie od warunkÓ\V 
brzegowych, a nie od równań sprężystości, z których otrzy
mano równania [17] [18]. Przez odpowiedni bowiem dobór 
warunków brzegowych otrzymać można dowolną wartość 

rJr
8 

(a więc i dla określonych warunków odpowiednią war
tość Of8 )' bez . jakiejkolwiek zmiany równań sprężystości 

[1] i. [7] lub ich ostatecznej formy [171 i [18]. 
Jeżeli równanie o postaci Cx + d = O ma być spełnione 

dla wszystkich wartości x, współczynnik C i d muszą być 
ró~ne zeru. Stosując to do równań [17] i [18] otrzymuje się: 

An= An-1 • nn + Nn-1 • !lin; 

Bn = Bn-1; nn + 8n-1. <f'n - en' Qn (1 +van)· 

Xn-1 + Bn-1 

urkn-1 = An-1 • uta + Bn-1: l .-
/Jtk = Nn-1 • ut + 8n-1: , 

[16 b] xn-1 + 0n-1 

Xn-1 + "ln-1 n-1 a 
[19] 
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Tak więc, jeżeli współczynniki An, Bn, N n i Sn znane są 
dla odcinka n - 1, mogą być określone za pomocą zależno
ści [19] dla odcinka n. 
Współczynniki dla prze~roju pierwszego (r = a) ustala się 

z wewnętrznych warunkow brze,gowych. Dla krążka peł
nego Ota= Ork= Otk i stąd wg równania [16.a] 

Aa= Na= 1 

Ba=Sa= O 

Dla krążka z otworem centralnym, nie obciążonym od we
wnątrz, naprężenie promieniowe w pierwszym odcinku jest 
równe zeru, a naprężenie obwodowe równe jest ata• 

Aa= Ba= Sa= O 

Na= 1 

Dla krążka posiadającego otwór centralny, obciążony od 
wewnątrz, naprężenie promieniowe w pierwszym odcinku 
jest równe naciskowi na jednostkę powierzchni otworu, na
prężenie obwodowe zaś równe jest ata 

Aa= Sa = O 

Ba= -p 

Na= 1 

Ze znanych współczynników na pierwszym odcinku (a) 
można wyznaczyć współczynniki dla wszystkich pozosta
łych, przez kolejne zastosowanie równań [19]. Z chwilą, gdy 
wszystkie współczynniki zostały wyznaczone, można okre
ślił: nieznane Ota• Naprężenie promieniowe na obwodzie 
zewnętrznym krążka arb równe jest obciążeniu zewnętrz

nemu: arb= Abata+ Bb 

lub 

arb -Bb 

ata Ab 
[20] 

gdzie Ab i Bb są współczynnikami dla naprężeń promie
niowych na obwodzie. 

Po wyznaczeniu Ota i wszystkich współczynników można, 
posługując się równaniem [16a], wyznaczyć naprężenia pro
mieniowe i obwodowe na wszystkich odcinkach. 

Wyniki obliczeń 

Dla porównania naprężeń, obliczonych metodą przedsta
wioną powyżej i metodą traktującą łopatki jedynie jako 
obciążenie, przeliczono za ich pomocą 29-łopatkowy 
wirnik sprężarki odśrodkowej silnika turboodrzutowego 
(rys, 2), wykonany ze stopu aluminiowego o ciężarze wła-: 
ściwym y = 2,85 · 10-3 kG/cm3 przy prędkości obrotoweJ 
n = 12 300 obr/min. 

Z uwagi na niewielkie zmiany temperatury, której roz
kład wzdłuż promienia przedstawia rysunek 3, wszystkie 
własności materiału w obu przypadkach przyjęto za stałe. 

Wyniki obliczeń przedstawiono na rysunkach 4, 5 i 6. 
Jak widać, dla obliczeń mnie] dokładnych - zarówno na
prężenia promieniowe, jak i obwodowe - są w całym za
kresie wyższe od naprężeń wynikających z obliczeń do
kład-niejszych, przy czym różnice są znaczne. Największa 
różnica w naprężeniach promieniowych wynosi 650 kG/cm2, 
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Rys. 3. - Rozkład temperatury wirnika wzdłuż promienia 
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Rys. 4, 5, 6 - Naprężenie promieniowe a~ obwodowe 111, zreduko
wane az w wirniku; a - obliczone bez uwzględnienia współpracy 
łopatek z wirnikiem, b - z uwzględnieniem współpracy łopatek 

z wirnikiem, Rn/Rz - stosunek promienia bieżącego do zewnętrznego 

obwodowych - 350 kG/cm2, zredukowanych - 566 kG/cm2, 

co stanowi odpowiednio = 35, 37 i 350/o naprężeń obliczo
nych metodą mniej dokładną. Tak istotne różnice w roz
ważanym przypadku tłumaczą się wielkim udziałem łopa
tek w masie wirnika. Ponieważ pracochłonność obliczeń 
przedstawioną metodą zwiększa się tylko o 800/o w sfo<
sunku do mniej dokładnych, wydaje się, że posiada ona 
istotne zalety. 
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Niektóre szczegóły · rozwoiu silników Armstrong Siddeley „Sapphire" 
(dokończenie) 

l 
l 

Rozwój silników „Sapphire" serii 200 

Rozwój silników „Sapphire" serii 200 rozpoczął się w 1951 
roku budową silnika ASSa.4 (rys. 8). Silnik ten pows~ał / 
z silnika ASSa.3, od którego różni się zwiększoną średnicą 
wlotu sprężarki, zapewniającą większy wydatek powietrza. 

Rys. 8 

Ponieważ silnik ASSa.4 był przeznaczony· do napędu przy
szłych samolotów naddźwiękowych, obudowę jego sprężarki 
wykonano ze stali, jakkolwiek do prób prototypu na ziemi 
zastosowano obudowę z lekkiego stopu. 

Podczas pierwszej próby, którą przeprowadzono w lipcu . 
1952 roku, silnik ASSa.4 rozwinął ciąg 4400 kG, przy czym 
pracował z tą samą prędkością obrotową co silnik -ASSa.3. 
Po tej próbie zwiększono prędkość obrotową silnika, zmie
niając równocześnie jego oznaczenie na ASSa.4/7 . Podczas 
prób nowej odmiany silnika wyszły na jaw, w związku 
z podwyższoną prędkością obrotową, gazodynamiczne braki 
turbiny. Turbina silnika ASSa.4, podobnie jak wcześniej
szych silników „Sapphire", miała kanał o stałym przekroju; 
w celu poprawienia jej właściwości gazodynamicznych za
stosowano rozszerzający się kanał o zmiennej średnicy ze
wnętrznej i wewnętrznej. Silnik ,z nową turbiną, przedsta
wiony w przekroju na rys. 9, otrzymał oznaczenie ASSa. 7 
i przeszedł pierwszą próbę w lutym 1954 roku. 

W czerwcu 1954 roku rozpoczęto próby w locie na samo
locie „Canberra" WD 933; w październiku silnik ASSa.7 
przeszedł próbę 150-godzinną . dając ciąg 4630 kG a w mar
cu 1955 roku podobną próbę przy ciągu 4750 kG. Po tej 
próbie silnik został oddany do produkcji w wytwórni 
Brockworth. · 
Łopatki wirnikowe turbin wymienionych dotychczas sil

ników serii 200 były zaopatrzone na swych końcach w pół
ki, które stykając się ze sobą tworzyły pierścieniowe osłony 

Rys. g 

l 
- w1enców łopatek. Jednak stosowanie tych osłon okazało się 

korzystne tylko w silnikach o mniejszych prędkościach 
obrotowych. Natomiast w silniku ASSa.4/7, wskutek zwięk
s-zenia prędkości obrotowej, zaczęły występować zmęcze
niowe uszkodzenia łopatek. Aby temu · · zapobiec, zaczęto 
spawac półki ·poszczególnych łopatek w pary; sposób ten 
dawał dobre wyniki w silnikach Armstrong Siddeley „Mam
ba", w tym przypadku jednak zawiódł i przestano go _sto-
sować. · . 
• Przy projektowaniu silnika ASSa.7 dużo uwagi poświę
cono zmniejszeniu niesz~zelności między osłonami łopa-
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tek i obudową turbiny. Dzięki temu podczas prób silnik 
dawał ciąg 5000 kG, powtarzające się jednak uszkodzen: 
łopatek zmusiły do obniż_enia temp~rat1;1r_r _przed turbiną, 
w związku z czym w czasie wspommaneJ JUZ próby w paź
dzierniku 1954 roku silnik ASSa.7 rozwinął ciąg tylko 
4630 kG. Wprowadzone później ~miany w komorze spalania,1 
zapewniające bardziej równ~m1emy rozkl_ad temperatury 
na wylocie z komory, pozwoliły na podwyzszenie temperaJ 
tury przed turbiną, dzięki czemu w marcu 1955 roku osiąg.; 
nięto ciąg 4750 kG. 1 

w międzyczasie pracowano nad turbiną z nieosloniętymf 
wieńcami łopatek. Przeprowadzone próby wykazały, że tur-: 
bina taka dzięki mniejszym siłom odśrodkowym działaja

. cym na ł~patki, pozwala na stosowanie znacznie wyiszycb 
temperatur gazów dolotowych, przy czym straty wywołane· 
luzami wzrastają nieznacznie. Nowe rozwiązanie turbiny 
umożliwiło podczas próby w lutym 1955 roku osiągnięcie1 

ciągu 5000 kG. Po przeprowadzeniu szere~ 150-godzinnych 
prób seryjne silniki ASSa. 7 zaczęto wyposazać w nowe tur- 1 

biny zwiękS2ając ich ciąg do 5000 kG. Na rys. 10 pokazano 1 

silnik ASSa. 7 w widoku ogólnym. 
Jeżeli chodzi o konstrukcję silnika ASSa.7, której szcze

góły widać na rys. 11, to w por?w1;aniu z si~nikiem ASSa.6 
jest ona znacznie udoskonalona 1 _rownocześnte uproszczona. 
Największe zmiany konstrukcyJne wprowadzono do sprę

źarki silnika, jakkolwiek pod względem aerodynamicznym 
różni się ona niewiele od sprężarki silnika ASSa.6. Jak już 
wspomniano, zwiększenie ciągu silnika ASSa.7 uzys~o 
głównie przez zwiększenie wydatku powietrza w wyniku 

Rys. 10 

zwiększonej średnicy wlotu sprężarki, w mmeJszym stopniu 
przez zwiększenie sprężu (z 7,25 : 1 do 7,49 : 1) i spraw
ności sprężarki. Zwiększenie średnicy wlotu spowodowało 
zbieżność ku tyłowi obudowy sprężarki. Takie uksztaltowa-. 
nie zewnętrznego obrysu sprężarki ma pewne zalety: po
zwala na zwiększenie wydatku powietrza przy zachowań1u 
nie zmienionej powierzchni czołowej silnika, ponieważ 
osprzęt daje się wówczas pomieścić w gabarytach silnika;, 
zmniejszając krzywiznę wewnętrznego obrysu wirnika sprę
żarki zmniejsza wpływ przyspieszeń odśrodkowych na gra-. 
dient ciśnienia statycznego wzdłuż łopatek. Ponieważ sil-. 
nik ASSa. 7 był przeznaczony do samolotów naddźwięko
wych, zamierzano zastosować stalową obudowę sprężarki, 
podobną do obudowy silnika ASSa.4/7. Była ona wykonana 
z dwóch płyt stalowych, zwiniętych w półstożki, z przy
spawanymi kołnierzami i podstawami do zamocowania 
osprzętu. W obudowie tej miano zastosować uproszczony 
sposób mocowania łopatek kierowniczych, wypróbowany
w silnikach Armstrong Siddeley „Viper". Polega on na
lutowaniu zewnętrznych końców łopatek w wycięciach sta
lowych pierścieni mocujących, dzielonych na cztery seg
menty. Występy na wewnętrznych końcach łopatek są Juto-, 
wane srebrem w otworach pierścieni wewnętrznych, osła-i 
niających. Jednak w silniku ASSa.4/7 sposób ten okazał. 
się nieodpowiedni, gdyż połączenia lutowane pękały, w. 
związku z . czym zastosowano łopatki odlewane łącznie 
z kwadratowymi półkami na zewnętrznych końcach. Półki 
te, obrobi.one na kształt jaskółczego ogona, mocowano bez
poś,rednio w rowkach obudowy. Wewnętrzne końce lopa-



Rys. 11 

tek lutowano do pierścieniowych osłon, dzielonych na · 
cztery segmenty. Ponieważ w okresie wprowadzania do 
eksploatacji silników ASSa.7 nie było jeszcze seryjnych 
samolotów przystosowanych do ~ysokich prędkości nad
dźwiękowych, zdecydowano się ostatecznie zastosować w 
tych silnikach obudowę sprężarki ze stopu aluminiowego 
(RR50). W związku z tym powrócono do poprzedniego spo
sobu mocowania łopatek kierowniczych (zewnętrzne końce 
łopatek mocowane na jaskółczy ogon w pierścieniach ze 
stopu RR58). Siedem pierwszych wieńców łopatek kierow
niczych jest zaopatrzonych w segmentowe osłony pierście
niowe, stanowiące uszczelnienia międzystopniowe. Pozostałe 
kierownice nie inają osłon. 

Jeżeli chodzi o konstrukcję wirnika sprężarki, to po
dwójne tarcze (od czwartego do trzynastego stopnia) za
stąpiono tarczami pojedynczymi, z wyjątkiem tarczy trzy
nastej. Tarcze od 6smej do dwunastej mają na obwodzie 
dwa kołnierze, między którymi są mocowane za pom·ocą 
nitów łopatki. Łopatki pierwszych siedmiu stopni · są mo
cowane za porriocą zamków choinkowych. Prostsze jest 
również mocowanie tarcz na bębnie. Bębeń sprężarki sil
nika ASSa.6, ze względu na stopniowość i zastosowanie -
kłów do przenoszenia momentu obrotowego na tarcze, był 
bardzo trudny do obróbki. W silniku ASSa.7 zastosowano 

. bęben cylindryczny. Na bębnie, między piątą i szóstą tarczą, 
znajdują się występy, które przenoszą moment obrotowy na 
pierścień, napędzający za pomocą zębatych połączeń piątą 
i szóstą tarczę. Na pozostałe tarcze moment obrotowy prze
nosi się za - pośrednictwem podobnych pierścieni, umiesz
czonych między poszczególnymi tarczami. Każdy pierścień 
jest nagwintowany na · zewnętrznej średnicy, co umożliwia 
zdejmowanie pierścieni za pomocą specjalnego narzędzia. 
Tarcze są osadzone na bębnie luźno. 

Jak już wspomniano, łopatki wirnikowe pierwszych sied
miu stopni są mocowane za pomocą zamków choinkowych. 
Pierwsze próby silnika wykazały skłonność do powstawania 
pęknięć u podstaw łopatek wskutek zmęczenia materiału 
wywołanego drganiami. Aby .temu zapobiec, postanowiono 
zastosować regulowany przekrój wlotu sprężarki. Wlot sil
nika został zaopatrzony w nastawne klapy, za pomocą któ
rych w czasie rozruchu i pracy silnika z małymi prędko
ściami obrotowymi zmniejsza się przekrój wlotu (rys. 12). 
To z kolei powoduje zwiększenie prędkości strumienia po
wietrza w pierwszych stopniach sprężarki i zapobiega 
oderwaniom strumienia od łopatek. Urządzenie to polep
szyło właściwości przyspieszania ·silnika i zapewniło po
prawniejszą pracę sprężarki przy małych prędkościach . 
obrotowych; pomiary wykazały ponadto zmniejszenie na
prężeń w łopatkach. Klapy były nastawiane przez reguła- , 
tor za pośrednictwem hydraulicznych siłowników. 

W międzyczasie w dalszym · ciagu prowadzono p:r'l.ce nad 
łopatkami i stwierdzono, że można zapobiec uszkodzeniom 
łopatek przez usztywnienie podstaw łopatek krvtycznvc/1. 
stopni, bez wprowadzania zmian do zamków. Zmieniono 

poza tym kąty łopatek i zmniejszono luzy promieniowe. 
Nowe łopatki, obrobione cieplnie do wytrzymałości 
94,5 kG/mim2, prze:;;zły pomyślnie próby laboratoryjne, a na
stępnie 120-godzinną próbę w warunkach powodujących 
największe drgania łopatek (próba taka jest równoważna 
tysiącom godzin pracy silnika w warunkach nominalnych). 
W związku z powyższym w silnikach seryjnych nie zasto
sowano regulowanego przekroju wlotowego, komplikującego 
budowę silnika, lecz ograniczono się do wprowadzenia ·udo
skonalonych łopatek wirnikowych pierwszych stopni. · 
_ Z przodu wirnika sprężarki zastosowano dwa łożyska 

kulkowe. Podobnie, jak w przypadku przedniego łożyska 
silnika ASSa.6, wewnętrzne pierścienie tych łożysk są dzie
lone poprzecznie do osi, co pozwala na zastosowanie więk- · 
szej ilości kulek. Współpraca łożysk zapewnia równomierny 
rozkład obcią•żeń osiowych na oba łożyska. -. _ 

Obudowa środkowa silnika . jest spawana ze stalowej 
blachy. 

Jak już wspomniano, w silniku ASSa.7 ·wprowadzono 
pewne zmiany w konstrukcji komory spalania, a mianowicie 
wydłużono część wlotową rury żarowej, rozdzielającą str:u
mień ·.powietrza i zmniejszono liczbę odparowywaczy z 36 
na 24. Zmieniony kształt części wlotowej rury żarowej 
zapewnia większą stateczność przepływu powietrza w części 
wlotowej komory spalania w różnych warunkach pracy sil-:
nika, co zmniejsza .straty ciśnienia całkowitego _ i daje bar
dziej równomierny rozkład temperatury na wylocie z -ko
mory spalania. Usiłowano poza tym zwiększyć trwałość 
i wytrzymałość komory spalania. Wiąże się to ze zwiększe- · 
niem ilości szczelin doprowadzających powietrze chłodzące -
ściany rury żarowej; jednak zwiększenie ilości szczelin .. 

' ch!odzących pociąga za sobą konieczność zmniejszenia sfo.:. 
sunku długości do szerokości otworów wygaszających (do-

- prowadzających powietrze, które obniża temperatu;ę ga- · 

(_ 

Rys. IZ 

zów), co jest niekorzystne ze względu na · rozkład tempera
tury przed turbiną - .optymalny pod tym względem sto
sunek długości do szerokości otworów wygaszających wy
nosi 4 : 1. Konieczny był więc kómpromis mięcfzy popraw
nością rozkładu temperatury i trwałością .komory, w związ-

~ ku z czym otwory wygaszające rury żarowej silnika ASSa.7 
mają kształt zbliżony do kwadratu. Zmniejszenie ilości 
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Rys. 13 

stosowanie prostszego sposobu mocowania wirnika turbi
ny (opisanego przy omawianiu konstrukcji turbiny), który 
ułatwia uzyskanie współśrodkowości wirnika i obudowy 
turbiny. w związku z przejściem na obiegowy układ ole
jenia zastosowano chłodnicę oleju, przy czym czynnikiem 
chłodzącym jest paliwo. 

Do silników ASSa.7 skonstruowano uproszczony dopalacz 
bez regulowanego przekroju wylotowego, dający 120/o przy~ 
rostu ciągu. Na większych wysokościach lotu paliwo do 
wtryskiwaczy dopalacza jest doprowadzane z przelewu 
głównej pompy paliwowej. Silniki wyposażone w dopalacze 
otrzymały oznaczenie ASSa.7R. Rysunek 13 przedstawia sil
n,ik ASSa.7R ze zdjętą osłoną dopalacza. 

Silniki ASSa. 7 1) napędzają samoloty „Javelin" FAW. 7 
i ,,Victor" B. 1, silniki ASSa. 7R są produkowane do samo
lotów „Javelin" FA W. 8 i 9. 
Następną odmianą rozwojową silników serii 200 był sil-

odparowywaczy uprościło konstrukcję komory spalania 
i zmniejszyło jej ciężar; jeżeli chodzi o poprawność pracy 
komory na dużych wysokościach lotu, to okazało się, że 
liczba 24 odparowywaczy jest zupełnie wystarczająca. 

_- nik ASSa. 8 z powietrznym chłodzeniem łopatek wirniko
wych turbiny. Dzięki większemu ciągowi miał on zwiększyć 
prędkość myśliwców „Javelin", nie wszedł jednak do pro- . 
dukcji w związku z rozpoczęciem prac nad samolotem „Ja
velin" z cienkimi skrzydłami. 

W przeciwieństwie do wcześniejszych silników „Sapphi
re" obie tarcze wirnika turbiny silnika ASSa.7 są mocowa-

. ne bezpośrednio do kołnierza wału turbiny. Moment obro
towy jest przenoszony przez 24 stożkowe kołki, mocujące 
tarcze do kołnierza wału. Między tarczami i kołnierzem 
istnieje luz, umożliwiający swobodną dylatację cieplną. Wał 
turbiny jest osadzony na wielowypuście wału napędowe
go i zamocowany od tyłu nakrętką. Jest to rozwiązanie 
znacznie prostsze od stosowanego w poprzednich silnikach. 
w których tylna tarcza wirnika była mocowana za pomocą 
kołków do tarczy pierwszego stopnia, ta zaś z kolei była 
mocowana w podobny sposób do wału; wał był osadzony 
wewnątrz tulei, której kołnierz był połączony śrubami 
z kołnierzem wału napędowego. Nakrętka mocująca była 
umieszczona z przodu wału turbiny, wewnętrz wału napę-

' 

dowego. _ 
Na łopatki kierownicze pierwszego stopnia turbiny zasto

sowano - zamiast stopu Nimonic - stal Jessops G.39, po
nieważ stwierdzono, że w tym konkretnym przypadku ma
teriał ten zapewnia większą wytrzymałość na „uderzenia 
cieplne". Jako materiał łopatek kierowniczych . drugiego 
stopnia zachowano Nimonic 80. Na łopatki wirnikowe pierw
szego i drugiego stopnia użyto, podobnie jak w silniku 
ASSa.6, Nimonic 90 i 80. . 

W silniku ASSa.7 udoskonalono konstrukcję kanału wy
lotowego - osłony wsporników mocujących stożek we
wnętrzny nie są połączone ze ścianami kanału, co zapo
biega uszkodzeniom w miejscu mocowania wsporników. 
Ulepszono poza tym sposób mocowania wsporników do 
ścian kanału, umieszczając w miejscach połączeń nakład
ki z blachy, dzięki którym obciążenia rozkładają się na 
większą powierzchnię. 

W poprzednich odmianach silników „Sapphire" olejenie . 
łożyska środkowego i tylnego odbywało się za pomocą da
wek oleju, który był następnie odprowadzany na zewnątrz 
silnika, a chłodzenie tych łożysk - za pośrednictwem po
wietrza. Stwierdzono jednak, że na większych wysokościach 
lotu powietrzne chłodzenie łożysk jest niewystarczające 
w związku z czym w silniku ASSa. 7 zastosowano zamknię~ 
ty obieg olejenia wszystkich łożysk. Dzięki temu łożyska 
są chłodzone wyłącznie olejem, którego wydatek ·zwiększo
no do 136 1/h. Pozwoliło to na znaczne uproszczenie łoży- • 
skowania zespołu wirującego. W poprzednich silnikach 
oba łożyska - środkowe i tylne - były osadzone na wa
łach za pośrednictwem tulei, które umożliwiały doprowa
dzanie powietrza do łożysk; w silniku ASSa.7 łożyska osa
dzono bezpośrednio na wałach, co pozwoliło z kolei na za-

W celu · zwiększenia wydatku powietrza i sprężu silnika 
ASSa. 7 dodano zerowy stopień sprężarki (z przestawial
nymi łopatkami wlotowymi). Powstał w ten sposób silnik 
ASSa. 9, który nie wyszedł jednak poza stadium prób. Nie 
rozpoczęto również produkcji silnika ASSa. 16 o ciągu 
5225 kG; zwiększenie ciągu w tym silniku uzyskano przez 
podwyższenie temperatury przed turbiną, co było możliwe 
w związku z zastosowaniem na łopatki turbiny stopu Ni
monie 100. 

Niektóre dane poszczególnych odmian silników „Sapphl
re" zebrano w poniższej tabeli. 

Jedn. Srednl-
Wyda- I zuż. ca (bez Odmiana Ciąg paliwa tek po- Ciężar 

osprzę-
Długość 

silnika [kG] wletrza 

1 

(kG) [mm) [kG/ [kG 'sek] tu) 
/kGh] [mm) 

o ASSa. 3 3450 0,909 - - - -!=: 
-~ 

ASSa. 5 3630 0,90 - 1203 - -
.... ASSa. 6 3765 0,90 63 1225') 950 3400') 
Q) ASSa. 12 3990 0,91 - 1210 950 2786 
[/J 

-
ASSa. 4 4400 0,84 - 1225 - -o ASSa. 7 5000 0,88 82 13951) 950 3390') o 

"' ASSa. 7R 5580 1,20 82 1442 950 3390 
"' ASSa. 8 5606 0,92 - 1381 - -·.:: ASSa. 9 5760 0,83 - lł93 - -Cl> ASSa. 16 5225 - - -[/J - -

.'> Łączni!l z urządzeniem przeciwoblodzeniowym, urządze-
mem z~pł<:mowym I zbiornikiem oleju; bez wymienionego 
wyposazema - 1210 kG 

2
) Jak wyżej; bez wymienionego wyposa:l:enia - 1375 kG. 

') Ł_ąc2;nie z kołpakiem rozrusznika I rurą wylotową; bez 
wymienionych - 2786 mm. 

') Jak wyżej; bez wymienionych - 2735 mm. 
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Niektóre zagadnienia 
konstrukcyinego 

ekonomiczne i 
przygotowania 

. , . 
organ1zacy1ne 
produkcii 

cz. I 

Wprowadzenie 

Tematem artykułu jest analiza niektórych zagadnień sta
nowiących przedmiot konstrukcyjnego przygotowania pro
dukcji, mających zasadniczy wpływ na kształtowanie się 
kosztów własnych. 

Takie ujęcie zagadnienia narzuciło autorom konieczność 
potraktowania pewnych zagadnień konstrukcyjnego przy
gotowania produkcji w sposób rozszerzony, innych nato
miast - w sposób zawężony, a jeszcze inne - celowo po
minąć. Odnosi się to głównie do etapów konstrukcyjnego 
przygotowania produkcji, których obszerniejsze omówienie 
znajdzie Czytelnik w artykule „Analiza pracy lotniczych 
biur konstrukcyjnych" mgr inż. M. Wasilewskiego, zamie
szczonym w Technice Lotniczej nr 3/1957. 

W niniejszym artykule omówiono wyłącznie zagadnienia 
związane z konstrukcyjnym przygotowaniem produkcji no
wego typu samolotu; wychodzi się z założenia, że problemy 
konstrukcyjnego przygotowania produkcji samolotów -
w oparciu o licencję - stanowią odrębny temat i wyma
gają oddzielnego ujęcia. 

I. ETAPY KONSTRUKCYJNEGO PRZYGOTOWANIA 
PRODUKCJI 

Przed przystąpieniem do przygotowania konstrukcji no
wego względnie modernizacji dotychczas produkowanego 
samolotu, przeprowadza się analizę techniczno-ekonomicz
ną dla ustalenia prawidłowego kierunku rozwoju konstruk
cji, w zakres której wchodzą: 

1. Studia nad rozwojem konstrukcji oparte na: 
- analizie rozwoju analogicznych konstrukcji lotniczych 

w kraju i za granicą na podstawie literatury technicznej, 
materiałów katalogowych, wystaw i targów krajowych oraz 
zagranicznych, materiałów licencyjnych itp. 

- analizie eksploatacji samolotów własnych i obcych 
przy uwzględnieniu aktualnego postępu technicznego i jego 
wyprzedzenia, 

- analizie wymagań potencjalnych użytkowników, 
- badaniach i opracowaniach prowadzonych w laborato-

riach zakładowych, biurach projektowych, instytucjach nau
kowych i katedrach szkół wyższych. · 

2. Analiza rynku i ekonomiki produkcji, sprowadzająca 
się głównie do: 

- analizy potrzeb i wymagań ewentualnych odbiorców 
zarówno krajowych jak i zagranicznych, 

- badania kierunku i możliwości eksportu, 
- analizy kształtowania się cen światowych analogicz-

nych typów samolotów, 
- zbadania kształtowania się kosztów własnych samolo

tów w zależności od wielkości produkcji. 
3. Analiza techniczna możliwości produkcyjnych i do

boru właściwych parametrów technicznych projektowanego 
do produkcji samolotu. 

W wyniku tych prac zostają określone i uzgodnione mię
dzy użytkownikiem, producentem i konstruktorem założe
nia, sformułowane we wstępnych warunkach technicznych, 
obejmujące: wymaganą charakterystykę techniczno-ekono
miczną samolotu, warunki eksploatacji, poziom techniczny 
obsługi, terminy wykonania projektu wstępnego i dostaw 
pierwszych sztuk. 
Założenia wstępne są podstawowym dokumentem wyj

ściowym dla konstruktora przy opracowywaniu projektu 
danego typu samolotu. Tego rodzaju prace powinny być 
prowadzone stale przez powołane w tym celu instytucje 
i gromadzone w usystematyzowany sposób, aby nie trzeba 
było po wykonaniu nowej konstrukcji zadawać żenującego 
pytania „po co ten prototyp". 

Przez konstrukcyjne przygotowanie produkcji rozumie się 
całokształt prac (niezależnie od tego, kto je wykonuje) nad 
pełnym przygotowaniem konstrukcji samolotu. Zakres 
i szczegółowość opracowania konstrukcyjnego przygotowa-

nia produkcji zależy od typu samolotu, poziomu technicz
nego i doświadczenia personelu inżynieryjno-technicznego, 
jak też i pracowników bezpośrednio produkcyjnych. 

Najczęściej wyodrębnia się następujące etapy konstruk-
cyjnego przygotowania produkcji: 

1) opracowanie projektu wstępnego, 
2) opracowanie projektu technicznego, 
3) opracowanie rysunków wykonawczych prototypu, 
4) opracowanie technologiczne i wykonanie prototypów, 
5) przeprowadzenie prób i badań prototyp:.i oraz jego za

twierdzenie, 
6) opracowanie rysunków właściwych dla produkcji oraz 

instrukcji wykonawczych i warunków technicznych. · 
Projekt wstępny jest rozwinięciem wstępnych warunków 

technicznych zamawiającego, zawierającym rysunki szkico
we projektowanego samolotu, którym towarzyszą obliczenia 
wielkości powierzchni nośnych, głównych wymiarów, cięża
rów i ich wyważenia względem środka ciężkości. 

Opracowanie to poprzedzone jest szczegółową analizą ta
kich charakterystyk technicznych jak: prędkość, moc lub 
ciąg silników dostępnych w kraju lub za granicą, obciążeń 
użytecznych itp., przy której konst_ruktor opiera się na da
nych statystycznych zawartych w literaturze, katalogach 
i analogicznych konstrukcjach opracowanych poprzednio. 

Dla uzyskania najbardziej efektywnego rozwiązania, 
główny konstruktor wyznacza opracowanie szeregu odmian 
projektowanego samolotu niezależnym od siebie zespołom 
konstrukcyjnym, by na podstawie ich porównań wybrać 
najwłaściwszą. Wybór odpowiedniego wariantu rozwiązania 
konstrukcyjnego powinien być poparty obliczeniami wła
sności lotnych i osiągów, gdyż źle dobrane profile skrzydeł 

• i usterzeń, czy niewłaściwy obrys skrzydeł i nieodpowied
nie ich położenie na samolocie, może ujemnie wpłynąć na 
jego własności aerodynamiczne. · 

Zasadnicze znaczenie, zarówno na osiągi samolotu, jak · też 
na jego wykonawstwo, ma ciężar samolotu i dlatego już 
w początkowej fazie projektu wstępnego przeprowadza się 
dokładną analizę różnych rodzajów rozwiązań konstrukcyj
nych każdego zespołu samolotu, aby spośród nich wybrać 
optymalne, tzn. dostatecznie wytrzymałe, przy równoczes
nym stosunkowo najmniejszym ciężarze. 

W efekcie pierwszej fazy projektowania samolotu po
wstaje szkicowe zestawienie z zarysem konstrukcji, obej
mujące: 

- bazy wymiarowe, główne wymiary zewnętrzne i we
wnętrzne przekrojów, 

- rozmieszczenie wyposażenia, załogi i materiałów pęd
nych, 

- podział na główne zespoły fabrykacyjne. 
W szczególności właściwy podział fabrykacyjny na ze

społy i podzespoły, uzależniony od przewidywanej wielko
ści produkcji i możliwości produkcyjnych wytwórni, wpły
wa na zmniejszenie pracochłonności montażu, skrócenie 
cyklu produkcyjnego, a tym samym na obniżenie kosztów 
własnych wytwarzania. 

Szersze omówienie tego problemu znajdzie Czytelnik 
w dalszej części artykułu przy analizie pracochłonności pro
dukcji samolotu. 

Szkicowe zestawienie konstrukcji samolotu stanowi pod
stawę do dalszych prac konstrukcyjnych i obliczeniowych. 
Według niego wykonuje się model aerodynamiczny, prze
zna~zony do badań w tunelu aerodynamicznym, mających 
na celu ustalenie dokładnych danych, dotyczących własno
ści aerodynamicznych i stateczności samolotu. 

Obliczenia aerodynamiczne i ciężarowe oraz szkicowe 
zestawienie konstrukcji samolotu tworzą pierwszą część 
projektu wstępnego. Drugą część stanowi ocena kosztów 
i czasu produkcji oraz obliczenia kosztów eksploatacji no
wego samolotu. Dane te - w formie projektu ofertowe
go - zostają przedstawione do zatwierdzenia przez zama
wiającego. 
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Podanie _ogólnie obowi~zującej recepty, która by miała 
~a_s~oso~am~- ~e ~szystk1ch ~rzypadkach, jest niemożliwe 
. ozn?f. n?s.c y~o; ~amolotow, wielkości ich produkcji 
1 m?z 1wo~11 pro ~ cyJne_ wy!wórni uniemożliwiają stoso
w1 atme sza don~"':yc tro~w1ązan. P_rzy konstruowaniu samo-
_o u_ oszczę nosc1 ma enałowe (głownie na metalu) k _ 
Je się przez: uzys u 

a) obniżenie ciężaru netto poszczególnych jego części, 
a tym samym całej konstrukcji 

b) zmniejszenie odpadów, ' 
c) wprow_adzenie ekonC!micznych kształtowników, 
d) szerokie zastosowanie pełnowartościowych materiał ' 

zastępczy~h, pod warunkiem, aby jakość wytwarzanego i;:. 
molotu me uległa pogorszeniu. 

1. Analiza podziału zapotrzebowania materiałów 
dla konstrukcji samolotu 

. W celu zmniejsze_nia na~ładów materiałowych wskazane 
Jest przeprow~dzem_e analizy zapotrzebowania materiałów 
dla konstrukcJ1 zar_owpo wedł1;1g ciężaru, jak i kosztu za
stosowanych matenałow. Analiza taka pozwoli na ustale
nie, jakie materiały stanowią największy udział w cięża
:ze pustego sa~olotu i w koszcie materiałów użytych na 
Jego w;ytwo_rzeme. Pr~ykła~o:Va analiza tego zagadnienia 
wskazuJ~, ze całkowity c1ęzar metalu zużywanego na 
produkcJę samolotu transportowego stanowią: odlewy 
elektronowe i siluminiowe 2,01l/o, blachy duralowe 38 00/o 
pręty i kształtowniki 37,00/o, blachy stalowe 12'00/o'. 
rury 7,00/o. ' 

_Na rys. 1 pokazaz:io !?odział ciężaru pięciu różnych ty
pow so1:1olotow:, ~beJmuJący_ poszczególne ich zespoły kon
st~uk~yJne. NaJw1ęks~y ;1dział w _ciężarze przypada - jak 
w1dac - na wyposazeme. Z porownania udziału wyposa-

'?.. ,oo ,--,'-'-7'11-,--'ilff.r--__ -.JX=;-'-----.------r--------;.Y 
c, I I 
~ 90 t--+---+--+--,___ 

.:l 
~ 80 l--~~9~~,;;:----4-'L----+-----+----__j 

łl7a~+--t--+--1--_:::*_===~r======1====== 
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[150 
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·I\J 
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[i_ężar samolotu w lLJ.S. kg~ 

Rys. 1. Struktura c1ęzaru 5 różnych typów samolotów, obejmująca 
poszczególne zespoły konstrukcyjne 

żenia w ciężarze całkowitym podobnych typów samolotów 
wyni~a, że kryją się tu poważne możliwości obniżenia cię
żaru wyposażenia, np. przez miniaturyzację jego elementów, 
co w znacznym stopniu przyczyni się do polepszenia osią
gów rozpatrywanych typów samolotów. 

Na przykład na zespół napędowy przypada średnio 240/o 
całkowitego ciężaru pustego · samolotu, co świadczy, że kon
struktorzy silników lotniczych mogą jeszcze znacznie obni
żyć ich ciężar, dzięki czemu również można uzyskać lepsze 
osiągi samolotu. Stosunek ciężaru niektórych części, zespo
łów i instalacji do ogólnego ciężaru silnika lotniczego cha
rakteryzują dane, zamieszczone w tabeli 1. 

Z porównania mocy silnika, przypadającej na 1 kG cię
żaru, z analogicznymi danymi silników podobnych typów 
wynika, że istnieją poważne możliwośd obniżenia ciężaru 
rozpatrywanych typów silników, przy zachowaniu tej .samej 
mocy. 

1.1. E k o n o m i c z n e u z a s a d n i e n ie d o bo r u r o
d z aj u materiałów 

Przy analizie doboru rodzaju materiałów do wykonania 
poszczególnych części należy uwzględniać: 

a) warunki pracy danej części samolotu, 
b) postęp w dziedzinie zastosowania odpowiednich mate

riałów na wykonanie poszczególnych części samolotu, 
c) eksploatacyjne własności samolotu, · 

d) ograniczenie w stosowaniu niektórych materiałó\Y (de
ficytowych), 

e) koszty materiałów. 
Współczesne metody wytwarŻania pozwalają produko-

wać te same części z rozmaitych materiałów. . 
Y,, przypadku, kiedy bez obniżenia własności eksploata

cyJnych samolotu można zastąpić jeden gatunek materiału 
drugim, wówczas należy wybrać wariant, w którym koszty 
własne wykonania części będą najniższe. 

Sposoby rozwiązywania tych zagadnień winny być oparte 
o rachunek ekonomiczny, którego skutek musi znaleźć od
bicie w wyborze odpowiedniego wariantu. Na przykład, 

Tabela 1 

Podział c1ęzaru poszczególnych częsc1 
i zespołów silników tłokowych 

•ciężar części 
lub zespołu 

Nazwa części w StOŚ.l.lnku 
lub zespołu procentowym 

do ciężaru 
silnika 

Wał wykorbiony 9+14,0 
Karter - zespół 9,5+12,0 
Cylinder kpl. 7,0+9 
Wałek rozrządu 3,5+4,5 
Komora tylna 3,5+5,0 
Iskrownik 1,5+3,0 
Gaźnik kpl. 1,5+3,0 
Pompa olejowa kpl. 0,8+1,5 
Końcówka wału 2,0+3,0 

karter silnika tłokowego może być wykonany z odlewu że
liwnego względnie siluminiowego, przy zachowaniu tych 
samych własności eksploatacyjnych z tym, że żeliwny bę
dzie miał ciężar większy, niż wykonany z siluminu. 

Gź Yż 7,2 
- =-= - =2,66 
Gs Ys 2,7 

gdzie: Gż i Gs - ciężar karteru silnika, wykonanego odpo
wiednio z żeliwa i siluminium, 

Yż i Ys - ciężar właściwy żeliwa i siluminium. 
Koszt własny karteru wykonanego z żeliwa będzie wyż

szy niż karteru wykonanego z siluminium 

Kż kż • Gż 2,66 
-- = --- = -- = 1,33 
Ks ks• Gs 2 

gdzie: kż i ks - koszt własny 1 kG odlewów żeliwnego 
i siluminiowego, 2 - współczynnik charakteryzujący sto
sunek cen jednostki ciężaru odlewu siluminiowego do odle
wu żeliwnego. 

Niejednokrotnie ekonomiczniejsze jest stosowanie względ- · 
nie droższego materiału, którego ilościowa norma jest niż
sza, niż przy użyciu względnie tańszego materiału. 

Jako przykład posłużyć tu może stosowanie odlewów 
w budowie samolotów, które pozwalają na wybór kształtu 
użebrowania, dają gładką powierzchnię (nie zniekształconą 
nitami) i wpływają w decydujący sposób na obniżenie kosz
tów własnych. 
Kształtowanie się kosztu wykonania kesonu skrzydła dla 

samolotu transportowego przy wielkości produkcji 50. szt. 
w rozwiązaniu klasycznym i integralnym ilustruje tabela 2. 

Tabela 2 

Zestawienie porównawcze kosztów własnych wykonania kesonu 
skrzyą_ła metodą klasyczną i integralną 

Koszt części 
(zł) Oszczędność 

Nazwa części kosztów 
Konstrukcja I Konstrukda O/n 
klasyczna integralna 

Górna powłoka kesonu 10 430.0 6 100,0 41,6 
Dolna powłoka kesonu 10 430,0 · 6 100,0 41,6. 
żebra 2 732,0 2 540,0 7,0 
Sciana przednia . 842,0 750,0 11,0 
Sciana tylna 842,0 750,0 11,0 
Nakrętki, - śruby, nity 

itp. 984,0 - 100,0 
Montaż kesonu 8 580,0 4 750,0 45,0 

Razem keson 

I j I skrzydła: 34 840,0 20 990,0 39,8 
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Przy konstruowaniu poszczególnych części, w celu doko
nania. trafnego wyboru najbardziej efektywnego wariantu, 
konieczne jest posługiwanie się danymi, dotyczącymi kosztu 
różnych materiałów (cennikami), co w rezultacie wpłynie 
na zmniejszenie kosztu samolotu. . 
Określenie najbardziej efektywnego ·wariantu powinna 

poprzedzać analiza nie tylko pod względem zapotrzebowa
nia materiałów, lecz także pod względem pracochłonności, 
gdyż przy zmianie rodzaju materiału może powstać różnica 
nie tylko w koszcie materiału, ale i pracochłonności obróbki 
części. Na przykład użycie indywidualnego odlewu zamiast 
odpowiedniego pręta stalowego nie znajduje ekonomicz
nego uzasadnienia. Pręt daje możność wykonania wielu 
części na półautomatach i. rewolwerówkach, co nie zawsze 
jest możliwe przy wykonaniu części z odlewu żellwnego . 

Przy analizie wariantów, mającej na celu właściwy do
bór materiału, należy zestawić poszczególne sumy kosztów 
w oparciu o wzór: 

(aSa + la (1 + c)J ~ [bSb + 11, (1 + c)J 

gdzie : 

a i b - norm.a zużycia materiałów danych asortymen
tów, 

Sa i Sb - ceny 1 kG materiałów danych asortymentów, 
la i lb - koszt robocizny przy wykonaniu . części z ma

teriałów danych asortymentów, 
c - współczynnik uwzględniający koszty wydziało

we i ogólnozakładowe. 

Przy każdorazowym wprowadzeniu do produkcji nowych 
materiałów konieczne jest zbadanie opłacalności ich stoso
wania. Wiadomo, że w początkowym okresie opanowywania 
produkcji z nowych materiałów są one względnie drogie, 
w dalszym etapie produkcji koszty wytwarzania z tych ma
teriałów, -jak również i samych materiałów z reguły szybko 
się obniżają. . 

Koszt własny wyrobu przy wykonywaniu go z no'Nego 
materiału można przedstawić następującym wzorem: 

K2 = S ~ • G2 + A2 

gdzie: 

Sz - cena 1 kG nowo wprowadzonego materiału, 
G2 - norm.a zużycia nowego materiału na wykonanie 

wyrobu, 
Az - pozostałe koszty wykonania wyrobu, niezależne od 

kosztu nowego : materiału. 

Opłacalność zastosowania nowego materiału z.ostanie 
osiągnięta przy zachowaniu warunku K2 ~ -Ki, 

tzn. wówczas! gdy: 

K1-A2 
. S2 ,< -'---~ zł/kG 

G2 

Rys. 2 przedstawia graficzne rozwiązanie rozpatrywanego 
zagadnienia. Punkt przecięcia się prostych: kosztu własne
go K 1 wykonania, wyrobu z materiału dawniej używanego 
(K1 = const., ponieważ nie zależy on od ceny nowego ma-

k~-- --------~ 

s, 

Rys. 2. Graficzne oznaczenie ceny nowego materiału, przy której 
zastosowanie tego materiału do danego celu staje się opłacalne; 

k - koszt własny wyrobu, s2 - cena 1 kG nowego materiału 

teriału) z kosztem własnym k2 wykonania wyrobu z nówe..: 
go materiału w funkcji ceny tego materiału [K2 = f (S2)] 
wskazuje, przy jakiej cenie nowego materiału zastosowanie 
jego staje się opłacalne. 

Analogiczny tok postępowania ma miejsce w przypadku, 
gdy zachodzi konieczność określenia opłacalności zastoso
wania kilku nowych materiałów. Jeżeli zmiana rodzaju ma-
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teriału wpływa na · ~łasności -, eksploatacyjne samolotu 
(głównie zespołu napędowego),_ wowczas zagadnienie to roz
wiązuje się w sposób następuJący: 

a) oblicza się różnicę kosztu własnego produkcji odpo
wiedniego zespołu w przypadku zastosowania droższego rna-
teriału (AK zł) , · 

b) ustala s ię wskaźniki eksploatacyjne zespołu, na którt> 
wpływa rodzaj zastosowanego materiału, 
. c) oblicza się oszczędność na kosztach eksploatacyjnych 

L1 C zł/rok, uzyskaną wskutek zastosowania droższego ma
teriału, 

d) określa się okres amortyzacji dodatkowych inwestycji 
przez oszczędność uzyskaną na kosztach eksploatacyjnych. 

Jeżeli zastosowan ie materiału droższego rodzaju daje 
możliwość zwiększenia sprawności np. silnika, oszczędność 
na kosztach eksploatacyjnych wyniesie: 

gdzie: 

L1 P - oszczędność na paliwie w zł/rok. 
L1 a - dodatkowe odpisy amortyzacyjne 

w związku z zastosowaniem nowego 

Wówczas okres amortyzacji dodatkowych 
inwestycyjnych wyniesie: 

AK AK 
T = AC = AP-Aa lat 

powstałe 
materiału. 

nakładów 

Jeżeli natomiast zastosowanie materiału droższego rodza
ju pozwala na przedłużenie okresu eksploatacji danego ze
społu, wtedy oszczędność na kosztach eksploatacyjnych wy
niesie: 

koszty własne zespołu 
riantach wykonania, 

w porównywanych wa-

T2 - okresy eksploatacji zespołu wykonanego 
w tych wariantach. 

AK K2-K1 
T = -- - -=-----'- lat 

AC !S!_ _ K2 

T 1 T2 

Przy projektowaniu nowych konstrukcji nie można pomi
nąć możliwości zastosowania pełnowartościowych materia
łów zastępcżych, których jakość przy jednocześnie mniej
szym ciężarze w wielu przypadkach jest wyższa od jako
ści materiałów dotychczas stosowanych. Szerokie zastoso
wanie znalazły w technice lotniczej np. masy plastyczne, 
stopy tytanu . 

1.2. E k o n o m i c z n e z n a c z e n i e o b n i ż e n i a c i ę
· żar u samolotu 

Ciężar samolotu, będący charakterystycznym i szczegól
nie ważnym wskaźnikiem, powinien być brany pod uwagę 
we wszystkich stadiach opracowywania projektu, przy po
równywaniu rozmaitych wariantów zasadniczego rozwiąza
nia koncepcyjnego samolotu, j ak również jego zespołów 
i części. Zmniejszenie ciężaru samolotu ma istotne znacze
nie z następujących względów : 
- poprawy właściwości aeronawigacyjnych, 
- zwiększenia ekonomiczności (możliwość zwiększenia cię-

żaru użytecznego lub paliwa), 
- obniżenia pracochłonności jego produkcji, 
- oszczędności materiałów, 
- niższego kosztu wytworzenia . 

Z reguły, obniżenie ciężaru jednego zespołu sprzyja rów
nież obniżeniu ciężaru innych zespołów. Na przykład, obni
żenie ciężaru silnika pozwala na zmniejszenie ciężaru jego 
łoża. ' 

Nie zawsze osiągnięcie najmniejszego ciężaru poszczegól
nych części lub zespołów j est równoznaczne ze zmniejsze
niem ciężaru całego samolotu. Jako przykład podać można 
wyposażenie elektryczne samolotu. W przypadku kiedy 
zmniejszenie ciężaru wyposażenia związane jest z obniże
niem jego sprawności, konieczny zapas materiałów pęd
nych może na tyle wzrosnąć, że ciężar ogólny samolotu, 
łącznie z zapasem materiałów pędnych, może się zwięk
szyć (tabela 3). 



Jeżeli przy locie 20-godzinnym silnik elektryczny będzie 
praco"':ac. bez prze_rw_y przez 10 godzin, wtedy oszczędność 
na zuz?'cm m~tenało~ pędnych wyniesie 0,74 kG, czyli 
przewyzszy zwiększeme w tym wariancie ciężaru silnika 
wyn?szącego O,~ ~G: ł!w.zględnić należy również, że zwięk~ 
szeme _sprawnosc1 s1lmkow kosztem zwiększenia ich cięża
ru o?mza moc ukła?u elek~rycznego, a zatem i ciężar prze
wodov<:, apar~tu:y 1 prądmc. Jednoc~e~nie zwiększenie cię
żaru 1 wymiarow gabarytowych s1lmka zwiększa ciężar 

Tabela 3 

· Zestawienie porównawcze ciężaru dwóch wariantów silników 
stosowanych w instalacji elektrycznej samolotu 

Różnica Oszczędność 

ciężaru na ciężarze 
Nr 

' 
Spraw- cos 0 Ciężar w stosunku materiałów 

wa- ność silnika silnika do wariantu pędnych 
riantu silnika Gs kG pierwszego LI Gp kG 

LI Gs kG przy locie 
20-godzinnym 

I. 

I 
0,78 · 

I 
0,78 

I 
2,0 

I 
-

I 
-

2. 0,85 0,78 2,4 0,4 0,74 

sprzęganych mechanizmów i utrudnia rozmieszczenie urzą
dzeń w samolocie, co w rezultacie zwiększa ogólny ciężar 
i wymiary gabarytowe samolotu. Chodzi o zaprojektowa
nie samolotu ekonomicznego, to znaczy o optymalnym cię
żarze z uwzględnieniem również jego wskażników eksploa
tacyjnych. 

1.3. Wskaż n i ki ciężar u jednostkowego s a
mol ot u 

Jednostkowa (względna) materiałochłonność, wyrażająca 
się ciężarem netto, przypadającym na jednostkę mocy sil
nika lub jednostkę ładunku użytecznego, jest podsbwowym 
wskaźnikiem, świadczącym o nowoczesności konstrukcji sa
molotu. Oceny nowoczesności danej konstrukcji dokonuje 
się przez porównanie jej z analogicznymi konstr :1kcjami. 

Dla samolotów transportowych wskaźnikiem takim jest 
współczynnik udźwigu, czyli stosunek ładunku pełnego 
(czasem ładunku handlowego) do ciężaru całkowitego samo
lotu Go, wyrażający się następującym wzorem: 

gdzie: 

Ge - ciężar całkowity samolotu (ciężar w locie), 
Gu - ciężar użyteczny (załoga + mat. pędne + ładunek 

handlowy), 
Gh - ciężar ładunku handlowego (płatnego). 

1.4. R e z e r wy z m n i e j s z e n i a c i ę ż ar u 

Analiza konstrukcji części i zespołów samolotu, mająca 
na celu zmniejszenie ich ciężaru i znalezienie odpowied
nich form konstrukcyjnych, pozwalających na zmniejszenie 
zużycia materiałów, powinna prowadzić do zmniejszenia 
liczby części w drodze łączenia ich w elementy integralne, 
a także wykrywania i usuwania części zbędnych. 

Na przykład, przy zastosowaniu elementów integralnych 
dla kesonu skrzydła samolotu transportowego ilość czę
ści, w porównaniu z rozwiązaniem klasycznym, zmniejszyła 
się o ok. 700/o, w innym przypadku całkowita liczba części 
płatowca szkolno-treningowego zmniejszyła się przy kon
strukcji uproszczonej w porównaniu z rozwiązaniem kla
sycznym 4-krotnie. 

Jednym ze skutecznych sposobów zapobiegania nieuza
sadnionemu zwiększaniu ciężaru samolotu jest zwiększenie 
dokładności metod obliczania wytrzymałościowego ich czę
ści. Przyjęte wielkości obciążeń obliczeni.owych wywierają 
istotny wpływ na dobór wymiarów części konstrukcji. 
Posługiwanie się wzorami, dającymi niedokładne obli

czenia sił działających w różnych częściach konstrukcji, po
woduje niejednokrotnie wzrost ciężaru i kosztu samolotu. 
Niejednokrotnie stosowane są umowne schematy obliczenio
we i przybliżone metody obliczeń, opierające się o przesta
rzałe hipotezy, nie jest dokonywana głębsza analiza zacho
wania się elementów konstrukcji pod obciążeniem, nie są 
uwzględniane czynniki zmęczeniowe i dynamiczne. Dlate-

go też wprowadza się nowe metody obliczeń, opierające 
się o wyniki badań, doświadczeń i prób rzeczywiście dzia
łających obciążeń i naprężeń w elementach konstrukcji sa
molotu, m.in. za pomocą pomiarów tensometrycznych i prób 
na drgania, które pozwalają dokładniej dobierać potrzebne 
współczynniki bezpieczeństwa, uniknąć niepotrzebnego 
zwiększenia ciężaru konstrukcJi, dając tym samym możność 
określenia właściwych wymiarów i kształtów części. 

Nie bez wpływu na ciężar samolotu pozostają ekonomicz
ne procesy wytwarzania. Dane porównawcze ciężarów dla 
konstrukcji klasycznej i integralnej na przykładzie skrzy
dła, zestawione w tabeli 4, świadczą wymownie o eko
nomij ciężaru przy nowych metodach wytwarzania płatow-
ców. . 
Zródła zmniejszenia ciężaru tkwią również w normaliza

cji i unifikacji części, dzięki którym w wielu przypadkach 
uzyskuje się zml).iejszenie ilości pozycji, wchodzących 
w skład wykonywanego samolotu. Stwarzają .one możliwość 
wytwarzania części z ekonomicznych półfabrykatów (z od
kuwek matrycowych, półwyrobów z minimalnymi naddat
kami, zapewniającymi oszczędność metalu), przy czym - . 
przechodząc na produkcję części o zmniejszonym cięża
rze - powinno się, w miarę możności wykorzystać istnie- . 
jące oprzyrządowanie. 

1.5. W s p ó ł cz y n n i k w y ko r z y s t a n i a m at er i a ł u 

Przez współczynnik wykorzystania materiału rozumie się 
stosunek ciężaru netto produktu (G 0 ) do ciężaru materiału 
wyjściowego (G1), z którego dany produkt został wytwo
rzony 

Współczynnik wykorzystania materiałów pow1men dążyć 
do jedności; im wielkość jego będzie bliższa jedności, tym 
stopień wykorzystania materiałów zużywanych na wyko
nanie produktu będzie wyższy, a udział odpadów w ogól-

Tabela 4 

Porównanie ciężaru skrzydła przy · dwóch różnych metodach 
wytwarzania 

Ciężar części dla kon-
strukcji (kG) Os~c7edność 

Nazwa części 

I 
na cieżarze 

Klasycznej Integralne· 
('/o) 

Górne pokrycie 
skrzydła 40,0 24,0 +40,0 

Dolne pokrycie 
skrzydła 34,0 22,0 +35,0 

żebra 4,9 6,0 -18,0 

Sciany 
(przednia i tylna) 13,0 15,0 -13,5 .. 

Razem: I 91,9 67,0 I +27,0 

nym c1ęzarze materiałów wyjściowych mzszy. Wielkość 
tego współczynnika zależna jest od typu produkcji, inaczej ' 
kształtować się będzie przy produkcji jednostkowej (pro
totypowej), inaczej przy seryjnej. 

Dla przykładu podać można, że przy produkcji samolotu 
szkolno-treningowego współczynnik wykorzystania mate
riału wahał się w granicach od 0,4 przy wytwarzaniu pro- , 
totypów - do 0,7 przy. produkcji seryjnej, co pozwala na 
stwierdzenie, że istnieją w tym zakresie bardzo poważne 
możliwości wykorzystania materiału, a tym samym obniże
nia kosztów własnych produkcji. 
Współczynnik wykorzystania materiałów zwiększa się 

w miarę doskonalenia konstrukcjl, technologii i organiza
cji produkcji. Ilość odpadów w postaci wiórów wynosi 
średnio 10 do 300/o dla części żeliwnych i 20 do 600/o dla 
stalowych, dla części z odkuwek ok. 30%, a z odkuwek 
swobodnie kutych odpady sięgają w niektórych przypad
kach do 800/o ciężaru odkuwki. 
Zwiększenie współczynników wykorzystania materiałów 

osiągane jest przez polepszenie technologii cięcia materia-. 
łów i zastosowanie udoskonalonych procesów technologicz- · 
nych produkcji części, dających możność zmniejszenia cię
żaru półwyrobów i naddatków na obróbkę mechaniczną. 
Największe oszczędności na obróbce mechanicznej można 

osiągnąć przez zastosowanie bardzo dokładnej przeróbki · 
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pl~stycznej lub materiałów wyjściowych, złożonych z od
dzielnych części połączonych przez spawanie lutowanie lub 
klejenie. Metody wykonywania dokładnych ~dlewów i kali
browanych odkuwek pozwalają w wielu przypadkach na 
przejście od podobieństwa kształtów materiałów wyjścio
wych do zupełnej ich zgodności z gotowym przedmiotem 
i do całkowitego usunięcia obróbki. Na przykład, zastąpie
nie obróbki skrawaniem przez odlew precyzyjny . ogranicza 
ilość odpadów metalu w postaci wiórów oraz wielkość na
kładów pracy i energii elektrycznej, zużywanych na skra
wanie naddatków, zużycie narzędzi i obrabiarek. -

Dobór optymalnego wariantu wykonania półwyrobu (od
lewanie, tłoczenie, kucie, wyciskanie i in.) powinien być 
rozwiązany kompleksowo - z uwzględnieniem kosztu me
talu i wszy'stkich nakładów na operacje przygotowawcze 
i mechaniczne, jak również zamierzonej wielkości pro-
dukcji. . 
Minimalną ilość odpadów zapewnia właściwie opracowa

na technologi~ cięcia materiałów. Straty, powstające przy 
wykrawaniu półwyrobów z arkuszy i płaskowników, dzielą 
się na: straty powstające wskutek niewspółmierności wy
miarów zarysu części z wymiarem arkusza blachy, z które
go część jest wykrawana oraz straty wynikające z niepo
dzielności arkusza i niewykorzystania odpadów. W celu 
polepszenia ekonomiczności wykrawania arkusza blachy 
konieczna jest współpraca konstruktora z technologiem 
przy szkicowaniu rozmieszczenia wykroju w arkuszu i ko
rygowaniu projektowanego zarysu części. 
Obniżenie ciężaru części nie zawsze pociąga za sobą 

obniżenie zużycia materiału. W niektórych przypadkach 
dodanie materiału nieco zwiększające ciężar netto części, 
przy jednoczesnym uproszczeniu jego zarysu, może zwięk
szyć współczynnik wykorzystania materiału i obniżyć jego 
zużycie absolutne na wykonanie części o uproszczonym za
rysie. 

2. Analiza pracochłonności konstrukcji samolotu 

Istotnym czynnikiem, wpływającym na kształtowanie się 
kosztów własnych, jest pracochłonność produkcji; im mniej
sza jest pracochłonność, tym - przy pozostałych jednako
wych warunkach - mniejszy będzie koszt własny samo
lotu - i odwrotnie. Prawidłowe rozwiązanie konstrukcyjne 
powinno uwzględniać - obok właściwości eksploatacyj
nych - możliwość wprowadzenia nowoczesnych metod wy
twarzania, nowoczesnego wyposażenia produkcyjnego 
i oprzyrządowania technicznego, a także modernizacji, 
automatyzacji i wyposażenia w przyrządy i narzędzia ma-
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Rys. 3. Spadek pracochłonności produkcji samolotu myśliwskiego 
w zależności od wielkości produkcji 

szyn i u~ządzeń istniejących w danym zakładzie produk
cyjnym. W miarę opanowywania produkcji, zwiększania 
ilości wytwarzanych samolotów tego samego typu, doskona
lenia konstrukcji i technologii ich wykonania oraz mecha
nizacji i automatyzacji prac, . pracochłonność zmniejsza się. 

Z wykresu na rys. 3 i danych liczbowych, zestawionych 
w tabeli 5, widać, jak wielkość produkcji wpływa na 
kształtowanie się pracochłonności. 

Tabela 5 

Zależność pracochłonności od przyjętej metody wytwa
rzania i wielkości produkcji w sposób poglądowy przedsta
wia wykres na rys. 4. Punkt K oznacza wielkość produkcji 
przy której pracochłonność dla obu metod wytwarzania jest 
jednakowa. Wpływ, jaki wywiera wzrost ilości produkowa
nych samolotów na pracochłonność ich wykonania, winien 
być przedmiotem szczegółowych rozważań przy projekto
waniu nowych konstrukcji. Konstrukcja, trafnie opracowa-

ilosi: s,!vA 

Rys. 4. Kształtowanie się pracochłonności produkcji dla dwóch wa
riantów technologicznych: A - wykonanie żebra ręcznie; B - wy-

konanie żebra metodą tłoczenia na prasie 

na w zastosowaniu do produkcji jednostkowej, staje się nie
technologiczna w przypadku przejścia na inny typ produk
cji. Na przykład wiadomo, że część odlewana jest mnteJ 
pracochłonna od części spawanej, a zatem bardziej opła
calna, z wyjątkiem produkcji kilku sztuk. 

2.1. A n a 1 i z a prac och ł o n n oś c i sam o lot u ze 
względu na jego konstrukcję 

Analiza_ pracochłonności konstrukcji samolotu powinna 
przede wszystkim wykazać najbardziej pracochłonne zespo
ły i części. Srodki do zmniejszenia pracochłonności powin-

Tabela 6 

Pod ział pracochłonności poszcze
gólnych zespołów na przykładzie 

samolotu szkolno-treningowego 
konstrukcji całkowicie meta !owej 

Nazwa zespołu 
lub grupy 

konstrukcyjnej 

Kadłub 
Skrzydło 
Usterzenie 
Podwozie 
Wyposażenie 

Razem: 

0/o udział 
pra co

chłonności 

22 .0 
24.0 

4.0 
6.0 

44 .0 

100.0 

ny być zastosowane głównie do tych najbardziej praco
chłonnych zespołów · i części konstrukcji. 

W celu zanalizowania pracochłonności konstrukcji samo
lotu jako całości i dla wykazania najbardziej pracochłon
nych zespołów należy przede wszystkim przystąpić do zba
dania struktury pracochłonności poszczególnych zespołów 
i części. Z tabeli 6 widać, że najbardziej prachochłonną 
grupą konstrukcyjną samolotu jest jego wyposażenie . 

Konieczna jest również analiza struktury pracochłonno ś ci 
samolotu według zasadniczych rodzajów prac. Dla przykła
du w tabeli 7 podana jest struktura pracochłonności \\·y
konania poszczególnych zespołów prototypu samolotu mv
śliwskiego z napędem odrzutowym, z której widać. jakie 
prace mają największy udział w ogólnej pracochłonności 
wykonania tego samolotu. 
Szczególną uwagę przy projektowaniu należy poświęcić 

sprawie zmniejszenia pracochłonności montaży tak ich ze
społów, jak kadłub, skrzydło, stateczniki, stery itp. oraz 
ostatecznego montażu samolotu . Współczynnik pracochłon
ności montażu określany jest jako stosunek sumarycznej 

pracochłonności montażu da

Kształtowanie się pracochłonności samolotu wielocelowego 
w zależności od wielkości produkcji · 

nego samolotu (~t 171) do suma
rycznej pracochłonności wy
konania (obróbki) wszystkich 
jego części (l't11-). Kolejna sztuka I 1 I 5 I 10 I 25 I 50 I 75 I 100 I 125 I 155 I 185 I 220 I 300 I 400 I 

Pracochłonność 
(tys. rob./godz.) 33,0 26,6 19,2 15,5 13,2 12,0 11,2 10,7 10,1 9,8 9,3 8,7 8,1 

--------------------------
Procentowy spadek 
pracochlc,mności 100,0 81,0 58,0 47,0 40,0 36,5 34,0 32,5 30,6 29,6 28,0 26,4 24,5 
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Dla ilustracji w tablicy 8 podane są wartości udziału 
pracochłonności montażu w ogólnej pracochłonności samo
lotu oraz wartości współczynnika pracochłonności montażu 
dla niektórych typów samolotów. Zasadniczymi przyczyna
mi dużej pracochłonności robót montażowych są: niedosta
teczne zmechanizowanie pracy ślusarzy montażowych oraz 
nieracjonalna organizacja procesu technologicznego mon
tażu samolotów, wynikająca częstokroć z niewłaściwego po
działu fabrykacyjnego. 
Rozróżnia się operacje montażowe bezpośrednio związa

ne z montażem, czyli łączeniem części oraz dopasowywanie, 
wykończanie, ponowne rozmontowywanie i montaż. Współ
czynnik pracochłonności montażu w znacznej mierze zależy 
od zakresu prac związanych z dopasowywaniem, następ
nych demontaży i ponownych montaży poszczególnych pod
zespołów oraz zespołów samolotu. 

W przypadku, gdy współczynnik pracochłonności monta
żu samolotu względnie jego zespołów jest wysoki, zalecane 
jest przeanalizowanie procesów montażowych i wprowa
dzenie odpowiednich poprawek do technologii montażu. 

Tabela 7 
Struktura pracochłonności wykonania prototypu samolotu 

myśliwskiego z napędem odrzutowym 

Srednia Srednia pracochłonność zespołów wg 
praco- rodzajów obróbki w tys. r.g.e. 

Nazwa chłonność 

I I I 
zespołu w tys. mecha- blachar- spawał- ślusar-

r.g.e. nicznej skiej niczej sko-mon-
terskiej 

Kadłub 21,8 5,45 2,2 1,1 13,05 

SkrŹydlo 24,0 5,95 2,4 1,2 14,45 

Usterzenie 4,1 0,9 0,4 0,2 2,6 

Podwozie 6,4 4,0 0,9 0,3 1,4 

Wyposa-
żenie 43,7 11,0 4,3 2,2 26,2 

Razem: I 100,0 I 23,7 I 10,0 I 5,0 I 57,7 

Różnica między pierwotną pracochłonnością montażu 
(2't1111), a powtórną (2tm 2) daje orientacyjną charakter~
stykę zbędnej pracochłonności, zużywanej · przy montazu 
poszczególnych zespołów i części na dodatkowe prace nad 
dopasowywaniem, czyli 

..Z:tn = 2tm1 - 2tm2 

Przy opracowywaniu środków, zmierzających d_o zmnie_j
szenia pracochłonności montażu, przed~ ws~ystku1; _na_lezy 
dążyć do jak najdalej idącego zmnieJszem~, a Jezell to 
możliwe - zupełnego zlikwidowania prac, związanych z do-
pasowywaniem części i zespołów przy montażu. . 

Jednym z takich środkó'Y jE:st na przykł~d z'.1stosowame 
właściwej wymienności głowme dla zespoło~ 1 podzes~o
łów samolotu, którą osiąga się dla danych typow samolotow 
przez: . , . 
- ustalenie zakresu wym1ennosc1, . . . .. 
- określenie stopnia normalizacji, standaryzacJ1 1 umf1-
kacji, .. . , dl 
- przyjęcie odpowiedniego układu tole:ancJ1 1 pas?wan a 
podzespołów i zespołów oraz stosowama przyrządow mon-
tażowych i kontrolno-pomiarowych, . . 
_ ustalenie właściwego sposobu przeprowadzama zmian 
konstrukcyjnych. . 

Przy projektowaniu konstrukcji samolo~u w znacznym 
stopniu można ułatwić proces jego montazu. Na przykł~d 
przez wykonanie makiety kabiny samolotu dla sprawdzema 

Tabela 8 
Pracochłonność montażu niektórych typów samolotów 

Pracochłonność montażu 
w O/o od 

Określenie typu 
ogólnej praco-1 pracochłonności samolotu 

,. chłonności mechanicznej 
samolotu samolotu 

Samolot transportowy 17,0 88,0 

Samolot szkolno-treningowy 20,0 81,0 

Samolot turystyczny 12,0 70,0 

Samolot turystyczny z napę-
83,0 dem odrzutowym 22,0 

samolot wielocelowy 15,0 78,0 

Samolot łącznikowy 10,0 75,0 

montażu wyposażenia, daje się możnosc opracowania wzor
ców przewodów, uwzględniających ich długości i kształty, 
co w efekcie wpływa korzystnie na długość cyklu montażo-
wego. , 
Reasumując, pracochłonność montażu uzależniona jest od: 
- rodzaju konstrukcji, 

· typu i wielkości samolotu, 
technologicznego przygotowania produkcji, 
typu i wielkości produkcji, 
stopnia wymaganej dokładności montażu, 
stopnia zmechanizowania operacji montażowych, 

- formy organizacji produkcji. 
Analiza pracochłonności konstrukcji powinna być zakoń

czona opracowaniem środków, zmierzających do jej zmniej
szenia bez pogorszenia eksploatacyjnych własności samo• 
lotu. 

2.2. R e z e r w y 
ści obróbki 
strukcją 

zmniejszenia pracochłonno
c z ę ś ci, z wiązane z ich ko n-

Warunkiem małej pracochłonności części jest prostota jej 
konstrukcji. Ponieważ również każda dodatkowa część wy
maga odpowiednich nakładów pracy na jej wytworzenie, 
należy dążyć do maksymalnego zmniejszenia ilości części 
samolotu. Dla wyeliminowania z konstrukcji samolotu zbęd
nych szczegółów, konieczne jest przeprowadzenie analizy 
konstrukcyjnej i przestrzennej koncepcji danego rozwiąza
nia. 

Jako przykład podać można zmianę konstrukcji części 
goleni podwozia ze spawanej na odlewaną. Dawniej, część 
ta składała się z 14 różnych elementów i wymagała do 
swego wykonania specjalnego oprzyrządowania (szablony, 
belki do gięcia, przyrząd do spawania). Przejście od kon
strukcji spawanej na konstrukcję odlewaną, jako jednego 
elementu, umożliwiło uproszczenie obróbki i zmniejszenie 
oprzyrządowania, stając się opłacalne już przy wykonaniu 
5 sztuk goleni podwozia. 

Konstrukcyjny kształt części zależny jest w pewnej mie
rze od sposobu otrzymywania jej półfabrykatu, który jest 
ściśle związany z procesem technologicznym jej wykonania. 
Jako kryterium technologiczności półfabrykatu służy sto
pień podobieństwa jego kształtu i wymiarów do kształtu 
i wymiarów gotowej części. Im mniejsza jest liczba opera
cji, potrzebnych na wykończenie powierzchni półfabrykatu, 
tym wyższa jest jego technologiczność. Jest to możli;V~ 
w przypadku maksymalnego uproszczenia kształtu częsc1. 

Sposób otrzymywania półfabrykatu zależy od materiału, 
z jakiego część jest wykonana. Na przykład aluminium po
siada dobre własności odlewnicze i spawalnicze, duralu
minium ich nie posiada, natomiast dobrze nadaje się do 
obróbki wiórowej i przeróbki plastycznej. Zasadniczą wyż
szość mas plastycznych stanowi możliwość masowego wy
twarzania części o skomplikowanym kształcie, bez obróbki 
mechanicznej. W celu polepszenia technologiczności częsc1 
o skomplikowanym kształcie są z::.istępowane przez części 
prostsze. Duże znaczenie ma właściwe ustalenie optymal
nych dokładności obrobki i gładkości powierzchni. Należy 
przy tym dążyć do wyeliminowania obróbki takich po
wierzchni, dla których nie jest ona konieczna. W częściach 
odlewanych zmniejszenie powierzchni obrabianych może być 
osiągnięte przez zmniejszenie powierzchni styku, zmniejsze
nie szerokości obróbki nadlewów, lub obróki zagłębień po
głębiaczem czołowym, zastępowanie powierzchni stykają
cych się przez nie stykające się i zaniechanie obróbki po
wierzchni o mniejszym znaczeniu. 

Przy projektowaniu takich elementów jak: wałki, osie, 
cięgna czy dźwignie - zmniejszenie powierzchni obrabia
nych może być osiągnięte przez zastosowanie gładkich prę
tów kalibrowanych, a czasem zwykłego materiału walcowa
nego z zaniechaniem obróbki powierzchni swobodnych. 

Z uwagi na warunki przebiegu procesu technologicznego, 
do zasadniczych wymagań, jakim powinny odpowiadać kon
strukcje części, zaliczyć należy: 

1. nieskomplikowane uzyskiwanie półfabrykatu, 
2. proste i szybkie ustawienie części na obrabiarce lub 

w przyrządzie, 
3. łatwy dostęp do wszystkich powierzchni obrabianych, 
4. możliwość obróbki i pomiaru za pomocą znormalizo

wanych i normalnych narzędzi pomiarowych, 
5. możliwość zapewnienia jak najmniejszej liczby zmian 

położenia przedmiotu w czasie obróbki i pomiarów, 
6. wystarczająca sztywność części w celu zapobieżenia 

w miarę możności wpływowi odkształceń na dokhdność 
obróbki. 
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Spełnienie przez konstruktora podanych wymagań w znacz
nym stopniu wpływa na zmniejszenie pracochłonności. 

Wiadomo, że zwiększenie dokładności . wykonania i wy
magań w stosunku do gładkości powierzchni powoduje 
zwiększenie pracochłonności. Dlatego też przeanalizowanie 
stopnia dokładności obróbki i gładkości powierzchni pod 
kątem widzenia potrzeb daje możliwość znacznego obniże
nia pracochłonności. 

Szerokie wykorzystanie przez konstruktora możliwości za
stosowania nowych metod technologicznych takich, jak na . 
przykład wytwarzanie elementów integralnych metodami: 
walcowania, frezowania, wyciskania, prasowania, odlewa
nia (stopów magnezowych, mas plastycznych, betonu) i wy
trawiania, stwarza możność opracowywania zupełnie no
wych rozwiązań konstrukcyjnych, zmniejszających praco
chłonność wykonania części. 
Poważną oszczędność na pracochłonności uzyskać można 

przez zastosowanie w konstrukcjach blach użebrowanych 
(usztywnionych) dla takich elementów płatowca jak: że
berka, denka lub ścianki zbiorników, tablice przyrządów 
pokładowych, drzwi komór podwozia, pokrycia nosków, 
skrzydeł i usterzeń. 
Znajomość przez konstruktora połączonej metody wytwa

rzania przez wyciskanie, frezowanie i prasowanie, pozwa
lającej na: wykonanie elementów o skomplikowanym 
kształcie przy minimalnej ilości operacji, uzyskanie wysb
kiej dokładności (spełnienie wymagań wytrzymałości i wy
mienności), uzyskanie części o znacznych długościach, nie-

obrótJRa mechaniczna 
P.fasowame t obr. mechamczna tli!!"'-"", wecisk,m, 

'~-

100 !OOO 

wielhośc produkq1 

Rys. 5. Analiza opłacalności różnych metod wytwarzania części 
samolotu 

możliwych do otrzymania innymi metodami, zmniejszenie 
ciężaru, daje również w efekcie · obniżenie pracoc11łonności 
(np. w porównaniu z obróbką skrawaniem) oraz stosunkowo 
mniejszy koszt wykonania narzędzi. Metodę tę, jako szcze
gólnie korzystną ze względów zarówno technicznych jak 
i ekonomicznych, z powodzeniem stosuje się dla tulei pod
wozi, żeberek; okuć itp. elementów phtowca. Porównanie 
pracochłonności elementów płatowca wytwarzanych różny
mi metodami, pokazane na rys. 5, daje możność wyboru 
właściwej metody, w zależności od przewidywanej wiel
kości produkcji. Jak wynika z wykresu, zastosowanie połą
czonej metody wyciskania i prasowani'! przy produkcji 
1000 sztuk, daje 1/3 obniżki pracochłonności w stosunku do 
metody prasowania oraz 2/3 oszczędności pracochłonności, 
w stosunku do obróbki mechanicznej z pręta hb bloku. 

Niektóre elementy płatowca, np. żebra, pasy dźwigara, 
fragmenty pokryć, celowo jest projektować z możliwością 
.zastosowania dla ich wykonania metody prasowania, która 
charakteryzuje się następującymi zaletami: 
- zmniejszeniem pracochłonności, cięi.aru i koszt:iw, 
- dużą dokładnością wykonania, 
- zwiększeniem wytrzymałości, zwłaszcza na zmęczenie, 
zwiększenie odporności na działanie korozji. 

Zastosowanie w produkcji obróbki metali (aluminium 
i jego stopów, miedzi, brązu, tytanu, a nawet stali nie
rdzewnych) metodą wytrawiania, umożliwia projektowanie 
skomplikowanych elementów o zmniejszonym ciężarze przy 
daleko mniejszej pracochłonności wykonania, nie wpływa
jąc ujemnie na wiasności mechaniczne i fizyczne obrabia
nych części. Niejednokrotnie metoda h pozwab na reali
zację nowych koncepcji konstrukcyjnyc'l, z wyeliminowa
niem wszelkiego rodzaju połączeń, czy t-=ż dodatkowych 
usztywnień, gdyż uwalnia konstruktora od ograniczeń w za
kresie kształtu, a wykonawcę od trudności związanych z do
borem odpowiednich, klasycznych parametrów obróbczych. 
Metoda wytrawiania znajduje najczęściej zastosowanie przy 
wytwarzaniu pokryć płatowca i innych mniejszych części 
o skomplikowanych kształtach._ 
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Inną ekonomiczną metodę wytwarzania części, pozwala
jącą konstruktorom na wprowadzenie ~o ~r?jektowanego 
samolotu części integralnych, a zatem naJmmeJ pracochłor.
nych, jest odlewanie. Jako materiału _na odlewy 1;1żywa s:ę: 
stali - na okucia skrzydłowe, podwoziowe, węzły itp. części 
wymagające szczególnie wysokich _w~asności wytrzymało~ 
ściowych, stopów lekkich (p_rz~w~zn!e ma~~ezo":"ych) ra 
wszelkiego rodzaju okucia, dzwigme, ~ebra, sc1anki, konsol
ki· mas plastycznych - na owiewki, fragmenty pokry-~, 
kdpułki radarowe, zbiorniki i inne el_ementy _płatowca o spE
cjalnych wymaganiach konstrukc_yJnych 1 E:ksploatacy~
nych (np. własności dielektryczne i aerodynamiczne). 

Typowym przykładem obniżenia _Pracochłon~ości i uprosz
czenia konstrukcji jest zastosowanie odlewania do wytwa
rzania szkieletów kabinek, które dotychczas wykonywane 
były przeważnie jako spawane z rurek lub profili stalo
wych, ewentualnie jako nitowane z blach lub profili ze 
stopów lekkich. 

Obniżenie pracochłonności wykonania samolotu zależy o:l 
jakości i ilości oprzyrządowania technologicznego, wprowa
dzonego do produkcji. Doświadczenie wskazuje, że wraz 
ze zwiększeniem stopnia oprzyrządowania obniża się znacz
nie pracochłonność produkcji. Współczynnik oprzyrządowa
nia powinien być tym wyższy, im większa jest seryjuość 
produkcji. 
Wielkość współczynników oprzyrządowania ustala się 

osobno dla obróbki mechanicznej, montażu podzespobw 
i zespołów. Współczynnik oprzyrządowania dla obróbki 
mechanicznej określa się jako iloraz otrzymany z podzie
lenia liczby stosowanych przyrządów przez ilość orygi
nalnych części w samolocie. Zależność pracochłonno~ci ob
róbki mechanicznej części od współczynnika oprzyrządowa
nia pokazano na rys. 6, na przykładzie samolotu myśliw-
skiego z napędem odrzutowym. · 
Ważnym środkiem do zmniejszenia pracochłonności pro

dukcji samolotów jest unifikacja i normalizacja części 
i podzespołów, mająca na celu ograniczenie \\" racjonalnych 
rozmiarach asortymentu dopuszczalnych do stosowania ty
powielkości części. Unifikacja i normalizacja czę;ci i pod
zespołów wywiera wpływ na zwiększenie stopnia seryj
ności ich produkcji, w wielu przypadkach daje możność. 
zmniejszenia nakładów pracy na produkcję danego samo
lotu. 

Rozszerzenie stosowania znormalizowanych części zwięk
sza efektywność ich wytwarzania w zakładach specjalizu
jących się, bowiem pozwala na sto"'owanie właściwych me
tod technologicznych i odpowiedniego wyposażenia, przez 
co obniża się pracochłonność. 

Unifikacja części może być przeprowadzon:-i w dwojaki 
sposób: 
~ przez zaprojektowanie nowej części, 
- przez opracowanie zunifikowanego wzoru na podstawie 
jednej z istniejących konstrukcji. 
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Rys. 6. Zależność pracochłonności obróbki n~echanic ~neJ c ·-:śc1 do 
współczynnika oprzyrządowania dla samolotu myshwsk!ego z na

p~dem odrzutowy"' 

Sposób pierwszy wymaga opracowania kon~trukcji i pro
cesł: :technologicznego jej produkcji, drugi zaś - tyłka 

· własc1wego zorganizowania produkcji, co w efekcie daje 
oszczędność nakładów środków i czasu. 
W_yższą ~ormą unifikacji jest standaryzacja czyli znor

mahzowame w skali gospodarki narodo\vcj części, które 
w praktyce przeszły długoletnie próby (np. clemcntv osprzę-
tu i wyposażenia). · 



2.3. R e z e r w y 
ści montażu 
k·o n str u kc j ą 

zmniejszeni a prac och łon n o
s a m o 1 o t ó w, z w i ą z a n e z i c h 

Metoda i pracochłonność montażu samolotu są w znacznej 
mierze określane przez konstrukcj_ę. Łatwość i prostota 
montażu jest jednym z najważniejszych wymagań w sto
sunku do technologiczności samolotu. Podział konstrukcji 
na jednostki montażowe powinien zapewniać możliwość 
równoległego i niezależnego montażu oraz jak najmniej
szą liczbę i jak największą prostotę połączeń między 
sobą. Rozwój konstrukcji samolotów związany jest z po
działem jej na takie jednostki montażowe, jak zespoły, 
podzespoły i grupy montażowe, co jest uzasadnione nastę
pującymi względami: 
- koniecznością zabudowy wyposażenia, stale zwiększają
cego się w nowoczesnych samolotach, 
- skróceniem cyklu montażowego. 

Samolot zbudowany z zespołów montażowych (rys. 7) 
może być rozmontowany na takie zespoły jak: kadłub, 
skrzydła, usterzenia, zespół napędowy i podwozie. Samo
lot zestawiony z podzespołów (rys. 8) różni się od samo
lotu zestawionego z zespołów tyrp, że konstrukcja każdego 
zespołu jest w nim podzielona na podzespoły. Ostateczny 
montaż samolotu rozpoczyn<1 się dopiero wtedy, gdy mon
taż zespołów jest już w maksymalnym stopniu zakończony. 

Przed montażem samolotu, w jego zespołach powinno 
być zainstalowane całe przynależne wyposażenie. Przy ta
kim systemie montaż wszystkich zespołów samolotu jest 
.iuż całkowicie zakończony, zanim wejdą one na linie mon
tażu końcowego. Samolot zestawiony z grup montażowych 
(rys. 9) charakteryzuje się tym, że każdy jego podzespół 

Rys. 7, Podział samolotu na kompletne zespoły 

składa się z grup montażowych wraz z przynależną częścią 
wyposażenia i osprzętu. Z tabeli 9 widać, że konstruk
cja samolotu zestawionego z grup montażowych st':mowi 
konstrukcję najbardziej technologiczną. 

Zagadnieniu przyjęcia najbardziej racjonalnego podziału 
fabrykacyjnego samolotu konstruktor powinien poświęcić 
szczególną uwagę. Inny podział fabrykacyjny projektować 
można przy produkcji jednostkowej, a inny przy seryjnej 
w jej różnych odmianach. Przyjęcie właściwego podziału 
fabrykacyjnego dla danego typu produkcji i rodzaju kon-

Tabela Il 
Zależność pracochłonności wykonania samolotu i czasu trwania 
cyklu rc.ontażowego od rod?:aju jego konstrukcji (w jednostkach 

względnych) 

I Pracochłon-1 Czas trwania 
Rodzaj konstrukcji samolotu 

ność wyko- cyklu mon-
nania samo- tażu samo-

lotu lotu 

Samolot montowany z kompletnych 
zespołów 1,0 1,0 

Samolot montowany z kompletnych 
podzespołów 1,0 0,97 

Samolot montowany z grup monta-
żowych wraz z przynależnym wy-
posażeniem i osprzętem 0,4-0,8 0,2-0,5 

strukcji jest istotnym czynnikiem· oddziaływania konstruk
tora na pracochłonność produkcji samolotu, a szczególnie 
na pracochłonność montażu grup podzespołów, zespołów 
i samolotu kompletnego. . · 

Zapewnienie swobodnego dostępu i dogodnego wykony
wania operacji montażowych świadczy o technologiczności 
konstrukcji danej jednostki montażowej s:1molotu. 

Rys. 8. Podział samolotu na kompletne podzespoły 

Rozróżnia się trzy zasadnicze rodzaje montażu: 
1) montaż z indywidualnym dopasowywaniem łączonych 

ze sobą części, 
2) montaż przy częściowej wymienności, kiedy zamonto

wanie części może być dokonane tylko drogą doboru łą
czonej pary części, zastosowania odpowiedniego kompensa
tora (zmienianej lub dobieranej trzeciej cz.ęści) lub regulacji, 

3) montaż w warunkach pełnej wymienności, kiedy . każ
da część może być zamontowana we właściwym miejscu bez 
potrzeby jakiegokolwiek dopasowywania. 

Zakres zastosowania tych metod określa się celowością 
ekonomiczną. 

Dla zabezpieczenia rytmiczności montażu zachodzi po
trzeba zapewnienia możliwości łączenia grup podzespołów 
i zespołów na zasadzie wymienności. Pod pojęciem wymien
ności zespołów i części rozumie się taki sposób ich wyko
nania, który zapewnia prawidłowe połączenie dowolnie wy
branego zespołu lub części, z odpowiednim zespołem lub 

Rys. 9. Podział samolotu na grupy montażowe wraz „ przynależnym 
wyposażeniem i osprzętem 

częścią współpracującą, bez potrzeby dokonywania jakich
kolwiek dopasowywań, przy czym funkcjonowanie łączo
nych zespołów lub części w gotowym produkcie powinno 
przebiegać zgodnie z wymaganiami, stawianymi w sto
sunku do danego produktu. 
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Zespół lub części uważane są za wymienne, jeśli mogą 
być zastąpione przez inny zespół lub część wymienną, wy
konane według tego samego rysunku lub w tym samy~ 
przyrządzie, bez potrzeby indywidualnego ich pasowania 
w zespole. . 

Podane przykładowo metódy wytwarzania przy prze
prowadzaniu ekonomicznej analizy technologiczności kon
strukcji w projektowaniu samolotów nie mogą bf~ r~z: 
patrywane w oderwaniu - bez uwzględnienia mozh~sc1 
produkcyjnych w danych warunkach oraz wielkości pro-

Mgr inż. ANNA ROSSAKIEWICZ 

d k · · d których głównie uzależniony jest wybór wła-u CJl, o 1 k" , · h metod wytwarzania. Im epsze są warun 1 pro-
sc1 wyc · t · t h · 
dukcyjne, to znaczy - im wyż~zy Jes poz10m . e~ mczny 

t ' · kwali"fikacJ·e zatrudnionych pracowmkow, sto-wy worn1, . · ·· d 
pień specjalizacji i kooperacj~, poz10m organiz:3-cJ1 pro uk-

. · a _ 1·m większe przewidywane są rozmiary produk-
' CJl, or z , . · k t k ·· t wi·ększe są możliwosc1 stosowania przez ons ru -

CJ1, ym , dl k 'l t tora nowoczesnych rozwiązan a o res onego ypu sa-
molotu. 

(d .c. w nast. zeszycie) 

629.13.002: 668.3 : 621.79.02 

Przygotowanie powierzchni metali 
~,' \. ·_, '. ' . ·~ I' iJ cz. I 

• w procesie kleienia 

Przygotowanie powierzchni przed sklejeniem odgrywa 
w procesie klejenia dużą rolę, a zwłaszcza w przypadku 
klejenia metali, gdzie adhezja pomiędzy klejem a metalem 
powinna być przynajmniej rzędu sił kohezji samego kleju. 
Teoria sił łączenia przy klejeniu pozostaje jeszcze hipotezą. 
Wiadomo jest, że połączenie pomiędzy dwoma ciałami za
pewniają dwa rodzaje sił - spójność (kohezja) i przyczep
ność (adhezja), przy czym spójność jest to przyciąganie 
cząsteczek jednego materiału, a przyczepność - przycią
ganie pomiędzy cząsteczkami różnych materiałów. Siły 
kohezji są różne dla różnych materiałów, zależne od ich bu
dowy chemicznej, to jest rodzaju występujących · wiązań 
chemicznych w samej cząsteczce oraz między cząsteczkami, 
długości i stopnia usieciowania polimerów itp. Zjawiska 
te są na ogół znane, gorzej przedstawia się sprawa z wy
tłumaczeniem mechanizmu adhezji, to jest przyciągania 
różnych ciał, nie mogących· wchodzić ze sobą w reakcję 
chemiczną, jak to ma miejsce w przypadku klejów synte
tycznych, składających się z cząsteczek, łączących się si
łami kohezji w wyniku reakcji chemicznej. 
Wytłumaczeniem mechanizmu adhezji w procesie kleje

nia zajmowało się wielu badaczy. Stwierdzono, że najlep
szym rodzajem adhezji jest adhezja polarna, polegająca na 
wzajemnym przyciąganiu, działaniem sił elektrostatycznych 
cząsteczek kleju i materiału klejonego. W tym celu czą
steczki muszą wykazywać własności polarne. Wówczas mają 
one dążność do takiego ustawienia się (orientacji) względem 
siebie i względem cząsteczek innych materiałów, że ładun
ki dodatnie i ujemne zajmują w danej cząsteczce poło
żenie biegunowe. Ładunki ujemne jednej cząsteczki są 
przyciągane przez ładunki dodatnie· drugiej. Schematycznie 
można to przedstawić w następujący sposób: 

(Ł3CL::=)(L=)(Ł3(±=::3C±:3G:3 

Wzajemne oddziaływanie dipoli elektrycznych jest rzędu 
sił van der Waalsa. Z polarnością wiąże się również zia
wisko zwilżalności materiału klejonego przez klej, które 
jest również warunkiem dobrego sklejenia. Zwilżalność po
lega na dobrym rozlewaniu się kleju po powierzchni kle
jonej. 
Według teorii badacza angielskiego Mac Baina, nad

miar kleju jest zawsze niebezpieczniejszy dla wytrzymałości 
spoiny klejowej niż warstewka zbyt cienka. Stwierdził on, 
że w cienkiej warstwie cząsteczka kleju prawidłowo orien
tuje się w przestrzeni w stosunku do sklejanej powierzchni 
i określił optymalną ilość różnych gatunków klejów jako 
minimum, konieczne dla utworzenia błony ciągłej. Mierzac 
trwałość sklejenia i ekstrapolując na bardzo małą grubość, 
można wyznaczyć wielkość, którą M::i.c Bain oznaczył jako 
,,adhezję właściwą". Wielkość adhezji właściwej wyznacza
na jest przez polarność kleju i sklejanego materiału. Dzia
łanie adhezji właściwej między różnymi materiałami jest 
możliwe i bez udziału kleju. Dziahnie sił oowier7.0.hnio.: 
wych rozciąga się na odległość rzędu 3 • 10-8 cm. W tym 
przypadku powierzchnie powinny idealnie przylegać jedna 
do drugiej. Jednak nawet najlepiej wypolerowane powierz
chnie nie sa zbyt szorstkie i ·nierówne, aby mogły sprostać 
temu warunkowi. 

Innym rodzajem adhezji jest adhezja mechaniczna. Po
lega ona na zdolności przenikani::i ~'•h<:hn"ii klejącej do 
porów sklejanego materiału i czysto mechanicznego zacze
pienia się utwardzonee:o kleju w powierzchni metalu. Wa
runkiem dobrego sklejenia jest tu wytworzenie szorstkiej 
i mocno rozwiniętej powierzchni sklejanego metalu. Wy
trzymałość połączenia przy adhezji mechanicznej jest swego 
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rodzaju wypadkową wytrzymałości utwardzonego kleju 
i sklejanego materiału. _ . , . . 

Zależnie od rodzaju użytego kleJu 1 własnosc1 kleJonego 
materiału ma się do czynienia głównie z jednym lub dru
gim rodz~jem adhezji. Należy, jednak . z1:1-wsze dażyć „przy 
klejeniu do stworzenia warunkow ~przyJaJących adhezJ1 P?: 
larnej, gdyż ona dopiero z~pewnia wy~oką ~".'ytrzymałosc 
połączenia. Można to uzyskac przez dobor _kl~Jow, wy~a~u
jących wysokie własności polarne do ~lcJen~a mat~nałow 
polarnych, ewentualnie tak yrz7gotowac pow1e_rzchme kle
jonego materiału, aby silnie Ją spolaryzowac, np. przez 
wytworzenie warstwy tlenków na powierzchni metalu, któ
re mają duże własności polarne. 

Przygotowanie powierzchni metali metodami chemicznymi 

w wyniku poszukiwań najlepszych sposobów przygotowa
nia powierzchni do klejenia, przebadano różne ~posob:v 
przygotowania powierzchni metali, polegające na różnych 
metodach odtłuszczania, następnie na połączeniu odtłusz
czania z trawieniem, wreszcie wytwarzaniu warstw tlen
kowych, fosforanowych oraz stosowaniu procesów, polega
jących na złożonej obróbce chemicznej. 

1. Oczyszczanie powierzchni rozpuszczalnikami or~anicz
nymi polega na rozpuszczeniu tłuszczów, znajdujących się 
na powierzchni metali. Stosuje się tu takie rozpuszczalniki. 
jak trójchloroetylen w postaci cieczy lub par, aceton. bc:i
zynę, metylo-etyloketon, czterochlorek węgla, chlorek me
tylu itp. 

2. Oczyszczanie powierzchni zasadami polega również na 
usuwaniu tłuszczów z powierzchni kkjonych przez zmyd
lanie ich, połączone w przypadku stopów aluminium -
z jednoczesnym trawieniem. Stosuje się tu roztwory mydła. 
ługu, boraksu, szkła wodnego, rozpuszczalnik P3. ,:khdający 
się z roztworu 5-15° ·,. fosforanu trój sodowego z dodat
kiem 0,5-1°/ o szkła wodnego oraz inne detergenty o dzia
łaniu alkalicznym. 

3, Oczyszczanie pO\,•ierzchni kwasami ~prowadn s:G do 
metod może najczęściej stosowanych. zwykle polączon~·ch 
z uprzednim odtłuszczaniem za pomocą omawianych już 
rozpuszczalników organicznych. i\Tctoch· te. szczególnie ,,. 
przypadku stopów lekkich, polegają na· WYtworzeniu na po
":'ie:zchni cienkiej warstwy tlenków, odznaczc1jacych -iG 
silnie polarną budową oraz mocno rozwinieta powierzch11i;i. 
które głównie zapewniają dobrą wytn~·małnść klcj('nia. 
W przy~adku stali natomiast jest to najcZG!',Ciej war,t\\·a 
fosforanow, ułatwiająca prz)·czcpność klejów do mPhl:.i ornz 
zap?biegająca ewentualnej korozji. oslabiaj<)c<'j połączenie 
kleJ-metal. W metodach tych stosuje siG zwykle kwas 
chromowy, fosforowy lub siarkowv z dodatkiem d\\'uchro-
mianu sodu. · 

4. _Elektrolityczne metod~· ocz~·szczania powiPrzchni po
legaJą zwykle na uprzednim odtłuszczaniu Z\\'\"kłvmi me
todami !ub ~lektrolitycznie w roztworze, składającym się 
z sody zrące}. (20-30 g/1), sody kalc~·nowanej (40-50 g n. 
fosforanu troJsodowego (30-40 g 'l) i szkła wodnego (:}-
-15 g/1) przy napięciu 5-10 V i tc-mp<'raturze 60-90 C0 , 

a następnie anodowaniu w roztworze kwasu siarkowego lub 
chromowego. 

Dla. porównania skuteczności oczyszczania powicrzchni 
~etah w proce_sie k~eje_nia i ?'Pływu poszczególnych rodza
~oW: chem1czneJ obrobki powierzchni na wvtrzvmalość kle
Jema, podano w tabeli 1 zestawienie \~•vnlków b3dań 
przeprowad_zonych w amerykańskich insb.-tutach badaw~ 
czych. Porowna~_ie wyników wytrz~•małośc·i klejenia. uzy
skanych przy roznych metodach przygotowania powierzch-



ni przeprowadzono tu w odniesieniu do metody uznanej za 
n;jlepszą w angielskim przemyśle _ lotniczym, oznaczonej 
w tabeli 1, jako metoda wg El. 

Wyniki przedstawione w tabeli 1 dotyczą platerowanych 
blach ze stopów lekkich gatunku AlCuMg (dural), klejo
nych jednym rodzajem kleju, opartego na żywicach feno
lowo-formaldehydowych. Wszystkie próbki płukano w wo
dzie bieżącej wodociągowej i suszono na powietrzu. Na 
podstawie tych badań stwierdzono, iż metody mechaniczne
go przygotowania powierzchni do klejenia na ogół ustępują 
obróbce chemicznej, szczególnie polegającej na trawieniu 

wytwarzaniu warstwy tlenków na powierzchni metalu. 

Przygotowanie powierzchni metali sposobem 
mechanicżnym 

Badania zmierzające do powiększenia powierzchni kleje
nia drogą obróbki mechanicznej wykazały, że istnieje tu 
niebezpieczeństwo powstawania karbów, które nie powięk
szają wytrzymałości klejenia, za to osłabiają materiał kle~ 

Tabela 1 
przegląd . różnych metod przygotowania do klejenia powierzchni 

metali lekkich 

Wytrzyma-
łość na ści-

Sposób przygotowania powierzchni nanie w stos. 
do metody 
El w 0/, 

A. MYCIE w BENZYNIE I 71 

B. SZLIFO W ANIE. 
1. Szlifowanie wełną alumin. nr 60 ręcznie w jed-

nym kierunku i oczyszczanie suchym sprężo-
nym powietrzem. 98 

2. Szlifowanie papierem ściernym K 80 i oczysz-
cLanie suchym sprężonym powietrzem. 97 

C. OCZYSZCZANIE ROZPUSZCZALNIKAMI 
I. Zanurzanie na 3 min. do roztworu 5 cz. wag. 

kleju i 95 cz. wag. rozpuszczalnika kleju. 59 · 
2. Odtłuszczanie parami trójchloroetylenu. 52 

D. OCZYSZCZANIE ZASADAMI 
1. Oczyszczanie w roztworze boraksu (15, g/1 1 

wody), w temp. 55 °c. 85 
2. Zanurzanie do roztworu: 27 g. metakrzemianu 

sodu i 3 g_ środka pieniącego w 1 1 wody 
w temperaturze 76 °c. 89 

3. Zanurzenie na 5 min. do roztworu 45 g. alka-
licznego środka do oczyszczania aluminium 
w 1 1 wody w temp. 76 °c. 75 

4. Zanurzenie na 10 min. do roztworu 30 g wo-
dorotlenku sodu w 1 I wody w temp. pokoj. 63 

5. Zanurzenie na 5 min. do roztworu 38 g my-
dla w 1 l wody w temp. 93 °C . 102 

E. OCZYSZCZANIE KWASAMI 
1. Zanurzenie na 10 min. do roztworu 335 g stęż. 

kwasu siarkowego, 33 g dwuchromianu sodu 
w 1 1 wody w temp. 65 °c. 100 

2. Zanurzenie na 3 min. do roztworu 52 g kwasu 
chromowego w 1 l wody w temp. 65 °c. 62 

3. Zanurzenie na 3 min. do roztworu 10 cz. obj. 
stęż. kwasu fosforowego, 40 cz. Ob.i. alkoholu 
butylowego, 40 cz. obj. alkoholu izopropylo-
wego i 20 cz. obj. wody w temp . pokojowej. 95 

·4_ Zanurzenie na 5 min. do roztworu 75 g. kwasu 
fosforowego, 1,5 g środka pieniącego w 1 1 
wody w temp. 65 °c. 53 

F . OCZYSZCZANIE ELEKTROLITYCZNE 
5 min. anodowania w roztworze 
40°/, obj. stęż. kwasu siarkowego, 
40'/o obj. kwasu fosforowego (850/o) i 200/o obj. 
wody w temp. 55-87 oc. 102 

G. METODY KOMBINOWANE 

I 
1.Dl+D2+E2 98 
2. D 2 + E2 9.; 

. jony. Nawet kleje, odznaczające się dużą zwilżalnością, czę
sto nie wnikają całkowicie w głębokie karby, wskutek cze
go mocno rozwinięta powierzchnia nie jest całkowicie wy
korzystana. W przypadku przygotowania powierzchni drogą 
obróbki chemicznej, zwilżalność powierzchni przez klej j_est 
znacznie lepsza. Zwilżalność tę w obu przypadkach mozna 
znacznie poprawić przez wymieszanie kleju ultradźwiękiem; 
wytrzymałość sklejenia w takim przypadku wzrasta o ok. 
200/o. Rozwinięcie powierzchni do klejenia sposobem mecha
nicznym osiąga się na ogół przez szczotkowanie, szlifowanie 
lub piaskowanie. 

1. Oczyszczanie powierzchni szczotkami. Ten sposób oczy
szczania powierzchni stosuje się często w przypadku skle
jania części stalowych, pokrytych zendrą. Jest to najlepszy 
sposób oczyszczania powierzchni, przynajmniej z gruba, 
w dalszym etapie stosuje się często szlifowanie lub piasko
wanie. Celem przygotowania do klejenia powierzchni sto
pów lekkich szczotkowania nie stosuje się, natomiast czę- · · 
sto, szczególnie dla części sklejanych mniej odpowiedzial
nych - stosuje się szlifowanie, a nawet piaskowanie. 

Tabela 2 
Wytrzymałość na ścinanie w kG/cm 2 przy różnej grubości ziarna 

papieru ściernego 

I 
Szlifowanie papierem ściernym 

Rodzaj kleju 

I I K 60 K 100 K 180 

LK-31 

I 
210 

I 
229 

I 
219 

Araldit 1 195 227 217' 

2. Oczyszczanie powierzchni przez szlifowanie. Ten spo
sób przygotowania powierzchni do klejenia jest dość czę- , 
sto stosowany, ponieważ jest na ogół ekonomiczny, choć 
nie dający najlepszych wyników. Do szlifowania stosuje się 
różne gatunki papierów ściernych o różnej wielkości 
ziarna, zależnie od rodzaju sklejanego materiału. Dobór od
powiedniego gatunku papieru ściernego dla danego mate-_ 
rialu klejonego, zarówno jak i kierunek szlifowania jest 
rzeczą istotną, mającą wpływ• na wytrzymałość klejenia. 
W tabeli 2 i 3 porównano wyniki wytrzymałości połączeń 
klejonych, uzyskane przy . stosowaniu do szlifowania po
wierzchni materiałów · ściernych o różnej wielkości ziarna 
przy różnych kierunkach szlifowania. Badania te przepro
wadzono dla blach duralowych o grubości 2 mm, przy za
kładce 10 mm dla dwu gatunków klejów: niemieckiego 
LK-31 (Bayer, Leverkusen) i szwajcarskiego Araldit (Ci
ba, Bazylea). 

Wpływ różnych metod przygotowania powierzchni 
na wytrzymałość klejenia. 

Przygotowanie powierzchni stopów aluminiowych 

Materiałem najczęściej stosowanym w konstrukcjach lot
niczych są stopy aluminium, im też należy poświęcić naj
więcej uwagi. Właściwe przygotowanie powierzchni . sto
pów lekkich do klejenia jest procesem dość złożonym, jed
nak odgrywa dużą rolę nie tylko ze względu na wytrzyma
łość połączenia statyczną i dynamiczną (zmęczenie), lecz 
winno mieć swój udział także w odporności połączeń klejo
nych na korozję. Wnioski co do przyszłej pracy połączenia 
klejonego można wysnuć już po wyjęciu części metalo
wych z kąpieli trawiących ewentualnie po operacji szczot
kowania, szlifowania · czy piaskowania. Wskazuje na to 
wygląd przygotowanej w ten sposób powierzchni. Obecność 
głębokich rys, karbów, zniszczenie warstwy plateru w przy
padku . stopów platerowanych, wskazuje na obniżenie wy
trzymałości klejonego materiału i jego zmniejszoną odpor
ność na korozję, natomiast powiększona w sposób jedno
rodny powierzchnia do klejenia przy nieuszkodzonej war
stwie plateru, warunkuje dobrą wytrzymałość i długotrwa
łość połączenia. 

Ze względu na to, że dotychczas najbardziej szeroko sto
sowanym, stosunkowo ekonomicznym i pozwalającym na 
uzyskanie powtarzalnych wyników, sposobem przygotowa
niq powierzchni stopów lekkich do klejenia okazał się spo
sób, opisany w angielskiej normie DTD 915 B, jemu należy 
ooświęcić najwięcej uwagi. Trzeba nadmienić, że chociaż · 
sposób ten w wielu krajach uległ różnym modyfikacjom, 
jecinak zasada trawienia pozostafa niezmieniona. -

Proces trawienia według angielskiej normy DTD 915 B 
składa się z następujących operacji: 
1. Odtłuszczanie w parach trójchloroetylenu w ciągu ok. 

5 min . 
Tabela 3 

_Wytrzymałość na ścinanie w kG/cm2 przy różnym kierunku 
szlifowania 

Kierunek Szlifowa- Szlifowa-szlifowania nie w kier. nie na Rodzaj kleju prostopadły równoleg-
krzyż pod do osi walco- !ym pod 
kątem 45° wania kątem 45° 

LK-31 I -- 229 I 241 

I 
229 

Araldit 1 227 238 237 
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2. Odtłuszczanie w . ciekłym rozpuszczalniku w ciągu . ok. 
20 min. . 

3. Płukanie w zimnej • wodzie w ciągu ok. 5 min. 
4. Trawienie w temperaturze 60 °C w roztworze: 

27,3 cz. wag. stęż. kwasu siarkowego (d = 1,84) 
7,5 cz. wag. dwuchromianu sodu 

65,2 cz. wag. wody. 
5. Płukanie w wodzie o temperaturze nie wyższej niż 

65 °C w ciągu ok. 5 min. · 
6. Suszenie gorącym powietrzem w ciągu ok. 30 min. 

W niektórych przypadkach, jako wykańczającą obróbkę 
procesu trawienia, stosuje' się anodowanie w kwasie chro
mowym. Daje to zwiększenie efektywnej powierzchni kle

, jenia przez powstanie porów i nierówności około 10-20-
krotnie w stosunku do ·powierzchni obrabianej. . 

Operacja 1 w powyższym procesie trawienia ma 'na celu 
rozpuszczenie i usunięcie ciał obcych z porpw powierzchni. 
Większe cząstki, które nie zostały usunięte .przez pary roz
puszczalników, usuwa się przez płukanie w ciekłym rozpu
szczalniku (operacja 2). Zależnie od shnu zanieczyszczenia_ 
powięrzchni można stosować tylko jeden z podanych spo
sobów oczyszczania, ewentualnie stosować inne rozpuszczal
niki, jak czterochlorek węgla, metylo-etyloketon lub chlo
rek metylu, które również dają dobre rezultaty. Operacja 4 
właściwego trawienia ma podwójny cel - oczyszczanie 
i ujednorodnienie oraz powiększenie powierzchni. . To ostat
nie ma szczególnie duże znaczenie, gdyż pozwala na zwięk
szenie sił adhezji mec;:hanic;znej. Ponadto opisana w ope
racji 4 kąpiel trawiąca jest jednocześnie silnie utleniająca 
i daje jednostajną, mocną warstwę tlenków ·na powierz-

Rys. 1. Różne sposoby przygotowania powierzchni 
pl. Klej: Bostik 476 

TL -54/ób • f/l 

stopów AlCuMg 

chni. Warstwa taka jest silnie polarna i może uformować 
mocne wtórne wiązania chemiczne z biegunowymi klejami. 
Płukanie po trawieniu jest konieczne dla usunięcia resztek 
kwasów, które mogłyby mieć ujemny wpływ na spoinę 
kleju. Przed klejeniem należy. koniecznie usunąć wodę przez 
suszenie w piecu. Niektóre fabryki zalecają płukanie w wo
dzie · gorącej. Badania angielskie (z klejem „Redux") wy
kazały, że wytrzymałość połączeń klejonych na oddzieranie 

- spada, jeśli woda stosowana do . płukania ma · temperaturę 
ok. 65 °C, dlatego zaleca się raczej płukanie w wodzie 
zimnej. · . 
_ Poniżej podano opublikowane wyniki badań, przeprowa
dza1:ych w ameryk:=1-ńs~~ch instytutach badawczych, idących 
w kierunku modyf1kacJ1 procesu przygotowania powierzch
ni stopów aluminium wg DTD 915 B, celem zilustrowania 
wpływu poszcz.ególnych parametrów odtłuszczania i tra
wi~nia na wyt_rzymałość klejenia i strukturę klejonego ma
teriału. Badania przeprowadz.ono dla kleju termoutwardzal
nego Bostik 476, stosując blachy grubości 2 mm ze stopów 
AlZnCuMg o wysokiej wytrzymałości, klejone na zakład
kę dług. 10 mm. Wytrzymałość klejenia określano przez ba-
danie wytrzymałości na ścinanie." · 

Wply\\'. odtłuszczania i płukania na wytrzymałość klejenia 

.. Odtł~szczanie_,przeprowadzano tylko w ciekłych rozpu
szczaln_1kach, me w parach rozpuszczalników, jak podaje 

. operacJa 1 procesu wg · DTD 915 B. Do odtłuszczania sto
.·. sowano czterochlor_ek węgla 1 trójchloroetylen. Stwierdzo-

' -
116 TECHNIKA LOTNICZA Nr 6/1961 

ij 
• 

. 
o • 

o l Seria fl(JITIIIJ10W 

•t. ---

2~ 811peratura trawienia:fil·c =~-
/1alenat Al Cu f1q pl Zmm 

----
o ~ Klej'Bostik4761• Ciśnienie: lBkGtł,nZ- '"! ----

czas ·u/WQrttzania , 3 qrxtz. • · 
~ TemperalUl:a utwarttzania: 175 ·c • 7. 
6 o 
i ~4. o 

li o 
~ 2 C9 ~ 

o 

o "i. o t Sena pon,an,,,, 
•Z. ---
• 3. --- -

·- Temperatura trawiema · 60 ·c 
Materlat:AICuMo {i.2mm 

<a4.---

o~ Klej: Bastik 476z. Cisnienie:!BkG/ur?- 05.----

Czas utwardzania : 3qafz. 06. ---

o 
Temperalurp utwarr:Jzan/a:175 "C •Z-•r 

4.0 o 
~ ). I! • o . 

Oe • 

2.0 7emperatu.ra trawienia, 59• C o l Seria f)IJITliar'6II 
Materia/: Al Cu Mq pt. 2mm •2.---

I.O -Klej: Redux Ciśnieme: IO kG/an2- •3-----
Czas utw:mizonia : 20 min „4 -·1-Temperaturp uiwarrtzania: 175-C 

30 50 [KJ 12D w 
Tt-5',łll·IIU,.4 Czas tr,,onia w nrn. 

Rys. 2, 3, 4. Zależność wytrzymałości na ścinanie •ą w kG/cm• 
od czasu trawienia 

no przy tym, 1z sposób wykonywania odtłuszczania przez 
zanurzanie lub zmywanie szczotką nie ma większego wpły
wu na jakość odtłuszczania. W dalszym ciągu próbki płu
kano w ciągu 10 min w bieżącej wodzie, po czym suszo
no w suszarce w temperaturze 80 °C. Wyniki wytrzymało-

- ści dh stopów AlCuMg przy powyższych sposobach odtłu-
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wag. Wyniki badań przedstawiono na .rys. 7. Z 'wykresu n~ 
rys. 7 wynika, iż optimum składu roztworu trawiącego jest 
nieco inne niż to podaje „Pickling process" wg DTD 915 B, 
gdyż roztwór trawiący powinien zawierać mmejszą · ilość . i 
kwas.u siarkowego (ok. 160/o ·wag\ _ 

Technologie klejenia 'klejami różnych _ typów podają na 
ogół, że kleje powinno się nakładać w maks. 8 godz. po 
przygotowaniu powierzchni.· Jednak badania f-my North 
American Aviation wykazały, że nie jest to warunek ko-

. nieczny. W firmie tej blachy aluminiowe przygotowano do 
klejenia i _przechowywano, chroniąc przed zakurzeniem 
w ciągu 70 dni. W okresie tym blachy kolejno wyjmowano 

. i klejono Reduxem . K-6. Wytrzymałość klejenia po 70 
dniach wynosiła nie mniej niż bezpośrednio po przygoto
wani u powierzchni. Pomiary oporności elektrycznej po
wierzchni w funkcji czasu składowania nie · wykazały zmia
ny. Wynika stąd, że warstwa tlenków nie ulega zmianie 
i jeśli przy tym powierzchnia się nie zanieczyszcza, nie ma 

Fot. 1 

szczania pokazano na rys. 1 (rezultaty dla stopów AlZnCu
Mg są podobne). 

W dalszym ciągu, przy następnych badaniach, stosowano 
• do odtłuszczania czterochlorek węgla. 

Wpływ czasu trawienia, temperatury · i · składu roztworu 
na wytrzymałość klejenia. 

Na rys. 2-4 pokazano wpływ czasu trawienia powierz
chni na wytrzymałość klejenia. Rozrzut wyników zależny 
jest od rodzaju kleju ; badania przeprowadzono dla kleju 
Bostik 4761, Bostik 4762 i Redux. Jako optimum czasu tra
wienia przyjęto 10-20 min. Na rys. 5 i 6 pokazano wpływ 
temperatury trawienia na wytrzymałość klejenia klejem 
Redux i Bostik 476. Jako optimum temperatury trawienia 
przyjęto ok. 70 °C. Stwierdzono · na podstawie przedstawio
nych diagramów, iż o ile pr~y klejeniu klejem Bostik 476 
czas trawienia powierzchni nie ma . tak dużego wpływu na 
wytrzymałość klejenia jak przy kleju Redux, o tyle · tern- ' 
peratura trawienia ma duży· wpływ na wytrzymałość kleje
nia zarówno klejem Bostik 476, jak i Redux. Proces tra
wienia należy prowadzić tak, aby warstwa plateru na po
wierzchni blach ze stopów aluminiowych nie uległa cał-

to . wpływu na wytrzymałość klejenia. · 

Fot. 3 

- Przygotowanie powierzchni stali konstrukcyjnych 

Przygotowanie do klejenia powierzchni stali różni się _od 
przygotowania powierzchni stopów lekkich przede wszyst- -:. 
kim ze względu na samą . strukturę stali. Przygotowanie 
chemiczne, polegające na trawieniu i utworzeniu ria po- - ' 
wierzchni warstwy tlenków, dające doskonałe rezultaty 
przy klejeniu w przypadku stopów aluminiowych, \uhj nie 
daje pożądanych rezultatów, a nawet wręcz odwrotnie, 
wpływa na obni~enie wytrzymałości klejenia dzięki po-

. wstawaniu głębokich wże.rów, zmieniających strukturę m·a
teriału i ponadto dających w rezultacie zmniejszenie po
wierzchni klejenia: Inną specyficzną_ własnością stali, ~ 
odgrywająt:ą dużą rolę przy przygotowaniu powierzchni . 
do klejenia jest obecność na powierzchni zendry. Obec_., 

Fot. 2 

kowiiemu uszkodzeniu;- ma to duży wpływ na ewentualną 
korozję blach klejonych i może w rezultacie prowadzić do 
obniżenia wytrzymałości klejenia. Na fot. 1-3 pokazano 
w powiększeniu 320 : 1 wygląd powierzchni blach ze sto
pów aluminium platerowanych warstwą czystego alumi
nium, trawionych mieszaniną kwasu siarkowego i chro
mowego w różnych warunkach temperatury oraz - dla 
porównania - powierzchnię blachy nietrawlonej. Fot. 1 
przedstawia powierzchnię blachy platerowanej ze stopu 
AlZnCuMg nietrawioną, fot. 2 tę samą blachę trawioną wg. 
sposobu DTD 915 B w temperaturze 60 °C. Powierzchnia 
jest tu bardziej rozwinięta, jednorodna, warstwa plateru 
nieuszkodzona, fot. 3 natomiast wskazuje już na uszkodzo- . 
ną warstwę plateru z uwidocznieniem struktury materia
łu, na skutek zbyt wysokiej temperatury trawienia. Wy
gląd powierzchni na fot. 2 i 3 potwierdza zgodnie z rys . . 5 
i 6, iż optymalna temperatura trawienia nie powinna prze
kraczać 60~70-0-C. Rozpatrując wpływ składu roztworu tra
wiącego na wytrzymałość klejenia pozostawiono bez zmia
ny ilość wody 76,50/o wag., natomiast zmieniano ilość kwa
su siarkowego i dwuchromianu sodu w ilości 0-23,50/o 

,. 
1 I. 

3,0 

. ),. 

l'fateriat: Alw111) pl. /mm. Klej,Bosfik475. 

23,5 

Czas trowienia: 20min. 'li!mpera!uro trawienia, 70-C. 
Cisrienie : /,8kGjcm~ Czas utwardzo.nio.: l80miJI. 
Temperatura lllwardzania : (75 ·c. · _ 

;Jata zawartośi waiq 76.SZ 1120 

TL-54/60-ll?_ 

,.Rys. 7. Wytrzymałość na ścinanie w zależności od składu roztworu 
trawlącego_ ,... 

ność zendry . jest również · jedną z przyczyn - niepowodzeń .. 
w przypadku przygotowania chemicznego powierzchni stali 
do klejenia, gdyż obecność jej nie pozwala na ustalenie pa- . 
rametrów trawienia, ponieważ grubość zendry może . być „ 
różna w różnych mięjscach, a miejsca zupełnie -pozbawione 
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Zendry trawią się w takim przypadku zbyt silnie, dając 
głębokie wżery. W rezultacie stwierdzono, iż w przypadku 
stali wystarcza szlifowanie na szlifierce, lub piaskowanie 
i następnie zwykłe odtłuszczanie w parach trójchloroety
lenu lub w ciekłym trójchloroetylenie. Wyniki różnych spo
sobów przygotowania powierzchni stali, mających wpływ 
na wytrzymałość spoiny na ścinanie przedstawiono na 
rys. 8. Jako przykład służy tu stal gat. ST I 23 w postaci 
blachy grubości 2 mm, klejona na zakładkę długości 10 mm 
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Rys. 8. Różne sposoby przygotowania powierzchni. stali STI23; klej: 
Araldit 1. Wytrzymałość na ścinanie ~śr w O/o 

za pomocą kleju epoksydowego Araldit 1. Z rysunku wi
dać, że trawienie kwasem azotowym po szlifowaniu nie po
prawia wytrzymałości klejenia. Jednak opublikowane wy
niki badań f-my North American Aviation wskazują na ce
lowość obróbki chemicznej niektórych stali stopowych przed 
klejeniem. Firma ta zaleca dla stali chromowo-molibdeno
wej SAE 4130 (odpowiednik 30 XMA) następującą obróbkę 
powierzchni: 
- odtłuszczanie alkaliczne wg procesu nr 1, 
- płukanie w gorącej wodzie, 
- kąpiel w kwasie chromowym wg procesu nr 2. 

Tabela 4 

Wytrzymałość na scmanie w lrG/cm' przy różnym przygotowaniu 
powierzchni stali do klejenia 

Rodzaj przygotowania powierzchni 

Proces „Pre-Bond 700" 
Odtłuszczanie w parach trójchloroetylenu 
Odtłuszczanie w parze, piaskowanie i ponowne 
odtłuszczanie w parze 

Trawienie rozcieńczonym kwasem solnym 
Przetarcie ketonem 
Trawienie kwasem chromowo-siarkowym 
Trawienie rozcieńczonym kwasem siarkowym 
Trawienie rozcieńczonym kwasem fluorowodoro-

wym 
Odtłuszczanie w parze, odtłuszczanie alkaliami 
Odtłuszczanie alkaliami 

I 

Wytrzyma
łość na_ ści

nanie 
w kG/cm' 

572 
338 

238 
238 
224 
210 
210 

154 
126 
112 

Proces nr 1 polega na zanurzeniu ncł: 10 min. w tempe-
raturze 79 ± 8 °C do roztworu o składzie: 

85,0 g metakrzemianu sodu 
42,5 g pyrofosforanu sodu 
42,5 g wodorotlenku sodu (pH roztworu 12,65) 
14,0 g Nacconalu NR 

4,5 1 wody. 

Proces nr 2 polega na zanurzeniu ;1a 3 min. w tempera
turze 66 ± 5 °C do roztworu o składzie: 

197 g kwasu chromowego 
4,5 1 wody (pH roztworu 0,6-0,8) 

Jako modyfikację procesu nr 2 f-ma N~rt~ Am~rican 
Aviation podaje również inne składy kąpieli kwasnych, 
a mianowicie: 

1. 680 g. kwasu chromowego 
4 5 1 wody (pH roztworu poniżej 0,1) 

z z~nurzeniem na 10 min. w temperaturze 60 °C. 

2. 1 obj. 500/o kwasu fluorowodorowego 
2 obj. wody 
z zanurzeniem w ciągu 5 minut w temperaturze 
27 ± 5 °C. 

3. 900 g dwuchromianu sodu 
11 g fluorku wapnia 

4,5 1 wody (pII roztworu 5,19) 
z zanurzeniem do wrzącego roztworu na prze
ciąg 30 min. 

Dla porównania wpływu różnych sposobów przygotowa
nia powierzchni stali niklowych na wytrzymałość klejenia 
podano w tabl. 4 opublikowane w ostatnich miesiącach wy
niki badań amerykańskich instytutów badawczych. Wyniki 
dotyczą blachy ze stali o zawartości 2°. o Ni, grubości 0,25 mm 
klejonej na zakładkę długości 6 mm klejem Epibond 100, 
z uprzednim gruntowaniem klejem F:\I-47. Z tabeli wyni
ka, że najlepsze wyniki klejenia uzyskuje się przy przygo
towaniu powierzchni według procesu „Pre-bond 700"', co do 
którego jednak nie podano bliższych danych. 

Przygotowanie powierzchni stali nierdzewnych 

Dla przygotowania do klejenia powierzchni stali nie
rdzewnych wystarcza dokładne ich odtłuszczenie. Bad,111ia 
przeprowadzone w f-mie North American .'wiation dla ~tali 
nierdzewnych gat. 17-7, 18-8, 19-9 i klejów termoodpor
nych NAA „Hi-Temp." i CHT w temperaturze pokojowej 
i 260 °C wykazały w tym przypadku wyż~zo~ć zwykłego 
odtłuszczania jako sposobu przygotowania powierzchni nad 
piaskowaniem z następnym odtłuszczaniem iub odtłuszcza
niem i trawieniem w kwasach. Do odtłuszczania sto~owa;10 
metylo-etyloketon. 

(clrn.J 

PRZEGLJJ.DAMY USPRAWNIENIA 

Mgr inż. STANISŁAW MADEYSKI 

Patenty 

Wstęp 

Od bieżącego zeszytu „Techniki Lotniczej'' wprowadzamy 
nową tematykę w niniejszym dziale naszego pisma. Będzie
my zamieszczać skróty opisów patentów na wynalazki, opu
blikowanych przez Urząd Patentowy Polskiej Rzeczypospo
litej Ludowej oraz skróty zarejestrowanych przez ten Urząd 
wzorów użytkowych. 

Podobnie jak czyniliśmy to poprzednio, przy drukowaniu 
opisów usprawnień i udoskonaleń technicznych, obejmiemy 
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lotnicze 

nie tylko opisy o ściśle lotniczym przeznaczeniu. lecz także 
będziemy dokonywać wyboru wśród patentów z innych dzie
dzin techniki, które mogą być przydatne w pracy naszym 
Czytelnikom, zwłaszcza z przemysłu lotniczego. 

W artykule niniejszym zawarto szereg informacji pod
stawowych, które uznaliśmy za niezbędne dla Czytelników 
naszego pisma, pragnących w szerszvm zakresie \\·vkorzy
stać literaturę patentową aniżeli będzie to możliwe· na la
mach naszego pisma. 



Klasyfikacja patentowa 

Publikowane w okresie lat 1952-1959 w tym dziale na
szego pisma opisy usprawnień i ·udoskonaleń technicz
nych zawierały w nagłówku określenie klasy, do której 
przynależy temat projektu zgodnie z obowiązującą w Pol
sce klasyfikacją patentową. Klasyfikacja ta obejmuje cało
kształt zagadnień technicznych i dzieli je na 89 klas któ
re następnie posiadają dalszy podział na podklasy, grupy 
i podgrupy. 

W opisach usprawnień i udoskonaleń technicznych ogra
niczono się do podawania jedynie klasy oraz podklasy, na 
przykład: ,,kl. 46 f" - gdzie „46" oznacza klasę o tema
cie: ,,Silniki spalinowe, silniki napędzane sprężonym po
wietrzem, sprężynowe i inne", ,,f" zaś - podklasę, określa
jącą w ciaśniejszych ramach tematykę do: ,,Turbiny spali
nowe, na gaz i olej". 

w opisach patentów, udzielonych na wynalazki, podaje 
się pełne oznaczenie, na przykład: ,,kl. 62 c, 12/02" - gdzie 
„62" oznacza klasę o temacie: ,,Lotnictwo", ,,c" - podklasę 
o temacie: ,,Urządzenia ogólne do lotnictwa", ,,12" - gru
pę o temacie „Napędy", ,,02" - podgrupę o temacie: ,,Wy
chylne napędy, również napędy odrzucane podczas lotu 
z samolotu". 

Tak szczegółowo określony temat pozwala na łatwe od
nalezienie poszukiwanego opisu patentowego lub dokony
wanie badań rozwiązań opublikowanych w literaturze pa
tentowej z danej, wąskiej dziedziny techniki. 

Klasyfikacja omawiana, stosowana w Polsce, jest iden
tyczna z klasyfikacją niemiecką, zastosowaną w swej pier
wotnej postaci jako jednostopniowa (tylko klasy), a przy
stosowaną do potrzeb nowoczesnej techniki po licznych 
rozszerzeniach i uzupełnieniach w postaci czterostopnio
weJ (klasy, podklasy, grupy i podgrupy) w roku 1933. Tę 
samą klasyfikację stosują urzędy patentowe Związku Ra
dzieckiego, Czechosłowacji, Bułgarii, Węgier, Rumunii, 
Austrii, Norwegii, Danii, Szwecji, Szwajcarii (od 1.1.1959 r.). 
Urzędy patentowe w innych krajach stosują inne kla

syfikacje patentowe, często znacznie mniej szczegółowe, co 
utrudnia przeprowadzanie poszukiwań określonych tema-: 
tów. Biblioteka Urzędu Patentowego PRL posiada te obce 
klasyfikacje. . , 

Istnieje również klasyfikacja międzynarodowa, ktorą 
wprowadziły - jako jedynie obowiązującą - następujące 
kraje: Włochy, Belgia oraz Francja (od 1.6.1959 r.). Ozna
czenia według klasyfikacji międzynarodowej są natomiast 
dodatkowo umieszczane na drukowanych opisach patento
wych Niemiec Zachodnich i Francji (w okresie 1.1.1955-
1.6.1959 r.). 
Czechosłowackie opisy patentowe zawierają symbole kla

syfikacji dziesiętnej, niezależnie od symbolów klasyfikacji 
patentowej. 

Tematyka zamieszczonych w okresie ubiegłym na lamach 
„Techniki Lotniczej" usprawnień i udoskonaleń 

technicznych 

Statystyka zamieszczonych na łamach działu „Przegląda~ 
my usprawnienia" 263 opisów usprawnień i udoskonalen 
technicznych, czerpanych z Wydawnictw°: Urzędu_ Patento
wego PRL pt. ,,Opisy udoskonaleń te~hmcznych : uspraw
nień" 1) pozwala stwierdzić, że opublikowano, opisy z 1:a
stępujących klas patentowych, to jest z' okreslonych dzie
dzin techniki: 

Z klasy 49 - Mechaniczna obróbka me.tali - I_>Odgrupy 
o tematach: toczenie, wiercenie, frezowame metah, wytła: 
czanie, nacinanie gwintów, kucie, tłoczenie - w łączneJ 
liczbie 69 sztuk opisów. , . 

Z klasy 42 - Przyrządy - tematy: prz~bory POJ;m°:rowe, 
optyczne, siłomierze, przyrząd~ _do badama matenałow --
w łącznej liczbie 30 sztuk op1sow. , 

Z klasy 48 - Chemtczna powierzchni~wa obrobka me
tali - tematy: galwanotechnika, powłoki metalow~, che
miczna obróbka powierzchni metali, oc~r?na metah przed 
korozją - w łącznej liczbie 25 sztuk op1sow. . 

Z klasy 21 - Elektrotechnika - tematy: ogmwa, prze
wody i instalacje elektryczne, przybory elektryczne,. tech
nika pomiarów wielkości elektrycznych, urządz~m'.1 ~o 
ogrzewania, spawania i lutowania - w łączneJ liczbie 
21 sztuk opisów. 

1) Wydawnictwo to, po wydrukowaniu 50 zeszytów, przestało się 
ukazywać. 

Z klasy 87 - Narzędzia i przybory robocze dó powszech
nego użytku - tematy: narzęctzia do umocowywania lub 
łączenia, umocowanie trzonków do narzędzi - w łącznej 
liczbie 21 sztuk opisów. 

Z klasy 47 - Elementy maszyn - tematy: połączenia 
stałe nierozłączalne i rozłączalne, sprzęgła do wałów i ha
mulce ruchu obrotowego, elementy urządzeń do prowa
dzenia materiałów gazowych, ciekłych i ziarnistych -
13 sztuk opisów. 

Z klasy 38 - Obróbka drewna, mechaniczna i chemicz
na - tematy: piły, struganie, frezowanie i toczenie drew
na, narzędzia i maszyny pomocnicze, urządzenia ochron -
ne - 11 sztuk opisów. 

Ponadto zamieszczono po kilka opisów z następującycł)
klas: z klasy 31 c - odlewnictwo (9 opisów), 67 a - ma
szyny do szlifowania i polerowania (9 opisów), 7 c - ob
róbka blachy i rur (5 opisów), 36 d - przewietrzanie -i kli
matyzowanie powietrza (3 opisy), oraz pojedyncze opisy 
z klas: 46 - silniki spalinowe, 75 c - technika malarska 
i powłokowa, 18 c - wytwarzanie stali, żeliwa i żelaza, 
32 a - wyrób i obróbka szkła, 63 c - pojazdy mechanicz
ne ,i przyczepy, 81 c - skrzynie i beczki do transportu, 
83 c - maszyny, narzędzia i przybory specjalne do ceiów 
zegarmistrzowskich, 12 d - filtrowanie cieczy, 28 b -
mechaniczna obróbka skór, 57 b - sposoby fotograficzne, 
23 b - otrzymywanie i rafinowanie olejów mineralnych, 
40 b - stopy metali nieżelaznych, 22 i - kity, kleje i masy 
uszczelniające, 61 b - chemiczne środki i sposoby gasze
nia ognia, 69 - narzędzia do krajania, 70 c - przybory do 
pisania oraz z innych klas. 

Jak widać z zamieszczonego powyżej zestawienia, w opi
sach tych w ogóle nie było tematów z klasy 62 - ,,Lot-
nictwo". Zarówno bowiem usprawnień jak i udoskonaleń O 

-

technicznych o tematyce ściśle lotniczej nie było w ogóle 
we wskazanym wydawnictwie Urzędu Patentowego PRL. 
Technika lotnicza wykorzystuje natomiast bardzo różnorod-
ne gałęzie techniki, więc wybór przydatnych dla lotnictwa 
opisów usprawnień i udoskonaleń obejmował właśnie te 
inne dziedziny. Trzeba też zaznaczyć, że bardzo często były 
to ulepszenia opracowane i_ wprowadzone przez poszcze
gólne zakłady wytwórcze lotniczego przemysłu płatowco
wego, silnikowego i osprzętowego. 

Patentowa tematyka lotnicza 

Przy publikacji polskich opisów patentowych, _k~órą z~
mierzamy wprowadzić na stałe na łamy ,,';rechmk1 Lotn!
czej", sytuacja wygląda inaczej _ar~.i~eli w przyp~dku oi:no
wionym powyżej - dla usprawmen 1 1;1do~k?nale_n techmc~
nych. w klasie 62 - Lotnictwo - 1Stn~eJe, mezbyt duza 
wprawdzie, liczba udzielonych w ostatmch latach paten-

tów. . h 'k' 1 t . Klasa ta obejmuje następujące dziedzmy tec m 1 o m-
czej: 

_ w podklasie 62 a - Balony, sterowce - tematy: napeł
nianie gazem, pokrycia, balast, układy napęd~we sterow
ców, sterownice sterowców, gondole, urządzema do przy
ziemiania różne urządzenia w sterowcach. 

W podklasie 62 b - Statki powietrzne z napędem. dyna
micznym - tematy: latawce, szybowce, płatowce, wiropła
ty, samoloty z ruchomymi skrzydłam~, napęd odr_zutowy do 
samolotów, rotory, podwozia, pływaki, hamulce, mne urzą-
dzenia do samolotów. . 

w podklasie 62 c - Ogólne urządzenia dla lo_tmctwa -
tematy: śmigła, napędy i ich osprzęt, 1;1r~ądzema do wy
rzucania z samolotów bomb oraz ~asobnikow_ ze spadochro
nami spadochrony, inne urządzema dla lotmctwa. . 

z tego, bardzo zresztą krótkiego,. zestawieni_a tematyki 
poszczególnych podklas klasy 62 kazdy C~ytelm~ z łat~o
ścią dojdzie do wniosk_u, że kla_sa ta me zaw1er_a ':'71~1~ 
ściśle lotniczych tematow. Wskazmy przykładowo. s1ln~k~ 
lotnicze, przyrządy pokładow_e, urz~dz_eni_a . elektrotec_hmk1 
i elektroniki lotniczej, anteny, dzwigmk1 hydrauhczne, 
pompy, sprężarki, złącza przewodów. Te tematy, są zawarte 
w klasach innych, w klasach, dotycząc1c_h ogolz:iych roz
wiązań z odpowiedniej dzied~iny techmk1. A "':1ę~ _odpo
w·iednio: silniki lotnicze są obJ ęte klasą 46. - . ,,sąmk1 spa
linowe" lotnicze przyrządy pokładowe znaJdUJą się w kła-

. 42 _:__ Przyrządy" urządzenia elektryczne i elektronowe _ 
s1e " ' t h 'k „ oraz · anteny - w klasie 21 - ,,~lektro ee m a , pompy 
i dźwigniki hydrauliczne - w klasie 59 - ,,Pompy do cie
czy silniki napędzane cieczą i inne. przyrządy do podno
sze~ia cieczy", spr_ężarki - w klasie 27 - ,,Dmuchawy, 
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pompy powietrzne, spręzarki", złącza przewodów - w kia
sie 47 - ,,Elementy maszyn". 

Latwo można wskazać takie główne grupy tematów, dla 
których istnieje wyrażnie sprecyzowana klasa, w której 
znajdą się tematy dotyczące lotnictwa. Gorsza jest sprawa, 
gdy temat jest nie tak jednoznacznie określony. Znowu po
służmy się przykładem. 

Stosowane obecnie powszechnie w -lotnictwie przyrząd)'. 
pokładowe z nadajnikami elektrycznymi, umieszczonymi 
w znacznej nieraz odległości od wskaźnika, na przykład pa
liwomierze, mogą znaleźć się w kilku klasach, a mianowi
cie w klasie, 42 - przyrządy - w podklasie e - mierniki 
ilości; w klasie 21 - elektrotechnika - w podklasie a -
elektryczne prz.esyłanie wiadomości, a także w klas1ie 74 -
sygnalizacja - w podklasie b - przyrządy do wskazywa
nia na odległość. 
Stąd też wynika wniosek, że przy poszukiwaniach w lite

raturze patentowej należy bardzo wnikliwie rozpatrzyć 
charakterystykę badanego urządzenia, aby - zależnie od 

Nr 39974 

Opallllkowano 4n1I 1 Upn 1111 r. 

l'OLSllll!J RZECZYPOSPOLITEJ LUDOWBJ 

OPIS PATENTOWY 

Preparation Industrlelle des Combustibles 
Fontainebleau, Francja 

Saszark■ do sklejających 1ię materiałów 

Patent LrNa od dnia 19 lutego 1955 r. 

Pierwsui\stwo: 5 ma.ca l9M r. (Francja) 

KL 62 a, 22/01 

Su.neDle matfrfa1ów skfejaJąc)'ch ,~~. takich' tlnarami tak, te proaukty, niedostatecznlc jenae 

Rys. 1. Nagłówek drukowanego opisu patentowego, publikowanego 
przez Urząd Patentowy Polskiej Rzeczpospolitej Ludowej 

przynależności jego cech - ods.zukać je we właściwej kla
sie. Wybór przeważającej liczóy cech, które uwarunkowały
by przydzielenie danego rozwiązania do tej lub innej klasy, 
może być niekiedy bardzo trudny. Zawsze istnieje ponadto 
subiektywne podejście referenta, opracowującego zgłoszenie 
patentowe i kierującego go do określonej klasy. Często 
zakwalifikowanie rozwiązania do jednej tylko klasy i gru
py może nawet okazać się niemożliwe. Niektóre urzędy pa
tentowe, na przykład w Związku Radzieckim, Szwajcarii, 
Francji i NRD, umieszczają niekiedy rozwiązanie zawarte 
w opisie patentowym w dwóch lub trzech odrębnych kla
sach i grupach. Na drukowanym opisie patentowym są po
dane wówczas odpowiednio te dwie lub trzy klasy, co 
znacznie ułatwia wykorzystanie takiego opisu. 

Na zamieszczonych obok rysunkach pokazano fotokopie 
nagłówków drukowanych opisów patentowych. Rys. 1 przed
stawia· typowy nagłówek polskiego druku patentowego z in
formacjami dotyczącymi: brzmienia firmy będącej właści
cielem patentu, jej siedziby i kraju, tytułu wynalazku opa
tentowanego, jego numeru i klasy patentowej oraz daty 
zgłoszenia w Polsce - to jest daty początku trwania pa
tentu daty pierwszeństwa - to jest daty zgłosz.enia w kra
ju m~cierzystym właściciela patentu oraz daty opubliko
wania danego druku patentowego. Rys. 2 przedstawia na
główek radzieckiego druku patentowego ze wskazanymi 
dwiema klasami patentowymi, przy czym w oznaczeniu dol
nym klasy podano nawet dwa wskazania podgrup. Oznacza 
to, że temat wynalazku posiada takie zgrupowanie cech 
charakterystycznych, iż nie było możliwe przydzielenie go 
do jednej tylko podgrupy w tej samej klasie. 

W skrócie, wydanym przez Urząd Patentowy PRL, obo
wiązującej w Polsce klasyfikacji patentowej, w nc1główkc1ch 
klas i podklas są wskazywane dalsze khsy i podklasy, w 
których zawarte są tematy pokrewne, związaae z inn.ymi 
gałęziami techniki. Przykład ułatwi rozpoznanie tej sprawy. 

W klasie 4 - Oświetlenie za po:nocą materiałów palnych 
i palniki grzejne w ogólności - w podklasie g - Palniki 
oraz gaźniki do paliwa ciekłego, o ile są one połączone 
z palnikiem - w nawiasach znajduje się następujący tekst: 
Samoistne gaźniki do paliw ciekłych kl. 26 a, kl. 26 c; 

ga_źniki stanowiące część silnika kl. 46 c2". Sięgnijmy do 
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te · dwukrotnie cytowanej klasy 26. Klas~ 26 obejmuj~: yvy-
J, · <fazu przez odgazowywanie pallw, np. gazu sw1etl-

twarzan1e ,, · 1 h d d • 1 ego•· wytwarzanie gazow pa nyc na ro ze n ego 1 o eJ ow , . h · · • 
k - · . arzani·e gazow palnyc przez nawęg1ame, ma reJ · wytw . . 

1 ocz szc~anie gazów destylacyJnych 1 ac~ty enu - przy czym 
od{lasa a zawiera temat: _Wytwarzanie gazu przez su~ną 

pd t 1 · także z . następuJącym po tym zgazowywaniem 
es Y acJę, . · · t ·ast p dkl· , aliw i dalszym traktowanie_m ga~ow, na ami o asa 

p · temat· Wytwarzanie gazow palnych przez nawę-
c zawiera · . .k. ·1 ·k kl 46 -,. 

1 · łaszcza powietrza (gazni 1 s1 ni owe . c-1. g anie, zw . t · dkl · d · 
Tekst umieszczony w nawiasach 1 ~ eJ po asie o nosi 

· d klasy 46 c2. Sięgniemy obecnie do klasy 46. W pod-
się o , · ·1 'k . 1· h klasie c obejmującej temat: C_z~sc1 _s1 ni ow spa mo"'.'y~ -
istnieje sześć składowych częsc1 teJ ~odklasy, wy_m~e~uana 

· · część oznaczona 4.6 c2 obejmuJe temat: Gazmk1, od-
powyzeJ • · · ~przętem · u ąd parowywacze i urządzenia m1eszaJące z_ o., . , rz ze-
nia wtryskowe i urządzenia dostarczaJące pahwo, wytwa-

rzacze gazu. t · k'lk kl 
Zgrupowane powyżej cytaty 1:azw tema ow 1_ u as 

i podklas klasyfikacji patentoweJ d~tyczą v.:szyst~1e tem~
tu, który konstruktor lub uży_tkow_nik 1:az:v1~ krotko,~ gaz-

'k ·1 'ka lotniczego. Poszukiwanie zas \\ htcraturz~ pani s1 n1 . . · t lk d · d · 
tentowej nie będzie mogło ograi:1czyc. s1~ Y o . o Je neJ 
klasy, lecz będzie musiało rozc1ągnąc . się ?a ~1lka klas 
wymienionych w powyższym przy~ładz1e. \Vmkhwy_ ~zpe
racz literatury patentowej ni? _mo~e. przy tym zra~ac się 
pozorną, bardzo niewielką zb1eznosc1ą nazw tematow po
szczególnych klas i podkl~s. . . . . . . 

w szczegółowej klasyf1kacJ1 pate.,toweJ, obow1ązJJąceJ 
w Polsce i dostępnej w Bibliotece Urzędł! Patentowego PRL 
jedynie w języku niemieckim (,vydawme:two !'l'':D z. roku 
1953 lub NRF z roku 1958), wskazane po~vyzeJ skoJarze
nia różnych klas przy określaniu tematu _op1,;u patentowego 
są przeprowadzone również w grupach 1 podgrupach. P~
zwala to oczywiście na bard;lo do~ładne sprecy~owam~ 
wszystkich pokrewnych tematow, ktore mogą ob:?Jmowac 
okreś1one rozwiązania w różnych kla_sa~h _p.1tentowy_ch. . 

Podane powyżej przykłady i oi:now10m~ maJą Jejym~ 
na celu zilustrowanie dość skomphkowaneJ_, ;:w_łaszcza _dla 
kogoś niewtajemniczonego, metody odsz~km:a~ua ok:eslo
nego tematu w naszym przypadku _w_ dz1edz_rn1e lotnictwa, 
wśród poszczególnych gałęzi techmk1 rozm1eszc~onyc~ w 
klasyfikacji patentowej. Są też one swego rodzaJu s~1sem 
tematyki, jaka może się znaleźć na ł_amac:h na_szego pisma. 
Zamieszczać będziemy niepełne opisy drukow patento-
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RYS. 2. Nagłówek radzieckiego opisu patentowego 

wych, lecz jedynie skróty tych opisów, przy czym zarów
no tekst jak i rysunki zaczerpniqte z takic'.1 op:sów będą 
poąawane w rozmiarach pozwalających na zrozumicaie 
istoty opisywanego projektu wynalazczego. 

Rozpowszechnianie opisów patentowych 

Polskie druki patentowe, zawierające pełny opis i wszyst
kie rysunki, znajdują się w Bibliotece Urzqdu Patentowego 
PRL, Warszawa, Al. Niepodległości 188 i są dostępne do 
wglądu na miejscu w czytelni w godzinach od 8 do 15. 

Druki te są do nabycia w cenie 3.- zł z:i egzemplarz 
w Dziale Wydawnictw Urzędu Patentowego PRL. Druko
wane opisy patentów polskich są wydawane \V niewielkiej 
liczbie JOO egzemplarzy. Dlatego nabn~·anic egzemplarzy 
poszczególnych druków patentowych jest utrudnio:ie, po-



nieważ większość nakładu rozchodzi się do stałych od
biorców w kraju i za granicą. Nabywanie polskich druków 
patento~ych dawnych, z okresu międzywojennego oraz 
wojny - w ogóle nie jest możliwe. Fotokopie tych druków 
wykonuje Centralny Instyt_ut Doku~er:itacji Naukowo-Te~h
nicznej, Warszawa, Al. N1epodległosc1 188, wykorzystuJąc 
zbiory Biblioteki Urzędu Patentowego PRL. 

Polskie druki patentowe, poza Biblioteką Urzędu Paten
towego PRL, znajdują się w bibliotekach: Sejmu PRL 
warszawa, Naczelnej Organiz:acji Technicznej - Warsza
wa Politechniki WarszawskieJ - Warszawa, Szkoły Głów
nej Gospodarstwa Wiejskiego - Warszawa, Szkoły Głów
nej Planowania i Statystyki - Warszawa, Politechniki 
Łódzkiej - Łódź, Politechniki Gdańskiej Gdańsk
-Wrzeszcz, Politechniki Sląskiej im. W. Pstrowskiego -
Gliwice, Akademii Górniczo-Hutniczej - Kraków, Uniwer
sytetu im. Marii Skłodowskiej-Curie - Lublin. 

Polskie drukowane opisy patentowe są rozsyłane przez 
Urząd Patentowy PRL do urzędów patentowych na świe
cie, a mianowicie do następujących krajów: Albanii, Buł
garii, Chin, Czechosłowacji, NRD, Rumunii, Węgier, Związ
ku Radzieckiego, Austrii, Belgii, Danii, Francji, Finlandii, 
Holandii, Japonii, Jugosławii, Norwegii, NRF, Szwajcarii, 
Szwecji, Włoch, USA, Wielkiej Brytanii. 

Polskie drukowane opisy patentowe stanowią wkład nasz 
do światowej literatury patentowej i są przejawem naszej 
działalności na drodze postępu technicznego. · 

Biblioteka Urzędu Patentowego PRL otrzymuje w zamian 
druki patentowe, wydawane przez zagraniczne urzędy pa
tentowe. Pełne oryginalne druki patentowe nadsyłają: Buł
garia, Czechosłowacja, NRD, Rumunia, Węgry, Związek Ra
dziecki, Austria, Dania, Francja, Japonia, Norwegia, NRF 
(od 1 stycznia 1959 r.), Szwajcaria, Szwecja, Włochy, USA 
(od listopada 1959 r .). Skróty opisów patentowych nadsyła
ją: Związek Radziecki, Belgia, Francja, USA, Wielka Bry
tania. 

W tabeli 1 zebrano szczegółowe informacje, dotyczące za
granicznych druków patentowych, w tabeli 2 - polskich 
opisów patentowych, znajdujących się w zbiorach Biblio
teki Urzędu Patentowego PRL. 
Wśród kilku milionów druków patentowych, znajdują

cych się w Bibliotece Urzędu Patentowego PRL, istnieje 
duży procent projektów, przydatnych zarówno bezpośred
nio jak i pośrednio dla lotnictwa. 

Wzory użytkowe 

Zgodnie z zapowiedzią, zamieszczoną na wstępie niniej
szego artykułu, zamierzamy umieszczać na łamach „Tech
niki Lotniczej" również skróty wzorów użytkowych, zare
jestrowanych przez Urząd Patentowy PRL. 

Przede wszystkim należy poświęcić nieco miejsca na 
omówienie, co to jest wzór użytkowy i czym różni się od 
patentu na wynalazek, zwłaszcza że wzór użytkowy jest 
popularnie nazywany „małym patent.em". 
Według obowiązującego w Polsce ustawodawstwa paten

towego, to jest według Rozporządzenia Prezydenta Rzeczy
pospolitej z dnia 22 marca 1928 r. o ochronie wynalazków, 
wzorów i znaków towarowych wraz z wszystkimi uzupeł
nieniami i zmian·ami, określenie wzoru użytkowego jest na
stępujące: Przez zarejestrowanie wzoru powstaje prawo 
wyłącznego korzystania w sposób przemysłowy i handlowy 
z nowej postaci przedmiotu, ujawnionej w tym wzorze, 
a występującej w kształcie, w rysunku, w barwie lub w 
materiale przedmiotu. Prawo rozciąga się na cały obszar 
Rzeczypospolitej Polskiej i trwa przez lat dziesięć od dnia 
zarządzenia rejestracji wzoru. Jeżeli nowość postaci ma 
na celu podniesienie pożytku, wzór nazywa się użytko
wym ... (art. 87). 
Dzięki takiemu sformułowaniu określenia wzoru użytko

wego, w praktyce Urzędu Patentowego PRL bardzo często 
zdarza się, że projekty wynalazcze, które nie spełniają wy
maganej cechy zdolności patentowej i nie pozwalają na 
opatentowanie, mogą być zarejestrowane jako wzory użyt
kowe, gdy posiadają nową postać, charakteryzującą się 
zmienionym kształtem, użyciem innego tworzywa, innej 
barwy lub rysunku. 

Okres rejestracji wzoru użytkowego trwa 10 lat. Patent 
trwa 15 lat od daty zgłoszenia. 

Opłata za pierwszy okres ochrony (1, 2 i 3 rok) wzoru 
użytkowego wynosi l 10 zł, opłata za drugi okres ochrony 
(4, 5 i 6 rok) wynosi 540 zł, za trzeci okres (7, 8, 9 i 10 rok)-
1080 zł Opłaty roczne za ochronę wynalazku wynoszą: za 
rok pi,erwszy - 60 zł, za rok drugi - 90 zł, za rok trze-

I 

Tabelal 
Zbiory zagranicznych op1sow patentowych w Bibliotece 
Urzędu Patentowego Polskiej Rzeczypospolitej Ludowej 

I I Kraj \ Numery opi- \ Lata Sposób 
uwagi SÓW od-do od- do ułożenia 

Bułgaria 1-48 1953-1960 wg numerów 

Czechosło- 1-96350 1919-1960 wg klas 
wacja wg numerów od 1957 r. 

NRD 1-20420 . 1951-1960 wg klas 
wg numerów 

Rumunia 1-195 1956-1960 wg numerów 

Węgry 135401-147280 1949-1960 wg numerów 

Związek 63650-78784 1944-1949 wg klas 
Radziecki 103739-134391 1956-1960 wg numerów po 1956 r. 

Austria 1-212700 189.9-1960 wg klas brak roczni-
ków: 1906, 
1907, 1908, 
1927, 1928, 
1929, 1945-
1948 

Dania 61936-89180 1944-1960 wg numerów 

Francja 835801-1233200 1938-1960 wg numerów do 1949 r. 
wg klas od 1949 r. 

Niemcy 1-745800 1877-1945 wg klas 
(Rzesza) wg numerów 

NRF 971283-97 4120 }1959-1960 klas 1035001-1079554 wg 

Norwegia 95290-96998 1960 wg numerów 

Szwajcaria 150001-349941 1932-1960 wg klas 

Szwecja 110863-173347 1944-1960 wg numerów 

USA 1326851-2510050 1920-1950 } wg 
2910697-2947000 1959-1960 numerów 

Wielka 1- 29400 1911 
Brytania 1-30116 1912 

1-30102 1913 
1-24847 1914 }wg 
1-18125 1915 numerów 

100001-509500 1916-1939 
560000-840000 1949 -1960 skróty w 

tomach wg 
tematyki 

Włochy 380626-558800 1949-1960 wg numer_ów 

ci - 135 zł, za rok czwarty - 320 zł, za rok piąty -
400 zł, za rok szósty - 540 zł, za rok siódmy - 680 zł, za 
rok ósmy - 920 zł, za rok dziewiąty - 1080 zł, za rok dzie
siąty - 1340 zł, za rok jedenasty - 1620 zł, za rok dwu
nasty - 1800 zł, za rok trzynasty - 2160 zł, za rok 
czternasty - 2430 zł, za rok piętnasty - 2700 zł . 
Opłata za zgłoszenie wzoru użytkowego do rejestracji 

w Urzędzie Patentowym PRL wynosi 180 zł, za zgłoszenie 
zaś wynalazku do opatentowania - 250 zł. . 

Opis wzoru użytkowego nie jest drukowany przez Urząd 
Patentowy PRL, odpada więc opłata pobierana za druk 
opisu i rysunków patentu na wynalazek, wynosząca po 
20 zł za każdą stronę . druku, a obliczaną w stosunku do 
stron maszynopisu (pierwsza strona - 20 · zł, każde trzy 
następne strony - 20 zł, każdy rysunek - 20 zł). 

Tabela 2 
Zbiory polskich opisów patentowych w Bibliotece . 

urzędu Patentowego Polskiej Rzeczypospolitej Ludowej ' 

Numery opisów I Lata I Sposób ułożenia od-<io od-<io 
-

1-29108 1924-1939 

29109-32558 1940-1944 według klas i wed!ug 
numerów 

33200--44063 1945-1960 
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Pełne opisy wzorów użytkowych są· dostępne do wglądu 
na miejscu w Wydziale Rozpowszechnienia i Rejestrów 
Urzędu Patentowego PRL. Skróty opisów wzorów użytko

·wych ukazują się ostatnio w liczbie 5 w każdym zeszycie 
·wydawnictwa Urzędu Patentowego PRL pt. ,,Opisy pro
jektów wynalazczych" obok opisów patentów i udoskonaleń 
technicznych. Wydawnictwo to zastąpiło wydawane po
przednio „Opisy udoskonaleń technicznych i usprawnień". 

Klasyfikacja wzorów ~żytkowych ogranicza się _jedynie 
do podania numeru klasy i określenia podklasy. 
Wśród zarejestrowanych wzorów użytkowych w okresie 

ostatnich kilkunastu lat znajduje się tylko jeden wzór użyt
kowy z klasy· 62, który - rzecz .oczywista - znajdzie się 
wśród skrótów, zamieszczonych w naszym piśmie . . 
Będziemy w przyszłości wyszukiwać w zarejestrowanych 

wzorach użytkowych wzorów o tematyce z różnych dziedzin 
techniki, które mogą· być przydatne dla naszych Czytel
ników w ich pracy zawodowej. 

Zakończenie 

W artykule niniejszym podaliśmy szereg informacji przy~ 
datnych - naszym zdaniem -· dla Czytelników „Tech
niki Lotniczej" w chwili, gdy zaczynamy publikacje skrótów 
opisów patentowych i opisów wzorów użytkowych. Infor
macje te będą przydatne przede wszystkim dla licznej rze-

Wnl.ko'w przemysłu lotniczego i innych instytucJ·i szy praco · ł kr · 
1 t . h rozrzuconych na terenie ca ego aJu. Sprawa o n1czyc , • b' o · · · 

ł , • ego wykorzystywania zaso ow r zw1ązan proJek-
w asc1w · kr · 1·t t tów wynalazczych w posia?ane_J Vf aJu 1 e:a ~rze paten-
towe. zagranicznej i kraJoweJ, Jest zag~d~1e~em bardzo 

b J' 1· wymagaJ· ącym szerszego omow1erua, co może 
o szernym t k ł R' · · b ć przedmiotem oddzielnego ar Y u u. owme~ problem 
uiyskiwania ochrony naszych własny~h pomysłow i pro
jektów wynalazczych, zarów~o w kraJu Jak i za _granicą, 
d • do właściweJ· anahzy na łamach naszeJ prasy oJrzewa ·1 ś • 
technicznej, a lotniczej w sz':zego _no _c1. 

Na tym miejscu trzeba stw1erdz~ć, ze w naszym .Przellły
,1 lotniczym są to sprawy zaniedbane w sposob kata-se . 
strofalny. • d · łaś · 

Natomiast w okresie obecnym Je ynie przez Vf ~1we r?z-
.. ·e postępu technicznego w naszym lotructwie moze-

w1Jani • · d "ć od · my nadrobić zniszcze1:ia wo~enne 1 ogom . prz UJące w 
technice lotniczej kraJe zarow1:o. Wschodu Ja~ i Zachodu. -

Jednym ze sposobów jest um1eJętne i;>rzY~WaJanie obcych 
rozwiązań do własnych, rodzimych p~oJektow w celu un~
nięcia tracenia drogocennego ':zasu 1 szczupłych zas~bow 
energii na wywalanie przysłowiowych otwartych drzWL 
Ułatwienie zrozumienia tych . sp~aw pr~ez zapoznanie, 

z błahymi na pozór, informacJam1 z dziedziny prawo
dawstwa patentowego i jeg~ wy~ład~i oraz praktyki 
było celem, jakiemu ma słuzyć nmłeJszy artykuł 

~ - . . ~ -

. . }J: I . . ~ 
NOWOSCI TECHNICZNE 

SAMOLOT· MYŚLIWSKI ZE ZMIENNYM SKOSEM 
SKRZYDŁA 

Firma Boeing opublikowała projekt myśliwskiego samo
molotu taktycznego ze zmiennym skosem skrzydła, który 
ma latać z prędkością przekraczającą Ma= 2 i startować 
z m::iłych lotnisk. Samolot będzie napędzany dwoma silni
kami o ciągu ók. 6800 kG (bierze się pod uwagę możliwość 
zabudowy silników dwuprzepływowych) i będzie mógł do
konywać przelotów z prędkością naddźwiękową zarówno 
na większych wysokościach, jak i nad ziemią. W przypadku 
przelotu z szybkością naddźwiękową skrzydło będzie przy
bierać kształt „delta" o rozpiętości 10 m, natomiast w czasie 
startu, lądowania i przelotu z prędkością poddźwiękową 
skos krawędzi natarcia skrzydła będzie się zmniejszał da
jąc skrzydło . proste o rozpiętości 20,4 m. Będą również mo
żliwe pośrednie położenia skrzydła. Przy prędkościach pod
dźwiękowych zasięg samolotu pozwoli na dokonanie 
przelotu bez lądowania (i bez dopełniania paliwem w po
wietrzu) przez całe Stany Zjednoczone. Również w przy
padku prędkości odpowiadającej Ma> 2 , i małych wyso
kości lotu zasięg projektowanego· samolotu będzie większy 
niż współczesnych myśliwców. Firma Boeing pracuje nad 
tym samolotem od_ trzech lat, lotnictwo ma go otrzymać 
w 1965 roku. 

W.K. 

NOWE PROJEKTY SAMOLOTOW PASAZERSKICH 

Na ostatniej wystawie w Farnborough pokazano dwa 
projekty samolotów pasażerskich, będące na razie · w sta
dium studiów, lecz mające wszelkie dane po temu, aby 
stać się samolotami przyszłości. Pierwszy z nich, Handley 
Page HP 117, należy do serii studiów G. Lachmann~ z dzie
dziny zastos-owania sterowania warstwy przysc1ennej w sa
molotach pasażerskich. Jest to poddźwiękqwy sarnolot w 
układzie „latającego skrzydła" mogący pomieścić 300 pasa
żerów. Opływ skrzydła ma .być całkowicie laminarny dzię
ki zastosowaniu odsysania. Obliczenia wyJrnzują, że bez
pośrednie koszty przelotu samolotu tego typu na _ trasie 
Londyn - Nowy Jork wynosiłyby 1650 funtów (5 funtów 
10 szylingów na jednego pasażera). 

Drugim projektem jest samolot Boulton Paul_ P~146. Jest 
to samolot pionowego startu zbudowany w układzie „kacz

. ki". Pionowy start samolotu umożliwiają silniki nośne 
(prawdopodobnie Rolls-Royce RB-162) umieszczone w gon
doli na końcach skrzydeł i usterzenia wysokości. Różnico-
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wa zmiana ciągu tych silników pozwala na sterowanie 
samolotu przy zerowej prędkości lotu. Dwa silniki napędo
we . są umieszczone z tyłu kadłuba. Samolot ma przewmić 
46 pasażerów na trasach o długości do 800 km. 

W.I{. 

UKŁAD NAPĘDOWY SA!\IOLOTOW PIONO\~ 
STARTU CHANCE VOCGHT 

· Amerykańska firma Chance Vo 1ght już od dwóch lat 
zajmuje się zagadnieniem pionowego startu samolotów 
transportowych, w wyniku czego opracowała układ napę
dowy składający się z czterech turbinowych silników od
rzutowych, które napędzają cztery obudowane wentylato
ry. Silniki i wentylatory są umieszczone parami w dwóch 
oddzielnych gondolach i tworzą dwa zespoły mogące wy
twarzać zarówno siłę nośną, jak i ciąg. Silnlki (Pratt and 
Whitney J 60 o ciągu 1360 kG) są zabudowane ponad wen
tylatorami, a w ich kanale wylotowym są umieszczone tur
biny, napędzające za pomocą walów .ventylatory. Wenty
latory są zabudowane jeden obok drugiego, przy czym ich 
osie są równoległe do kierunku lotu. Wylot połączonego ka
nału obu wentylatorów jest zaopatrzony w klapy, które 
mogą odchylać wytwarzany przez wentylatory strumień 
w dół pod kątem 80° w stosunku do osi samolotu. Ponie
waż oś ta jest nachylona do ziemi pod kątem 10•, odchylo-



ny pod kątem 80° strumień wylotowy jest prostopadły do 
ziemi. Przejście do lotu poziomego odbywa się przez prze
stawienie klap do położenia poziomego. Specjaliści z firmy 
Chance Vought twierdzą, że opracowany przez nich układ 
żmniejsza do minimum, w przeciwieństwie do samolotów 
z przestawialnymi skrzydłami lub gondolami silników, od- . 
rywa·nie się strug powietrza na skrzydle w czasie prze
chodzenia z jednej fazy lotu w drugą. Strumienie wenty
latorowe obu zespołów umieszczonych po obu stronach 
kadłuba samolotu są ponadto wykorzystane do zapewnie
nia stateczności samolotu w czasie startu i lądowania; 
osiąga się to przez odpowiednie odchylanie strumieni, po- · 
zwalające na sterowanie samolotu względem wszystkich 
trzech osi. Kanały wylotowe silników obu zespołów są 
połączone ze sobą dodatkowym kanałem, co w przypadku 
uszkodzenia jednego z silników zapewni równomierne ob
ciążenie wszystkich turbin . .Wykorzystując opisany układ 
napędowy, który został już oddany próbom · stoiskowym 
i· w tunelu aerodynamicznym, firma opracowuje projekty 
różnych odmian wojskowych samolotów transportowych, 
samolotów ratowniczych; rozpoznawczych i do zwalczania 
łodzi podwodnych. Samoloty transportowe mają mieć pręd
kość 740 kmih i zasięg ponad 4800 km. 

W.K. 

„LATAJĄCY TALERZ" A VRO AIRCRAFT 

Kanadyjska wytwórnia Avro Aircraft zbudowała na za
mówienie Mip.isterstwa Obrony Stanów Zjednoczonych do
świadczalny samolot w kształcie talerza, startujący i lądu
jący pionowo. Samolot ten, nazwany „Avrocar", jest zaopa
trzony w wentylator, który wydmuchuje powietrze przez 

pierścieniowy wylot na obwodzie dolnej części „talerza". 
Dodatkowa obwodowa szczelina w górnej części samolotu 
umożliwia ~asysanie powietrza wtórnego, które zwiększa · 
wydatek głownego strumienia i zmniejsza jego prędkość. 
Wentylator jest napędzany przez trzy turbinowe silniki od
rzutowe Continental J 69 o ciągu 420 kG, których strumie
nie wylotowe są skierowane na turbinowy wieniec umiesz
czony na obwodzie wentylatora. W czasie lotu poziomego 

. strumień wentylatora zostaje odchylony pod pewnym · ką
tem do tyłu, co zapewnia powstanie składowej siły pozio
mej i pionowej, tj. ciągu i siły nośnej. Pomyślne wyniki ba
dań samolotu w dużym tunelu aerodynai;nicznyin N.AS.A 
w Ames skłaniają konstruktorów do budowy naddźwięko-

. wego samolotu o podobnym układzie, który mógłby być za
stosowany do zadań taktycznych. 
~.2';) .. (DJ".j W.K. 

NOWE ROZWIĄZANIE „PODUSZKOWCA" 

Amerykańska firma Hughes Tool Comp. zbudowała poru
szający się nad wodą „poduszkowiec", w którym do utrży
mania pod pojazdem poduszki powietrznej zastosowano 
kurtyny wodne. Woda jest zasysana z morza i wytłaczana 
przez szczelinowe dysze umieszczone pod kadłubem wzdłuż 
przedniej i tylnej ściany. Z boków poduszkę powietrzną 
utrzymują wystające · i zanurzone w wodzie boczne ściany 
pojazdu. Siłę poruszającą pojazd - wytwarzają ją dwie 
śruby - zwiększono przez nachylenie kurtyn wodnych pod 
pewnym kątem do tyłu. Kurtyny wodne zapewniają po-

- ciobno większą stateczność „poduszkowca" względem wszyst
kich trzech osi. 

Warto zaznaczyć, że firma Hughes zamierza budować po
ruszające się na poduszce powietrznej lotniskowce i bazy ~-
pocisków · rakietowych. _ · . :, 

W. K. . 

DALSZY ROZWÓJ „PODUSZKOWCOW" W ANGLII 

Firma Folland Aircraft, wchodząca w skład grupy Haw
ker Siddeley, prowadzi prace nad poruszającymi się na 
poduszce powietrznej pojazdami towarowymi, tzw. Ho- / 
vertruck. Pierwszy z nich będzie zabierał ładunek o cię- · 
żarze 5 T, a dzięki prostemu układowi sterowania będzie 
tak łatwy w kierowaniu jak samochód ciężarowy; również ·, 
jego obsługa nie będzie przedstawiać większych trudności. 
Pojazdy tego typu będą mogły poruszać · się nad lądem, 
wodą, nad terenami pokrytymi lodem i śniegiem, nad bag
nami lub wzdłuż dróg wykonanych przez buldożery. ·Obec
nie znajduje się w budowie pojazd doświadc;zalny GERM 
(Ground Effect Research Machine), który jest modelem 
projektowanego pojazdu towarowego. Przypuszcza się, że 
w przypadku potrzeby· przerobienia pojazdu na pojazd · 
morski będzie można zastosować na nim, bez większych -
zmian konstrukcyjnych, częściowo zanurzone w wodzie za
stawki (boczne ściany, które będą utrzymywać pod pojaz
dem poduszkę powietrzną zmniejszając w ten sposób za
potrzebowanie · mocy), zwiększające sprawność układy re
cyrkulacyjne i ulepszone układy sterowania. 

Firma Westland Aircraft Group · buduje 68-osobowy ,;po
duszkowiec" SR-N2, który będzie poruszał się · z prędkoś-
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cią 130 km/h; jego napęd mają stanowić cztery silniki 
turbinowe Blackburn A.129 „Nimbus". 

. . W. dawn~j wytwórni płatowców w South Marston, nale

. zą_ceJ do firmy Vickers-Armstrong, znajdują się w budo
wie dwa „poduszkowce" o ciężarze 4-5 T i 15-25 T. Nad 
„poduszkowcami" pracuje również firma okrętowa „William 
Den~y and Bros Ltd., która buduje pojazd morski z bocz
n-ymi zastawkami i firma Britten-Norman, która zamierza 
zastosować skonstruowany przez siebie „poduszkowiec" 
BN-_1 na plantacjach bananów. 

W.K. 

SILNIK DO · ,,LATAJĄCEGO DZWIGU" 

Turbinowy silnik odrzutowy Pratt and Whitney JT 12 zo
s~ał przerobiony na silnik do napędu „latającego dźwigu" 
Sikorsky S-64. Silnik ten, noszący oznaczenie JTFD12, 
waży 395 kG i rozwija moc 4100 KM. Próby w locie dwóch 
silników JTFD12, zabudowanych na śmigłowcu S-64, mają 
się rozpocząć w bieżącym roku. · 

Powstała również przemysłowa odmiana silnika JT12. 
rozwijająca moc 3000 KM oraz odmiana okrętowa i do na
pędu ciężkich wozów pancernych. 

PROBY WENTYLATORA NOSNEGO 
GENERAL ELECTRIC 

W.K. 

Przeprowadzono już pierwsze próby układu napędowego 
samolotów pionowego startu zbudowanego przez firmę Ge
neral Electric. Układ składa się z turbinowego silnika od
rzutowego J 85 i wentylatora nośnego z umieszczonym na 
jego obwodzie wieńcem turbinowym. Wylot wentylatora 
jest zaopatrzony w przestawialne łopatki kierownicze, które 
mają ułatwiać przejście z jednej fazy lotu w drugą. W cza
sie prób wentylator wytwarzał ciąg 3400 kG -:-- ciąg silnika 
J 85 wynosi 1130 kG - przy prędkości obwodowej końców 
łopatek 219 misek. Stosunek ciągu do ciężaru całego układu 
wynosi 9 : 1, przy czym do 1965 roku ma on zostać zwięk
szony do 15 : 1. Około 1970 r. układ napędowy General 
Electric ma być powszechnie stosowany do samolotów 
transportowych. 

W.K. 

ATOMOWY SILNIK STRUMIENIOWY 

W Stanach Zjednoczonych postępują szybko naprzód pra
ce nad atomowym silnikiem strumieniowym „Pluto" i nad 
przeznaczonym dla niego reaktorem „Tory 1". Pierwsze 
próby stoiskowe silnika miały się odbyć w listopadzie 
1960 roku. 

NOWY RODZAJ PALIWA 
DO SILNIKOW TURBINOWYCH 

_W.K. 

paliwa spalają się w tej sam.:j _te~per~tu~~e, jed?o z nich 
może wydzielać więcej ener~;i swietln_eJ, mz_ drugie. Szcze
gólnie nafta daje widoczny_ zołty płomien, podcza~ gdy pło
mień czystego wodoru o teJ sameJ temperaturz_e Jest zupeł
nie niewidoczny. w przypadku n~fty tworzą. się, w. p~~mie
niu niepalne części mole~uł, kto~e zac~ynaJą sw1_ec1~. Te 
świecące cząstki wydzielaJą energię - . ciepło promieniowa
nia. Ciepło to podnosi temp~raturę_ ścia:1 ~omo~y. spalania 
nie przyczyniając się do zwiększema. os1ągow s1l_mka. Wy
produkowane przez firmę Te_xaco pa~w,o ~a taki skł~d, że 
w czasie spalania wydziela si~ ":ała 1losć_ ciepła promienio
wania. Paliwo . to może spalac Sł~ w. wrzszeJ temperaturze 
bez niebezpieczeństwa uszk<;>dzema s1lmka. lJ?d~tkow_ą za
letą nowego paliwa jest to, ze przy rozruchu sllnika me po
woduje tworzenia się na "Yylocie gęstych. sn_iu~ dymu. W la
boratoriach firmy i niektorych wytwórm s1lmkowych prze
badano około 3,8 miliona litrów nowego P_~liwa. Prz~pusz
cza się, że wprowadzenie . go ;Io. eksploatacJ1 spowo~uJe po
dobny przewrót w rozwoJu s1lm~ów_ t~r1?inowych, Jak swe
go czasu spowodowało w bud0w1e sllmkow samochodowych 
wprowadzenie paliw wysokooktanowych. . 

W.K. 

śMIGł..O O ZMIENNYM SKLEPIENIU PROFILU ł..OP.I\T 

Firma Hamilton Standard otrzymała zamówienie amery
kańskiej marynarki wojennej na r<?zwój śmigła . o ~mien
nym sklepieniu profilu łopat. Jak wiadomo, sklep1eme pro
filu jest ważnym czynnikiem wpły-
wającym na ciąg śmigła, przy czym 
dostosowanie sklepienia do warun-
ków przelotowych pociąga za sobą 
pogorszenie osiągów śmigła w wa
runkach startowych. Smigło opra
cowywane przez firmę Hamilton 
składa się z trzech (lub czterech) 
par łopat przy czym łapaty każdej 
pary są umieszczone jedna za dru
gą. Przez odpowiednią zmianę sko
ku łopaty przedniej i tylnej można 
uzyskać efekt zmiany sklepienia 
profilu i dostosować go do warun
ków pracy śmigła. Badania tunelo
we nowego rodzaju śmigła wyka
zują zwiększenie ciągu w warun
kach startowych o 350/o. Można 
dzięki temu uzyskać albo skrócenie 
o 150/o długości startu, albo zwięk
szenie o 3f1J/o ładunku samolotu, 
albo zwiększenie o 200/o jego zasię
gu. W przypadku zastosowania 
zmiany sklepienia profilu śmigieł 
lub wirników samolotów pionowe
go startu można by zwiększyć ich 
ładunek o 4f1J/o albo zasięg o 300/o. 
Rysunek pokazuje ustawienie łopat 
i śmigła Hamilton odpowiednio do 
warunków startowych, warunków 
przelotowych i w czasie hamowania silnikiem przy lą
dowaniu. 

W.K. 

SPRĘŻYNOWE ZAWIESZENIE FOTELA PILOTA 

"' Wyniki badań Instytutu Medycyny Lotniczej RAF-u nad.-

Amerykańska firma Texaco Inc. ma wprowadzić na ry
nek nowy rodzaj paliwa do silników turbinowych, które po
lepszy osiągi silnika, · zwiększy zasięg samolotu i przedłuży 
okres międzynaprawny silnika. Tajemnica nowego paliwa 

'polega na małym „świeceniu" w czasie spalania. ,,Swiece-
nie" paliw jest obecnie uważane za bardzo ważny czynnik 
wpływający ujemnie na jakość paliw. Chociaż dwa różne 

wpływem drgań na pilotów doprowadziły do skonstruowa
nia przez Royal Aircraft Establishment w Famborogb pro
stego i lekkiego zawieszenia fotela które powoduje calko
wit: jego odizolowanie od zewnętr'znych czynników wzbu
dzaJących. Wspomniane badania wykazały, że bardzo niskie 
częstości wzbudzenia wywołują rezonans niektórych 
c~ęści ci~ła człowi~ka. Np. częstość 5 c/sek powoduje drga
ma plecow z amplitudą rzędu 5 cm; przy cokolwiek więk
szych częstościach największe amplitudy drgań wykazuje 
głowa: Są to częstości wzbudzenia, które działają na pilota 
w związku z turbulencją powietrza w czasie lotu z dużą 
pręd~ością na małej wysokości. Podobne cz~toścl wzbu
dzenia powodują drgania przyrządów pocisków kiero
wanrch. Zasa~a ~awieszenia opracowanego przez RAF opie
r~ się na fakcie, ze gdy częstość wzbudzenia odbiega znacz
me ?d częstości wł8:snej elementu drgającego, amplituda 
drg~n wzbudzonych Jest wskutek tłumienia mała. Zmniej
sza3ąc, _sztywnoś~ zawieszenia sprężystego, obniża się jego 
częstosc własną 1 w. skrajnym przypadku zerowej sztywno-
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, . zyskuje się zerową częstość własną, co izoluje układ od 
sci uników wzbudzających. W praktyce całkowity brak 
czrwności nie jest możliwy, ponieważ oznaczałoby -to, że 
: ~rzypadku jakichkolwiek pr~esi:nięć nie byłoby ~iły 
rzywracającej początkowe połozer:ie. ~r?b_lem _ten mozna 

Pednak rozwiązać przez z_astoso_wame, mehmoweJ . charakte
J styki sprężystego zawieszema, ktora zapewma zerową 
~~tywność dla nie~e~ldch ~rzesunięć i powoduje_ ~wałtow-

Y wzrost sztywnosci w miarę wzrostu przesumęc. _ . 
n Omawiany układ zawieszenia składa się z trzech zespołów 
sprężyn śrubowych, przy czym wszystkie _sprężyny są po~- ., 
dane obciążeniu wstępnemu przy okreslonym polozemu 
układu. Dobierając odpowiednio zespoły sprężyn można 
otrzymać zerową sztywność tylko w, ,stosunku ?O przesu
nięć liniowych, podczas gdy sztywnosc dla ruchow obroto- . 
wych jest duża. Jest to typowe w przyp~dku zamocowania 
urządzeń girosk_opowych. Nie pod~no J_eszcze przyszle~o 
zastosowania opisanego układu zawieszema, przypuszcza się 
jednak że jest on przeznaczony do zamocowania fotela 
pilota ·;amolotu TSR-2 (naddźwiękowy samolot taktyczny), 
układ ten będzie również prawdopodobnie stosowany jako 
platforma przyrządów w pociskach kierowanych. 

W.K. 

OSTRZEGAWCZE LAMPY BŁYSKOWE 

. Angielska firąia: ~one_ywell Contr~ls Ltd. zbud?wala lam
py błyskowe zapob1egaJ ące zderzemom samo~otow w nocy 
i w złych warunkach atmosferycznych. Intensywność świa
tła lamp wynosi 5 milionów lumenów. Na końcu każdego 
skrzydła montuje się dwie lampy - jedna świeci do przo
du druga do tyłu. Przednia lampa błyska 160 razy na mi
nutę tylna ·40 razy na minutę. W nocy w dobrych warun
kach atmosferycznych błyski lamp widać z odległości 160 

-. km w dzień, w złych warunkach atmosferycznych - z od
ległości 24 km. Barwa światła jest zbliżona do koloru bia
łego. Zapotrzebowanie mocy wynosi 300 W (ma być zmniej-
szone), ciężar całej instalacji 3,2--'-9,1 kG. -

,, W.K. 

KOMORA WYSOKOSCIOWA FffiMY CONWAIR 

Firma Conwair zbudowała dla własnych potrzeb komorę 
wysokościową, w której mają być wytwarzane ciśnienia 
i temperatury odpowiadające wysokości 400 km. Tempera
turę można zmieniać w zakresie od -185 °C do +360 °C. 
Komora jest wykonana z nierdzewnej stali, ma długość 
3 m i średnicę 1,5 m. Będzie służyć do badania materiałów 

. i osprzętu przeznaczonego do statków kosmicznych i sztucz
nych satelitów; będzie można również przeprowadzać 
w niej próby medyczne na ludziach. 

W .K. 

MIKROSYNY 

Szybki rozwój techniki' rakietowej nie byłby możliwy bez 
opracowania niezawodnych, a jednocześnie lekkich i ma
łych - pod względem wymiarów - urządzeń · sterujących. 
Wśród nich główną pozycję zajmują systemy bezwladno:. 
ściowe; oparte na wykorzystaniu miniaturowych platform 

· giroskopowych. Wykorzystanie tych platform stało się 
możliwe wskutek jednoczesnego opracowania konstrukcji 
miniaturowych giroskopów o dużej dokładności tzw. giro
skopów pływających oraz współpracujących z nimi minia
turowych nadajników sygnałów i miniaturowych silników 
korekcyjnych nazwanych mikrosynami. -

Mikrosyn · należy do klasy transformatorów różnicowych. 
Część jego obwodu magnetycznego jest wykonana w posta
ci obracającego się wirnika. Stojan jest symetryczny, czte
robiegunowy, wykonany z materiału ferromagnetycznego 
o małej histerezie_ magnetycznej. Na każdym z biegunów 
stojana znajdują się dwie cewki: pierwotna i wtórna. Cew-

. ki pierwotne są połączone szeregowo i tworzą uzwojenie -
wzbudzenia, zasilane prądem zmiennym lub stałym i wy
t~~rzające strumień magnetyczny. Uzwojenie wtórne, spel
maJą~e w niektórych zastosowaniach funkcję uzwojenia. _ 
steruJącego, składa się również z połączonyc'h szeregowo 
cewek. Cewki znajdujące się na przeciwległych biegunach 
są połączone zgodnie, tak otrzymane zaś pary są p0lączone · . 
przeciwsobnie. . · - . . 

;Vi~n~k jest dwubiegunowy, o łuku bieguna wynoszącym 
9~ , 1 Jest wykonany, podobnie jąk stojan, w postaci pa
I:1etu blach ferromagnetycznych o możliwie małej histere
zie magnetycznej. Luk bieguna może być łukiem okręgu 

' .. 

- , - • . ' 1 1-
0 ~rodko. l~żący~ na osi obrotu wirnika lub też skł~d~ć się 
z ~u łukow, o srodkach przesuniętych. To ostatnie wyko-
name ma zapewnić poprawę charakterystyk mikrosynu. - . 
b"W neutralnym (zerowym) położeniu wirnika każdy 'jego 

~egun zakrywa yv polowi~ dwa bieguny stojana przesu
m~te względe~ ~ie\ne o 90 . Jeżeli wirnik obróci się o pe
wien. kąt, zm1em_ się ~akrycie biegunów: dla jednej pary 
prz~ci~le~łych biegunow wzrośnie, dla drugiej zmaleje. 
Z~1emą się przewodności magnetyczne i wartości strumie
m magnetycznych, a zatem zmienią\ się SEM-y indukowane · 

Uw - napięcie wzbudzenia; {l'wv napięcie sygnału 

w cewkach. Tym samym powstanie pewne napięcie wypad
kowe _na zaciskach uzwojenia wtórnego (napięcie wyjścio-
we m1krosynu). . ., · 

Zadaniem mik:rosynu-nadajnika sygnałów jest wytwarŻa
nie napięciowego sygnału wyjściowego o wartości propor
cjonalnej do wartości kąta obrotu wirnika z położenia ze
rowego. Faza tego napięcia zależy od kierunku obrotu wir
nika. Mikrosyn . nadajnik może pracować jedynie przy 
wzbudzeniu napięciem zmiennym. · 
. Zadaniem mikrosynu pracującego jako silnik · korekcyjny 
Jest wytworzenie momentu · obrotowego na wale. Wartość · 
momentu jest określona wartością przyłożonego napięcia · 
sterującego ; kierunek momentu jest uwarunkowany fazą · 
lub biegunowością napięcia sterującego. Mikrosyn pracu
jący jako silnik korekcyjny może być zasilany zarówno na-
pięciem zmiennym, jak i stałym. · 

Dane techniczne mikrosynów produkcji niemi~ckiej są 
następujące: · \ 
napięcie zasilania . . . 20V/400 Hz 35 V/800 Hz 
natężenie prądu wzbudzenia 40 mA 42 mA 
moc wejściowa .. · 0,59 W 0,66 W . 
oporność czynna uzw. pierw.. 370 ~ł 370 Q 
oporność_ czynna , uzw. wtórn. · 660 ~J 660 g 
oporność pozorna uzw. pierw. 500 g 830 Q 
oporność pozorna uzw. wtórn. · 750 ~J · " 900 g .., 
pochylenie c'harakterystyki 0,500 V/': 1,100 V/° . ' , 
przesunięcie fazowe pomiędzy . 
napięciem wzbudz. i wtórn. 

napięcie w położeniu zerowym 
co najwyżej_ . . 

zakres prostoliniowości 
charakterystyki 

43° 

5 inv 

± 15° 

CZUJNIK O MAŁYCH WYMIARACH DO 
CISNIENIA 

26° 

11 mV 

·: ± 15° , 
T.M. 

POMI~~ ł 

Amerykańska-firma · Consolidated El~ctrodynamic~ Cor
poration opracowała nowy typ precyzyjnych elektrycznych 
czujników do pomiaru ciśnienia, oznaczony 4-332. Jego wy- .,_ 
miary gabarytowe są: 101,6 X 76,2 x· 53,5 · mm, zaś cięfar 
wynosi 1180 · G, w porównaniu z 4850 G dla poprzednich · 
typów. Czujniki wykonuje się o 7 zakresach. pomiaro
wych od zakresu 0-0,102 kG/cm2 do zakresu 0-10,2 kG/cm2. 
Napięcie wyjściowe czujnika, odpowiadające całkowitemu 
zakresowi pomiarowemu, wynosi ± ioo V. Uchyb Wywo
łany · nieliniowością wskazań i histerezą nie przekracza :..-
0,050/o. Czujnik inoże być używany do . pomiaru ciśnień ~ 
o, wartościach nie przekraczających 100/o górnej granicy za
kresu .pomiarowego; przy czym . nie, tr_aci on swojej ,dokład
ności. . Wyjściowy sygnał napięciowy wynosi wówczas 
± 10 V. Tak więc czujnik nadaje. się do pomiaru b. małych ' 
różnic ciśnienia; rzędu 0,01 . ata (co może odpowiadać gór
nej granicy zakresu pomiarowoego), przy czyni 10-krotne 
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~rze~iążenie przyrządu nie powoduje jego zniszczenia. Na 
ządanie zamawiającego przyrząd może być wykonany o c;lo
wolnym zakresie pomiarowym. 

Czujn~ zawiera tylko jedną siłową membranę sumują
.cą, zamiast dotychczas stosowanych dwó::h. 

T.M. 

WALCARKA DO ŁOPATEK 

Firma Industrie - Werke Karlsruhe A.G. wyproduko
wała walcarkę do wytwarzania na zimno łopatek silników 
turbinowych bez konieczności dalszej ich obróbki. Wal
carka pracuje w cyklu półautomatycznym lub automa-

tycznym; walcuje się w niej na zimno łopatki, które 
uprzednio zostały odkute w sposób zgrubny. W wyniku 
procesu walcowania uzyskuje się gotową łopatkę łącznie 
z promieniem przejścia pióra w podstawę (można również 
otrzymać występ na końcu pióra, służący jako baza tech
nologiczna), przy czym dzięki dużej gładkości powierzchni 
rzędu 0,4-0,8 µ polerowanie nie jest już potrzebne. Na 
walcarce można wykonywać zarówno łopatki proste, jak 
i ze skrętem pióra dochodzącym nawet do 45°, łopatki 
sprężarkowe ze stopów lekkich i stali nierdzewnej oraz 
łopatki turbinowe ze stopów Nimonic. , 
Wydajność walcarki w cyklu automatycznym wynosi 

4-8 łopatek na minutę, w cyklu półautomatycznym wy
dajność spada do 3-5 łopatek na minutę. Zastosowanie 
walcarki zapewnia duże korzyści techniczne i ekono
miczne. 

A. G. 

UDERZENIOWE WYCISKANIE ALUMINIUM 

Firma ALCOA · (Aluminium Comp. ~f America) przepro
wadziła próby z uderzeniowym wyciskaniem sproszkowa
nego aluminium. Proces zaczyna się od sproszkowania alu
minium; proszek aluminiowy prasuje się i zgrzewa w płyt
ki, które następnie wyciska się w pręty. Pręty tnie się 
i poddaje wyciskaniu uderzeniowemu. Wyciskanie uderze
niowe podnosi własności fizyczne aluminium, które dzięki 
temu · może pracować w. temperaturach dochodzących do 
480 °C, a więc o ok. 220 °C wyższych niż normalnie. W cza-

Wojskowy Przegląd Lotniczy. Miesięcznik wydawany przez Do
wództwo Wojsk Lotniczych. 

Zeszyt I, styczeń 1961. - Kpt. mgr inż E. Cichosz w artykule 
.,Nowe sposoby walki z oblodzeniem samolotów" omawia warunki, 
w jakich powstają ob1oct„enia oraz stosowane obecnie chemie _ne, 

, mechaniczne i cieplne sposoby walki z oblodzeniem. Omawiając 
urządzenia przeciwoblodzeniowe powierzchni nośnych i sterują
cych; poświęca szczególną uwagę systemom „Goodrich" (pneuma- . 
tyczne) i „Napier" (cieplne). Oddzielnie pisze o oblodzeniach i wal
ce z oblodzeniem silników odrzutowych. Artykuł por. mgr inż. 

·• K. Pogorzelskiego „Katapultowanie z wysokości „O" poświęcony 
jeąt urządzeniom, zapewniającym pilotowi bezpieczeństwo w wy- . 
padku konieczności opuszczenia samolotu tuż po starcie lub bez
pośrednio przed lądowaniem. Omó\'{iono działanie foteli NAMC II 
i RAPEC oraz spadochronu systemu DIP. Osprzętowców lotniczych 
może zainteresować artykuł mjr mgr Z. Kuklaka „Nawigacja iner-

... cjalna" o zasadach konstrukcyjnych automatycznych urządzeń po
kładowych, służących do nawigacji bezwładnościowej (stabilizowa
na platforma, akcelorometry, urządzenia liczące). Ostatnią wres-z
cie - poza drobnymi notami ·- pozycją numeru dla techników 
jest artykuł kpt. mgr inż. M. Łyżwińskiego „Turbinowe silniki . 
dwuprzepływowe". Na przykładzie silników Rolls-Royce RB 141, 
Pratt Whitney JT3D, CJ-805-21 i BE 58, omówiono zalety i rozwią
zania konstrukcyjne podstawowych rodzajów silników dwuprzepły
wowych: z wentylatorem sprężarkowym, upustowy - z dwuwirni
kową sprężarką i z wentylatorem turbinowym .. 
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sie prób wyciskano rurki o długości 4,3 m i średnicy 
6,4 mm, przy czym można było otrzymać tolerancje rzędu 

0,06 mm. . 1 'ć t . 
Opisana m~tod~ ma zna ez_ zas ~sowam~ w .P~odukcji 

części pociskow kierowanych, Jak cylindry siłowmkow pra
cujących w wysokich temperaturach. w. K. 

KORYTARZE TELESKOPOWE W PORTACH 
LOTNICZYCH 

Coraz powszechniej realizu~e się . z.asadę, że pasażer linii 
lotniczych musi mieć wszel~ie mozhwe .w.ygody, n_ie tylko 
podczas przelotu w _sam_oloc1e, lecz rówmez w po~cie lotni
czym. Obecnie, w mektorych portach amerykańskich wpro
wadzono kryte, teleskopowe (przesuwane na rolkach) kory
tarze którymi pasażerowie przechodzą z budynku dworca 
lotni~zego wprost do kab_i~Y sam.olotu. _W te!'- SJ?Osób po
większa się komfort podrozy, gdyz pasazerow1e me potrze
bują błądzić i nie są narażeni na podmuch od silników lub 
słotę. 

Na · załączonej fotografi_i widać fr°:gment międzynarodo-
wego portu lotniczego w San Francisco oraz podstawione 
na płytę dworcową odrzutowe samoloty Douglas DC. 8, któ
re linie lotnicze United Air Lines ~podobnie zresztą, jak 
i inne linie) obsługują za pomocą opisanych teleskopowych 
korytarzy, zwanych „jetway" lub „avio.bridge". Dane kon
strukcyjne „tele~or_ytarzy" typ~ ,.aviobrid.ge": . korytarz 
trzyczęściowy, naJw1ększa długosc 30 m, naJmnieJsza dłu-

gość (po zsunięciu telesk~pów) · _: 15 m; najmniejsza wyso
kość wewnętrzna 2,24 m, najmniejsza szerokość przejścia 
1,63 m ; największa odległość pomostu od ziemi 3,96 m, 
zaś - najmniejsza - 0,90 m. Korytarz wytrzymuje napór 
wiatru . o prędkości do 100 km/h, zaś największe dopusz
czalne obciążenie podłogi wynosi 220 kG/ml. Zastosowano 
hydrauliczne napędy i amortyzację. z. 

Zeszyt II, luty 1961. - Numer wyjątkowo ubO&l z punttu zainte
resowań techników lotnlc.::ych. Możemy wymienić jeftynle krótki 
artykuł kpt. inż. K. Sutuly „Eksploatacja osprzętu w otresle zi
mowym". Jest jednak numerem wybitnie lntere1uJ11cym t uwagi 
na trzy obszerne artykuły o silach powietrznych Stanów Zjedno
czonych,. o . lotnictwie radzieckim w bitwie 11.allngradtkleJ oraz 
o r?zwoJu i upadku hitlerowskiej Luttwaffe. Zawiera takte pou
cz~Ją~y "".Ykaz cen amerykańskich, kanadyjskich. francuskich, bry
tyJskich i włoskich samolotów wojskowych. 

Maga:i;yn racjonalizatora lotnictwa. Wydawca: Instytut Lotnictwa. 
!"fumer I, styczeń 1961. - W dziale konstrukcji lotntc:zych omó

wienie nowego udanego, lekkiego wielozadaniowego Amolotu Ju
g?słowi_ań~kiego STOL Ulwa 56. W dziale pośwu:conym tonstruk
CJOm silmków, w artykule „Energia Jądrowa w lotniczych zespo
łach napędowych jutra" mgr inż. Zdzisław Lewalski reJe:strUJe róż
n~ k<:>ncel?cje wykorzystania energii Jądrowej do napędu samolo
tow i rózne _ko~cepcje usytuowania reaktora J11drowego na pła
towcu .. Omówienie nowego rodzaju silnika dwuprzeptywowego Bri
stol S_1ddeley . BE-58 oraz turbin gazowych PT-6 (Canadian Pratt 
& W!1itney Aircraft) i Deutz Tl6 (Klockner-Humbold-Deutz A.G.). 
~oleJny artykuł z cyklu „Sterowanie I zasilanie turbinowych sil
ników o~rzu~ov.:-ych" mgr inż. D. Gruszczyński pośwtęca zasadom 
sterowania silmków turbinowych. w dziale technologii obszerne 
arty~uły _,,Moment tarcia" w wysokoobrotowych łotyskach, Jego 
po_m~ary ~ sposob_Y ~m_niejszenia". oraz „Kucie precyzyjne„ niewąt
phwie za111:teresuJ<_1 mzynierów produkcyjnych. Numer uwiera na 
okładce spis treści za rok 1960. zm . . 
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78* 629 .13.012. 525: 629.13. 002 
Brown R. J.: Pressure-vessels. Zbiorniki dla wyposażenia płatow
ców I rakiet wykonane przez nawijanie włókna szklanego. Aircr. 
Prod., 1960, t. 22, nr 3, s. 96--99, rys. 4. 
Zbiorniki ciśnieniowe w rakietach są elementami, których okres 
istnienia różni się zazwyczaj bardzo znacznie od określonego w za
łożeniach. W artykule opisano niektóre zagadnienia wytwarzania 
i kontroli jakości, występujące przy produkcji takich zbiorników 
i powłok. 

621.923 :629.13.002 :621.45 ILot 

Polishing rotor - discs. Mechanizacja wykonywania promieni przej
ściowych na zamkach wirników silnikowych odrzutowych. Aircr. 
Prod., 1960, t. 22, nr 5, s. 162-168, rys. 8. 
Nowy proces technologiczny wykonania promieni na zamkach wir
ników silników odrzutowych za pomocą szczotek fibrowych, któ
rych włosy przesycono lakiem i materiałem ściernym. szczotki ta_k 
przygotowane odporne są na drgania włosów. Obróbkę wykonuJe 
się na urządzeniu wyposażonym w napęd hydrauliczno-pneu':Ila
tyczny. Srednica szczotek : 100,150,200 mm zależnie od materiału 
wirnika. Ilość obrotów : 2800 obr/min. Gładkość promieni w dziesią
tej klasie gładkości. 

T. Vorbrodt 

80• 744:629.13.002.l ILot 

·Drawing-reproductlon. Reprodukcja rysunków. Aircr. Prod., 1960, 
t. 22, nr 1, s. 19-25, rys. 13. 
Odbitki rysunków technicznych w skali 1 : 1 są dość rzadko uży
wane poza biurem konstrukcyjnym. Do niedawna wysoki koszt wy
konania odbitek w ograniczonej ilości ograniczał szersze zastoso
wanie odbitek. Przez zestawienie trzech opanowanych metod: mi
krofilmu, kart dziurkowanych i kserograficznego kopiowania w je
den system kopiujący osiąga się oszczędność powierzchni archi
wum, selekcja oryginałów jest szybsza, a koszty odbitek znacznie 
mniejsze. 

621.791 :629.13.002 ILot 

Puddle-welding. Zastosowanie spawania w luku argonu do zespo
łów lotniczych ze stali nierdzewnych. Aircr, Prod., 1960, t. 22, nr 4, 
s. 145-148, rys. 9. 

Spawanie punktowe w luku argonu zostało najpierw zastosowane 
dla wykonania modeli lotniczych do badania odporności na drga
nia. Modele wykonywane ze stali nierdzewnej o grubości 22 s.w.g. 
(t = 0,79 mm). Podczas planowania tej pracy okazało się jednak, że 
proces ten ma bardzo wiele zalet omówionych w niniejszym arty
kule. Dalszy rozwój procesu doprowadził do spawania stall 18-8 
ie stalą wysokochromową. Koszty inwestycyjne opisanych urzą
dzeń są względnie niskie. 

126.98:629.13.002 ILot 

Hot dimpling. Technologia wykonywania otworów pod nity z łbem 
krytym stożkowym w elementach płatowców. Aircr. Prod., 1960, 
t. 22, nr 4, s. 124-129, rys. 11. 
Zastosowanie nowych narzędzi - przenośnych I stałych - do 
kształtowania otworów. pod łby nitów w blachach ze stopów lek

. kich o wysokiej wytrzymałości, na przykład ze stopów magnezu, 
tytanu i stali nierdzewnych. Przed kształtowaniem stosuje się 
miejscowe podgrzewanie dla wprowadzenia stanu plastycznego. Na
rzędzie składa się z matrycy t stempla sterowanego dwustopnio
wym siłownikiem pneumatycznym. Pierwszy stopień daje zacisk 
wstępny po wprowadzeniu pilota do uprzednio wykonanego otwo
ru i włącza automatycznie podgrzewacz umieszczony wokół stem
pla i matrycy. Po osiągnięciu temperatury w zakresie 100-450 °C 
wyłącznik bimetaliczny włącza przez przekaźnik powietrzny zawór 
elektromagnetyczny, uruchamiający właściwy docisk kształtujący 
otwór. 

T. Vorbrodt 

83
• 621.97:629.13.002 lLot 

ff h energy forming. wysolrn energetyczne metody formowania 
ełfmentów maszynowych. A1rcr. Engng., luty 1960, t. 32, nr 372, 

s. 53-54, rys .. 3· elementów maszynowych zbudowano urządzenia 
Do form~wani~uże ilości energii w krótkich okresach czasu. Me
wytw~zaJące własności hydrodynamiczne przy !)Oddaniu ich dziala
t~le O :z~Ją sił w krótkim czasie i pozwala Ją su: wtedy łatwo for
mu d~ Y z dę tę zastosowano do kształtowarna stali „tungsten" 
mowa · asa b"um" i natryskanych powłok niklowych i innych 
~~f~u."2Y!':i~ie

1 
elementy mogą być tą _ metodą ciągnione lub kute. 

Skutek ekonomiczny Jest bardzo wyrazny. 
T. Vorbrodt 

84
• 621.986:629.13.002 !Lot 

Stretch _ forming. Formowanie obciąganiem. Aircr. Prod., 1960, 
t 22 nr 3 s 86-90, rys. 7. . 
Żasada ks~ta.łtowania części profilowych prze_z obrót kształtującej 

t c względem zamocowanego matena_lU me Jest nowa. W arty. 
ma ryo ~sano pewną ilość form i wyposazema dodatkowego, skon
kfle P ego dla wykorzystania go do mampulacJ1 przy tłoczonych 
s rulokwan eh elementach o zmiennej grubości i promieniu Wiele 
l ro owany . 'ć dl d 1 · · · z tych urządzeń przedstawia wartos a a szeJ pracy nad adap-
tacją do szczególnych celów. 

85· 621.9 .034:629.13.002.5:669.295 !Lot 
Machining tltanium. Obróbka tytanu. Aircr. Prod .. 1960, t. 22, nr 4, 
s 136-144 rys. 20. d 
s·prawozd~nie z prób skrawania, przeprowa_ zonych w Zakładach 
Sh t Brothers and Harland Ltd. , w zakresie. obrób kl stopów ty
t or Doświadczenia obejmowały: a) frezowanie czołowe, b) frezo
..;~iie obwodowe, c) cięci_e piłką okrągłą, d) wiercenie wiertlami 
spiralnymi, e) gwintowanie. . 
Próby te pozwalają na onentacJę w doborze parametrów, geom~
trii ostrza, materiale ostrza , chłodziwa oraz sposobu postępowania 
przy różnego rodzaju metodach obróbki wiórowej. . 

A. Golędzmowski 

86* 621.9J.l .058 :629.13.002 ILot 
Arundel L. L., Kitchlngham ~-: Ultra-high~ten,ile steels. Wpływ 
chłodziw gazowych na pod wyzszenle ",·daJnoścl ,kra wania stall 
0 wysokiej wytrzymałości. A1rcr. Prod., l~GO, t. 22, nr 5, s. 176-186, 

rys. 27• t i d • tł k Wyniki badań przeprowadzonych przy zas osowan u ." u en u wę-
gla jako chłodziwa przy różnych rodzaiach frezowania stall o VfY· 
sokiej wytrzymałości. W pra cy uwzględniono zastosowanie specia~
nych frezów, różnej geometrii ostrza. Bad~no równiez wydajnosć 
skrawania materiałów o niższej wytrzymalosci l zastosowania kon
wencjonalnych chłodziw. 

T. Vorbrodt 

87* 620.191.4:629.13.002.5 !Lot 
Surface finish. Gładkość powierzchni. A:rcr. Prod., 1960, t. 22, nr 4, 
s. 150-151, rys. 7. . 
Opis mikrointerferometru Hilger and Watts. Sluzy do oceny gład
kości powierzchni wykonanej w !'laJwyzszych klasach. P.~zyrządem 
tym można oceniać chropowatosć az . do wymiaru mmlmalnego 
o 025 mikrona. Pozwala on na stosowanie go zarówno w 1zb1e po- • 
dilarów, jak i na warsztacie. Szczegóły techniczne. aparatury, jej 
schemat optyczny i zasada · pracy oraz klika obrazo,,· uzyskany~h 
z tego aparatu. Mikroskop ten pozwala poza tym na zamo_cowani~ 
kamery fotograficznej i wykonywanie zdJęć badanej powierzchni. 

A. Golędzino •sski 

88* 658 .78:629 .13.002 !Lot 
Stores system. Sposoby magazynowania, wydawania I pr1:yJmowa
nla części i półwyrobów. Cz. I. Alrcr. Prod.. 1960, t . 22, nr 3, 
s. 100-109, rys. 19. 
Sprawny system magazynowania ma fundamentalne zr.aczenle 
w dochodowym zakładzie . Większość firm ~a swój własny system, 
lecz wiele z nich chciałoby go ulepszyć:. \\ artykule tym op,sa~? 
system adaptowany przez firmę „ de Ha\'illand Aircrafl Co Ltd. , 
a dotyczący przyjmowania, wydawania . maga1ynowanla I wysyła
nia półwyrobów i gotowych c1. ęści. system m~ wiele cech zna: 
miennych, które można z minimalnymi trudnosciaml wprowadzic 
do systemu przyjętego przez dany zakład. 

NiniejS;ZY Przegląd Dokumentacyjny zawiera jedynie część analiz dokumentacyjnych publik;icjl 7. 7.akresu lotnict, ... ·:. . Pełna 
dokumentacja ukazuje się w postaci kart dokumentacyjnych wydawanych przez Centralny Instytut Dokumcntac j1 Naukowo-Tech• 
nicznej (Warszawa, Al. Niepodległości 188). CIDNT przyjmuje prenumeratę kart dokumentacyjnych. która może obt'jmowa(: zarów
no całą dokumentację naukowo-techniczną, jak i oddzielne jej działy lub poszczególne zagadnienia l tematy techniczne. CIDNT 
wykonuje (za zwrotem kosztów) fotokopie i mikrofilmy publikacji objętych zarówno Przeglądem Dokumentacyjnym Jak I kartami 
dokumentacyjnymi. 

UWAGA: CZYTELNICY „TECHNIKI LOTNICZEJ" 

Do dnia 15 czerwca br. należy opłacić prenumeratę za III kwartał lub II półrocze 1961 r. 
· Opłata normalna za kwartał 36 zł, za półrocze 72 żł 

Opłata ulgowa za kwartał 24 zł, za półrocze 48 zł 
Opłata ulgowa na zamówienia zbiorowe dla członków stowarzyszeń naukowo-technicznych, studentów wyższych uczel
ni i,. uczniów szkół zawodowych. 
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Tó.lEia j- Określenia cllropowotośd 

DflJIIJŚĆ miro ln profilu powierzchni- sumo 
IJidnk/Jw I; pro/ilu 1atiJserwowDJ11!J1J, wzrifuż 

I klorvcń sllj<o s{e (XIO z qeomefrtpr,q prmIw-
-powierzchmQ. . • I Udliof nafnt; liriow,; NL - s/!JSunek dfl.Jlpścl 

' n/JŚnq Ln pro/ilu wzritut bodaneqo odcinka dD 
całkowi/ej dluqości l, feqo oddnko. 

Udziaf l10Sfll/ powierzchniawtJ N;,- stosurwk 
pola powierzchni nośnej w bodolllJITI 0/Jslorze 
do cafkowitej powierzchni teqo obszaru. 
Objaśnif!ia. atcinek elemenfarl'IIJ I-znormalizowana dtuqosi elementu powierzchni pozwalaiaca 

00 rJresleriP chro(Jowalosr:i Iw uwll}iednieltJ wp/lJWU innlJ{h rrx/zajtJW nieruwnosd. 
Odcinek rriemiCZIJ L dwjmniejsza diUf1JŚĆ absZIJIU powierzchni prZIJieta do olcreslenia chropawa -
-/Qści (może zawierać jeder, lub kilka odcinkdW etemenfilrf11/Ch) 
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- {DdslaWOWljch rodzaifw dJrrJbki 

llodzaj liYD/Jki TIJfXJWe profile KrzlJW(] nasności 

Wiercenie ~ 
20 40 fi{) 80 /00 %1/dziat mśnq 

fllJlWierranie ~ ~~ 
20 40 r,o ff) l(J/}ZUdziJJnciny 

wenie ~ ~ -
• 02060!irtXJZUdrofnoSf"I 

rrelfJWOflie 

Szli/O'Mlnie ~ ;~ 
20 40 /JtJ 80 IIJ(J 7. Ud zim noś1>. 

,JJ 
Docieranie ~ 

O 2fJ 40 fiO (D ooz Udzdno · 

Docieranie 
ruclj/aa/jne ~ ~ 2rJ 40 (j/J IIIJ I/KJ% Udmrośnv 

l6r-i---.-.---,--.---"™r'-~::..:;::....::;&~·~---.---.---.----, 

151--t-t-t-+-+--+--+---l----+--+----ł-----le--~mm 

f4 ~I 

13 afXJlzs 
~ amzs 
li D.lJ075 
m a020 fg 

~ 1-t-+--+--+- aa~ 
11: 8 Q(25 ;:, 
~7 ~ ~ '-4---~-4-------l-----l---ł~a25 -~ 

'4--4---l-----l--1---11-----1 Q4J i' 
~ 

--l---+-+--1---+--1---1 a65 ł 
.. .,_+-+--+--+-4--4---1---1(,0 ~ 

'-+---l<--l--l--l--1--1--l--i--i.--lt55 

if+..-+---+---+--1---1----1-------1-------1------l--~ZSS 
t--t--e--e--e--ł--1------1------l---l-------l--1------l 4,/0 

· ~'.-.;!:---:=--it-~..L....::!-::!L-....,J.-L-L..J__j_j A35 
5-l ~ ~ ::q;p3 lol ~ ~ !i.I tQ ~ <::> )IQ, 

<:!<::sc:::s-c::sć::t:§J a 
lwit:/Zel( rnit/(jzlJ Wi?lkoif:irl fDlerr1Jlcjl chropowa/oida a wzrostem kastfl!W 
Wf/krmaria (ortenfoa/inie) ' 

TL,uz.6. Ili 

lóbela ij _Cl,'!rak!e:wtyczne zakresy paramelrrJw chropowatości 
I WtelkOSCI Udztafu nosne(JO dla rain,;ch Sf)OSO/Jow obrabki 

Klasa ąladkaśd I 2 3 4 5 6 7 8 9 IO fi 12 13 14 Udział 
Ila r;rantca r;orna µ 80 40 20 ,o 5 2.5 '2.S~li: lo.3. 0.16 nosny 

, c- ~ 

llz r;ronica(J(Jrna µ 13w 160 BO 40 20 IO 6.33,2 ,.s aa D.4 kła 
powierz. 

a2 a, wZ do 
fJ:Jlew z Diasku ~ 
uct/ew kok.i/OWIJ 
Odlew DOd cis111eniem 
Kucie swolllx1ne 
Kuae 10remnikawe 
Przednnnnie na zimno 

d.o40 PrzeCtaoor,~e na tiaroco 
Wykoilczeme slusarskie : do40 

0011owame reczne 
do/O pilnikiem rotawmum 
do/O ptofnem S(;1ernum 
do/O Toczenie: 

im 
znrubne 
wukanczaiace 

Wutaczanie : 
zarubne -wu7iancmiace 

Wutnczanie I toczenie b. atadkie: 
ostrze -smek m m 

~/4 

do25 • osaze-dtament do40 Frezowanie walcowe : 
ztzubne do25 wukanczaj_qce · do40 

Frezowanie tl1J!owe : 
--'l(JTUDne ==~ ~ ~ 

-- __IJQ1J_ wu7ianczoiace ·--- ---
f-

dokładne 
da40 

Struganie: 
zarubne 
dokładne ----~-

bardzo-aokfadne 
Wterceme: 

~ zoetneoo do40 
z otworu do4D 

flozw,erconie : 
wsteone m ,¼ dofO 
W!Jkańczaiace - do25 
ostateczne 1//,= do40 

Szli/owante na okro of o: 

li 
Z()rLJlll'1P do/O 
wulianczoiace dó40 

Szlifowanie Dlaszczuzn : 
zaruone do/O 
wykanczalace do40 

Szlifowanie bardzo (J(adkte 
wa!/1.ow i ofasu:zum do60 

Przeciaaanie: 

~ wslepne ~ do/O 
wykanczaiace do41J 

Docieranie : 
a) miedzu tarczami Ila ppi!IIJ} 

mm~ 
wsfepne da60 
wykanczaKJ.ce dot;XJ 

b) osełkami 7lianin9) 
wsteone 

~ 
da60 

wukanaoiace do90 
cJ oswlacuJne I supertmish i a wsfeiine do60 

wukaliczaiace do90 
Polerowanie : 

mtrmferuine -
·· 1echniczne w w,: f@ doBD 

::;/<rODOnte 
notowanie do80 
Przellaczante7iiii1bruiace 
Ubrobko kol zebal!JCh : 

Iii 7fi>zowoniem -
struaaniem -
wiorkowaniem -
szlifowaniem -
docieraniem 

Obrollkn -iiwln7ow : . 

m nożem 

narzunkq -
frezowaniem -
szlifowaniem -
walcowaniem 

fjeónowanie : 
~/./HM~ na sucho 

na mokro 
OlJrobka anadiJwa-mechaniczna : 

zarubna 

-
-

szlifowaniem -
docieraniem -

Obrr,bko e!Pktro/skrowa ~ -
Spawanie: 

··-acetulonowe 
Oft)anawe -
lukowe -

TL =.6/61 f/2 



TatJela fJ Wskaznwki dla doboro najmniejszej IJ{rxJl<Ości powierzchi watkow 
I dwOrrJw w zaJeiności at icń śrettniCJJ iklasv dok?adnaśd 

Śred- Km; 
-nice qtad 

dmm 

6 IO 2.5 

7 6.3 l25 

,o as aló 
6 IO 25 

7 6,J 1.25 

,o aa a15 
5 20 5 

6 IO 2.5 

J0--80 7 6.3 1.25 
1----+---+--+---l,,"'""7i 

8 3.2 (),63 

9 (6 0.32 

5 20 5 

8 3.2 0.63 
tkowo 

Powierzchnie 
otwor(J watki 

Tabela f Klasy qladkośd l dokfadnośd oraz ekoromiczne wielkości 
talerr:ux:I w zależności at tqfX}Wf/Ch Sf]OSOÓOW obrr,bki. 

S/JOS(J() 
ooroolli 

Wiercenie 14 0.63 

lqru/Jne toczenie.W(J-
-laczanie, struq)llie 13 0.39 

Frezowanie 
zqru/Jne f2 0.25 

Srednio dokmdne II o,16 
toczenie Wl/f(Jczanie 1-+--+-+--,l--+-➔~~:l½Sl---f---,-+--+--+-t--+----ł 

strUtpnie 

Qazwierr:anie Wl/kań
-czail,.e, frezowanie 
dakfadlle, dolcfadne 
toczenie, 
W!Jloczanie 

Szlifowanie 
zqrubne 

Pr zeciaqani,e 
zqru/Jn9 

0olda(Jne toczenie 
i W!Jfoczaflle 
Rozwiercanie 
ostateczne 
PrzeciQqorie 
t:lołdadne 

Szlifowanie 
dokfadne 
Gładzenie zqrutme 

(honinq) 

,o aro 

g 0/)62 

8 

Gtadzenie dokładne 
(micro-honinq) , 6 0.016 
Szlifowanie bardzo 
dokfotJ.ne 5 O.Gif 

Docieranie 4 
(tappinq) 3 

OoqladllJllie 4 
(superfinish} 3 
t.Wielkości lia/JoWe toleroocjiekOflJf/1icznej odnoszq sie do zokresu sreonic I0.;-50mm 

TL zesz. 6,'61 ;;-J 
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