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Przyszłość U LS-ów I ULM-ów 
Mgr inż. ANDRZEJ GLASS 

Ponieważ przepisy , budowy samolotów w wielu krajach 
określiły, że do sa molotów lekkich zalicza się samoloty 
o masie całkowitej poniżej 5700 kg (czyli wszystkie spor
towe i rolnicze oraz czc; ś ć: dyspozycyjnych) potrzebna była 
nazwa dla samolotów bardzo lekkich. Nazwano je ultra
lekkimi, choć Anglicy i Amerykanie używają też terminu 
microlight. 

Tak się składa, że w wielu językach litery UL są skró
tem od wyrazów ultra i lekki (ang. - ultra iight, franc. -
ultra leger, niem. - ultra leicht, ros. - ultra logkij). Stąd 
pewna zbieżność terminologii międzynarodowej na ten 
temat. 

Nie ma obowiązują cej międzynarodowej definicji samo
lotu ultralekkiego. W RFN przyjęto, że samoloty jedno
miejscowe zalicza się do ultralekkich, jeśli ich masa włas
na nie przekracza 100 kg, w USA - 115 kg, we Francji, 
Wlk. Brytanii i wielu innych krajach - 150 kg. Wydaje 
się, że względy bezpieczeństwa (wytrzymałość i trwałość 
konstrukcji) ' są poważnym argumentem dot. nie za niskiej 
granicy masy. Dlatego masa 150 kg jest wysoce uzasad
niona. W niektórych par1stwach wymaga się małego obcią
żenia powierzchni (poniżej 10, 15 lub 19,5 kg/m2J w celu 
zapewnienia prędkości minimalne j (np. poniżej 45 km/h) 
i ograniczonej prędkości maksymalnej (np. do 100 km/h). 
Ilość paliwa ograniczona jest do 19 lub 20 1. Dla samolo
tów dwumiejscowych dopuszczalna jest wyższa masa 
własna (np. 160 kg). · Nazwa „konstrukcja ultralekka" nie 
precyzuje jednak czy chodzi o samolot czy o szybowiec. 
A istnieją zarówno ultralekkie szybowce, jak i ultralekkie 
samoloty. 

W Polsce dla szybowców ultralekkich przyjął się termin 
ULS. A ponieważ nazwa szybowca i samolotu zaczyna się 

od tej samej litery, stąd dla samolotów zdobył popular
ność skrót ULM, wywodzący się z francuskiego ultra le
gere motorise. 

Praktyka budowy konstrukcji ultralekkich doprowadziła 
do skrystalizowania się kilku ich kategorii. W dziedzinie 
szybowców do konstrukcji . ultralekkich należy zaliczyć: 

- lotnie, czyli miękkoplaty be;z. podwozia, sterowane 
przesunięciami masy pilota, 

- ULS-y o niedużej doskonałości (poniżej 16) z podwo
ziem i sterowane sterami, ze skrzydłami krytymi całkowi
cie plXJtnem lub ze sztywnym kesonem, mogące służyć do 
lotów szkolnych i rekreacyjnych. 

Lotnie są bardzo rozpowszechnione (główńie o układzie 
delta, choć także są budowane o układzie z usterzeniem). 
Ich niski koszt i łatwe wykonawstwo spowodowały, że 
stały się sprzętem niemal tej klasy co rower, kajak czy 
żaglówka. Natomiast na potrzeby wstępnego szkol.enia szy
bowcowego oraz do latania rekreacyjnego na pewno lepiej 
nadają się ULS-y. Należy sądzić, że największą przyszłość 
będą miały klasyczne sztywnopłaty, wolnonośne lub za
strzałowe, sterowane sterami i wyposażone w podwozie 
(płozę i kółka). Choć ich koncepcja jest zbliżona do daw
nych jednomiejscowych szybowców szkolnych, to . jednak 
oczekuje się prostszej technologii i lepszych osiągów . Mogq 
również powstawać ULS-y treningowe o. doskonałości po
wyżej 16, lecz dotychczas ich produkcja jest nieliczna. 

W dziedzinie jednomiejscowych samolotów ultra lekkich 
także wyodrębniło się kilka kategorii. Są to: 

- motolotnie, które powstają przez dorobienie do lotni 
podwozia z zamocowanym silnikiem. Są więc one miękko-
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płatami o układzie delta sterowanymi przesunięciami masy 
pilota, 

- ULM-y, czyli konstr ukc je o samolotowym układzie 
i sterowaniu sterami . Na ogół nie spełniają one pod wzglę
dem dużej doskonałosci (powyżej 20) warunku stawianego 
motoszybowcom. Można wśród nich wyróżnić ULM-y 
o skrzydłach całkowicie krytych płótnem i z kesonem. 

Motolotnie są niezbyt bezpieczne. ULM-y z całkowicie 
płóciennym pokryciem skrzydeł ze względu na potrzebę 
ciągłej kontroli cięgien (linek i drutów) też nie są w pełni 
bezpieczne. Stąd ze względu na bezpieczeństwo największą 
przyszłość mają ULM-y sztywnopłaty zastrzałowe (względ
nie wolnonośne). Ważne jest zwłaszcza, aby ich skrzydła 
miały odpowiednią sztywność skrętną, co można uzyskać 
za pomocą kesonu lub konstrukcji dwudżwigarowej. 

Budowane są także ULM-y dwumiejscowe, są to jednak 
konstrukcje na granicy możliwości tej klasy - tak ze 
względu na masę , jak i na trudności formalne. Na ULM-ie 
jednomiejscowym jego budowniczy może wykonywać loty 
na własne ryzyko. Natomiast zabieranie pasażera stwarza 
problemy prawne, które zmuszają do dokładnej kontroli 
fachowej tak pod względem zaprojektowania, jak i wyko
nawstwa. Stąd wymagania dla ULM-ów dwumiejscowych 
są na ogól zbliżone do wymaga11 stawianych konstrukcjom 
amatorskim, a loty na nich mogą być wykonywane tylko 
z instruktorem. . 
Choć lotnie i motolotnie, ULS-y i ULM-y są budowane 

amatorsko (jednak dziś prawie na całym świecie buduje 
się je przede wszystkim z zestawów produkowanych m eto
dami przemysłowymi), to określenie samolot amatorski jest 
w zasadzie stosowane dziś do konstrukcji klasy ekspery
mentalnej. Są to samoloty lekkie, które mogą mieć masę 
własną ~iększą niż ULM-y (najczęściej między 200 
a 700 kg). Dlatego nie należy mylić samolotów ultralek
kich z amatorskimi, gdyż są to różne kategorie. Różnicę 
można sobie uświadomić, porównując lotnie z rowerami, 
motolotnie z rowerami z doczepnym silniczkiem, ULM-y 
z motorowerami, zaś samoloty amatorskie z motocyklami. 
Mają one bowiem inne masy, inne prędkości i inną moc 
silników. 

J akie są u nas perspektywy rozwoju poszczególnych ro
dzajów konstrukcji ultralekkich? Lotnie i motolotnie są już 
dość powszechnie budowane. Na ULS-y zdecydowała się 
tylko Politechnika Warszawska i chyba słusznie, bo zada
nie to wymaga fachowej dokumentacji oraz możliwości 
współpracy z przemysłem i aeroklubami. ULS-y mogą 
znaleźć zastosowanie jako tanie szybowce do wstępnego 
szkolenia w aeroklubach . 

Spore szanse mogą mieć ULM-y, lecz przy określonych 
warunkach. Ich rozwój może ułatwić korzystanie z istnie
jących wzorów zagranicznych, gdyż zbieranie własnych 
doświadczeń od podstaw jest zbyt czasochłonne. Warto za
znaczyć , że w USA ULM-y rozwinęły się dopiero po wpro
wadzeniu do użycia silników z przekładniami z pasami 
klinowymi, które pozwoliły na u ży cie śmigieł o większej 
średnicy, można więc było uzyskać większy ciąg przy 
nieduże j mocy silnika. Stąd pierwszym warunkiem roz
woju u nas ULM-ów jest opracowanie przez jakiś warsztat 
odpowiedniego napędu . Możliwe, że odpowiednie paski kli
nowe można uzyskać tylko z importu, lecz nie wydaje się, 
że jes t to przeszkoda, której nie można pokonać. Może 
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AUSTRALIA 

• Brytyjska wy t wó r.nia Westland pod
pisała umowę z australij ską firmą AAC 
na b udow c: turbośmigło~vego samolotu tre 
ningowego A -20 Wamira, który ma wziąć 

udzia ł w konkursie na samolot trenin
gowy dla brytyjskiego lotnictwa wojsko
wego (RAF), zaś od 1989 r. mógłby w Au
stralii za stąpić samoloty J et Provost Mk 3. 
(AV. Mag . 877) 

CHINY 

• W Sw ngha ju trwają p race nad dw u
silnikową 150-m.iejscową wersją samolO't u 
Y-10, wzorowanego poniekąd na B .707. Ma
jąc skrócony kadłub, zmienione skrzydła i 
podwo,zie , będzi e on napędzany dwoma 
silnikami CFM-56. (AV. Mag. 875) 

• W m aj u br. przedstawiciel e Airbus łn

dustrie prowadzili w Pekinie wstępne roz
mowy nt. udziału chińskiego przemysłu_ w 
produkcji 150-rn iejscowego a erobusu A.320. 

• Władze zamierzają utworzyć regionalne 
towrurzystwa tI·a.nsportu lotniczego, co poło
żyłoby kres monopolowi CAAC (Civil A via
tion Authority of China) , którego j akość 

usług przewozowych j es t coraz bardziej 
kry tykowana . W g informacji prasy zachod
niej , na u tworzenie takich towarzystw zde
cydowały się władze co n aj mnie j czterech 
r egionów, przy czym w jednym przY!Pad
ku przewid u j e się pomoc amerykańskiego 

Aloha Airlines. Zamiar u tworzell ia własne

go towarzystwa lotniczego zgłosił !'n.in. 
Szanghaj. (A e t C 1001 i 1003) 

• Prowadzone są 1·ozmowy z wyt wór
nią Boeing w sprawie wspólnego zapro
jekt owania 50-c--70-mlejscowego samolotu pa
sażerskiego , k tór y byłby p rod ukowa ny w 
Chinach. (A ir I nl. 5/84) 

• Chiny wykazały zainteresowanie sa
molote,n myśli wskim F-16 Fighting Fal 
con, zgłaszając chęć zakupu w USA dwóch 
dywizjonów tych samolotów. (Air Int. 6/84) 

0 EGIPT 

• W porozumieniu z Libią post anowiono 
przywrócić lcomunikację lotniczą między 

obydwoma kra jami (zawieszono ją w 
1979 r .) . (A e t C 1001) 

cd . ze s. 1 

• Egi,.skic lotnic two modyfikuje swe 
sa moloty MiG-21 i J-7 (MiG-21 prod. c hiń

skiej/ dos~osowująe je do uzbrojenia w 
a m e ryka1'l skie lotnicze poc iski rak.ietowe 
Sidehindcr. (Air Int . 6/84) 

FINIJNDIA 

• Władze przychyliły się do p lanu od
nowie nia flot y śmigłowców ratownictwa 
cywilnego przez zak'up śmigłowców Aero
spatia l e SA.365.N D a up hin 2 i AS.332 Super 
P uma. (A 'et C 1001) 

FRANCJA 

• Związek Pilotów Liniowy ch (SNPL), 
powołuj ąc się na wcześniejsze porozumie
n ie z federacj ą międzynarodową (IFALPA), 
zwrócił uwagę Naczetnej Dyrekcji Lotni
ctw a Cywilnego (DGA C), by z większą 

ostrożnością podeszła do zastosowania dw u 
silnikowych aer ,obusów w lotach tra,ns
a tlantyckich, biorąc pod uwagę · bezpie czeń

stwo. Podk reślono , że warunek 90-minuto
wego lotu z ni e pracującym ; Jednym sil
nikiem jest warunki em niewystarczającym· 
do dopuszczenia t ych sam olotów do takich 
lotów. (Av. Mag. 874) 

• Minister transportu Charles Fittexman 
zap o,wiedział podjęcie kroków p,rawny,ch 
(wydanie ustaw i d e kretów wykonawczych) 
mających na celu demokratyza cję sektoil'a 
p u blicznego lotnictwa, zaczynając od t rans
portu. Mown jest o wybieraniu 6 admini
stratorów spośród personelo Air France . 
(A e t C 1001) 

• Samoloty pożarnicze zabie rają: G rum
mia n S 2F Tracker - 3400 1 wody (łcoszt 1 l1 

lotu 6800 Fr), Canadair Cl-215 P clican -
5500 I koszt l h lotu 15 OOO Fr), Dougla s 
DC-6B - 12 OOO 1 wody (k osz t 1 h lotu 
~o ooo Fr). (Av. Mag. 877) 

• Smiglowiec Aerospatiale SA 365M D a u
phin 2 napędzany dwoma silnikami Tur
ocmeca TM 333 po 625 kW (850 KM) wy
konał pie r wszy lot 29.2.1984 r . J est to sztur
mowa wersja tego śmigłowca. (Air Int. 
5/84) 

• z powodu braku środków budżeto

wych budowa 40 samolotótv patrolowych 
Atlantic i\TL-2 została opóźniona o 3 la ta 
i rozpocznie się dopie ro w 1988 r. (Air 
Int. 6/84) 

HISZPAMA 

9 Opublikowano pięcioletni plan (do 
1989 r .) zau tomatyzowania kontroli ruchu 

►zEŚWIATA 
lotniczego. Inwestycje szacuje się n a ok . 
9 m ld pese t. (A e t C 1003) 

• Ame ryka11ska wytwórnia SpilJire za
·,;,.,n rla un10\·\'ę z rząde1n hi szpańskim w 
sprawie produkcj i w Maladze śm igłowców 

Spitfire I i U. Spitfire I Jest turbinową 

odmianą śmigłowca E nstr o m F-28. (Air 
1 nt . 6/84) 

INDONEZJA 

• w Dżakarcie podpisano kontrakt z 
francuską SERETE na wylrnnanie labos-a
torium do badań nad zaawansowanymi 
technolog iam i, główni e na użytek lotni
ctwa. (A et C 1003), 

• JAPOMA 

8 Zakupiono śm igłowiec Sikorsky S-70B, 
który posł użyć ma jako prototyp do roz
woju w tym kraju śmigłowca zwa lczania 
okrętów podwodnych, z wyposażeniem ja
pońskim . (A et C 1003) 

KANADA 

• W maju br. rz ąd rozważał połączenie 

wytwórni Ca n a d a ir i De Havilland Canad a. 
(A et C 1002) 

e Rząd zapow iedział dereglamentację 

transportu lotniczego. ( A e t C 1002) 

• Ce lem majowego Zgromadzenia Gene
r alnego było głównie wypracowanie kom
promisu uniemożliwiającego zastosowanie 
sił zbrojnych wobec samolo tów handlo
wych. JednoglośnJe przyjęto propozycję 

Francji i Aust ri i wn iesienia uzupełnień do 
Konwe ncji Chicagowsk ie j . (A et C 1002) 

RFN 

• W dniach 20+27 m aja br . odbywał się 
w Hanowerze Międzynarodowy salon lotni
czy ILA'84. Zgromadził 372 wystawców z 
RFN (180) , USA (58) , Francji (57), Włoch 

(15) i Wielkie j Brytanii (14) oraz Austrii, 
Belg ii, D anii, Holandii, Japonii, Kanady, 
Polski, Szwajcarii, Szwecj i i Węgier. Na 
powie r zchni kryte j 27 900 m ' i otwartej 

Komisja Konstruktorów Amatorów przy APRL powinna 
rozwazyc możliwość dokonania oceny silników stosowa
nych u nas i zarekomendowania najlepszych. Ograniczyło
by to niepotrzebne rozpraszanie energii na wciąż nowe 
próby dostosowania silnikó " do celów lotniczych. 

nie wykluczy to ambicji niektórych konstruktorów amato
rów, którzy będą mieli ochotę tworzyć własne konstr'ukcj e. 
Natomiast szer szy rozwój lotnictwa ultralekkiego i ama
torskiego będzie możliwy tylko wówczas, gdy oprze się 
on na gotowych silnikach i zestawach do budowy płatow
ców, przebadanych przez IKCSP i możliwych do nabycia. 

950/o ULM-ów i samolotów amatorskich na świecie jest 
budowane z zestawów, a tylko 50/o stanowi nowe kon
strukcje. Jeśli będziemy dbać tylko o te 50/o, ~o rozwój 
latania amatorskiego będzie bardzo powolny. Jeśli ma to 
być ruch nie jędnostkowy, lecz nieco powszechniejszy -
trzeba stworzyć podstawy do działalności tych 950/o entu
zjastów la tania, którzy są gotowi budować 'z zestawów, lecz 
nie będą twórcami nowych konstrukcji. 

Następnym etapem powinien być chyba konkurs na pro
jekt ULM-a, oczywiście do wybranego i szczegółowo opisa
nego zespołu napędowego (silnika i śmigła). Dopiero trzecią 
fazą dziala11 w tym kierunku powinno być wybranie naj
lepszego ULM-a do produkcji w postaci zestawów. 

Podobna zresztą droga rozwoju czeka u nas samoloty 
amatorskie i ULS-y do celów rekreacyjnych. Oczywiście 
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160 ooo m•, zaprezentowali oni ro.In. ponad 
150 s tatków powietrznych - głównie sa mo
lotów użytku ogólnego, dyspozycyjnych, 
k omunikacj i l okalnej i śmigłowców. Odby
ło się też 8 imprez o charakter,ze syITil!}o
zjów, konwersatoriów i d ys k u sji okrągłe

go stołu . (A et C::: 1002) 
• Messerschmitt-Biilkov-Blohm stara się 

nawiązać ściślejszą współpracę z przemy
słem lotniczym JaJJOn ii - zwłaszcza w 
dziedzinach: śmigłowców , samolotów trans
portow ych i satelitów . (A. e t C 1001) 

0 TURCJA 

• Tureckie lotnictw o wojskowe roz wa
ża sprawę wybor u samolotu transportowe
go. Prop onowane są : włoski G 222 i kana
dyjski DHC-5 Buffalo. Wybrany samolot 
będŻie montowany w wytwórni TUSAS w 
MUrted, 15 km na płd. od Ankary. Wy
t wórnia ta znajdu.ie się w budowie i ma 
być gotowa w 1986 r.,, a od 1988. r. ma 
rozpocząć produkcj ę 120 samolotów my
śliwskich F-16. (Air lnt. 4/84) 

• Turecka m arynarka wojen.na za mó
wiła we Włoszech śm igłowce Agusta Bell 
AB212ASW do zwalcza nia okrętów podw od
n ych. 

USA 

• Lecąc 2 i 3 kwie tn ia br. z Los Ange
l es do Nowego J orku na samolocie Faa.r
child 300 - pobito rekor d śwóata pręd~ości 

(572,6 km/h) i odległości (3969,5 km) w ka 
tegorii II/Clf (dwusilnikowe samoloty tur
bośmigłowe o masie maks. 6000+8000 k g). 
Fairchild 300 j est 8+ 10-miejscowym samo
lotem o m asie startowej 6001 kg, napędza
nym dwoma silnika mi turbośmigłowymi 

Garrett TPE 331-100-503. (A e t C 1001, AV. 
Mag. 875) 

• Z oświadczenia mia rodajnych czynni
ków koncernu Bell H elicopter Textron 
wynika, że j eśli prace n ad wojskowym 
pionowzlotem o zmiennym położeniu ·silni
ków JVX będą prowadzone wspólnie z 
Boeing-Vertol - to w połowie lub ,w koń

cu przyszłego d:1'liesięciolecia na rynku po
jawi się cywilna odmiana takiego piono
wzlo tu . Bell zaczął studia nad wersj ą d la 
44 pasażerów. (A e t C 1001) 

• Do początku m aja br. dostarczono 153 
samoloty McDon.nell Douglas MD -80, ze
brano zamówienia na następnych 145 i za
mówiienia wstępne n a 143 maszyny (razem 
sprzedano 441 szt .). (A et C 1001) 

• McDolliilell Douglas zapowiedział roz
wój nowych wersji DC-10 - serii MD-XXX 
o pojemności większej o 50 miejsc od do
tychczasowych. (A e t C 1002) 

• Uzyskał certyfikat F AA pierwszy 
DC-3 (C-47) z napędem turbośmigłowym. 

Pierwszym użytkownikiem tych samolotów 
Qprzygotowywany Jest drugi) będzie Ha r a ld . 
Air Express . (Av. Mag. 874) 

• W następstwie wzrostu zamówień na 
sa moloty B.737.300 (92 + 55 wstępnych), 

Boeing postanowi! zwiększyć tempo jego 
produ kcji. (A et C 1002) 

• Motywując swą decyzję niekorzystną 
sytuacją na rynku samolotów d yspozycyj
nych, Gulfstream American postanowiły 

odłożyć na rok reali zację programu nowe-
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go samolotu Commander J etprop 1200. 
(A et C 1001 ) 

• W wyniku propon owan e j przez Caspa
ra W einberger a redukcji budżetu obronne
go, największe cięcia (5,4 mld dol.) miały 

by dotknąć U S Air Force. zostałoby zwol
n ione tempo produkcji myśliwców bom
bardujących F-16 i F-18 oraz samolotów 
transpor t ow ych Ć-5A; budżety na progra
my bombowego B-18 oraz pocls'ków MX 
i Trident zaproponowano pozostawić bez 
zmian. (A e t C 1001) 

8 N a 4 września br. Rockwell In terna
tiona l zapowiedział wyprowadzenie z h a li 
montażowej pierwszego bombow ca B-lB. 
W same j tylko j ego produkcji zaangażo

wanych j es t 12 ooo osób, a liczba ta ma 
wzrosnąć do 20 ooo w szCl'ytowym okresie 
produ'kcji t ego samolotu, który przypadnie 
prawdopodobnie na l ata 1986+87. (A et <:: 
1003, A V. Mag. 874) 

li US A ir F orce zażądały od przemysłu 

lotniczego program u t echnol ogicznego, któ
r y' miałby · przedłużyć żywot myśliwców 

McDonnell Douglas. F-4 Phantom II. (A et 
C 1003) 

• Glosy ·sprze ciwu wobec wy'konywania 
lotów doświadczalnych przez ofice rów naj
wyższych stopni wywołała śmierć gen. 
Robecr ta Bonda, który zginął w katastro9e 
samolotu MiG-23, zmodyfikowanego prze2 
specjalistów amerykańskich. (A et C 1001) 

• 11 głównych t owarzystw przewozo1Wych 
poni osło w I kwartale . 1984 r . straty ogól
n e j wartości 67 mln dol. (w I kw. 1983 r. 
- 568 mln dol.) . (A et C 1002) 

e Od początku 1984 r. zanotowano znacz
ny wzrost przewozów towarów. P o raz 
pierwszy wartość o brotów w tych przewo
zach przekroczyła 4,5 mld dol. (A e t C 
1001 ) 

• Przewidy wan e jest zamówienie trzech 
samolotów Boeing 747 Jumbo J et dla w oj
ska. Samolot ma otrzymać o z!1aczenie 
C-19A. (Air Int. 4/84) 

• Lotnictwo wojskowe wybrało jako 
przyszły samolot myśliwski F-15E, przed
kładając go nad F-·16XL. Przewidywana jest 
przeróbka 392 F-15 na F -15E, która ma 
się rozpocząć w 1986 r ., a zakończyć w 
1988 r._ (Air Int . 4/84) 

• Pie r w sza se ri a bmnbowców Rockwell 
B -· lA ma wynosić lOÓ szt. Następnie ma 
być zbudowan ych .100 B -lB za 10 m ld dol. 
(Air I n t. 4/84) 

• W yt wórnia Northrop buduje bombo
w iec „s tealth" trudno wykrywalny przez 
r a d ar. Pierwszy lot pro totypu przewidzia 
ny j est w g rudniu 1987 r . (Air I nt . 4/84) 

• Zamontowanie pletw długości 2,1 m 
i wysokości 0,51 m pod u s te r zen iem samo
lotu t ransportowego C-130 Herclfles spowo
dowało wzrost prędkości przelotowej o 
32 km/h bęz wzr ost u zużycia paliwa . (Air 
int. 4/84) 

' • Wiosną 1984 r. zakończono produkcję 

713 samolotów szturmowy ch A-10 Thun
derbol t d la USA. Produ kcja była rozpoczę

ta w 1975 r . (Air Int. 5/84) 

W. BRYTANIA 

• Wytwórnia Shorts Brothers (SD-330, 
SD-360) podpisała w maju b r. umowę z 
b razylijskim Embraerem, dotyczącą sa mo-
lotów trenin gowych EMB.312 Tu·ca no , a 
takżę samolotów komunik acji lokalnej 
dyspozycyjnych. (A et C 1003) 

ZE ŚWIATA 

• Z e względu n a komp likacje podczas 
bada ń statycznych, po r az ko lejny przesu
nięto termin cer tyfi kowa nia samolotu Lear 
F a,n (konstru kcji z kompozytów) - t y m 
r a zem na luty 1985. (A et C 1002) 

• Jak wynika z „Białej Księgi" doty
czącej obronności , RAF m a zwiększyć w 
najbliższym dzi,esięciole ciu liczbę samolo
tów bojowych .o 15'/o. Z budżetu obrony 
na la ta 1984/1985 RAF uzyska ł 3,3 m ld fun
tów, t j . 39'/o, co określa się jako „lwi ą 

część" tego budżetu . (A et C 1002) 
O British Airways zanotowały w ub.r. 

zyski wartości 181 mln funtów, przy spad
ku przewozów pasażerskich o 6'/o. (A e t C 
1001) 

O Po r az pierwszy od 5 l a t British Air
ways zamówiły sa moloty rodzime j pro
dukcj i - 3 BAe-748 Intercity. (A et C 1002) 

• Przewoźnicy bryty j scy zażąda li od 
Civil Aviation Authority, by położono kre s 
dominacji Briti sh A irways na terenie kra
ju. Nieco później 9 przewoźników zwró
ciło się do rządu o przeprowadze nie p r y
wa Lyzac ji British Airways, w celu ukróce
nia j e j monopolu. British Airways podjęły, 

ze swej s trony, ostrą k;:tmpanię pra sową, 

dementując informacje o jakimkol w ie l< j e j 
m o nop o lu . ( A e t C 1005, 1007) 

e WŁOCHY 

• 14 maja br. otworzono 5 Wlo,ski Salon 
Mors,kich Koostrukcji i Uzbrojenia (Mostra 
Navale Italiana). Swe samoloty i śmigłow

ce zaprezentowały ro.in. wytwórnie : Aer
italia, P artenavia , Aer Macchi, Agus ta, Me
teor i Piaggio . (A et C 1001) 

• 15 maja br. w Turinville rozpoczęto · 

próby w l ocie samolotu taktycznego Aer
Macchi-Embraer AMX, rozwijanego wspól
nie z Brazyli ą . (A et C 1002) 

• 1 czerwca Dr., podczas piątego lotu , 
uległ katastrofie pierwszy protot:(P wiosko
-brazylij skiego samolot u taktycznego Aer
italia-AcrMac<;hi-Embraer AMX , pilotow a 
ny p rzez szefa oblatywaczy Aeritalii 
Manlio Quarantelliego. Tuż - po starcie z 
lotniska Turin Caselle nastąpiło nagle 
zmniejszenie ciągu silnika Rolls Royce Spey 
Mk.807, co zmusiło pilota do awaryjnego . 
lądowania ze schowanym podwoziem, ok. 
1,5 km od lotniska. W wynil<u zapa lenia 
się i_ wybuchu paliwa samolot uległ cał

KOWitemu zniszczeniu; pilot , po katapul
towan iu się tu ż pr.zed przyziemieniem, o d
niósł poważne obrażen ia podcza s lądowa 

nia ze spadochr onem, jednak nie zagraża 

j ące j ego życiu. Wg oświa dcze nia wło

skiego ministra obrony, wypade k te n tyl
ko nieznacznie opóźni wstępną fazę prób 
w locie samolotu AMX - we wrześn iu br. 
mają być one podjęte przez drug i proto
typ. (A e t C 1005) 

ZSRR 

• J ako dalsze rozwinięcie samolotu An-72 
powstał a rktyczny transportowy An-74 na
pędzany d woma silnikami D-36 po 6500 
daN. Hermetyzo wana ładownia mieśc i 7,5 t 
ładun ku. Maks. masa w locie wynosi 
30 OOO kg. Samolot ma służyć jako trans
portowy i patr,olowy. (Air I nt. 5/84, FR 
6/84) 
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STATYSlYKA LOTNICZA I 
• ,. 1 -V• 

Francuska produkcja 

(liczba zbudowanych 

pocisków rakietowych 
do 1.1.1983 r .) 

Aerospatiale 

ASU/SS 11 
AS12/SS 12 
AS30 Lase r 
CT20 
C22 
Exocet MM 38 
Exocet AM39 
E x oce t MM40 

Francuska produkcja 
(liczba zbudowanych 

SNECMA 
Odrzutowe 
Atar 9C 
Atar 9K50 
Atar 8K50 
M53 
M88 
CFM 56 
CFG-50 
CF6-80 
Turbośmigłowe 

Tyne 

AS15TT 
Pluton 

175 300 Milan 
g 200 Hot 

Roland 
1 460 ASMP 

10 
1 200 M atra 

200 
60 Supe r 530F/D 

silników lotniczych 
1.1.1983 r.) do 

TURBOMECA 

1367 
Otlrzutowe 

830 
111 

Ar b i zo n 

Il 
M a rbore 
Ad o ur 

(564) 
L a r za c *) 

• 
(653) 

(60) 
Turbośm igłowe 

Aslazou II XVI 
62 Bnstan VI VlI 

Francuska produkcja lotnicza 1983 r. 

Nazwa I Zbudowano I Zamówiono 
do l.!.19831 do 1.:.1984 1 w 1983 do 1.\1983 r. 

l 4 

Samoloty pa1nlierekie i tran• 
sportowe 
A300 B2/U4 204 223 19 228 
A300-600 - - - 16 
A310 l 17 16 108 
Transall NG o 21 21 35 
ATR 42-200 - - - 55 

Ra ze m 56 
Samoloty ełuibowe 
Falcon 10/100 186 207 21 221 
Falcon 20/200 461 481 20 516 
Folcon 50 120 137 17 162 
Fnlcon 900 - - - 50 

Hszem 58 
Samoloty w ojekowe 
M irage III/5/50 1382 1391 9 14Jl 
Mirage F I 536 597 61 691 
Mirage 2000 6 15 9 189 
Super Etendu rd 78 85 7 85 
Alpba J et 388 438 50 498 
Jaguar 481 493 12 550 
Epsilon 2 - - 60 

Jl nzew 148 

4 

140 ooo 
29 ooo 
8 400 

(l 200) 

472 
0453 
1694 
1051 

465 
580 

1 

Sm igłowce 
SA 315B Lama 
SA 342L Gazelle 
AS 350U Ecureuil 
AS 355F Ecureujl 2 
SA 365 Daupbin 2 
SA 366G Coast Guard 
AS 332 B/C, L/M Super Puma 
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Samoloty ze 

Mgr inż. ANDRZEJ GLASS 

Skrzydła o skosie do przodu są jedną z nowości aero
dynamiki samolotów bojowych. Nie pojawiają się one 
obecnie pierwszy raz w lotnictwie. W 1936 r . Borys Ki
melmann zbudbwał w ZSRR szybowiec KIM-2 Stachano
wiec, którego skrzydła miały skos 10° do przodu. Rozwią
zanie to miało na celu przesunięcie do tyłu okuć skrzydło
wych, aby uzyskać odpowiednio długi odcinek kadłuba na 
kabinę pilotów mieszczącą równocześnie drugiego pilota 
w środku ciężkości szybowca. Pozwalało to na wykony
wanie lotów z jednym lub dwoma pilotami bez zmian wy
ważenia szybowca. Rozwiązanie to przyjęło się później w 
szybowcach dwumiejscowych, jednak skos skrirdeł zmniej
szono do kilku stopni; takie rozwiązanie zastosowano m.in. 
na Bocianie, Blaniku, Puchaczu , ASK-13, ASK-21 i wielu 
innych szybowcach. 

Podczas II wojny światowej wykonano dwie próby ze 
skrzydłem skośnym do przodu. W USA zbudowano pro
totyp szybowca Cornelius XFG-1 z takim skrzydłem. Szy
bowiec był zbiornikowcem i miał służyć do transportu 
paliwa podczas lotu na holu za samolotem, a po wyko
rzystaniu paliwa miał być wyczepiany. Miał on także służyć 
do przedłużania zasięgu samolotów bojowych. Prototyp na 
okres prób był wyposażony w kabinę pilota. Wybór układu 
skrzydeł spowodowany był dążeniem do uzyskania długiego 
odcinka kadłuba na zbiornik. 

Rys. 1. Radziecki dwumiejscowy szybowiec KIM-2 Stachanowiec 
z 1936 r. 

W 1944 r. w Niemczech wykonał pierwszy lot odrzutowy 
samolot bombowy Junker s J u-287, w którym zastosowano 
skrzydła ze skosem do przodu 20° z dwóch powodów. 
Chciano przede wszystkim uzyskać dużą komorę bombową 
w środku ciężkości samolotu, co przy zrzucie bomb nie 
powodowało zmian wyważenia· samolotu. Przesunięcie okuć 
skrzydłowych do tył1J rozwiązywało ten problem przy 
skrzydłach skośnych do przodu. Ponieważ był to samolot 
odrzutowy, latający z prędkością poddźwiękową, nadanie 
skrzydłom skosu (do tyłu lub do przodu) było bardzo 
pożądane, ze względu na potrzebę uzyskania dużej pręd
kości maksymalnej, zaś na skrzydle skośnym opór falowy 

Rys. 2. Szybowiec dwumiejscowy SZD-9 bis Bocian z 1952 r . 
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skosem skrzydeł do przodu 

(spowodowany pojawieniem się loka lnych fal uderzenio
wych) pojawia się przy większych prędkościach niż na 
skrzydle bez skosu. 
Kontynuacją tych doświadczeń było zbudowaQie w 1964 r. 

w RFN odrzutowego samolotu sl.użbowego HFB-320 Hansa. 
Przesunięcie okuć skrzydłowych do tyłu dało długą kabinę 
pasażerską, której przestrzeni nie zakłócały dźwigary skrzy
deł. Skos krawędzi natarcia skrzydeł Hansy wynosił 15°. 

Opisane wyfej zastosowania skrzydeł ze skosem do przo
du wiązały się przede szystkim z potrzebą u zyskania 
odpowiednich wymiarów kabiny czy pomieszczenia na 
ładunek oraz chęcią uzyskania rozwiązania, przy którym 
zmiany ładunku nie spowodują zmian wyważenia. 

Istnieją jednak i inne przyczyny zainteresowania się 
skrzydłami ze skosem do przodu. Są nimi właściwości aero
dynamiczne takiego skrzydła. Zastosowanie po II wo jnie 
światowej skrzydeł ze skosem do tyłu ujawniło p ewne 
wady tego układu. Występujący n a skrzydłach skośnych 
przepływ powietrza wzdłuż skrzydła (wzdłuż jego długo
ści) wywoływał niebezpieczeństwo oderwania ::J;rug na 
końcach skrzydeł . Przy skrzydłach ze skosem do przodu, 
przepływ powietrza odbywa się w kierunku kadłuba i przy 
nasadzie skrzydeł . pojawia się tendencja do oderwania 
strug, co je_st znacznie bezpieczniejsze, gdyż nie grozi utra-

Rys. 3. Samolot bombowy Junkers Ju-287 z 1944 r. 

Rys. 4. Samolo t dyspozycyjny HFB-320 Hansa z 1964 r. 
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tą poprzecznej stateczności i sterowności. W związku 
z tym zjawiskiem Hansa miała sloty na przykadłubowej 
części skrzydeł. 

Z geometrii skrzydła skośnego wynika, że ta część sił y 
nośnej, która działa na końce skrzydeł powoduje ich skrę
cenie, a nie tylko zginanie. Stąd wzrost prędkości pówo-

R ys. 5. Skręcenie końców skrzydeł: a) ze skosem do tyłu, b) ze 
skosem do pr: odu 

duje w skrzydłach skośnych do tyłu zmmeJszenie kąta 
natarcia końców skrzydeł. Natomiast dla skrzydeł ze sko
sem do przodu występuje zjawisko wręcz odwrotne. Przy 
wzroście prędkości lotu kąt natarcia końców skrzydeł 
wzrasta. Zjawisko to jest niebezpieczne, gdyż powoduje 
rozbieżność skrętną skrzydła, czyli może doprowadzić do 

Rys. G. Szybowiec W. Cybina LL-2 :t 1947 r. 

Rys. 7. Makieta samolotu dośw iadczalnego DARPA z 1979 r. 
Fot. · A. Glass 

b 

ich ukręcenia. Dlatego, przy takim samym rodzaju kon
strukcji i dla takiej samej prędkości lotu, skrzydło ze 
skosem do przodu musi być sztywniejsze, czyli cięższe . 
Zjawisko to poznano w drugiej połowie lat czterdziestych , 
gdy powstawały pierwsze samoloty ze skrzydłami skośny
mi. Dlatego na samolotach zastosowano powszechnie skrzy
dła ze skosem do tyłu .. 

W celu zbadania właściwości skrzydła o skosie do przo
du w 1947 r. w ZSRR powstał doświadczalny szybowiec 
LL-2 W.P. Cybina, który przeszedł próby w locie. 

W drugiej połowie lat siedemdziesiątych amerykański 
Zarząd Badań Wojskowych DARPA zamówił serię badań 
obejmujących badania tunelowe, projekty wstępne samo
lotu o skosie do przodu oraz budowę prototypu takiego 
samolotu. Zainteresowanie tym tematem zostało spowodo
wane nowym nań spojrzeniem. Otóż rozwój zastosowania 
tworzyw kompozytowych doprowadził do poznania sposo
bów kształtowania ich sztywności. Pozwoliło to na two
rzenie kompozytowych konstrukcji lotniczych z odpowied
nio ukształtowanymi właściwościami aeroelastycznymi, in
nymi niż dla konstrukcji m etalowych czy drewnianych. 
Zastosowanie takich k0nstrukcji kompoz ytowych do skrzy
dła ze skosem do przodu daje możliwość pozbycia się jego 
wad. Uzyskanie przesunięcia osi skręceń skrzydła do tyłu 
pozwala, bez wzrostu masy konstrukcji, na podwyższenie 
dopuszczalnej prędkości lotu, przy której nie nastąpi roz
bieżność skr[ tna skrzydła . Doświadczenia labratoryjne wy
kazały, że istnieje możliwość podwyższenia tej prędkości 
poza zakres stosowany przez samoloty myśliwskie. 

Pomiary aerodynamiczne rozkładu ciśnień dla skrzydła 
ze skosem do przodu pokazały, że na profilu takiego 
skrzydła rozkład ciśnień jest inny niż dla skrzydła ze 
skosem do tyłu . Dla skrzydła ze skosem do tyłu podciśnie
nie nad skrzydłem jest znacznie większe niż pod skrzy
dłem. Natomiast dla skrzydła ze skosem do przodu· różnice 
między tymi ciśnieniami są znacznie mniejsze. Wiąże się 
to m.in. z faktem, że dla skrzydeł zbieżnych o analogicz
nej geometrii, czyli takim sam ym skosie mierzonym w 
miejscu fali uderzeniowej (np. 39°) występującym w 700/o 
cięc iwy, dla skrzydła ze skosem do przodu można uzyskać 
znacznie mniejszy skos krawędzi natarcia (np. 30°) niż 
dla skrzydła ze skosem do t ylu (np. 45°). Takie zmniej
szenie różnicy ciśnień powoduje, że dla danej wielkoś ci 
współczynnika siły nośnej i dane j prędkości poddźwięko
wej powstająca na górnej powierzchni skrzydła lokalna 
fala uder zeniowa będzie dla skrzydła ze skosem do tylu 
słabsza, czyli jego opór falowy będzie mnie jszy. W w yni
ku tego bieg-unowa aerodynamiczna skrzydła ze skosem do 
przodu jest korzystniejsza od biegunowej skrzydła ze sko
sem do tyłu. Zaś zmniejszenie oporu jest dziś bardzo ważną 
sprawą dla samolotów myśliwskich. Możliwość uzyskania 
w zrostu siły nośnej, przy mniejszym wzroście oporu niż 
dla samolotu o skosie do tyłu, pozwala na uzyskanie przez 
samolot ze skrzydłem o skosie do przodu większej zwrot
ności niż ze skrzydłem skośnym do tyłu. Wagi te j szansy 
dla samolotu myśliwskiego nie trzeba dowodzić. Obniżenie 
oporu oznacza, że zarówno do wykon ywania zwrotów, jak 
i do lotu poziomego będzie potrzebny mnie jszy ciąg silnika, 
czyli spadnie zużycie pali wa. Pozwoli to na zmniejszenie 
masy ·samolotu, gdyż druga możliwość, wzrost zasięgu , nie 
jest w t ym przypadku ta k cenna. 

Ponadto dla skrzydła ze skosem do przodu środek aero
dynamiczny (środek sil aerodynamiczn ych) znajdu je si ę 
bliże j kadłuba, niż dla analogicznego „krzydła ze skosem 
do tyłu. Dla · skrzydeł o skosie rzędu 40° mierzonym w 500/o 
cięciwy ów środek może być bliżej o 10 do 120/o · dla 
skrzydła ze skosem do pr·zodu. Oznacza to, że takie skrzy
dło przy takiej samej sile nośnej będzie obciążone mniej
szym momentem zginającym, co pozwoli na zmnie jszenie 
masy jego konstrukcji bądź przy te j samej masie na 

-------/ ,;, 

Rys. 8. Przesunięcie się skręceń w kon
strukcji kompozytowej o ukształtowanej 
odpowiednio elastyczności (b), w stosu n
ku do kons trukcji metalowe.i (a) 
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Rys. 9. Rozkład ciśnień na profilu skrzy
dła: a) ze skosem do przodu, b) ze sko
sem do tyłu), c) położenie lokalne j fali 
uderzeniowej 

Rys. 10. Biegunowa skrzydła: a) ze sko
sem do przodu, b) ze skosem do t ylu 
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zwiększenie jego rozpię to ś ci i ,vydlużenia, co spowoduje 
z kolei "zmniejszenie indukowanego oporu skrzydła. 

W 1978 r. trzy wytwórnie amerykańskie przystąpiły do 
prac nad samolotem ze skosem skrzydeł do przodu: Gene
ral Dynamics, Gr umman i Rockwell. Na początku 1981 r. 

a ) 

b i 

Rys. 11. Zginanie skrzydeł: a) ze 
sko ·e m do t ylu, bJ ze skosem 
do przodu; SA - środek aero-· 
dynamiczny, AL - zmnie jszenie 
ramienia zginania 

wstę-pną eliminacj ę wygrała wytwórnia Grumman, któr e j 
powierzono budowę dwóch prototypów samolotu oznaczo
nego X-29A. Do przyspieszenia budowy prototypów przód 
kadłuba wraz z podwoziem przednim wykorzystano od sa
molotu Northrop F-5A, zaś elementy układu sterowania 
i podwozie główne od samolotu General Dynalnics F-16. 
X-29A otrzymał układ kaczki. Jego skrzydła są z kom
pozytu węglowo-epoksydowego i mają grubość względną 
4,90/o. Samolot został zaprojektowany dla neutralnej sta 
teczności podłużnej (tzn. śro dek ciężkości zna jduje się w 
środku aerodynamicznym) w locie nad'dźwiękowym. Nato
miast podczas podej ścia do lądowania będz ie miał środek 
cic; żkości o 350/o ś redniej cięciwy aerodynamicznej za środ-

Rys . 12. Samolot X-29 - rysunek 

kiem aerodynamicznym. Samolot będzie stateczny dzięki 
trójkonałowemu cyfrowemu pilotowi automatycznemu ·za
wierającemu dublujący układ analogowy (awary jny). 
Kierujący real i zac ją programu budowy X-29 Glenn L . 

Spacht na podstawie pr ób modelowych i obliczeń twierdzi, 

że przy współczynniku siły nośnej 0,9 typowym podczas 
wykonywania zwrotów dzięki zastosowaniu sk9su do pr zo
du, opór skrzydła X-29 będzie o 130/o mnie jszy niż dla 
skrzydła ze skosem do tyłu. Natomiast zwiększenie wydłu
żenia skrzydła z 5,04 do 5,81 , n a któr e przy tej samej 
m asie konstrukcji pozwala zmniejszony m om ent gnący 
(z powodu przesunięcia w kierunku kadłuba środka sił 
aerodynamicznych), zmnie jszy opór skrzydła o dal-sze 80/o. 
Daje to łącznie zmnie jszenie opor u o 210/o. 

G. L. Spacht uważa , że samolot myśliwski ze skrzydłami 
o skosie do przodu przy układzie kaczki będzie lżejszy, 
tańszy i zwrotnie jszy oraz będzie miał lepszą sterowność 
przy małych prędkościach i niższą prędkość przeciągnięcia 
niż obecn e samoloty ze skrzydłami skośnymi do fyłu. 
Współczesny samolot myśliwski o m asie 19 OOO k g może 
być zastąpiony samolotem o m asie rzędu 13 600 kg, czyli 
aż o 28,60/o lżejszym. Wytwórnia pr zew iduje , że · X-29 może 
być pierwszą przymiarką do budowy samolotu ATF (ulep
szony t aktyczny myśliwie c), który ma być gotowy w 1993 r. 

Rys. 13. Gr u mman X-29 w budowie 

dla USA. Kosz t realizacji programu budowy i badań X-29 
ma wynieść 92 mln dol. G. L. Spacht przewiduje , że opra
cowanie samolotu ATF wg koncepcji X-29 obniży koszty 
rozwojowe o 190/o, t j. o ok. 500 mln dol. , zaś koszty eksploa
tacji o 140/o, co pr zy użytkowaniu 500 samolotów przez 
15 lat daje oszczędność 3 mld dol. 
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• Wytwórnia Sprzętu Komunikacyjnego 
PZL-Krosno zgłosiła do opa te11 to wa nia spo
sób tlµmienia drgań pow ierzchni stero
wych statku powietrznego oraz tłumik 

drgań powierzchni sterowych statku po
wietrznego (wyna lazcy : K . Ja rząl:l, S. Hu
stroń i J. Krawczyk) . W ynalazek d otyczy 
sposobu tłumienia drgań kątowych po
w ierzchni sterowych s tatku powie t rz nego, 
zw laszeza ste.n1 o os i obrotu w osi wy
poru, oraz llu rńii<a drga11 kątowych po
wierz~hni sterowy ch statku powie trznego , 
przx czym ro związuje zagadnienie opraco
wania prostego sposobu ora z tłumika, któ
re slrntecznie wyllumiają drgania oraz 
likwidują skutki luzów w łańcuchu kine-
1ratycznym napędu ster u, zwłaszcza w ma-
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ły ch sa molotach . Sposób w g wynala zku 
polega na tym ,- że na powie r zchn i,:: s tero-

wą oddz i a ł u je si,:: reakcyjny m obrotow y m 
momente m hamuj ącym o bieguni e skupio
uy ;n w osi o brotu i o zw roc ie prze c iw -

n y m do kie runk u obrotu powierzchni s te 
r owej. 
Tłumił< drgań kątowych powierzchni ste

rowej stanowi tarcza 1 i um ieszczona obro
towo na jej piaście sprężysta tarcza 2, 

połączona z tarczą 1 nitem 3, ze wstęp

nym poosiowyrn napr,::żeniem spr,::żystym . 

Zaczepy 4 . łą czą k inematy czn ie powierzch
nię sterow.ą z nieruchomymi elementami 
statku powie t rznego. Wy tworzona spr,::ży 

s toś e ią tarczy 2 siła tai- cia mi ędzy tarcza 
m i 1 i 2 tł u mi drgania kątowe powierzch
ni sterowe j . 

Skrót opisu patentow ego wynalazku, 
chron ionego czterema za str zeżeniami , opu
blikowano w BUP nr 8/1982 r. , w klasie 
B 64 c, pod nr P . 231677T . 
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O systemowym procesie 
projektowania silników lotniczych 

Zapewnienie warunków umożliwiających wytwarzanie sil
ników lotniczych, które nie odbiegałyby poziomem tech
nicznym od rozwiązai1 przodujących firm światowych, leży 
nie tylko w sierze zagadnień technologicznych, lecz rów
nież w fazie poprzedzającej, tzn. w szeroko pojętym pro
cesie konstruowania. Dotychczasowy brak potrzeb opra
cowywania nowych konstrukcji, a nawet dokonywania 
istotnych modernizacji produkcji bieżące j , spowodował 
brak w tym zakresie nie tylko efektywnych narzędzi ba
dawczych, ale również brak kadry, która potrafiłaby tymi 
narzędziami skutecznie się posługiwać. Utrzymywanie 
takiego stanu, bet" przedsięwzięcia odpowiednich środków 
zaradczych, rozszerza lukę w możliwościach partnerstwa 
z wysoko rozwiniętymi firmami światowymi. i 

Konstruowanie jest skomplikowanym przedsięwzięciem 
organizacyjnym i technicznym, którego r ealizacja wymaga 
kompleksowego spojrzenia na sam proces powstawania 
i eksploatac ji silnika. · Stąd też rola konstruktora, rozu
miana najczęściej tradycyjnie jako opracowującego do
kumentację konstrukcyjną obiektu o nieu stalonych właś ci
wościach użytkowych, musi u lec zmianie. Uświadomienie 
sobie tej konieczności wymaga w głównej mierze pokony
wania barier psychologicznych i stworzenia odpowiednich 
warunków dla koncepcyjnej pracy. Stanowi to podstawo
wy warunek do opanowania umiejętności nowoczesnego 
konstruowania i, wbrew pozorom, kw.estia kosztów mate
rialnych nie jest t u taj najważniejsza. 
Głównym zadaniem konstruktora jest opracowanie 

i przygotowanie do produkcji obiektu o zadanych para
metrach funkcjona lnych i prognozowanych właściwościach, 
takich jak koszt, trwałość, niezawodność itp. 
Złożoność zjawisk fizykalnych zachodzących w silniku 

spalinowym wymaga w fazie konstruowania posługiwapia 
się jego modelem obliczeniowo-badawczym. Najdoskonal
szy oczywiście praktycznie jest model, w którym istnieje 
pełna spójność między matematycznym opisem zjawisk 
i wynikami r zeczywistymi. Niezwykle istotną sprawą 
z punktu widzenia inżynierskiego jest uproszczenie modelu 
matematycznego, gdyż model dokładny nie musi być wcale 
modelem skomplikowanym. 

Systemowy proces konstruowania silników 

Posługiwanie się systemowym procesem konstruowania 
silników spalinowych pozwala na: , 

- prognozowanie i ocenę charakterystyk silnika, a także 
analizę wpływu na te charakterystyki zmian konstrukcyj 
nych zespołów i elementów, 

- ocenę wytężenia materiałowego podstawowych ele
mentów silnika i analizę możliwości zmian wytężenia za
równo w kierunku wzmocnienia elementów zbyt słabych , 
jak i osłabienia zbyt nisko obciążonych, 

ł!.ys. 1. Idea systemowego podejścia do procesu konstruowania 
silnika 
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określenie trwałości i niezawodności silnika wraz 
z analizą wpływu na trwałość ewentualnych zmian kon
strukcyjnych i regulacyjnych zespołu napędowego, 

- określenie kosztów produkcji i eksploatacji. 
Ideę podejścia do systemowego procesu konstruowania 

silnika przedstawia rys. 1. 
Przyjęcie podstawowych danych wyjściowych do uzyska

nia żądanych osiągów silnika prowadzi do opracowania 
dokumentacji konstrukcyjnej (model I) . Na podstawie ry
sunków konstrukcyjnych zostaje następnie przeprowadzona 
analiza konstrukcji, trwająca jako proces ciągły aż do 
pełnego uruchomienia produkcji. W tym czasie, za pomocą 
budowy odpowie·dnich modeli obliczeniowych, następuje 
dopracowanie konstrukcji pod względem osiągnięcia za
mierzonych parametrów funkcjonalnych i użytkowych. 
Analiza konstrukcji zaprojektowanego silnika prowadzi w 
fazie początkowej do opracowania i wykonania prototypu 
I generacji. Przeprowadzenie bada\'1 funkcjonalnych pro
totypu na stoiskach h amownianych i w eksploatacji, połą
czonego z kompleksowym badaniem zespołów i elementów 
silnika, pozwala na uzyskanie rzeczywistych informacji 
o osiągach silnika, jego walorach eksploatacyjnych i wła
śc iwościach użytkowych czqści składowych . Informacje zo
staną w sprzężeniu zwrotnym wykorzystane do analizy 
konstrukcji prototypu I generacji. 

Realizacja systemowego procesu konstruowania, oparte
go na analizie konstrukcji (model Il), począwszy od pew
nego momentu pozwala podjąć ostateczną decyzję w kwe
stiach właściwości użytkowych silnika. Po przyjęciu kom
promisowo uzgodnionych : kosztów, trwałości i niezawod
ności oraz przebiegu charakterystyk, następuje budowa 
prototypu II generacji. Prototyp ten służy wyłącznie do 

- . BADANiA ~ -

wro ll(o;;,~~ 
~;:.-~ 

I _,---, I 

. I 
I I 
l I 

Rys. 2. Struktura systemu analizy konstrukcji silnika 

badań certyfikacyjnych i może :::tanowić serię . informacy j
ną. Analiza konstrukcji prototypu II generacji, po jego 
kompleksowych badaniach i określeniu kosztów produkcji 
i eksploa tacji ,- jest jednoznacznie uzasadnioną podstawą do 
pełneg.:i uruchomienia cyklu produkcyjnego. 

Model II, będący w szerokim ujęciu modelem docelo
wym, jest efektem ciągłej analizy konstrukcji i zestawia 
w jedną logiczną całość : analizę. obliczeniową, planowanie 
eksperymentu i jego real izację oraz potrzeby technologicz
no-materiałowe. Strukturę systemu analizy konstrukcji sil
nika przedstawia rys. 2. 

Z przedstawi-:mej powyżej informacj i na temat procesu 
konstruowania silników uwidacznia si:; bezcelowość przy
czynkowych prac badawczych nie wh1żących się w cały 
logicznie uzasadniony system. 

Fragment systemowego procesu konstruowania przedsta
wiono na przykładzie opracowanego modelu prognozowa
nia charakterystyk użytkowych silnika. 
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Model prognozowania charakterystyk stoiskowych 
i wysokościowych 

Prognozowanie charakterystyk stoiskowych i wysoko
ściowych silnika stanowi istotną część systemowego pro
cesu konstruowania na etapie opracowywania · prototypu 
I generacji. 

Model prognozowania charakterystyk podano dla cha
rakterystyk śmigłowych i wysokościowych tłokowego sil
nika lotniczego typu PZL-Franklin. 

Opracowana metoda prognozowania tych charakterystyk 
została oparta na modelu termodynamicznym tłokowego 
silnika spalinowego. Schemat przyjętego modelu termody
namicznego przedstawiono na rys. 3. 
Podstawę obliczeń w przyjętym modelu stanowi badanie 

chwilowy·ch stanów równowagi energii wewnętrzne j czyn
nika roboczego znajdu jącego się w cylindrze silnika. 
Uwzględniono następujące czynniki mające wpływ na zmia
nę tej energii: 

- ciepło doprowadzane w postaci energii chemicznej ·za-
warte j w mieszance, 

- entalpię dopływającego czynnika przez. zawór ssący, 
- pracę czynnika przekazywaną na denko tłoka, 
- entalpię wypływających spalin przez zawór wyde-

chowy, 

p.Jl.:L. 
d'f' 

Rys. 3. Schemat obliczen iowy modelu termodynamicznego s ilni ka 

ciepło wymieniane z otoczeniem przez ściank i cy
lindra. 

Zmiana energii wewnętrznej silnika, powodująca zmianę 
jego parametrów, jest podstawą do określenia tempera 
tury czynnika roboczego. Można ją wyznaczyć z następu
jących zależności: 

~ =-1- [dQ,u _ dQz - p dV - RT dm,.+ 
dą, . au dą, dą, dą, . dą, 

m --
aT 

gdzie: 
T - temperatura czynnika roboczego w cylindrze, 
m - masa czynnika roboczego w cylindrze, 
u - energia wewnętrzna czynnika w cylindrze, 

(1) 

dQw ' 

dą, 
- szybkość wywiązywania s ię ciepła w cza sie pro-

cesu spalania, 
dQz 
-- - szybkość wymiany ciepła między czynnikiem ro

dą, 

boczym a elementami ograniczającymi przestrzeń roboczą , 
p - ci śnienie czynnika roboczego w cylindrze, 
V - objętość przestrzeni robocze j, 
R - indywidualna stała gazowa, 
m w - masa spalin wypływających z cylindra, 
id - entalpia czynnika dopływającego do cylindra, 
m d - masa czynnika dopływającego do cylindra, 
g. -- udział spalin stechiometrycznych w czynniku ro

boczym, 
cp -· kąt obrotu walu korbowego sil nika . 
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Przeprowadzony równolegle do równania bilansu energii 
wewnętrznej silnika bilans masy pozwala na określenie 

w każdej chwili ilości masy czynnika znajdującego się w 
cylindrze. Można ją wyznaczyć z oastępującego równa-
nia: 

dm = dm,1 - dmw (2) 
Znajomość T i m przy wykorzystaniu równan ia Clapey

rona pozwala określić w każdej chwili wartość ciśnienia p 
czynnika roboczego w cylindrze. Wyznaczone ciśnienie po
zwala na sporządzenie wykresu indykatorowego p = f (cp), 
który następnie stanowi podstawę do prognozowania cha
rakterystyk silnika oraz oceny wytężenia materiałowego 
jego zespołów i elementów. 

Przedstawiona idea modelu termodynamicznego silnika 
tłokowego została· skutecznie zweryfikowana dla obiektów 
rzeczywistych. Uzyskane wyniki obliczeii okazały się w 
pełni zgodne z wynikami badań stoiskowych. 

Przebieg obliczeń dla prognozowania charakterystyk stoi
skowych i wysokościowych silnika PZL-Franklin przed
stawia opracowany algorytm (rys. 4). 

Opis bloków a!gorytmu 

Blok O -- obliczeEie wartości stałych parametrów pod-
czas całego toku obliczeń , 

Blok 1 .- określenie prędkości obrotowej silnika, kąta 
położenia przepustnicy ap_ oraz parametrów otoczenia w 
funkcji wysokości H 

Blok 2 - określenie składu mieszanki oraz parametrów 
mieszanki p, T, e 

Blok 3 - początek obliczenia procesów termodynamicz
nych silnika; · przyjęcie w pierwszym kroku obliczeniowym 
parametrów czynnika roboczego w chwili zamknięcia zawo
ru ssącego; w kolejnych krokach parametrami wejściowymi 
są wartości obliczone otrzymane na końcu procesu obli
czeń .. 

Blok 4 - obliczenie parametrów procesu spalania, 

ro . in. 
dQ,. 

dą, 

i-"®'' /1)1 siiMKA ___ l 
I 
I 

Rys. 4. Algorytm obliczeń modelu prognozowania cha rakterystyk 
s toiskow ych i wysokościowych 
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Blok 5 - określenie parametrów wydechu spalin oraz 
iio.ki czynnika opuszcza j ącego przestrzeń cylindra w cza sie 

L - przyjmujący wartośc i o 1 do LMA - st eru jący 
wy sokością II. 

kroku obliczef. d<p (dmw) • 

Blok 6 - obliczenie parametrów procesu napełniania 
oraz ilo ś ci mieszanki dopływającej do cylindra dmd 

Blok 7 - - określeni e parametrów procesu wymiany ciepła 

. d ·1 . t · b 1· d dQ, mię zy czynrn , iem a przes rzemą ro oczą cym ra --
. drp 

Blok S - zapamiętanie obliczonych · ,wielkości z poprzed
""o 

Obliczenia kolejnych pr ocesów termodynamicznych silni 
ka sprowadzają si ę do w yznac zen ia kole jnych składników 
równania (1). Równanie to rozwiązywane jes t systemem 
różnic skończonych z wykorzyst aniem metody Rungego 
Kutty, przy czym krok obliczei1 dep jest w zasadzie do
wolny. Praktyka obliczeń wyka za ł a, że zmnie jszenie kroku 
oblicze11 poniże j 0,5° OWK nie wpływa na dokładność obli 
cze11, a jedynie je wydłuża. 

niego kroku obliczeniowego; obliczenie całki J pdV (<p1 -

"" początek obliczeń, <p10 - koniec obliczeń); 
maksymalnej - temperatury i ciśnienia z 
cyklu pracy 

wybór wartości 
obliczeniowego 

' Blok 9 - obliczenie średniego ciśnienia indykowanego 
i ~redniego ciśnienia użytecznego silnika; określenie mocy 
użytecznej silnika Ne i porównanie z mocą pobieraną przez 
śmigło Nr, (w przypadku- Ne> N!i zmniejszany je;,t kąt usta
wienia przepustnicy ap, a w przypadku Ne< N!i powięk-

Reasumując przedstawione w nimeiszym artykule uwa
gi nt. konstruowania silników i prognozowan ia charaktery
styk można sformułować następujące wnioski: 

szany ap) . · 

- proces konstruowania silników w ymaga komplekso
wego podej ścia do opracowywanego obiektu, uwzgl ędnia 
jącego wszelkie prognozowane właściwości konstrukcyjne, 
technologiczne i eil:sploalacyjne, 

W przypadku niezgodności wartości Ne i N li obliczenia 
powtarzane są od początku począwszy od bloku 2. Po 
uzyskaniu wystarczającej zgodności Ne= Nr, obliczane są 
pozostałe parametry eksploatacyjne silnika i następuje wy
druk wyników obliczeń. Przyjmowane są następnie nowe 
zadania do obliczeii w zależności od zadanych wskaźników 
IMAX, KMAX, LMAX i obliczenia powtarza s ię począw
szy od bloku 1. 

- pos1ugiwanie s ię systemowym procesem konstruowa
nia umożli,via opra cowanie konstrukcj i l,ilnika o optyma l
nych, •w danych warun ka ch, właściwościach użytkowych , 

- - analiza konstrukcji modelu powinna być procc;;em 
ciągłym i obejmować równ ież, po uruchomien iu cyklu pro
dukcyjnego, zakres bieżące j optymalizac ji siln ika, 

- prognozowanie charakterystyk eksploatacy jnych sta
nowi istotną częgć metody analizy konstrukc ji, umożli
w iaj4c dopracowan ie konstrukcji silnika dla założonych 
optymalnych parametr ów. 

Wskaźnikami sterującymi są: 
I - przyjmujący wartości od 1 do IMAX - sterujący 

pr(;;dkością obrotową silnika, 
LITERATURA 

K - przyjmujący wartości od 1 do KMAX - sterujący 
obciążeniem silnilca w przypadku zmiennego kąta ustaw ie
ma śmigła , 
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prognozowania charakterystyk użytkowych oraz modelu trwa

· 1oś ci i niezawodności silnika PZL-Franklin. Spr awozda ni e Pol i
t echniki Rzeszowsk iej nr 2/V - 1010 ; 1983 r . 

Zasady projektowania 
obiektów naziemnej obsługi transportu lotn'iczego 

Działalność transportu lotniczego tyl
ko w nieznacznej części związana jest 
z przebywaniem samolotu czy śmi
głowca w powietrzu. Znacznie dłuże j 
samolot i śmigłowiec (statek powietrz
ny) przebywa na ziemi. Przebywanie 
na ziemi (lotnisku) w ynika z realiza
cji zadań przewozowych, a więc od
praw przed odlotem i po przylocie, 
oczekiwaniem na odprawy, manewro
waniem i postojem na lotnisku oraz 
przeglądami techniczno-eksploatacyj
nymi, zaopatrzeniem w paliwo i żyw
ność (dla pasażerów), naprawami 
głównymi, naprawami podwozia, o
sprzętu itp. 
Skuteczność działania transportu 

lotniczego zależy przeto od systemu 
jego obsługi naziemnej, w którym 
istotną rolę odgrywają podstawowe 
obiekty obsługowe i techniczne współ
czesnego portu lotniczego, a więc 
dworce lotnicze, składy towarowe il 
obiekty zaplecza technicznego, wśród 
nich pr zede wszystkim hangary i sta
cja materiałów pędnych i smarów. 

Obiekty obsługi przewozów 

Dw orce lotn i cze 

Współczesny port lotniczy jest rów 
nocześnie por tem samochodowym, a 
jego podstawowym obiektem obsługi 
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przewozów pasażer skich jest I dworzec 
lotniczy. Wzrost liczby i wielkości sa
molotów na płycie peronowe j oraz 
dowozowego ruchu samochodowego 
\Vywiera istotny wpływ na geome
tryczne kształtowanie strefy dwor ca 
lotniczego. Wiele nowych projektów 
portów lotniczych, częściowo już zrea
lizowanych, stanowi najmłodszą , czwar
tą generację ich zespołów dworco
wych [3] (rys. 1). 
Układ funkcjonalny dworca powi

nien zapewniać przepływ potoków pa
sazerskich najkrótszą drogą i w naj
krótszym czasie od podjazdu samo
chodowego do ' stanowiska obsługi i -
poczekalni, a następnie do samolotu. 
Powinien on nadto ułatwiać pa saże
rom (a także osobom im towarzyszą
cym lub zwiedza ją cym) korzystanie. z 
takich · urządzeń czy pomieszczeń 
ttworcowych jak r estauracja , kawiar
nia, toalety, telefon, stoiska handlowe 
itd. (rys. 2). W dworcu lotniczym zna j
dują się także: biura linii (towa
r zystw) lotniczych i administracja por 
tu oraz skład to warowy i służba kie
rowania ruchem lotniczym 1) , przy 

. czym w dużych portach lotniczych te 
ostatnie wydzielane są często w od
dzielne obiekty. 

Niektóre pomieszczenia czy urządze
nia mogą być lokalizowane na inne j 
kondygnacji niż pr zeznaczona do pod-

Doc. dr inż. BERNARD RZECZYŃSKI 
Instytut Gospodarl<i Przestrzennej 

Akad emia Ek on omiczna w Poznaniu 

stawowego zadania, czyli obsługi pr ze
wozów pasażerskich (np. biura linii 
lotniczych, administracja portu, hotel 
itd .). Słu żba kier owania r uchem lot
niczym powinna być zlokalizowana na 
najwyższej kondygnacji lu b nawet w 
specja lnym pomieszczeniu ponad nią , 
oszklonym przyna jrp.nie j z trzech 
s tron i st\varzającym możliwość wzro
kuwe j obser wacji najbli ższego otocze
nia portu lotniczego. W wielu dwor
cach lotniczych r uch r ozdzielany jest 
nie tylko poziomo (pasażerowie i bagaż 
oraz ewentualnie towar), lecz również 
pionowo (także te same masy trans
por towe oraz często rozdzielnie pasa
±er0wie odlatujący i przy latujący ) na 
różn e końdygnacje. 

1) Nazy w a na często skrótowo wieżą kon 
tr oli r ucl~'J lotniczego. Służba t a - miesz
cząca się nie ty lico w wieży, stanowiącej 
cent rum kier0w a nia r u chem - obe jmuje 
m .in. nas tępujące zadan ia: 

- kier owanie r u ch em samolotów (stat
ków powietr znych ) przylatujących (w t ym 
oczekujących na kolej ność lądowania), od
la tujących i manewrujących w por cie lo t 
niczym , z zastosowaniem do tego celu 
systemów ra ,llow ych i radarowych, 
~ okreslanic waru nków i progn oz me

teorolog iczn y ch dla obszaru r ejonu port u 
lotniczego i na każdy prze lot, 

- sterow a nie oświetleniem i sygnalizacją 
świetlną ponu i obszaru z b liżania, 

- ki er owanie ruche m p er onowym samo
lotów. 
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P owier zchnia d·worca lotn1c:1.ego de
terminow ana jest potokami pasaże

rów, zwłaszcza przybywających na 
otllot (potok wej ściowy) w godzinie 
szczytowej , a czkolwiek proporcje mię
dzy podstawowymi zespołami pomiesz
czeń są s tałe i nieza leżne od natęże
nia potoku pasażerów (ta)Jl. 1). Dla 
przewozów wewnętrznych (kra jowych) 
powierzchnia dworca lotn iczego wy
nosi przeciętnie od 600+700 m2 do 
5000 + 6000 m 2 (tabl. 2) . P arking przed
dworcowy oblicza się przyjmując jed
no stanowisko na 1 + 1,5 pasażera w 
godzinie szczy towej, natomiast per on 
lotniczy w ymaga powier zchni ok. 
10 OOO m2 na jedno sta nowisko samo
lotu (łą czn ie z powierzchnią mane-
wrową/ i6]. · 

Powierzchnia p eronu lotniczego za
leży nadto od or ga ni zacji przewozów 
samolotami o okreś lone j po j emności 
(tabl. 3). 

P or ty ·lotnicze przeznaczone do ope
r acji krótkiego sta rtu i l ą dowania m a
j ą dworce o powierzchni 400+500 m 2 2) , 

natonfiast du ie por ty mi~dzynar odowe 
przy jmujące rocznie k i lka naś ci e , a 
nawet kilkadziesią t milionów pasa i.e
rów dysponu ją zes połami dworcowy
-mi o łącznej powier zchni do k ilkuse t 
tysięcy m 2 3). 

· Dworce lotnicze dzieli się na typy 
w zaleiności od przepus towości obli
czeniowej, czyli liczby pasażerów w 
godzinie szczy towe j (tabl. 4). 

Dworzec lotniczy lokalizowan y jes t 
cen tr alnie w zgh;d em ukł adu dróg star-

ł_t} ':W 
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IV 

Rys. 1. Generacja d worców (po rtów) lo t
n iczych: I , II, III, I V - kole j ne gen era 
cje; 1 - parking , ś c i ś le długość po djazdu 
sa m ochodó w pod dwo r zec lo tn iczy, 2 -
dworze c lotniczy lub j ego centra lna część , 
3 - wydłużone k ryte perony, 4 pawi
lony (poczekalnie ) sa te l itarne , 5 - stano
w iska sa molotów 

TABLICA l. Pod.ział powierzchni dworca lotniczego 

Zespoły pomieszczeń I Udzia ł, % 

P owierzchnia obsługi prz ewoz6w 50 
Poczekalnia 20 
Zaplecze biurowe obsługi })rzewoz6w 10 
R es·tauracja, usługi IO 
Służba kierowan ia ruchem lotniczym 7 
Administracja, biura linii 101 niczych 3 

:lr6dlo: Opracowao.ie wła s ne na podstawie ana.l izy 
układów dworc6w lotniczyoh 

' ) W g (1) wyn osi ona dla Stolportu obsłu 
giwa nego przez sa molot y Dash 7 462 m •. 

' ) Np. w b u dowany m obecnie międzyna
rodow ym porcie lotniczym Taoyuan dla 
Ta ipeh na Taiwa n ie w y n ies ie o na 163 900 
rn' (5]. 
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tow ych, zarówno n a zewnątr z, jak i 
wewną trz tego układu , np. między 

równoległym i drogam i startowymi. 
Niektóre większe porty lotnicze, zwla-

1 

Rys . 2. Uk_ład fu nkcjonaln y podstawow y ch 
pomi eszcze n I urządzeń obsług i przewozó w 
pasażersk i ch w dworcu lo tn iczym (przej 
mu jącym także ruch towarowy): 1 - pod
j a zd samochod owy, 2 - sa la operacyjna 
(odpraw ), p oczekalnia ogól na, 3 - kas y 
b ile tow e i in.fo rma cja , 4 - s ta n owiska re
jes t racji bile t ó w i zdawania bagażu o ra z 
odprawy celnej i paszportowej , 5 - po
cze ka l ni e d la pa sażer ów po odp raw ie , 6 -
s tanowiska w ydawania bagażu , 7 - toa
le ty, 8 - pr zechowalnia bagażu , 9 - r e 
s ta u rac je, 10 - kawia rnia , 11 - kuchnie, 
12 - p omieszcze nia d la m atki z d zie ckiem 
I osób wymagających opieki le k a r skie j, 
13 - zesp ól u sługowy (fryzj er, kr awiec 
i t d.), 14 - zespól handlowy (kioski, kwia
ciarnie , w ynajem samochodów itd.), 15 -
poczta, 16 - skład towarowy, 17 - biura 
pr zed s i ębiorstw linii lotniczych, 18 - admi
n istracja por tu lot nicze go , 19 - h o te l , 20 -
służba kie rowania ruchem lot n iczym, 21 -
obsługa t ech niczna portu lotniczego , 22 
- służba po rządku publicznego, 23 - pe 
ron lotniczy 

~ 
L 

cp-

R ys. 3. Obie kt obsługi przew ozów tow aro
wych z układem funkcjonalnym składu to 
warow ego i pn:epływem w n im ładunków : 
1 - podjazd samochodowy , 2 - p rzy jmo
w a nie tow arów, 3 - sor towanie wysył a
nych (przed odlo te m), 4 - p odsklad towa
rów eksp ortowych (a ) i importo w ych (b ) , 
5 - załadowanie, 6 - przygo towanie do 
nada nia (wysyłk i ), ) 7 - przeładowanie , 8 -
wyładowanie , 9 - sortowanie przysyła
n y ch (po przylocie), 10 - kontro la celna, 
11 - wydawanie, 12 - per on lotni czy 

TABLICA 2. Powierzcl1p.ia dworca lotniczego w zależności 
od natężenia potoków pasażer6w przylatujących i odlatu„ 
jących 

N atężenic poloków pasaże rów 

\ 
P owierzclmia 

w roku I w godz inie dworca. m 1 

szczyLowcj 

100 ooo 150 600 + 700 
500 ooo 300 2000 + 2500 
800 ooo 450 3500+ 4000 

l 200 000 600 5000+6000 

Zr6<lł o: Oprocowan ic włu s nc wg (2] 

TABUCA 3. Powierzchnia peronu zajmoWłloa przez 
.samoloty do ·prze wiezienia równoważnego ładunku 1.~ 

Samolot y 
P rzedmiot I DC-3 I DC-10 

P ojemn o6'.6, mi ejsc pasa-
żersk i ch 30 22 0+ 250 
Liczba snmolot6w zabj era-
j ących równoważny ładu-
nek pasażerów i towarów 13•, 1 
Powicrzcbuin peronu znj„ 
mowuna przez sam oloty , 
m• 7410 2800 

*) 8 pasażerskich, 5 towarowych 
Zr6dlo: Opracowanie własne wg (7] 

szcza w S t. Z jednoczonych, mają kil 
ka dworców lotniczych przejmują
cych rozdzielnie przew ozy wewnętrzne 
1 . zewnętrzne (międzynarodowe) bądź 
uzytkowanych wyłącznie przez 'Okre
ślone towarzystwo lotnicze 4). 

Dworzec lotn iczy jest wizytówką 
kai dego mias ta, dlatego jego ar chitek
tura ksz tałtowana jest tak, aby swą 
odrębnością i niepowtarzalnością przy
ciągać pasażerów lotniczych .oraz aby_ 
sam obiekt, niezależnie od swe j pod
stawowej funkcji, był atrakcją dla 
pasa żerów i mieszkańców miasta. W 
wielu r egionach świata, m.in. w Zw . 
Radzieckim i Afryce, archi tektur a 
dworców lotniczych nawiązuje do tra
dycy jne j architektury t ych r egionów 
czy krajów. 

Składy towarowe 

Obiekt obsługi przewozów towaro
wych obe jmuje (rys. 3): 

- skład towarowy przeznaczon y w 
zasadzie do krótkookresowego pr ze
chowa nia . ładunków przed n adaniem 
(wysyłką sam olotem) oraz pobr an iem 
przez odbiorcę (transpor tem samocho
dowym), 

- płytę przeładunkową do tra ns
portu samochodowego z podjazdem do 
rampy składu towarowego, 

- peron lotniczy. 
Oprócz tego w obiekcie t ym znaj 

dują się często chłodnie i zamrażal
nie, specjalne składy ładunków nie
bezpiecznych i r adioaktywnych , wia ty 
do przechow ywania długich i ciężkich 
ładunków, a także pomieszczenia służ 
bow o-administracyjne i baza środków 
mecha nizacji• prac przeładunkowych . 
Składy towarowe dzieli s i ę na typy 

w zależności od przystosowan ia do 
przeładunku w ciągu doby określa -

TABUCA ł, Typy dworców lotn,czych 

Typ dworcu I Duży I Sredń i I Mnly 

Przcpustowo~ć ohliczenio-
w a pusożcr6w, h > 800 400 + 800 < 400 
Din portu lotniczego klasy 1,11 Il,UI IV,V 

2r6d1o : Oprncownuie własne wg ['1] 

TABLICA 5. Typy lotniczych składów towarowych 

Typ składu I Duży I Srcdni I Mały 
Przepustowo,ć - maksy-
mnlny przeładunek w cią-
gu doby Mg ( = t) > 300 80 + 300 < 80 

Zródlo : Opracowanie własne wg (4) 

') Np. por t lo t n iczy Idlew ild im . J. F . 
K e nn"'c!y'ego w Now y m J orku z zespołem 
dw o r ców lotniczych wewnątr z u kładu -d róg 
s tarto w y ch i z podziemnym do jazdem sa 
m ochodow y m . 
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hej masy 
(tabl. 5). 

ładunków towarowych 

Stosowane są dwie technologie skła
dowania towarów: 

- składowanie poziome ze wszyst
kimi operacjami sortowania, przecho
wywania i kompletowania hniowego 
na odpowiedni rejs, znamienne zwła
szcza dla SJ. Zjednoczonych 5), 

- składowanie pionowe w budynku 
wielopoziomowym, z sortowaniem, 
przechowywaniem i kompletowaniem 
ładunków na r eJs, znamienne zwła
szcza dla Europy G). 

W obu tych technologiach stosowa
na jest w największym stopniu auto
matyzacja operacji składowania. Wy
soko:;ć zautomatyzowanego (a także 
innego) składowania mechanicznego 
wyznaczana jest określonymi parame
trami środków mechanicznych oraz 
wytrzymałością opakowania towarów. 
Na każdy poziom składowania przyj
muje . się wysokość 2 m. 

Ogólna powierzchnia składu zawie
ra następujące powierzchnie cząstko-
we: 

powierzchnię składowania, nazy
waną roboczą, 

-· powierzchnię dróg transporto-
wych i przejść, 

- powierzchnię przyjmowania 
wstępnej obsługi towarów, 

- powierzchnię pomieszczeń służbo
wych i pomocniczych. 

Na każdy 1 Mg ( = 1 t ) składowane
go ładunku wymagane jest · 5+7 m 2 

powierzchni składowania, co odpowia
da pojemności (kubaturze) składu na 
tę samą jednostkę masy równej 30+ 
+36 ma. Należy przy tym uwzględnić 
pewne rozproszenie ład~mków, nie
uniknione w procesie · technologii skła
dowania i odpraw, a także grupowa
nie ładunków i wymagane powierzch
nie transportowe. Ogólna powierzchnia 
składu jest _więe znacznie większa od 
powierzchni składowania i określa ją 
współczynnik wykorzystania technolo
gicznego tej ostatniej, wynoszący śred
nio 0,3+0,4, a przy układaniu np. 
skrzynek w stosach lub beczek 
worków sięgający 0,5+0,6. 

Technologia obsługi przewozów to
warowych (a tym samym projektowa
nia składów) musi uwzględni ać nie
równomierność czasową dostawy ła
dunków, której współczynnik wynosi 
średnio 1,3 (czasami dochodzi równiez 
do 4,0, np. w porcie lotniczym w Tasz
kiencie). 

' ) Przykładem tej technologii może być 
port lotniczy Idlewild 1m. J. F. Kenne- . 

, dy'ego w N. Jorku, w którym zbudowano 
w 1966 r . obiekt obsługi przewozów towa
rowych na powierzchni ok. 8 ha ( = 0,08 km') . 
Powierzchnia składowania wynosi 21 OOO m•, 
a pomieszczeń służbowych i pomocniczych 
4500 m'. Chłodnia i zamrażalnia do krót
kookresowego przechowywania towarów 
łatwo psujących się mają łącznie pojem
ność 5000 l. Długość składu wzdłuż pero
nu wynosi 110 m. Jego przepustowość się
ga 450 ooo Mg ( = t) ładunków rocznie. 
J cdnocześnie mogą być obsługiwane dwa 
ciężkie samoloty towarowe (np. Boeing 707) , 
których załadowanie towarami o masie 
45 Mg ( = t) następuje w ciągu 20 min. 

') Przykładem tej technologii może być 
port lotniczy Schiphol w Amsterdamie ze 
składem o pow. 18 400 m• złożonym z wie
lopoziomowej hali i przylegającej do niej 
l>iurowca dla 35 towarzystw lotniczych za j
mujących się transportem towarów. Prze
pustowość składu wynosi 3000 łactunków/h . 
Srednia odległość miejsca postoju samolo
tów towarowych od składu wynosi 200 m, 
a samolotów pasażerskich (załadowywa
nych na peronie przy dworcu lotni.czym) 
ok. 1600 m. 
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Podstawowe obiekty 
zaplecza technicznego 

I 

Do podstawowych obiektów zaple
cza technicznego służących zapewnie
niu sprawności i bezpieczeństwa ob
sługi portowej przewozów lotniczych 
i transJJOrtu lotniczego należą: 

• hangary (rys. 4), które ze wzglq
du na charakter użytkowania dziel.i 
się IJa 7): 

- postojowe chroniące ·samoloty 
przed wpływami atmosferycznymi i 
1,rzystosowane do bieżących przeglą-
dów techniczno-konserwacy jnych 
drobnych napraw, 

-- warsztatowe, przeznaczone do ob
sługi techniczno-eksploatacyjnej i re
montó·.v samolotów, 

• stacje materiałów pędnych i sma
rów dla samolotów (rys. 5), a niekie
dy również dla parku samochodowe
go portu lotniczego, wraz z urząd ze
niami do składowania i systemu dy 
strybucji, 

• remizy straży pożarnej ze sprzę
tem i systemem ochrony przeciwpo
żarowej, 

Rys. 4. Układ funkcjonalny podstawowych 
pomieszczeń w hangarze lotniczym : 1 -
hala hangarowa ze stanowiskam i hangaro
wania samolotów (a, b, c, d, e, f) 2 -
warsztaty, 3 - magazyn, 4 - pomieszcze
nia socjalne 

• garaże pogotowia ratunko wego ze 
sprzętem pomocy medycznej i syste
mem jej zapewnienia, 

• bazy sprzętu do eksploa tacji i 
konserwacji zwłaszcza urządzeń pola 
wzlotów, 

• urządzenia zasilania portu lotni
czego 8) w energię elektryczną z sieci 
zewnętrznej i własnych źródeł (agre
gatów) prądotwć,rczych. 

Ponadto w skład obiektów zaplecza 
technicznego wchodzą m.in.: 

- park samochodowy z odpowiedni
mi garażami, stacjami obsługi i zao
patrzenia paliwowego, 

- warsztaty remontowe, stanowiące 
niekiedy część warsztatową hanga
rów, 

-- urządzenia zaopatrzenia w wodę 
z systemem jej rozdziału, 

- urządzenia kanalizacyjne z syste-
mem odprowadzania cieków wód 
opadowych, 

') Niekiedy - zwłaszcza warsztatowe -
są przystosowane równi eż do obsługi prze
wozów pasażerskich i towarowych oraz 
personelu latającego; nazywane są w ów
czas kompleksowymi. 

8) Także jego otoczenia, zwłaszcza stref 
7bliżania, wyposażonych 'lf światła i ocl
powicdnie sygnały św i etlne. 

- urządzenia gospodarki - cieplnej 
(kotłownie, elektr-ociepłownie) z syste
mem przesyłu energii cieplnej. 
Spośród obiektów podstawowych 

hangary oraz stac ja materiałów pęd
nych i smarów mają znaczący wpływ 
na kształtowanie układu geometrycz
nego strefy zabudowy portu lotnicze
go i decydujący na obsługę technicz
ną i technologiczną samolotów. 
Każdy hangar składa się z: 
- hali hangarowej do przechowa

nia samolotów, 
- przybudówek warsztatowych o 

powierzchni wynoszącej w hangarach 
postojowych ok. 250/o, a w warszta
towych ok. 1000/o powierzchni hali. 

Kons trukcja hali hangarowe j jest 
to budowla przemysłowa z dachem 
wspartym jedynie na ścianach ze
wnętrznych, tzn. bez podparcia w 
środku hali. Wynika to z potrzeb swo
body rozmieszczania i manewrowania 
w niej samolotów; wykonywana naj 
częściej ze stali lub betonu zbrojone
go, prostokątna o długości do kilku
se t metrów i powierzchni kilku tys. m2• 

Ponieważ konstrukcje samolotów są 
coraz odporniejsze na działanie czyn
ników atmosferycznych, przeto han
gary służą główn ie przeglądom i na
prawom, a przechowywanie samolo
tów (a także częściowo ich konserwa
cja), odbywają się często na płytach 
przedhangarowych o powierzchni rów
nej co najmniej 2-krotnej powierzch
ni hali hangarowej. 

'IV skład stacji materiałów pędnych 
i smarów wchodzą: 

• skład produktów naftowych gro
madzonych w poziomych lub piono
wych zbiornikach, najczęściej metalo
wych , · o łącznej pojemności sięgającej 
50 OOO m 3 i więce j , 

• budowle i urządzenia do przecho
wywania oraz przys tosowania smarów, 
np . przez podgrLewanic do zaopatrze
nia s:imolotów, 

• system dys tr ybucji produktów 
1~aftowych, w tym: 

{2 

3 

I 

I 
I 
I 
I 
I 
I 
I 
,I 
I 

5 _J 

Rys . 5. Układ funkcjonalny podstawowych 
obiektów i urządzeń stacji materiałów 
pędnych i smar ów dla samolotów: 1 -
portiernia, 2 - drogi samochodowe i pla

_ce manewrowe , 3 - bocznice kolejowe 
wraz z estakadą do zlewu paliw z cystern 
kolejowych, 4 - ochronne waty ziemne, 
5 - ogrodzenie, G - zbiorniki paliwa 
pionowe, 7 - zbi0rnik i paliwa poziome, 
8 - zbiorniki smarów, 9 - budynek służ
bowo-produkcyjny, 10 - s tacja transfor
matorowa , 11 - punkt zlewu smarów z 
cyste rn kolejowycr1, 12 - stacja pomp pa
liwowa, 13 -'- punkt zlewu i poboru pali
wa, 14 - punkt zlewu osadów, 15 - skład
nica proszku pianowego gaśniczego, 16 -
zbiorniki wody przeciwpożarowe 
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- stacjonarne i ruchome pompow
nie, s terowane automatycz,nie, 

TABLICA 6. Jllioimalue odległości stacji materiałów 
pędnych i smarów od granic niektórych obiektów · 

/ 

na 3+5 dni pny przyjętej technologii 
zaopatrywania samolotów. 

Obiekt I 
?t{inimolna 
odległoM,m 
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NOWOŚCI TECHNICZNE 

Prędkościomierz śmigłowcowy 

Większość śmigłowców ma przyrządy pokładowe adap
towane z samolotów. Typowe rozwiązanie samolotowe po
miaru pn,dkości statku powietrznego względem powietrza 
wykorzystuje jako sondę rurkę Prandtla lub Pitota. Taki 
pomiar nie daje pilotowi śmigłowca dokładnych informacji 
przy operacjach z małymi prędkościami lotu i w zawisie. 
W z,viązku z tym firma Silrorsky Aircraft opracowuje 
układ do pomiaru rnałych prędkości śmigłowca względem 
powietrza. Mierzyć on będzie wartość- tej prędkości oraz 
jej kieruuek. Dostarczenie pilotowi tej specyficznej infor
macji zwiększy dokładność pilotażu i poprawi bezpieczeń
stwo manewrowania. 

Z zalet takiego pomiaru zdawano sobie sprawę już daw
niej. M.in. teorie takiet sy_~temów były studiowane przez 
Cornell Aeronautical Laboratories na początku lat sześć
dziesiąty ch , a zbudowane przez TSI Inc. mocowane na 

_wysięgniku 1...rządzenie t ego typu było wypróbowywane w 
1982 r. przez Ameryka11ską Marynarkę Wojenną. 

Sikorsky rozpoczął próby swego systemu w 1982 r. Użyto 
cto· nich śmigłowca S-76. Układ pomiarowy składał się z: 
sondy ciśnienia całkowitego (rurki Pitota) montowanej nad 
j edną z czterech łopat wirnika nośnego w pobliżu jej 
końca, przetwor nika ciśnienia umieszczonego we wnętrzu 
łopaty bezpośrednio pod rurką Pitota, kolektora przeka-· 
zującego sygnał ciśnienia z wirującej wraz z łopatą gło
wicy wirnika nośnego na kadłub śmigłowca oraz umiesz
czonych w ka binie: m ikroprocesora i wskaźnika. Zmiany 
mierzonego ciśnienia całkowitego, wynikające z ruchu łopa
ty względem śmigłowca, ruchu śmigłowca względem ziemi 
oraz wiatru są podstawą do wyliczania przez mikropro
cesor prędkości śmigłowca względem powietrza. Dzięki za
mocowar.iu rurki Pitota na poruszającym się z dużą pręd
kością obwodową końcu łopaty ciśnienie całkowite po
wstające w niej przy małych prędkościach lotu jest zdecy
dowanie większe od ciśnienia powstającego w tych samych' 
warunkach w rurce mocowanej do kadłuba. 

VV układzie pomiarowym zastosowano ciekawy sposób 
przekazywania sygnału z porusza ją cego się wraz z łopatą 
zespołu rurka Pitota-przetwornik ciśnienia do znajdują
cego się w kabinie mikroprocesora. Przetwornik w łopacie 

przekształca wartość ciśnienia całkowitego w rurce Pitota 
na sygnał w postaci prądu elektrycznego, przemiennego, 
o odpowiedniej wartości częstotliwoś ci. Ten sygnał jest 
następnie przetwarzany w bloku znajdującym się w gło-. 
wicy wirnika na sygnał cyfrowy, k tóry zasila diodę elek
troluminescencyjną . Dioda emitu je sygnał w postaci serii 
impulsó1,v świetlnych. Światło z diody wirującej wraz 
z głowicą wirnika pada na umieszczony odpowiednio na 
kadłubie „optyczny pierścień ślizgowy" , który przetwarza 
sygnał optyczny na elektryczny i przekazuje go do mikro
procesora. 

Oddzielny problem stanowi sposób przekazywania pilo
to wi informacji uzyskanych dzię ki nowemu układowi. 
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W początkowej serii prób stosowano wyświetla..:z cyfrowy 
pokazujący .wartość prędkości ruchu śmigłowca oraz jej 
kierunek (wartość kąta od 0° do 360°). Jednak w wyniku 
p:::ób uznano, że korzystanie przez pilota w warunkach lotu 
z tak przedstawionej informacji o kierunku lotu jest zbyt 
trudne. Dlatego w maju 1983 r. wypróbowywany miał być 

fFnll 
~ 

wskażnik pokazany na rys. Informacja przedstawiona jest 
w nim w postaci zaczepionego we •wspólnym środku kon
centryc-znych okręgów wektora o zmiennym położeniu kąto
wym i zmiennej długości. Długość strzałki wektora jest 
proporcjonalna do prędkości ruchu śmigłowca względem 
powietrza, a jej kierunek odpowiada kierunkowi tej pręd
kośc i. l<:or!centryczne okręgi ułatwiają ocenę długości wek
tora, czyli prędkości śmigłowca. Aktualna wartość pręd
½:ości jest również wyświetlana u góry ekranu. Strzałka 
wektora pojawia się na ekranie przy prędkościach więk
szych niż 5,5 km/h (3 węzły). Po przekroczeniu prędkości 
74 km/h (40 węzłów) długość wektora nie zwiększa się 
i wskazuje on tylko kierunek ruchu, natomiast wartość 
prędkości można odczytać jedynie w postaci cyfrowej 
u góry ekranu. 

Obecna \Versja układu jest wersją badawczą, bo w celu 
przyspieszenia pr0b zdecydowano się na pev.zne uproszcze
nia układu. Przewiduje się, że w ,versji produkcyjnej 
rurka Pitota będzie umieszczona w krawędzi natarcia 
WJJ::ity, że dla zwiększenia niezawodności druga rurka 
Pitota ,vraz z przetwornikiem zostanie umieszczona w inne.i 
łop«cie, że mikroproceso;r będzie umieszczony we wspólnej 
obudowie ze wskażnikiem i że do przesyłania sygnałów 
zostaną wykorzystane światłowody. 

S ystem mógłby być gotowy do produkcji za rok lub 
dwa lata . . Jednak formalna decyzja o kontynuowaniu prac 
została uzależniona od uzyskania pomocy odbiorców woj
skowych. JMR 
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TECHNl6ZNY SŁOWNIK LOTNlelY 

ANGIELSKIE CZASOWNIKI 
I ZWROTY LOTNICZE (V) 

l - (pot.) - spadać do wody 
2 - napędzać 

3 - obniżać (ciśnienie, poziom) ; 
odpompowywać (gaz, ciecz) 

4 - odchylać (się) do dołu; 

opuszczać (się) 

5 - odchylać się przy wychy
laniu klap (o klapolotkach) 

6 - chować klapę przednią; 

podnosić opuszczony nosek 
skrzydła 

7 - zrzucać; spadać, zmniejszać 

się (o prędkości, ciśnieniu); 

opuszcza<'.: (samolot na kola 
p rzy lądowaniu); (pot.) 
wypuszczać (podwozie) 

8 - z niżać się szybko lub stro
mo 

9 - zrzucać (ładunek) bez spa
dochronu 

10 - zmniejszać się (o prędko-

ści) 

11 - (e l.) odłączyć (się) 

12 - zrdża ć się ostro 
13 - przelatywać poniżej w yma

ganego poziomu lub toru 
zniżania 

14 - zlewać, opróżniać; (pot .) 
zrzucać (bomby, ładunek) 

15 - (pot.) dotknąć ziemi (o sa 
molocie) 

16 - zwalniać, puszcza ć, zluź
niać · 

17 - odchodzi ć od z ie mi, w zno
sić s i ę (po starcie) 

18 - zwalniać drążek sterowy 
19 - wejść w obszar wpływu 

ziemi 

20 - wyjść poza o. w. z. 
21 - wyrzucać; odrzuca ć ; kata 

pultować (się) 

22 - (pot.) pomyślnie katapul
tować się 

23 - wychylić ster wysokości do 
dołu 

24 - w. s. w. do góry 
25 - zawiadamiać o sytuacji 

awaryjnej; nadawać sygnał 

sos (Z pokładu) • 
26 - odebrać sygnał awaryjny 
27 - wychodzić z sytuacji awa

ryjnej 
28 - zderzać się; spotykać się, 

napotykać na ... 
29 - wykołować za konie dro

gi startowej (o samolocie) 

30 - włączać; sprzęgać , zacze
piać 

31 - przechylać w stronę ni e
pracującego silnika 

32 - wprowadzić silnik w za
kres pełnej mocy lub · ciągu 

33 - .,przedmuchać silnik" 
34 __:_ .,przedmuchać silnik" 

(krótkotrwałym dodaniem 
ga zu) 

35 - całkowicie zamknąć prze
pustnicę 

36 - zmniejszać moc (lub ciąg) 

s ilnika 
37 - (pot.) dawać pełny gaz 
38 - (pot.) uruchamiać silnik 
39 - uszkodzić s. 

40 - dodawać gazu, zwiększać 

moc lub ciąg silnika 
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41 - konserwować silrlik 
42 - wyłączać dopalacz 
43 - próbować silnik; dawać 

pełny gaz 
44 - uruchomić silnik ponownie 

(w powietrzu) 
45 - wymienić s. 
46 - wyłączyć s. 
47 - u ruchomić s. 
48 - przymknąć przepustn icę 

silnika 
49 - obracać wał silnika, prze

kręcać w. s. 
50 - lecieć po trasie 
51 - l<orygować (np. giroskop) ; 

podnosić; prostować ; u sta
wiać pionowo 

52 ..:_ wydostawać s ię, opuszczać; 
wychodzić ze strefy przy
ciągania 

53 - towarzyszyć, eskortować 

54 - wypuszczać (np. spaliny) ; 
zużywać (np. paliwo) 

55 - eksperymentować, przepro
wadzać próby 

56 - rozsypać się (o szyku sa
molotów); pękać (o szybie 
kabiny) ; wybuchać ; odpa
lać 

57 - powodować wybuch 
5M - wytrzymywać działan ie 

ognia 
59 - rozciągać się, rozpościerać 

się ; wypuszczać (o podwo
ziu); wychyla ć (o klapach) ; 
wysuwać (coś w przepływ) 

GO - n ie wypuszczać się (o pc>cl
woziu) 

61 - psuć się ; ulegać uszko,tze
niu, niszczyć się (o kon
stru kc ji); pękać (o ' ogumie
niu); okazywać się bez
owocnym (o działaniu); . 

nie potrafić, nie móc, oka
zać 5it; ni ezdolnym (poko
nać trudność) 

62 - nie zapalać się; nie dać się 

uruchomić (o si lniku t u r
binowym) 

63 - zakrywać owiewką 

64 - spadać 

65 - (pot. ) ulec awarii ; rozbić 

się 

GG - ustawiać 

giewkę, 

śmigło 

67 - zasilać 

śmigł o w chorą

chorągiewkować 

68 - z. opadowo (np. paliwem) 
69 - przenosić, transportować; 

przebazowywać, przepro
wadzać (samolot lotem) 

70 - krążyć nad lotniskiem 
'I l - (pot .) wylądować 

72 - przelatywać na malej wy
sokości nad lotniskiem 

73 - demontować na podzespoły 

w war unkach polowych 
74 - nalewać, ·napełniać, tanko

wać 

75 - uzupełniać, dolewa ć (np. 
paliwa) , 

76 - filtrować 

77 - odfiltrowywać 

78 - wychodzić z czwartego za
krętu na prostą (przed lą

dowaniem) 

ENGLISH A.VIATION 
VERBS AND PHRASES (V) 

1 - dr ink 
2 - drive 
3 - cl. clown 
4 - clroop 
5 - d. with !łaps 

6 - r emove the (wing 
leading-cdge) ~ -; retract 
the (W. 1.-e.) d. 

7 - drop 
8 - d. down 

9 - d. free 
10 - d. off 

11 - d. out 

12 - cluck down 

13 - d . under 

14 - dump 

15 - kiss the ea r th 

16 - ease 

.17 - e. off 

18 - e. up 

19 - come i nto grou nrt 
e ffect 

20 - Ieave g. e 

21 - eject 

22 - c . okay 

23 - apply down ele vator 

24 - a. up e . 

25 - ciecia re an e m e r gen cy; 
squawk an e. (pot.) 

26 - d e tect a n e. 

27 - wa lk away from c. 

28 - e ncoun ter 

29 - go o ff the end ; run off 
the end 

30 - engage 

31 - banlt into the d ead 
e ngine 

32 - bling the e. up to [ull 
powe r 

33 - buzz up the e. 

34 - clean the e.; elear 
the e. 

35 - close down the e. 

36 - cu t the e. 

37 - gun an c. 

38 - kick the e. over 

39 - knock ou t the c. 

40 - open the e. up 
11 - piekle an _e . 

42 - pull the e. ou t o! 
afterburher 

43 - race th e c.; r un up 
the e . 

44 - relight the e . 

45 - replace the e. 

46 - sec u re the e.; shu t 
down the e.; s. off the 
e . ; stopcock the e. 

47 - s tart the e . 

48 - throttle back the c . 

49 - turn the e. over 

50 - enrou te, e n-rou te 

51 - erect 

52 - escape 

3:1 •- ( [l y ) escort 
5•1 cxhaust 
!'>5 - cx perimc nt 
56 - xplode 
57 - tr igger an explosion 
58 - survive exposure to f ire 
59 - ex te nd , 
60 - fai! to e. 
61 - fai! 
62 - f. to lig ht 
63 - fa ir over 
64 - fall 
65 - buy a farm 
66 - feathcr 
67 - feed 
68 - f. by gravity 
ti9 - fer ry 
70 - circle a fi eld 
71 - hit the f. 
72 - shoot a f. 

73 - f.-strip 

74 - fili (In) 

·,5 - f. up 

'16 - filler 

77 - f. down; f. out 

78 - roll out on finał; turn 
(on) f. 

79 - firc 

30 - ca tch f . 

81 - destroy b y f. 

82 - ex t inguish a f .; hanclle 
f.; put out the f. 

0:1 fi s il ta il 

84 - [it 

85 - fit w ith 

86 - fix 

87 - be abeam the f. 

88 - be over the f . . 

89 - plot a f.; take a f . 

90 •- f!amc 

91 - f . out 

92 - knock down the f. 

93 - drop flaps (pot.); exte nd 
f.; put the f. down 

94 - raise the f.; select f. 
up 

95 - nare out 

9G - flatten 

97 - r. ou t 

38 - flick on 

99 - flicker 

100 - abor t the flight 

101 - continue the f. 

102 - depart from the con

trolled f. 

1Q3 - dive rt flights 

104 - operate a scheduled 
fli ght 

!Os - release for f. 

106 - revcrt to (straight and) 
leve l f. 

107 - sustain le vel ~-

108 - terminate the f. 

109 - floa t 

110 - f. over 

cd. na s. 22 
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British Aerospace (d. Hawker Siddeley) 
BAe-146 • W. Brytania • 

I KARTOTEKA TliA &I 
Samolot pasażer sl<i na hró tl<i c trasy 

K ONSTRUK CJ, . Całlw wicie meta lo wy 
czterosilnikowy odrzutowy grzbie topłat. 

Pia t. Obry s trapezowy, profil BAe (g ru 
bość względna 15,3'1o przv kadłubie i 12,20/o 
na końcu), skos 15° (w 25'1o cięciwy), wznios 
-3°, skręcenie 3°06' . Konstrukcja dwudźw1-
ga row a półskorupowa metalowa fail saf e. 
Pokrycia integralne, dźwigary I żebra fre
zowane. Wewnątrz kesonu skrzydła i nte
gralne zbiorniki paliwowe. Klapy Fowler a 
z klapką na krawędzi spływu zwiększającą 
wysklepienie _ profilu, na każdym skrzyd le 
po j ednym segm encie klap . Na górne j po-
Wierzchni profilu przed klapami umieszczo
ne są spoilery - po 4 segmenty na każdym 
skrzydle . Kons tru:tcja klap metalowa . Lot
kl szczelinowe, wyważone masowo i od
cią ;!:one a erodynamicznie, na każdej lotce 
klapka wyważająca . Konstrukc ja lotek me
talowa. W noskach skrzydeł instalacja 
przeciwoblodzeniowa . Pod każdym skrzy
dłem znajdują się po dwa półslcorupowej 
konstrukcji pylony niosące gondole silni
ków . Skrzydło jako całość nałożone od 
góry na kadłub, przejście optofilow_anc 
&tarannie opracowaną owiewką. 

Kadłub. P rzekrój lcołowy, konstrukcja 
półskorupowa metalow a fail safe. Część 
przednia mieści instalacje pokładowe, ra
da r, wyposażenie radioelektroniczne, kabi
nę załogi I wnękę podwozia przedniego 
oraz (na górnym poziomie) korytarzyk wej
ściowy. Dalej rozciąga się kabina pa sa 
żerska, mieszcząca w zależności od wer s ji 
7H-93 foteli (BAe --146 Se ries 100) lub 82+ 
+109 foteli (BAe --146 Series 200). Fote le 
ustawione w szeregach 3+2. Pod podłogą 
kabiny pasażerskiej znajdują slę luki pod
wozia głównego oraz przednia i tylna ko
mora bagażowa. Luki bagażowe umieszczo
ne są z prawej strony kadłuba. Wejście 
do kabiny pa sażer ~kle.1 umożliwia ją dwie 
pary drzwi usytuowane w jej przednie j 
i tylnej części. Prze dnia para drzwi może 
być wyposażona w integralne schodki. Ka 
bin a szczelna , ciśnieniowa, klimatyzowana . 
Z a tylną szczelną wręgą kabiny w ty lnej 
części kadłuba umieszczone są zespoły in 
stala c ji klima t yzacyjnej , w lot do instalac j i 
znajduje się u nasady statecznika piono
wego. Tył kadłuba zakończony jest kroko
dylowym hamulcem aerod y namicznym o 
osiach u sytuowanych pionowo - otwarcie 
hamulca umożliwia dostęp · do Instalacji i 
zespołów znajdujących si ę w tylne j części 
kadłuba . z dołu kadłuba , pod skrzydłem, 
nabudowane są niewielkie go·ndole podwo
zia głównego . · 

usterzenie. Usterze nie w układzie T, oba 
u sterzenia skośne o obrysie trapezowym. 
Statecznik pionowy trójdźwigarowy, pół-
skorupowy, metalowy. Ster kierunku wy
ważony masow o, m e talowy. Ster wysokości 
wyważony masowo i odcią żony aerodyna
micznie (rogowa), dwusegmen towy ; na obu 
~egmentach klapki wyważające. S tatecznik 
poziomy dwudźwigarowy, metalowy . W 
noskach stateczników instalacja przeciwob
lodzeniowa. 

DANE TECHNICZNE (BAe--146 Series 100, 
• w nawiasach BAe--146 . ·eries ~00) 

Rozpiętość 
Długość 
Wysokość 
Rozpiętość u sterze nia 
Baza podwozia 
Rozstaw podw ozia 
Srednica kadłuba 
Powi er zch111a skrz;;dł;; 
Pow ier zchnia lot ek 
Po,vierzchnia kłaµ 
Po wierzchnia spoilerów 
Powierzchnia u st erzenia poziomego 
Powier zchn ia steru wysokości 
Po wier zc h n ia sta tecznika pionowego 
Powier zc h nia st e ru kierunku 
Wydłużenie skrzydła 
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Sterowanie. Ste ry i lotki wychyla ne za 
pomocą układów popychaczowa-linkowych 
7-e wspomaganiem hydraulicznym. Klapy, 
spoilery i hamulec a erodynamiczny wy
chylane hydraulicznie. 

Podwozie. Trójze społowe, chowane hy
draulicznie do kadłuba. W szystkie zespoły 
podwozia z kolami bliźniaczymi. zespól 
przedni z golenią teleskopową, amortyza
tor wewnątrz goleni, kierunek chowania -
ku przodowi. zespoły podwózia głównego 
wysięgnikowe, z goleniami podpartymi 
dwoma zastrzałami, koła zaw1eszone na 
wahaczach, amortyzacja olejowo-powietrz
na . Na kolach głównych hydrauliczne ha
mulce tarczowe z urządzeniem prze~ iw po
~lizgowym. 

Zespól nap~dowy. Czte r y silniki turbo-
wentylatorowe Aveo· Lycoming ALF502R-3 
o ciągu 2980 daN każdy. Silniki umieszczo
ne na podskr zycllowych pylonach-wysięgni
Jrnch . Osłony silników m etalowe. U sytuo
wa nie silników dość nisko nad ziemią w 
zna cznym stopniu ułatwia ich obsługę -
zbędn e są pomosty i drabinki. Do zespołu 
napędowego na lezy pomocniczy silnik na
pędzający układy a waryjne oraz zespoły 
instalacji podczas postoju Ga rett-AiRe
sea r ch GTCP 36--100. 

Instalacje. Paliwowa -- integra lne zbior
niki skrzydłowe o łącznej pojemności 
11 547 l (Series 100) lub 12 910 l (Series · 200), 
możliwość podwie&zania zbiorników dodat
Icow ych. H y drauliczna ciśnienie robo
cze 20,7 MPa, dwuobwodowa. Elektrycz
na - 2 alternatory - 40 kVA, prąd stały 
28 V, zmienny trójfazowy 115/200 V 400 Hz, 
prądnica awaryjna napędzana hydraulicz
nie. Przeciwoblodzeniowa - noski skrzy
deł i stateczników ogrzewane gorącym po
wietrzem z upustów sprężarek silnika-

wych. Klimatyzacyj na za pewnia odpo
wiednie parametry po wietrza w szczelnej 
częśc i kadłuba, umożliwia uzyskanie nad
ciś nienia 45 kPa. Tlenowa ciśnienie 
12,4 kPa. 

Wyposażenie. Radar meteorologiczny, au
topilot, 2 radiostacje VHF, radiokompasy, 
radiodalmie rz, transponder, radiowysoko
ściomierz, system sterowania lotem Smith 
SEP- IO, odbiornik radiomarkera; typy wy
posażenia zależne od wersji 1 wymagań 
zamawiającego. 

ROZWOJ KONSTRUKCJI. Opracowanie 
samolotu rozpoczęto w 1973 r. jeszcze pod 
firmą Hawker Siddeley (jako HS--146). Miał 
to być samolot na trasy krótkie I średnie 
o dobrej ekonomice. Trudności finansowe 
spowodowały ograniczenie, a nawet czaso
we zawiesz~nie prac nad samolotem już w 
i974 r. VI 1977 r. Hawker Siddeley został 
włączony do British Aerospace. W 1978 r. 
podjęto decyzję o kontynuowaniu pra c· 
konstrukcyjnych. Produkcję rozkooperowa
no między podległe British Aerospace za
kłady w Filton, Manchester, Prestwick i 
Brough; udział w produkcji samolotu ma
ją też SAAB-Scania (Szwecja) I Aveo Ly
coming (USA). Samolot opracowywano od 
razu w 3 wersjach: podstawowej BAe--146 
Serics 100, prz~dłużonej BAe--146 Series 200 
(kadłub dłuższy o 2,4 m, przestrzeń ładun
kowa powiększona o ok. 35'1o) oraz woj 
skowej transpor towej BAe-146M (wrota ła 
dunkowe w tylnej części kadłuba, zmlenio
ne podwozie główne). -Przewiduje się, że 
BAe-146 będzie mógł zastąpić starzejące się 
samoloty turbośmigłowe BAe--748 i Fokker 
F--27 Frlendship. W opracowaniu znajdu
j e się wersj a mieszana BAe--146 - pasa 
żersko-towarowa . Prototyp BAe--146 se
ries 100 oblatano wiosną 1981 r ., BAe--146 
Seri es 200 - w 1982 r. 

Wydłużenie u s terzenia poziomego 
Masa własna 

6,75 
20 216 
36 287 
32 590 

(6.75) 
(21 092) kg 
(40 597) kg 
(34 92G) kg 

36,34 
26,16 
8,61 

11,07 
JQ,10 
4,72 
3,56 

77,30 
3,"53 

19,32 
9,66 

15,6l 
10,03 
11,61 
9,20 
8,98 

(26,34) m 
(28,55) rn 
(8,61) n, 

(11,07) m 
(11,20) m 
(4,72) m 
(3,56) m 

(77,30) m' 
(3,53) m• 

(19,32) m• 
(9,66) m• 

(15,61) m 2 

(10,03J m' 
(11,61) m' 

(9,20) m' 
(8,98) 

Masa startowa maks. 
Masa do lądowania maks. 
Masa _ ładunku płatnego 
Masa bez paliwa maks. 
Obciążenie powierzchni maks. 
Obciążenia ciągu malcs . 
Prędkość ope racyjna 
Prędkość przelotowa 
Prędkość ekonomiczna 
Prędkość przedągnięcia z klapami 
Pułap przelotowy 
zasięg maks. 
Zasięg z -maks. ładunkiem 
Start na 10,7 m 
Lądowanie z 15 m 
Poziom hałasu 

8133 
28 350 
469,3 
3,04 
574 
805 
702 
161 

9500 
2650 
1048 
1091 
1009 

84+97 

(9979) kg 
(31 070) kg 
(525.2) kg/m' 

(3,40) kg/daN 
(555) km/h 

(778) ·km(n 
(709) km/h 
(163) km/h 

(8II0U) m 
(2293) Jem 
(2010) km 
(1615) m 
(1061) rn 

(90+ 97) dB 

H.M. 
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Boeing B-737-200 •USA • 

Sa n1olo t pasażerski 
ś redniod ys tan !Jowy 

t.ra11s portowy 

KONSTRUKCJA. Całkowicie m e talowy, 
dwusilnikm,.-y o d rzutowy dolnopłat . 

Piat. Obrys trapezowy z poszer zeniem 
p rzy kadłubie, profil Boeing , skos 25°, 
wznios 6°, kąt zaklinowania 1°. Konstruk
cja całkowicie metalowa, dwudżwigarowa 
pólskorupuwa Iail safe. W k esonie mię
dzydżwiga ro wym integraln e zb iorniki pa 
liw owe. N a n osku skrzydła między kadłu
b em a go ndolami s llników umieszczone są 
klapy KrUgera, pozostałą część noska za j
n , ują slo ty (po 3 segme nt y na każdym 
skrzydle) . Niewielk ie lotki są konstrukcji 
metalowej , na każdej z nich znajdu je s ię 
k lapka wyważająca. Ok. 800/o krawędzi 
spływu zajmują trój szczellnow e k lapy o
pra co wa n e w laboratoria c h Boeinga . Na 
każdym skrzydle znajdu j ą s ię 2 segmenty 
klap. Każdy segm ent zawieszony jest na 
2 specJalnych konsolach. Na górne j po
'.vie rzchn\ skrzydła p rzed k lanami umi esz
czone są 4-segmentowe snoilery. Spoilery 
no p 0 ln ym wych y le niu mogą speł n iać rolę 
h amulców Aero rlvnamiczn vc h . P o wysunię 
ciu klap KrUge ra . slotów i k łap tró1 -
szczelino·mvch powierzchnia noś11a wzrasta 
o ok . ~5'/o. \ V kon strukcji wszystkich oo
wierz~hn i sterow ych na skrzyd le użyto 
wypełniaczy u lowych. Na noskach sk r zy
deł znaJduje się instala cja prze ciw oblodze 
nio ·we 

Kaillub . PrZfskr0j o wa lny zbli żony do 
kołowego . Kla syczna konst rukc ja metalo 
w a oółskorupowa fall safe. W nosku kA 
dłuba osłoniętym dielektryczną koi-iulą 
mieści s i ę antena radaru. Szczelna , c i śnie
n iowa czę~ć kadłuba mi eści na nokla 
dzle górny m kahinę załogi (2 ollotów 
siedzących obok siebie ). kabin ę pasaże r ską 
nraz n omleszczr.nla nomocnicze ( nrze 1 ścia . 
toal dY. ku ch enke). Wejści e na pokład oa
s"żer skl umożli wiAja 2 narv rlrzwt u svtuo
wanP w przed ni e j I t v l ne1 cześcl k a blnv. 
Wyjścia awaryjne umi eszczone są nad 
:c-k rzvdłcn1. Pod o r zednim i drzwia mi zna1-
rluj a· się wysuwane własne schodki pasa 
żerskl P. u nieza l eżniające samol ot od wvoo
sa:tenlR na ziemne ,c:!o . Wer s 1a tran snortowa 
B-737-200C ma oonańto cJ u-;v luk ładunko
wy no le w e j stro nie karl luba . za m vkany 
•.m oszoną k u e:qrze ool<rywą . 1,ĄTnetr7e k a
hinv oa sażerskie 1 mieśc i w zależnośc\ o<t 
•.,·a r iantu wyoosażen i a on 88 d o 1P fnte li 
r,,zmleszczonych w nP ree;ach oo 5 (2-3) 
lub 6 (3-3) z prze lściem oośrodku. Wa
riantv i ,versjf' tO"wa rowe wynosażnne są 
v., urz:u:Jzenia do tP0rowani;:1 ładunku na 
n nk la rlzi e górn vm . D olnv noklad karlłuba 
mieści luk no'1 w ozi ,i nrzedniee:o. nrzennla 
komorę hap:a 7owa . nrzeJśc i e skrzyn ł::1 orzP7. 
karl lu b /z luk ami kół oodwozia e;łównee;o) 
I tvl na l<omore bagażową. Luki komór ba
J!a żo\.\·vC'h u rniP SZC'7one są no orawei st ro
n iP. k" d luba. Weiśc i e skrzydła w ka.-Jlub 
iest r. tnran nie oornfilo \.va n P. ,,, · o n r ofilowa
l'du llm ieszczonP ~a zesnołv inSta laci i h v 
iirauliczne f i klirna t vzacvine 1. W tvlnet . 
n lec i~n;<'ni owe1 C'zr>sc1 ka<' łu"a umieszczo
ne, t urhine pomocnirza (APU) . 

Usterzenie. Uste rze nie w ukla dzl <> kfa 
s v cznvm. oh3 u st<~ rzerd a sko~ne o obrvsach 
t r anezowvch . ~ tateczn ik p<;>zlomy · o zmien
" •, m kac ie zaklinow ania . Konstrukcja sta
teczników m Pta lowa nól skorunowa dwu
r. ,wle;a rowa. fail safe . Ste r y m e t'11ówe. wy
wa żon e masow o i oclclążone aerodvnamicz
n! P 1,oe;owo). N~ ohu se!!m entac h stnu 
wysokości u mieszczon e są k lapki wyważa
jące. 

SterOl'' :1 nie. Powi e rzchni e s terou,,... (lotki. 
klapy, sl oty, klapy Krligera , s poile r y, ste-

DANE TECHNICZNE (B-737-200) 

Rozpiętość 
Długość 
Wysokość 
Rozpiętość u ste rzenia 
Cięciwa skrzydła u nasad y 
Cięciwa sk rzydła na końcu 
Długość kadłuba 
Baza podwozia 
Rozsta w podw ozia 
Długość wnętrza kabiny 
Szerokość wnętrza kabiny 
Wysokość wnętrza kabiny 
Powie rzchnia skrzydła 
Wydłużenie skrzydła 
:N!:1sa \.V~a sna 
Masa starto wa ma k s . 
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r y) wych ylane są za pomocą siłowników 
h ydra u licznych, ins talacja st erowania d w u
obw o d o wa . Zmiana kąta zaklinowania sta
t ecznika poziomego oraz wychylanie · k la 
pek wyważających - e lektryczne. 

Podwozi e. 'l'rójzespołowe, chowa ne h y 
draulicznie do wnęk w skrzydłach i kadłu
bie . W szystkie zespoły z kolami bliźn ia 
czymi na g ole niach teleskopowych z a m or
tyzacją olejowo-powietrzną . Przedni zespól 
podwozia s terowany. · Na kołach głównych 
h y drauliczne h a mulce tarczowe z urządze
nie m przeciwpoślizgowym. Wnęki kół pod
wozia ·głównego są pozbawione pokr yw. 
W y miary og umie nia: przednie - 24 X 7,7, 
główne - 40 X 14 (lub 42 X 17). , 
Zespół napędowy. D w a silniki dwuprze- ' 

pływowe P ratt and W hitne y J'l'8D-9A, każ
dy ó ciągu 6450 daN. Pierści~nie w lotowe 
silników zaopatrzone w in stał'acj ę przeci w
oblodzeniową. Na wylotach silników od
wra cacze ciągu. zespół napędowy uzu peł
nia turbina pomocnicza APU G arrett-AiRe
search w tyln e j częśc i kadłuba. ' 

W konstrukcji uda ło się uzyskać dość 
znaczny stopień u nifikacj i z wcześniej szym 
B -727 - 60'/o czę~ci B-737 pochodzi z t ego 
osta tniego. B -737 dość szy bko stał się groż
nym konkure ntem D C-9, BAC 1-11 , F -28 
i s tarszyc h Cara velle . a nawet B -727, ofe 
rując lepszą <:konomikę i komfort iden
tyczny z B -727 (ten sam przekrój kadłu
ba). Poniewa ż wymagania L ufth ansy I 
United Airlines różniły się , nieco, więc od 
r azu opracowano d w ie podstawowe wer s je 
samolotu: B-737-100 (Luf tha n sa) i B-737-200 
(UAL) z kadłubem przedłużonym o 1,93 m. 
w dość krótkim czasie liczba odbior ców 
B -737 wzrosła do kilkudzi esięciu, opraco
w ano też nowe wersje i warianty sa molo
tu. B-737 można uzać za protoplastę k la sy 
a e robusów średniego i małego za sięgu (tj. 
ob<jcnyc h A-300/310/320, B-767) . Najważniej
sze z o pr acowa n ych we r sji to : 

- B-737-100 wersja podstawowa dla 
Lufthansy, naj ba r dzie j zbliżona do proto
t ypu, 

- B-737- lOOC (C - : Convertible ) - wer
sja kombinowana , pasażersko-towarowa, 
dodan e du że drzwi z lewej st rony kadłuba, 
ła dunek p latriy 12 700 kg , • 

Instal a cje. Paliw o w a - in tegral n e zbior
niki skrzydłowe o łącznej pojemności 
19 550 I. insta lac ja przystosowana do n a
pełniania ciśni eniowego (wydat e k orze pły
w u J.8,9 1/ s). Olejo wa - poj emność zbior
ników 14,5 l. E lektryczn a - prąd sta ły 
28 V, zmienny trójfa zowy 115/200 V 400 Hz, . 
2 prądn ice na silnikach , prądnica a wa ryj
na-pomocnicza napędzana turbiną APU, 
aku mulatory niklowo-kadmowe. H vdraul!c z
na - c i śn i eni e r obocze 20,6 MPa, dwu
ob wodow a . K·limatyzacyjna - zapewnia od
powiednie pa rametry powietrza w ciśni e
niowej części kadłuba, umożliwia uzyslrn
ni e nadciśnienia 5,2 kPa. Przeciw oblod ze
nio wa - noski skrzydeł oraz pie rścienie 
w lotowe silników ogrzewane gorącym po
wiet r zem z upustów sprężarek s iln ików. 

, - B -737-lOOE (E - Executive) - wersja 
o zwięk szonym zasięgu, 25-miej scowa z 
l uksu sowym wyko{1czen ie m wnętrza, 

- B-737- JOOM (M - Military) - w ie loza
da niowa w e r s ja woj skowa, najczęściej wy
korzystywana do p r zewozu r annych (46 
o sób na noszach i p e r sonel medyczn y ). 

Wyposażenie. Radar m e t eorolokiczny, 
zdwojony system na'N;ga cyjny, zdwojon y 
zestaw przyrządów pokładowych, syst e m y 
łączności r adio w e j i wewnętrznej . VOR/ILS, 
DME, radiowysokościomierz . kalkulator 
centr a lny . T ypy wyposażenia zależne o d 
wyma!(ań zamawiaiacego . 
ąozwOJ KONSTRUKCJI. 'B-737 p roj ek

towano ooczątkowo d la dość specy ficznych 
wymagań linii Lufthansa . O bok Lufthansy 
zna lazł się drug\ odbiorca - amerykań 
sl<l e linie Unite d Airline s. Po uzyskani u 
opc ji na 50 samolotów (liczba ta stanowi ła 
p r óg oołacalności realizacji całego prog r a 
mu) późną jesie ni ą 1964 r. rozpoczęto za
krojone ' na, szeroką skalę p race konstruk
r:yj n e (zat rudniono 1400 osób, w ciągu 
p ie r wszego rol<u p race oochlonęły 1,6 m l n 
rbg I 5 t ys. h badań tunelowych) . P roto
typ ukończono j esienią 1965 r ., przez na
stqpnych kilkanaście miesięcy wyposaża no 
!(O i przeorowadzano pie rwsze próby na
ziemne. Oblot odbył si ę 9 kwietnia 1967 r. 

- B -737-200 we r s ja dla United Airli-
nes, przedłużony kad łub, silniki P W JT8D -9, 
oblot 8 sie rpnia 1967 r., 

- B - 737-222 wa riant wersji B -737-200, 
zamó w iony przez · U AL w liczbie 75 egz., 
dostarczany do końca 1967 r ., 

- B -737-247 - war iant B -737-200 zamówio
ny przez W e st e r n Airlines (30 egz.) , 

- B-737-214 - wa r iant B-737-200 zamówio
ny prze z Pac ific South west Airways (10 
egz.), 

- B -737-200C - przedłu żony odpowiednik 
B-737-lOOC, 

- B -737-200QC (QC - Quick Change) -
wariant przystosowany do przewo zu ładun
ków na pal etach z możliwością szybkiej 
zmiany wer s ji tow arowe j na pa sażerską. 

- T - 43A wersja wojskowa B-737-200 
p rzezna czona do szkolenia na w igatorów; 
powiększony "zasięg (dodatkow y zb iornik w 
kadłubie) , zmniejszona liczba okie n i 
drzwi, 

- B-737-300 przedłużony kadłub, ca-
łość zbliżona do wer sji B -737-200, pie rwsza 
odpowiedź Boeinga na Airbu s A-300 ; sil
niki CFM-56, zmodyfikowane sloty, 

- B-737-400 kolejn e przedłużenie ka-
dłuba (o 2,54 m w stosunku do B -737-300), 
poszerzone lotki i k lapy, przed łużone slo
t y, zmienion e ko1icó wki skrzydeł . W opra
c ow aniu od 1982 r . 

Masa do lądowa nia maks. 
Masa b e z paliwa 

46 720 kg 
43 091 k g 
15 445 k g 
575.5 k g/m' 

28.35 m 
30,53 m 
11,28 m 
10,97 m 

4,71 m 
1,60 m 

29,5.4 m 
11 .38 m 
5.2~ m 

20.88 m 
3,52 m 
2,18 m 

91,04 m' 
8.83 

27 646 k ~ 
52 390 k g 

Masa ładunku płatnego 
Obciążenie pow ie rzchni 
Obciążen ie ciągu 
Prędkość o peracyjna maks. 
Prędkość e konomiczna 
Prędkość po"zloma m aks. 
Prędkość przelo towa 
Prędkość przeciągnięc ia (z klapami , ma sa 

m aks. d o lądowania) 
Start n a 10,7 m 
Lądowanie z 15 m 
zasięg normal ny 
Promień zakrętu na ziemi 
P oziom hałasu 

4, 08 k g/daN 
0,84 Ma 
0,73 Ma 
943 1<:m/h 
92-, km/h 

184 km/h 
?073 m 
1341 m 
4262 km 
17,6 tn 

95,3-i-192,4 EPNdB 

H .M. 
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Metoda pomiaru części pro iłowych 
wspomagana komputerem 

na przykładzie łopatek turbin i sprężarek 

Dr inż. KONRAD ŁUBKOWSKI 
Mgr inż. SŁAWOMIR TOPOLSKI 
Politechnika warszawska 

Łopatki sprężarek i turbin są częściami o skomplikowa
nych kształtach przestrzennych. Konstrukcyjnie składają 
się z części mocującej - zamka oraz profilowej - pióra. 
Pióro łopatki ma konfigurację przestrzenną , na ogół jes t 
zwymiarowane przez podanie wymiarów współrzędnych 
punktów profilu na kolejnych przekrojach równoległych 
do podstawy (rys . 1). 

Operacja kontroli wymiarów łopatki sprowadza się do 
zmier zenia w kolejnych płaszczyznach punktów leżących 
na profilu łopatki i porównania z wymiarami rysunkowy
mi, a także sprawdzenia położenia danego przekroju wzglę
dem zamka. 
· Operacje kontroli nie mogą być wykonane konwencjo_~ 

nalnymi przyrządami mierniczymi i od początku produkcJt 
silników turbinowych powstawały specjalne przyrządy po
miarowe do pomiarów i kontroli łopatek. Najszerze j stoso
wano przyrządy, w których operacji kontroli dokonywano 
przez porówpanie łopatki mierzonej z wzorcem. Najprost
szy, a zarazem najczęś~iej stosowany przyrząd poka~ano 
na rys. 2. W przyrządzie t ym sztyw na rama wyposazona 
w wodzi k opierała się nim o mierzoną łopatkę, w drugim 
ramieniu r amy zamocowany czujnik zegarowy lub induk
cyjny śl izgał się po wzorcu łopatki. Przed pomiarem ukłp.d 
mu siał być wyzerowany w t en sposób, że zamiast _ łopatki 
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r CłichqMlil! zarf/SU profilu pióro 
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Rys . 1. Rysunek k oustrukcyjny lopntki turbiny 
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mocowano również wzorzec i ustawiano wskazania czujnika 
na zero. Wadą tego systemu jest konieczność wykonania 
dwóch wzorców w metalu dla każdego typu łopatki oraz 
otrzymywanie jedynie odchyłek od zarysu nominalnego . 
Równocześnie jednak pomiar jes t prosty i szybki i może 
być s tosowany na stanowisku pracy. 

Wykonywanie wzorców w metalu jes t bardzo praco
chłonne i kosztowne, a poza tym wzorce należy również 
jakoś zmierzyć. 
Następne przyrządy t ypu optycznego i optomechaniczne

go porównywały zarysy poszczególnych przekrojów z t eo
r e tyczn ym zarysem za pomocą specjalnego układu optycz
nego (rys. 3) . Stolik pomiarowy wyposażony jest w dwa 
współosiowe sworznie oraz w płytkę szklaną z dokładnie 
naniesionymi okręgami, przez którą przechodzi promień 
świetlny. Obraz krążka za pomocą systemu soczewek po
dawany jest na nieruchomą płytkę , na której naniesiony 
jes t zarys nominalny danego przekroju . Prowadząc stolik 
tak, aby sworzeń ślizgał się po powierzch n i 'łopatki , na 
ekranie otrzymamy obraz siatki u stawionej względem za
r ysu - nominalnego. Jeżeli łopatka mier zona ma np. miej 
scowe zagłębienie, to na ekranie siatka nasu nie s ię n a 
zarys łopatki. Przyrząd t en jest bardziej uniwersalny od 
poprzedniego, gdyż można mierzyć ró-ż.ne t ypy łopatek 
wkładając odpow iednie płytki z zarysa mi nominalnymi. 

W produkcji seryjnej szeroko stosow-ano również przy
rządy „kasetowe" (rys. 4) z szeregiem czujników zegaro
wych, indukcyjnych, a nawet pneumatyczn ych, które p o 
uprzednim ustawieniu na zero na łopatce wzorcowe .i ,vska
zywały od chyłki mierzone j łopatki w wybranych punktach. 

Jak widać, we wszystkich tych metodach 1stniala ko
nieczność wykonania wzorca. Pojaw ienie się nowej gene
racji przyrządów pomiarowych, t zw. m aszyn pomiarowych 
sterowanych komputerami , zmieniło technikę pomiarów, 
usuwając konieczność wykonywania wzorca materialnego. 
Łopatkę możemy zmierzyć w zadanym układzie współrzęd
n ych za pomocą maszyny pomiar owej, a także porównać 
uzysk ane w yniki z wzorcem - w tym przypadku z wpro
wadzonymi wcześnie; do pamięci komputera współrzęd , 
nymi punktów profilu, z założonym polem tol erancji w 
postaci kwadratu luh okręgu . Uproszczony wygląd trój
współrzędnościowe j maszyny pomiarowej pokazano na 
rys. 5. 

Opis opracowanej metody [3] 

Zastosowano tu jednocze~nv pomiar koryta i grzbietu 
pióra. Łopatka zamocowana jest w specjalnym uchwycie 
dającym możliwość dokładnego ustawienia w układzie ba
zowym współrzędnych. Uchwyt ten ponadto pozwala na 
7.akładanie różnych zamków, a więc i na pomiar różnych 
łopatek. 
Należy teraz wybrać lokalny układ współrzędnych gwa

rantujący nieprzekroczenie zakresu układu pomiarowego 
(rys. 6). W układzie lokalnym u stawia się 7estaw pomia
rowy, który należy wyzerować. Obracając łopa tkę . wokół 
osi Z 1 układu lokalnego, powoduje s ię przesuwan;e koń
cówek układu pomiarowego po korvcie i grzbiecie p ióra. 
Należy zauważyć, że płaszczyzna X 1Y 1 układu lokalne!'!o, 
a więc i urządzeń pomiarowych, · u stawiona jest w ściśle 
określonym położeniu (prżekroju pomiarowym). 

Obrót ) opatki następnie co pewien kąt (np. co 5°) u sta
wiany na przyrządzie. W każdym położeniu kątowym pióra 
dokonuje się odczytu wychyleń zestawu pomiarowego. 

Po przejściu czujników przez całą powierzchnię łopatki 
następuje przesunięcie układu p omiarowego do następnej 
pła szcz:vzny (pr zekroju) . W t en sposób można dokonać po
miaru łopatki w wielu przekro jach (np. co 5 mm): wychy
lenia wskaźn ików zestawu pomiarowego dla każdego prze
kroju są notowane. 
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Po dokonaniu pomiaru {położenie przekroju, kąt . obrotu, 
wychylenie wskażników) wyniki wprowadzone są do kom
putera, który dla każdego przekroju łopatki kreśli na urzą
dzeniu graficznym teoretyczną krzywą, po której powinien 
porusrnć się środek kulki końcówki pomiarowej. Kreślone 

nie) . Rozwiązania problemu można dokonać zakładając, że 
dysponujemy dokładnie zdefiniowanym pod względem ma
tematycznym k ształtem pióra łopatki. 

-L-4-~~ 
a I ~ f 

..L-0-_ n <f> 
~ . 

Rys. 2. Schemat przyrządu do pomiaru od
chyłek części profilowej łopatki: 1 . - ło
patka mierzona, 2 - wzorzec 

Rys. 3. Schemat przyrządu optomechanicz
nego . do kontroli pióra łopatki: 1 -
sworznie pomiarowe, 2 - stół, 3 - płyt
ka szk lana z okręgami, 4 - lampka, 5 -
układ soczewek, 6 - płytka z zarysem 
nominalnym przekroju, 7 - soczewka, 8 -
zwierciadło płaskie 

Rys. 4. Przyrząd kasetowy do pomiaru 
profilu pióra !opatki 

Rys. 5. Wspólrzędnościowa maszyna pomiarowa z urządzeniami 
peryferyjnymi: 1 - stół, 2 - końcówka pomiarowa - tester , 
3 - układ sterowania i odczytu wskazai1 

Rys . 6. Schemat opisywanej m etody pomiarowej: x 1, y 1 - ryąun

kowe współrzędne profi lu w danym przekroju 

są także w odpowiedniej skali krzywe pola tolerancji wy
konanią pióra. Na ten rysunek nakładane są punkty po
miarowe (rys. 7). Otrzymuje się w ten sposób rysunki dla 
każdego przekroju pomiarowego, na podstawie których 
można ocenić dokładność wykonania łopatki. Na rysunku 
pomiarówym naniesione są położenia środka kulki koń
cówki pomiarowej, ponieważ leżą one w jednej płaszczyź
nie (płaszczyźnie przekroju). Nie można narysować punk
tów styku kulki pióra (czyli faktycznego kształtu łopatki) , 
gdyż leżą one na powierzchni zdeterminowanej kształtem 
łopatki (rys. 8) . Rysunek ten byłby więc niedokładny. 

Pozosta'je problem wyliczenia teoretycznego położenia 
środka kulki końcówki pomiarowej przy założeniu, że po
rusza się ona w płaszczyźnie, a kształty zarówno kulki, jak 
i łopatki są przestrzenne (czyli, jak to widać na rys. 8, 
linia łącząca punkty styku kulki i powierzchnie nie leży 
w płaszczyźnie przekroju ani w jakiejkolwiek pła~zczyź- , 
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Stosując nowoczesne metody projektowania definiuje się 
k ształt łopatki właśnie w ten sposób. Konstruktor za po
mocą komputera ·,,pokrywa" pióro łopatki płatkami po
wierzchniowymi o ściśle określonych równaniach [4, 5]. 
Mając zaś określony kształt łopatki w postaci tradycyjnej, 

~~y1is::~r:ezęs~~e~un;r'OC~-;f bi;~;cc:w~~1~k~~ja~~ii~i~= 
nice Warszawskiej) przejść na wyżej wspomnianą postać 
powierzchni pióra [7]. Do tego systemu wprowadza się 
odpowiednio dane współrzędnych punktów w przekrojach 
zamieszczone na tradycyjnym rysunku konstrukcyjnym 

XA -
Rys. 7. Wynik pomiaru profilu w danym przekroju u zyskany 
na urządzeniu graficznym - plotterze, grafoskopie itp.: 1 -
teoretyczne krzywe środków kulki pomiarowej, 2 - pole tole
rancji 

Rys . 8. Styk końcówki pomiarowej z powierzchnią mierzoną . 
Punkty styku kulki z powierzchnią !opatki w ogólnym przy
padku nie leżą w pła szczyźnie pomiarowe j (przekroju); 1 - pióro 
łopatki, 2 - płaszczyzna przekroju, 3 - krzywa środków kulki 
4 - krzy wa styków kulki z łopatką ' 

łopatk i. Na tej podstawie system buduje powierzchnię 
składającą się z płatków zdefiniowanych na czterech punk
tach narożnych. Płatki te łączą się w płynną powierzchnię 
przy zachowaniu ciągłości na krzywych łączenia zarówno 
pierwszych, jak i drugich pochodnych. · 
Każdy płatek zapisywany jest w pamięci komputera w 

zunifikowanej formie (rys. 9): 
PT(u, w) =;[u3 u2 u1 u0] [P) [w3 w2 w 1 wO]T 

gdzie macierz [P] wyliczona jest: 
. [P] = [A] [PX] fAf 

Macierz [A] zapewnia płynne połączenie płatków w po
wierzchnię . . Macierz [PX] natomiast zawiera dane o współ-
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rzędnych punktów narożnych, dane o pochodnych cząstko
wych powierzchni płatka w kierunku u i w w punktach 
narożnych oraz dane o pochodnych m ieszanych w tych 
punktach. 

T(u w/ 
w i:: 

--::::::=,...__~~ ~/::,;: 

a~rru.w)f.•·• .,., 
tJ PT(u.wJ/"" ' 

JW w•O 

Rys. 9. Płatek powierzchniowy - oznaczenia 

Mając zdefiniowany w ten sposób kształt pióra łopatki , 
można wyliczyć współrzędne punktów styku, a następnie 
współrzędne punktów środka kulki końcówki pomiarowej: 

(1) 

Jest to wektorowy wzór na wyliczenie punktu środka 
k ulki p., = [x.y.z0 ]. We wzorze tym P• = [x,y,zćj jest wek
torem położenia punktu styku, ji-,. jest jednostkowym 
wektorem normalnym do powierzchni pióra, a R1c jest 
promieniem kulki. 

Wektor p-,. jest wyliczany ze wzoru: 

ji-,. = Vu X Vw nQrmal izowane (2) 

gdzie wektory Vu i V,o są wektorami stycznymi do po
w ierzchni łopatki w kierunkach u i w w punktach styku. 
Współrzędne tych- wektorów wylicza s i ę ze wzorów: 

Vu = (3 u; 2u! "~O[ [P] [w!w!w!w~]T 

V,o = [1t~u!u!u~] [PJ [3w!2w!w~ O]T 

Punkt styku natomiast jest wyliczany z równania płat
ka i ma współrzędne: 

p, = [u!ii! 1t! u] [Pl [w!w~w~w~]'l' 

Mając równa n ie piaszczyzn przekroju: 

Ax + By + Cz + D = O (3) 

można wyliczyć punk t P0 taki , że spełnia równanie (1) 
i (3) rys. 1 O). 

2 

'v,; 

Rys. 10. Wyznaczenie punktu styku P s: 
l - pióro łopatki, 2 - płaszczyzna prze-
kroju , 
Rys. ll. Wyznaczanie punktów tolerancji 
PIN• PouT· Zadana tolerancja wykonania 
pióra w kierunku wektorów V I N i V our' 
l :_ pióro łopatki, 2 - płaszczyzna prze
kroju, 3 - kulka ► 

Kolejne punkty Po wyliczane są co 0,1 mm. Daje to na 
rysunku gładkie krzywe. Gęściej sze wyliczanie tych punk
tów mija się z celem, ponieważ wartość 0,1 mm jest śred
nią wartością grubości linii urządzeń kreślących. 

W opisywany wyżej sposób można otrzymać linię teore
tyczną środków kulki końcówki pomiarowe j. Na rysunek 
naniesione są dwie krzywe pola tolerancji. Wyliczane są 
one z rzutowania wartości tolerancji pomnożonej przez 
odpowiednią skalę, w kierunku prostopadłym na płasz
czyznę przekroju (rys. 11). 

Przeprowadzony tu będzie przykładowy rachunek punktu 
PIN= 

PIN= Po + VT 
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gdz ie wektor 
vr = VIN +VP 

wektor V IN natomiast jest wyliczony ze skalowania i ukie
runkowania jednostkowego wektora normalnego do po
wierzchni (2): 

VrN = - I N -S ·v„ 
gdzie: 

I N - wartość tolerancji w głąb materiału , 
S - skala rysunku pola tolerancji. 

Wektor V; jest wyliczony z odpowiedniego wyskalowania 
jednostkowego wektora płaszczyzny przekroju Vp z odpo
wiednim jednak jego ukierunkowaniem: 

v; =- D·vp 
gdz·e D jest odległością punktu p, od płaszczyzny prze
kroju. Odległość ta może być dodatnia lub ujemna w za
leżności od tego, w której półprzestrzeni leży punkt Pr 

D= VIN ·Vp 
lvpl 

W ten sposób określane są dla każdego punktu Po 
punkty PIN i Pour tworzące krzywe pola tolerancji. 
Pozostało jeszcze wyliczenie punktów pomiarowych 

(rys. 7), gdyż, jak podano wyżej, do komputera są wpro
wadzane tylko wychylenia wskaźników zespołu pomiaro
wego. 

Wyliczenia punktu pomiarowego dokonuje się wg wzo
ru (rys. 12) : 

gdz ie : 
PL - punkt początku układu lokalnego, 
R0 - promień zerowania zespołu p_omiarowego (liczony 

w kier unku w ektora ji-0 ), 

RJ< - promień kulki końcówki pomiarowej, 
D - wartość w ychylenia wskaźnika pomiarowego, 
Vo - jednostkowy wektor ki erunkowy pomiaru mający 

w układzie lokalnym współrzGdne : [cos a, sin a , O] (a -
kąt pomiaru). 

Gdy zostaną wyliczone wszystkie punkty pomiarowe, 
komputer nanosi je na wyrysowane pola tolerancji z odpo
wiednim skalowaniem odchyleń od położeń teoretycznych. 

Opisana wyżej metoda jest półautomatyczna, gdyź wy
maga notowania odchyle11 wskaźników pomiarowych 
i wprowadzania ich do komputera . Stosując jednak auto
matyczne czujniki w zespole pomiarowym, można wpro
wadzić te dane do komputera bezpośrednio. Skraca to 
wydatnie czas pomiaru oraz eliminuje możliwość pomyłek 
przy odczyc ie wprowadzaniu wychyle11 do komputera. 

Rys. 12. Schema t zerowa nia przyrządu 
przed pomiarem 

Program pomiarowy opracowany jest na komputer 
PDP-11 lub SM4 z systemem operacyjnym RSX-llM. Jako 
urządzenie kreślące wykorzystany jest pisak XY firmy 
Tektronix. Przy niewielkich przeróbkach programu można 
zastosować inne urządzenie graficzne, jak plotter firmy 
Siemens, Xynetix, Calcomp itp. [6]. 
Dokładność pomiaru w opisywanej metodzie determino

wana jest dokładnością ustawienia układu lokalnego i do
kładnością kulki• ko1icówki pomiarowe j. Wyeliminowane 
są natomiast błędy wynikające z przestrzennego zakrzy
wienia łopatki, które były nie do ominięc ia w metodach 
konwencjonalnych. 

Ltt. na II s. ok!. 
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OJEKTY 

Gates Learjeł/Piaggio GP-180 
• USA/Włochy • 
Lekki turbośmigłowy samolot służbowy 
o niekonwencjoualnJm układzie 

W kwietniu l il85 r. ma wystartować' do pierwszego lotu 
prototyp · turbośmigłowego samolo,tu służbowego Gates 
LearjetiPiaggio GP -180 o nietypowym układzie. Prace pro
jektowe nad samolotem rozpoczęła przed pięciu laty firma 
Piaggio, opierając się na rozległych badaniach teoretycz
nych i tunelowych - ostatnio w przydźwiękowym tunelu 
firmy Boeing w Seattle - i przewidując zastosowanie 
najnowszych materiałów i rozwiązań konstr ukcyjnych. De
cyzja firmy Ga tes Learjet przystąpienia do współpracy 
z firmą Piaggio zos tała podjęta po analizie wielu innych 
projektów. 

Samolot GP-180 ma dwa turbinowe silniki śmigłowe"'za
budowane na skrzydłach w uk~adzie pchającym. Płat 
o dużym wydlużenrn, bez skosu, jes t zamontowany za ka 
biną pasazerską , powyżej osi kadłuba·. W związku z takim 
usytuowaniem płata zastosowano usterzenie typu ·1 ' ze skoś
nym s tatecznikiem wysokości i dodatkow y płat z przodu 
kadłuba. Przedni płat wytwarza dodatkową siłę nośną 
i pomaga w wyważeniu samolotu. Klapy na krawędzi 
spływu przedniego płata są sprzężone z klapami płata głów
nego w celu przeciwdziałania pochylaniu „nosa" w 'chwili 
wypuszczenia głównych klap. Zastosowanie konwencjonal
nego us terzenia pozwoliło na zoptymalizowanie przedniego 

- pła ta jako . elementu działającego ustateczniająco w szero
kim zakresie warunków lotu oraz na zmniejszenie po
wierzchni, a tym samym oporu głównego płata. Przedni 
pła t ma lekkie ujemne V , rozpiętość 3,28 m, powierzchnię 
2,19 m2 i wydłużenie 4,92. Kadłub o przekroju kołowym 
zap ewnia wi<:ksze poprzeczne wymiary kabiny niż w przy
padku obecnie użytkowanych śmigłowych samolotów służ
iJowych: szerokość 1,83 m i wysokość 1,75 m. Różnica 
ciśnień w kabinie wynosi 0,62 daN/cm2• 7-osobowa kabina 
z pomieszczeniem bagażowym (za tylną przegrodą) o obję
tości l,19 m 3 ma układ standardowy. Do napędu wybrano 
silniki Pratt Whitney PT6A-61 o mocy startowej ograni
czonej do 523 kW (710 KM). Pojemność zbiorników pali-
wowych wynosi 1514 1. · 

Da1w techniczne 

Rozpiętość 
Długość 
Wysokość 
P)wierzchni<l płata głównego 

13,84 m 
14,17 m 

Nosowa część kadłuba, przedni płat, gondole silnikowe, 
krawędź spływu głównego płata łącznie z lotkami i klapa
mi, całe usterzeme i małe pletwy na ogonowej części 
kadłuba będq wykonane z laminatów. Firma Piaggio jest 
odpowiedzialna za opracowanie i produkcję głównego pła
ta, gondoli silnikowych i usterzenia z tylną częścią kadłu
ba, a Gates Lear jet - za środkową i przednią część kadłuba 
z przednim płatem. Pierwszy prototyp m a być gotowy do 
lotu w kwietniu 1985 r., a drugi -- we wrześniu. Rozpo
częcie dostaw samolotów seryjnych przewiduje się na paź
dziernik 1986 r. Dzięki swej duże j prędkości przelotowe j 
samDloty GP-180 mają wypełnić lukę między obecnie eks
ploatowanymi slu.i:bowymi sa molotami śmigłowymi i odrzu
towymi. 

Masa samolotu pustego z jednym pilote m 
Masa paliwa 

3,93 m 
15,79 m2 
29UJ kg 
1216 kg 
4445 !{g 
4223 kg 

cd. ze s. 14 

79 -- s tr ze lać, prowadzić ogień ; 

odpala ć (r akietę ) ; zapala ć; 

uruchmn iać (się) (o silni 
ku) 

80 - zapa lić się 

81 - ulegać zniszczeniu przez 
ogień 

82 - gasić ogień 

eJ - odchylać się okresowo, 
wykonywać wahania kie
runkowe, myszkować; l e
cieć zygzakiem (1. ,. żmij

ką") 

84 - zabudowywać , montować; 

mocować, łączyć; modyfi
lwwać; dopasowywać 

85 - wyposażać (w coś); za1,u -
1 dowywać (coś) 

86 - mocować , ustala ć ; usuwać 

usterki; przerabiać; okre
ś lać położenie -
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Masa do starb maks. 
Masa do lądowania maks. 
Prędkość · maks. 
Prędkość przelotcwa maks. 
Prędkość przelotowa ekonomiczna 
W znoszenie maks. 

740 km/h 
644 km/h 
593 km/h 
18,5 mis 

Pułaµ 1Jżytkowy 12 500 m 
Długość startu t~a 15 m 735 rn 
Długość lqdowania z 15 m 
Zasięg z 4 pasażerami i rezerwą paliwa IFR 

610 m 
:!380 km 

87 - znajdować się na trawe r
sie punktu rac! ionawiga cy j 

nego 
88 - z. nad punktem rad iona-

wigacyjnym 
89 - określa ć położenie 

90 - zapalać 

91 - (z)ga snąć (o silniku turb i
nowym) 

9~ - zbijać plomiet't, zdmuchi
wać p. 

93 - wypuszczać "klapy, wychy
lać k. 

94 - chować k. 
95 - wyrównywać (to r lotu 

przed lądowaniem) 

96 - spłaszczać 

97 - przechodzić do lotu pozio
mego (po nurkowaniu lub 
wznoszeniu) 

98 - włączać (np. r efl ektor ) 

W .K. 

99 - migać (o lampce); drżeć (o 
w s l<a zówce przy r ządu) 

100 - prze rwać lot (awaryjnie) 
101 - kontynuować lot 
102 - sta ć się niesterownym w 

Io.cie (o samolocie) 
103 - k ierować samoloty n a inne 

lotnisko 
104 - wykonywać lo t rejsowy 
105 - wypuszczać cło lotu 
106 - powróci ć cło s tanu lotu po-

z iomego 
107 - utrzymywać lot poziomy 
108 - przerwać lot 
109 - pływać; trzymać się na 

wodzie; spuszczać na wodę 
110 - le cieć lot e m ś li zgowym; 

utrzymywać s i ę w powie
t rzu 

K.D . 
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MAGlZYN TEeH'NOLOGl-• 
PRZEMYSłU LOTNICZEGO I SILNIKOWEGO 

Wpływ charakterystyki osełek i płynów obróbkowych 
na wyniki gładzenia cylindrów ze stali 38HA 

Dr inż. JACEK K. MWHALSKI 
Politechnika Rzeszowska 
Instytut Budowy Maszyn 

1\a wyniki gładzenia wpływa kilka czynników, wśród 
których duże znaczenie mają czynmki związane z osełką , 
pły:iern obróbkowym i obrabianym materiałem. Charakte
rystyka osełk i obejmuje; typ i wymiary, gatunek i rodzaj 
ścier niwa , wielkość ziarna, twardość, strukturę (koncen
trację diamentu), rodzaj spoiwa. 

Typ osełek dobiera się w zależności od wielkości geo
n,etrycznych głudzor,ego cyiindra i odmiany kon~trukcyj
uej gładzaka. Osełki do gładzenia mają najczęściej prze
krój :{wadratowy, prostokątny, okrągły lub są rodzajem 
segmentów d iamentowych uformowanych w kształcie pro
stopadłościanu m11jącego powierzchnię / roboczą w postaci 
wycinka waica o krawędziach na ogół równoległych. Wy
miary osełek określa ich trwałość oraz średnica i długość 
obrabiant;)go cylindra. 

Gatunek i rodza j ścierniwa dobiera się w zależności od 
właściwości obrabianego materiału, rodzaju obróbki i in
nych cech o o,ełek. Do gładzenia stali zaleca się głównie 
elektroko '.·und szlachetny. Obecnie istnieje tendencja sto
sowama węglika krzemu zielonego do obróbki zgrubnej 
i wykańczaJącej oraz diamentu naturalnego i syntetycz
nego. 
Wielkość ziarna dobiera - się w zależności od wymaganej 

wydajności, dokładności wymiarowo-kształtowej, właściwo
ści warstwy w ier zchniej. W warunkach mikroskrawania 
ze zwiększeniem wielkości ziarn wzrasta wydajność, lecz 
wzrasta przy tym i chropowatość powierzchni. Podczas 
wygładzania wpływ ziarnistości na chropowatość po
wierzchni, wydajność, zużycie osełek jest niewielki. 
Twardość jest jedną z najważniejszych właściwości ose

łek . Zwiększenie twardości osełek wpływa na zmianę 
warui.ków gładzenia z mikroskrawania na wygładzanie. 
Is tnieje więc konieczność precyzyjnego doboru twardości 
oraz stosowania właściwej metody i warunków jej po
miaru. 

Rodzaj spoiwa jest jedną z ważniejszych właściwośc i 
o sełek, decydujących o ich zdolności skrawnej . W pro
dukcji osełek ściernych znalazła zastosowanie większość 
spoiw ujętych w PN-72/M-95100. Zalecane są najczęściej 
spoiwa :i:ywiczne Zfi! względu na uzyskiwanie większej wy
dajności, jak i mniejsze j chropowatości powierzchni, 
zwłaszcza materiałów ciągliwych. Dla osełek z warstwą 
diamentową największe zastosowanie maJą spoiwa meta
lowe. 

Oprócz przedstawionych właściwo~ci fizykomechanicz
nych osełek, istotny jest kształt ścierniwa , rodzaj nasyce
nia, technologia wykonania. 

Rudzaj płynu obróbkowego, jego intensywność, czystość, 
sposóo doprowadzenia do obszar u styku osełek z materia
łem obrabianym decyduje o wynikach gładzenia . Jak wy
kazuje praktyka, niewłaściwe stosowanie płynów obr óbko
wych stwarza wiele problemów produkcyjnych. 

Gładzenie cylindrów o różnych właściwościach 
mechanicznych 

Gładzenie cylindrów roztaczanych sprężarek powietrz
nych o twardości tulei 19+47 HRC ze stali 38HA prze
prowadzono osełkami z warstwą diamentową D 100/80 75 M 
produkcji FMS Grodzisk Mazowiecki i osełkami 89A150S4B8 
firmy Tyrolit. Gładzenie prowadzono przez 60 s z para
metrami; prędkość obwodowa Vo = 0,62 mis, prędkość pro
stoliniowo-zwrotna Vw = 0,20 m/s, nacisk jednostkowy p = 
= 1,09 MPa. Płynem obróbkowym b_yla nafta z dodatkiem 
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200/o ole ju maszynowego 10 o wydatku 0,00033 m 3/ s. Uzy
skane wyn ik i badań (rys.) wskazują, że wskaźniki prze
b iegu i wyniku gładzenia dobrze charakteryzuje twardość 
stali. Zwiqkszenie twardośc i stali powoduje zmniej szenie 
składowej osiowej P w i obwodowej P 0 s iły skrawania, jak 
i zmniejszenie wydajności obróbki Qm, Chropowatość po
wierzchni zarówno podczas gładzenia osełkami z warstwą 
diamentową, jak i osełkami ściernymi ulega poprawie. 
\\'ydajno~ć gładzenia osełkami z warstwą diamentową stali 
o twardości 19+47 HRC jest średnio o 500/o większa od 
wydajności i gładzenia osełkami ściernymi o tej samej 
wielkości ścierniwa . Największe różmce wydajności Qm 
wystqpują dla stali o większe j twardości. Wraz ze zwięk
szeniem t\vardości stali, zużycie osełek ściernych ulega 
zmmeJszeniu. Do . twardości 31 HRC zużycie osełek 
89A150S4B8 jest mniej sze od wydajności gładzenia, nato 
m iast dla większej twardości przekracza wydajność gła 
dzenia. Przedstawione zmiany wydajności Qm, zużycia 
osełek Qv, chropowatości Ra wpływają na zmniej szenie 
objętościowej wydajności względnej Kv i wskaźnika do 
boru warunków gładzenia We ze zwiększeniem twardości 
stali. Objętościowa wydajność względna jest ilorazem wy
dajr:ości gładzenia i zużycia osełek, zaś wskaźnik doboru 
waru nków gładzenia przedsta w ia iloraz obję to ściowej wy-

a) 
P,J/,, Qm, 

N ""!ff,,,'_,, 
IT----,--- - -.-- --- ~ Ra, 
H ""sc----+-----+----...j.._j ~m 

4. 0,006 

350 0,005 

280 o. 00'1 

2-fD 0,003 

-140 0,002 

70 0,00-f 

b) 

P., ,P,,, Qm,Qv, 
N ~ .. Ra, Wt, 

µm ~ 

0,()06 
Kv, 

2/1 ~ 

350 2,0 2,5 

280 1,6 2,0 

2-f0 0,003 1,2 1,5 

140 ae 1,0 

7D 0.4 0.5 

20 JO 'IO HRC 50 

R ys. Zależność wskaźników przebiegu i wyniku gładzenia od 
twardoś ci sta li: a) gładzeni e osełkami z warstwą diamentową 
D 100/80 75 M, b) gład zenie osctl<ami ściernymi 89Al50S4B8 
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ciajncś ci wzgiędnej 
wyrói nikiem R a. 

chropowatośc i powierzchni określonej 

TAUUCA 1. Wpływ lwardości osełek z 99A i 99C na wokaźniki gładzenia 
, 

Nacisk 
Nr ose łek Oznaczen.i c osc lt:k Twurd ogć jednost. 
śc i ernych ści ~rnych ose ł ek , p, Prod uce nt 

HHF MPa 

l 9A-F360/23-F-8-V 59 0,1 3 FMS ~ 'upieuica 

2 99A-F360/23-H-8-V 80 0,22 · 
" 

3 99A-F360/23-J-8-V 86 0,2 3 
" 

4 99A-F360/23-L-8-V 94 0, 23 .. 
5 99A-F360/23-Q-8-V 100 0,05 

" 
6 99C-F360/23-I-8-V i6 I 0,12 

" 
7 99C-F360/23-I-8-V 82 0 ,14 " 
8 99C-F360/23-J-8-V 92 0,20 .. 
9 199C-F360/23-llf-8-V 95 0,20 " 

10 99C-F360/23-llf-8-V 104 0,20 .. 
Il 99C-F360/23-0-8-V llO 0,74 .. 

Gładzenie osełkami ściernymi z 99A i 99C 
o różnej twardości 

Obrabiano cylindry o największej wytrzymałości Rm wy
noszącej 1200 MPa, otrzymanej przy twardości 35+39 HRC. 
Uzyskane wyniki gładzenia (tablica 1) osełkami z 99C 
wskazują na możliwość uzyskania dwukrotnie większej 
wydajności obróbki Qm z korzystnym przebiegiem procesu 
gładzenia określonym wskaźnikiem doboru . warunków gła
dze111a Wt w porównaniu z obróbką osełkami z 99A. 
Stw ierdzono, że zużycie , o sełek z elektrokorundu szlachet
nego jest mniej sze niz osełek z węglika krzemu zielonego. 
Dla o, elek z !)9A uzyskuje s ię korzystniejszą obję_tościową 
wydajność względną Kv. Wynika to z właściwości ścier
niwa 99C, które ma skłonność do pękania i kruszenia przy 
korzystnym przebiegu procesu gładzenia. Chropowatość po
wierzchni Ra przy gladze riiu osełkami 99A i 99C jest w 
przyi::>l iżen iu taka sama. Optymalna twardość osełki o spoi
wie cer a micznym i strukturze 8 z elektrokorundu szlachet
nego- o w ielkosci ziarn F360/23 wynosi 80 HRF, zaś dla 
osełki z węglika krzemu zielonego o tej charakterystyce 
twardość powinna wynosić 104 HRF. Dla tych twardości 
uzyskano n a jwiększą wydajność Qm, jak również najko
rzystnie jszą Kv i W,. 
Wpływ twardości osełek na wskaźniki gładzenia jest za

l eżny oJ rodzaju ich ścierniwa . Zwiększenie twardości 

TABLICA 2. Wpływ cbaroklerystyki osełek z 99A na wskaźniki gładzenia 

Twur-
Nr osełek Oznaczeni e oseł ek do§ć Nncisk 

aicicrnych śc i ernych oscJck, R odznj spo hvo j cd.11. p, 
HRł' MPa 

12 EKW 70R HN 1211 110 rutylowc nasycone . 0,49 
węgl em 

----'-
] 3 99A-80-0-8-I 76 ccrnmioznc 0 .22 

14 EKW 80R HN 3210 ll 3 rutylowe 0,45 

15 8Al 50S4B8 81 żywiczne 0,76 

16 89Al50S4B8 91 źywicznc 0,76 

17 99A-22 0-Q-8-V 105 ceramiczne 0,1 3 

18 NK 4 00Ba 104 żywiczne 0, 29 

19 99A-F500/ I 3-7-8-V5 82 cernmicznc 0,29 
nasycone s i arką 

- --
20 1'1-:K 700KBA5732G 87 żywiczne 0, 21 

nnsyconc grufitem 
---

21 EKW 800EK 14P84,0GS 98 ccrnmiczne 0, 29 
nosy collc s iurkq 

22 EKW 1000KE1 257022S 109 ccramfoznc 0, 29 
nnsyconc s iarką 
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osełek z \Vęglika krzemu zielonego w zakresie 76-+-110 HRF 
pow oduje zmniej szenie ich zużycia . Najintensywniej zmia-

Objętośc i o-
Wyd 11jno§ć wn }..,yduj- :l::r:~C \"lsko:foik Chropowa-
głud zcO i a, 11 oś6 tł o boru tość 

Q ,n , wzg l ędn a 9v • \Vr Ra , Uwagi 

mm 3/ mm 1s K v, mm 1/ mm 2s rnm 1/ mn1•1, ,.n /Im 
mw1/mm 3 

0,0008 0,04 0 ,0205 0,11 I 0,36 duże zużycie q v 

0,0024 1,60 0,0015 4,71 0, 34 -
0,0020 1 ,25 0,0016 2 ,a,1 0,44 -
0,0016 0 ,,3 0,0022 2 ,70 0,2 7 -
o,eoo5 0,01 0,0350 0,01 0,85 pęk.an.ie , kruszenie 

~0,0014 - 0,09 0,0163 0 ,31 0,29 du.że zużycie q'V 

0,0016 0,10 0,0160 0,21 0,48 duże zużycie q v 

O 0026 0, 32 0,0080 0,89 0,36 -
0,0036 0,75 0,0048 2,42 0,31 -
0,0052 1,16 0,0045 5,04 0,23 -
0,00,18 ·1,11 0 ,004! 3,00 0,39 -

/' 

ny zużycia Qv zachodzą przy twardości 82+95 HRF. Male 
twardości o sełek . z elektrokorundu szlachetnego wpływają 
nd nadmierne ici1 zużycie, mąłą wydajność i średnią war
tość chropowatości Ra, zaś duża twardość osełek z 99A 
wpływa na małą wydajność Qm, jak również na ich pęka
nie I kruszenie. Uniemożliwia t.o prowadzenie gładzenia 
oraz wpływa na uszkodzenia warstwy wierzchniej. Naj
mnie jsze zużycie osełek z 99A otrzymano, gdy twardość 
wynosiia 80 HRF. W badanych zakresach zmian twardości 
oselci-.. ściernych chropowatość powierzchni Ra zmieni_ala 
się dwukrotnie. Najmniejszą wartość Ra otrzymano przy 
twardości 94 HRF ula osełek z 99A i twardośc i 104 HRF 
.dla osełek z 99C. Ogólnie można stwierdzić, że mniejszą 
wartość Ra można uzyskać osełkami o większej twardości. 
Twardość powinna być możliwie największa, taka, przy 
które j występuje mil:roskrawanie i nie zachodzi pękanie 
i kruszenie osełek. Niebezpieczeń stwo uszkodzeń osełek 
ściernych wys tępuje szczególnie dla ścierniwa z 99A. 

Dobór o ·e lek ściernych 

Dokonano doboru ose łek spośród importowanych oraz 
produkowanych w kraju nar zędzi (tabl. 2 i 3). Z uzyska 
nych danych wynika, że za stosowanie ose~ek ściernych 
o twardości mniej szej niż 70 HRF jest niecelowe w gła
dzeni u cylindrów ze stali ze względu na d u że ich zui.yc ie, 

' Ohj ę Loó - \'l'./ska i nik hropowa-
Wydnjność c iown Zużyc i (" V'- t' l l' k doboru Lołć 

glndzeno wydnjno§ci gv, warto~ci powierzchni 
Producent Q,n, wzr -,;dna 1n1.n 3/ mn1 1s gladzcnja Ra , 

mm3/wm 2s w, Jlllł V 
n1m1/ mn,1 mm1/ mm 'Jµm 

Nogel 0,0028 2,00 0,001 ,1 

I 
2,67 0 ,75 

--
FllfS 0,0016 0,07 0 ,0224 0,03 2,70 
Grodz . Maz . 

---
Nogel 0,0021 2,62 0,0008 3 ,86 0,68 

Rappolo 0,0028 I, 75 0 ,0016 ; ,s1 0,49 

TyTolit 0,0020 1,05 

I 
0,001 9 2,02 0,52 

FllfS 0,0024 4,80 0,0005 3,53 

I 
1,36 

Crodz. Maz. 

Nagel 0,0036 2,00 0,0018 13,33 0,15 

FllfS 0,0003 0, 38 0,0008 2,50 0,1 5 
Grodz.Moz . 

Nogel 0,0020 2 ,50 I 0,0008 11,36 0,2 2 

Nogel . ' 0,0026 3,25 0,0008 1'1,77 0, 22 

agcl 0,0031 2 ,58 0,001 2 13,60 o, 19 
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TABLICA 3. Wpływ cbara~teryatyki ooełek z 99C ha w1kuulkł gładzenia 

Twnr-
Nr osełek Oznaczeni e oseł ek do,6 NaGisk 
lioicrnych ,ciernych osełek , R odzaj apoiwa jedn . p, 

HRF MPa 

' 
23 99C-120-M-8-V 91 cernmioznc 0,13 

24 SC9220/2 35Ke 91 ceramiczne 0,22 

25 99C-F230/53-M-5-Vl8 93 ceramiczne 0,71 

26 99C-F280/37-M-8-V 93 cernmfozue 0,71 

27 99C-F320/29-M-8-V 102 ceramiczne 0,67 

28 SC9500155SKe 92 ceramiczne 0,45 

29 99C-F500/13-M-8-V 100 ceramiczne 0,29 

30 SC9700KBa5732G 87 żywiczne 0,31 

31 99C-F800/7-J-ll-V 84 ceramiczne 0,31 

---32 SC9 1000KE60 6664S 112 ceramiczne 0,45 
na1yconc aiarkę 

małą wydajność oraz niekorzystne wartości Kv Wi. 
Zmniejszając wielkości ziarn ścierniwa, można uzyskać w 
war unkach mikroskrawania mmeJszą chropowatość po
wier zchni. Najmniejsze wartości chropowatości Ra i ko
rzystne wartości W, u zyskuje się osełkami 99C. Zwiększe
nie wielkości ziarn ścierniwa powoduje zwiększenie wy
dajności gładzenia, ale tylko gdy towarzyszy mu . zwięk
szenie twardo.k i oraz gdy stosuje s ię spoiwo o dużej 
wytrzymałości, np. żywiczne, rutylowe. Osełki o małych 
ziarnach i spoiwie ceramicznym nasyconym siarką zapew
niają dużą efektywność gładzenia określoną dużą wartością 
wskaźnika doboru warunków gładzenia, dużą wydajnością 
obróbki, małą chropowatością powierzchni i małym zuży
ciem. Cechy te powodują, że są to doskonałe narzędzia do 
obróbki wykańczającej i jednoczesnej z usunięciem śred
nich wartośc i naddatku obróbkowego. Natomiast osełki 
o małej wielkości ziarn i spoiwie żywicznym" nasyconym 
węglem dają małą chropowatość powierzchni i małą wy
d„jnoi,ć głudzenia . Osełki te nadają się przede w szystkim 

Objętoś- \Vsknźnik 

' Wydajność ciowu doboru Chropowa-
gładzenia wydajn ość Zużyci e oseł ek wartośc i toś6 pow. 

Producent Qm, względna q v gładzenia Ra 
mm_'/mm.'s Kv mm1/mm 1s w, µm 

m.m1/mm1 mm1/mm3µm 

FMS 0,0010 0,18 0,0054 0 ,25 0,73 
Grodz. Maz. 

ALlantik 0,0012 2,00 0,0006 7, 14 0, 28 

FMS 0,0030 6,00 0,0005 16,67 0,36 
Grodz. Maz. 

FMS 0,0004 1,00 ,0,0004 6 ,25 0,16 
Grodz. Maz. 

FMS 0,0014 0,18 0,0079 0,6 3 0,28 
Wapienica 

Atlantik 0,0020 0,87 0,0023 5,44 0,16 

FMS 0,0016 J ,23 0,0013 · 17, 58 0,07 
WapienicA 

Nagel 0,0004 . 0,3 3 0,0012 5,56 0,06 

FMS 0,0008 0,36 0,0022 6,06 0,06 
Wnpi.enica 

Nagel 0,0014 1,00 0,0014 

I 
6,25 

I 
0,16 

do wygładzenia i bruzdowania powier zchni cylindra. Na
leży zauważyć, że osełki o spoiwie żywicznym mają mniej
szą skłonność do uszkodzeń warstwy wierzchniej. Osełki te 
stwarzają również możliwość gładzen ia zarówno w warun
ka, h mikroskrawania, jak i wygładzania prze z dobranie 
odpowiednich parametrów procesu. 
Spośród przedstawionych osełek ściernych , najkorzyst

n1eJsze wskaźniki mają: wydajność osełki 99C-F260/ 
/23-M-8-V, objGtościowa wydajność względna osełki 99C
-F230/53/M-5-Vl8, zużycie osełk i NK700i3A5732G, wskaźnik 
doboru warunków gładzenia osełki 99C-F500/ 13-M-8-V, 
cilropowatość osełki 99C-F800/7-J-11-V. 

Dobór osełek z warstwą diamentową 

Zwh:;kszenie. wielkości ścierniwa diamentowego (tabl. 4) 
vowoduje zwi~kszenie wydajności gładzenia, w zr ost chro
powatośc i Ra i wartości Kv oraz zr,nniejszenie zużycia 
i wskaźnika doboru warunków gładzenia . Charakter tych 

TABLICA -ł . Wpływ charaktcrye1yki osełek z warstw, dłamentow, na w1kaź:niki gładzenia 

\-1,,~ 

Objętoł- Wskaźnik 
Twa_rdo,t Naciak Wydajno!ć ciown Zu.iycic oseł ek doboru \Jl Chropowa-

Nr osełk i Ouu,czenic osełek warstwy Rodzaj jednostko- gładzenia wydajno!ć diamentowy<'h WRTtO!fo i to!6 
di amen to- z wanlwą d.iftmtn- dia.mento- 1poiwa wy p, Producent Qm, wz~lędna 9v gł0dzcnia powierzchni 

wej tową wej :MPa mm1/ mm 1s Kv mm1/mm1s w, R a 
HRB mm1/mm1 mm1/mm 11 mm1/m.ms / tffi 

µm 

33 Dl35T7094/105 102 żelazne 1,09 Diagrit Diamond 0,0036 276,9 0,000013 86,5 3,20 
Toola 

34 Dl00/80 75M 97 brązowe 1,09 FMS Grodz. Maz. 0,0020 166 ,7 0,00001 2 ll9,l 1,40 

35 D63/50 75 i 88 brązowe 1,09 FMS Grodz.111az. 0,0016 123,7 0,000013 153,8 I 0,80 

36 D50 86 brązowe 1,09 Diagrit 0,0013 86,7 0,000015 154,8 0,56 
Diamond TooJa 

TABLICA 5. Wpływ płynów obróbkowych na wyniki sladzenla Mellcami z warstw• 
di•mentową D 100/80 75 Ili 

zmian powoduje, że dobór wielkości śc ierniwa diamento
wego jest silnie uzależniony od przyjętego kryterium pro
cesu. Stpsowanie osełek z warstwą diamentową o spoiwie 
na osnowie żelaza do gła dzenia stali ulepszanej cieplnie 
jest niewskazane ze wzgędu r:a u szkodzenia warstwy 
wierzchniej (przypadkowe głęboki e rysy). Natomiast osełki 
o spoiwie brązowym umożliwiają u zyskanie dużej wydaj
ności gładzenia, zależnej od wielkości śc ierniwa, i korzyst
nej chropowatości powierzchni. 

Wydajnofć 

Rodzaj płynu obr6hkowego 
gładzenia 

Qm 
mm1/mm 11" 

Nafta z dodatkiem 20% oleju maszynowego 10 0,0035 
I Nafta z dodatkiem 20% oleju hyd raulicznego 30 0,0024 

Nafto z dodatkiem 10% oleju ACP-1 ' 0.0027 
Olej maszynowy 10 0,0020 
Olej maszynowy 3 z dodatkiem 10% oleju ACP-1 0,0038 
Honol C 0,0022 
Honol D 0,0016 
Emulsja olejowa z dodatkiem 5% oleju zemuJ. 
gowa.nego 0,0008 
Emulsja olejowa z 5% dodatkiem oleju SD 0,0006 
Emulsja olejowa z 5% dodatkiem oleju Emul• 

grid l 0,0008 

TLiA 1984 nr 10 

Cbropowato,ć 
powierzchni 

Ra 
µm 

1,60 
1,15 
1.09 
1,1 8 
I .04 
1,12 
1,15 

0,54 
0,52 

0,44 

Wpływ płynów obróbkowych na wskaźniki gładzenia 

Wyniki badań płynów obróbkowych z zastosow aniem ose
łek z warstwą diamentową D 100/80 75 M podano w 
tabl. 5, a z zastosowaniem osełek 89Al50S4B8 w tabl: 6. 
Badaniom poddano cztery grupy płynów obróbkowych: 
naftę, oleje z dodatkami, płyny specjalne i wodne emuls je 
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olejowe. Parametry gładzenia były takie same jak przy 
oadaniu wpływu właściwo~ci mechanicznych cylindrów. 
Uzyskane WY.niki wskazują, że przy zmianie płynu obrób
kowego można kształtować proces gładzenia w dużych gra
nicach. Może przebiegać on w warunkach samoostrzenia 
osełek, jak i w warunkach wygładzania i bruzdowania 
powierzchni. Największą wydajność gładzenia osełkami 
1: warstwą diamentową u zyskano, stosując olej maszynowy 
3. z dodatkiem 100/o oleju ACP-1 i 1:afty z dodatkiem 200/o 
oleju maszynowego 10. Natomiast najmniejszą wydajność 
otrzymano przy gładzeniu z wodnymi emulsjami olejowy
mi. Najkorzystniejszą chropowatość Ra podczas gładzenia 
o~ełlrnmi D 100/80 75 M otrzymano, stosując wodną emul
s ję z 50/o dodatkiem oleju Emulgrind 1. Największą war-

ściernymi_ uzyskano stosując H onol D i wodną emulsję 
z 50/o dodatk iem Emulgridu 1. Najwi ększą wartość chropo
watości Ra otrzymuje się, sto sując naftę z dodatkiem 200/o 
oleju maszynowego 10. Stosowanie w gła dzen iu s tali oleju 
mas1:ynowego 10 umożliwia uzyskanie korzystnej chropo
watości R a, powoduje wygładzanie --i mikroskrawanie bez 
uszkodzeń warstwy wierzchnief 

Wnioski 

- Twardość s tali ulepszanej ciepln ie dobrze charakte
ryzuje jej możliwości obróbki metodą g ł adzenia i może 
być podstawą doboru osełek . 

Chcąc uzyskać dobrą jakość cylindrów przy sta bil-

TABLICA 6. Wpływ płynów obróbkowych na wyniki gładzenia ooelkllllli óciernyml 89Al5tS4.B8 

Wydajność 

Rodzoj płynu obróbkowego 
glndzenin 

Qm 
mm'/mm1a 

Nnfta z dodatkiem 20% oleju maszynowego IO 0,0024 
Nafta z dodatkiem 20% olej u hydraulicznego 30 0,0021 
Nafta z dodatkiem 10% olej u ACP-1 0,0027 
Olej maszynowy l O 0,0018 
Olej maszynowy 3 z dodatkiem 10% oleju ACP-1 0,0024 
Ilono! C 0,0024 
Honol D - 0,0012 
Emulsja olejowa z dodatkiem 5°~ o!c·ju zemulgowanego 0,0018 
Emul sja olcjowfł z dodatkiem 5°~ oleju SD 0,0006 
Emulsja olejowa z 5% dodatki em oleju Emulgri<l l 0,0009 

tość Ha uzyskuje się, stosując naftę z dodatkiem 200/o oleju 
maszynowego 10. Gładzenie osełkami z warstwą diamento
vvą z zastosowaniem Honolu D stwarza warunki mikro
skrawania z równoczesnym wygładzaniem w całym zakre

. sie zmian badanych parametrów bez uszkodzeń warstwy 
wierzchuiej. Płyn ten powinien znaleźć szerokie zastoso
wanie przy gładzeniu stali. 
Największą wydajność gładzenia osełkami ściernymi uzy

skano stosując naftę z dodatkiem 100/o oleju ACP-1, nato
rnia ~t najmn1eJszą -- z zastosowaniem wodnej emulsji 
z 50/o dodatki e rr. ole ju SB. W g ładzeniu osełkami ścier
nymi największą wartość Kv i Wt otrzymano, stosując 
,vodr ,e emulsje Emulgridu 1 i oleju emulgującego. Płyny te 
nada ją się do gładzenia wykańczającego. Zastosowanie ich 
w gład zeniu ręcznym jest utrudnione. Wodna emulsja 
E mulgritlu 1 ma nieprzyjemny zapach, natomiast emulsja 
oleJu emulgującego złe właściwości zmywające powodujące 
szybkie zmnie jszenie zdolności skrawnych osełek. Dlatego 
emuls je olejowe należy stosować ze składnikami polary
zującymi (kwasy tłuszczowe i alkohole). Najmniej szą war
tość chropowatości powierzchni w gładzeniu osełkami 

Sło_py tytanu 

Objętofciowa 
Zużyci e osełek 

\Vskaźnik obrotu Chropowatość 
wydnjnoś6 względna wartości głndzcnin powierzchnia 

K.,, q .,. w, R a , 
mm1/mm1 m.m3/mm 1s mm1/mm1µro µm 

1,09 0,0022 2,1 2 0,45 
1 ,05 0,0020 3 ,09 0,34 
0,90 0,0030 2 ,37 0,38 
0,72 0,0025 2 ,00 0 ,36 
1,60 0,0015 5 ,33 0 ,3 0 
0,92 0,0026 2, 20 0,42 
0,86 0,0014 4,76 0 ,1 8 
2,77 0,0006 8 ,14 0,34 
1 ,20 0 ,0005 5 ,00 o ,2 1~ 

2 ,1 4 0,0004 11,31 0,1 8 

nym i powtarzalnym przebiegu procesu gładzenia, należy 
precyzyjnie selekcjonować osełki w zależności od twar
dości. Dobrą zgodność wyników u zyskuje się przy po
miarze twardości wg PN-75/M-59119 . 
· - Osełki z D!iC rr.ają korzystn iej sze wła ściwości skrawne 
przy -gładzeniu stali w porównaniu z osełkami z 99A. 
Osełki z 99C umożliwiają uzyskanie większej wydajnośc i 
gładzenia, mniejszej chropowatości pow ier zchni, korzyst 
niejszego W5kaźnika doboru warunków gładzenia. Jedno
cześnie charakteryzują się większym zużyciem i mniej szą 
wartością objętościowej wydajności · wzgl ędnej . 

-- Osełki produkcji krajowej o spoiwie ceram icznym za
stosowane do gładzenia stali mają korzystniej sze wskaź
n iki niż osełki r enomowanych firm. Powinny cie szyć s i ę 
one większym zainteresow a niem użytkowników . 

- RodzaJ płynu obróbkowego i jego czystość mają decy
dujący wpływ na przebieg i wyniki gładzenia. Dobór płynu 
obrókowego jest zależny od przyjętego kryter ium procesu. 
Należy zrewidować i stniejące zalecenia doboru płynów 
obróbkowych do gładzenia. 

'I'L/477/K/84 

i ich zastosowanie w konstrukcjach lotniczych 

Właściwości tytanu i jego stopów 

Czysty tytan jest metalem występującym w dwóch od
mianach alotropowych: Tia i o sieci krystalicznej heksa
gonalne j gqsto upakowanej, masie właściwej 4,505 g/cm3 

oraz Tip o sieci krystalicznej regularnej przestrzennie cen
trycznej i masie właściwej 4,320 g/cm3• Temperatura prze
miany alotropowej Tia ➔ Tip wynosi 882,5°C, temperatura 
topnienia tytanu 1668°C. Przewodność cieplna tytanu wy
nosi 15,45 W/ mK, współczynnik rozszerzalności cieplnej 
a = 8,79•10-6, ciepło właściwe cp = 0,527 J/kgK. Tytan jest 
param agnetyczny, jego przewodność elektryczna jest niska 
i wynosi 2• 1os S/m. W stanie po przetopieniu, przeróbce 
plastycznej i wyżarzeniu w próżni , właściwości mechanicz
ne tytanu są następujące: twardość 83,4 HV, wytrzymałość 
na rozciąganie Rm = 254,96 MPa, granica plastyczności 
R 0,2 = 103,95 MPa, wydłużenie A = 720/o, przewężenie Z= 
= 86,20/o. Tytan w temperaturze do 500°C nie ulega wpły
w owi powietrza, powyżej 500° tworzy tlenki i azotki sta-
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nowiące warstwę ochronną przed dyfuzją tlenu , a zotu 
i wodoru w głąb metalu. Ze wzroste m temperatury rośnie 
aktywność chemiczna tyta nu. W a tmosfer ze powietrza 
tytan zapala s ię w temperaturze 1200°c , w t lenie - w 
temperaturze 610°C, a w a zocie pali s ię w te mperaturze 
815°C. Wodór jest łatwo pochłaniany przez tyta n. Z ch lo
rowcami tytan reaguje w sposób wzmożony. W tempera-

' turze pokojowej ulega działaniu fluorowodoru , s tężonego 
kwasu siarkowego i solnego, nie ulega dzia łaniu kwasu a zo
towego. Dużą odporność korozyjną, dzi ęki w ytw orzon ej war
stwie tlenków na powierzchni, w yka zuje w kwasie azoto
wym, w wodzie utlenionej, w rozcieńczonym kwasie s iar 
kowym, w k w a sie octowym i m lekowym, w atmosferach 
chlorkow ych i s iarczkowych oraz w r oztw orach chlorków: 
Cu, Fe, Mg, Na, Zn [1]. 

Tytan otrzymuje się w wyniku spiekan ia oczyszczonego 
rutylu Ti02 z koksem w chlorze (powstaje w ówczas TiC14 
i CO), a następnie przepuszczan ia czterochlorku tytanu 
TiC! 4 przez stopiony mangan i u zyskania produktów : Ti 
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TABLICA 1. Wldciwo ei slopów tytanu 

Ozn~czc- 1 
1\I C 

s topu 
kłlld chemiczny I Obróbka cieplnn I Rm, 

MPA I ~~X I ~• I t I kf~~. I Jl,; I HD I fi,u I gt~':i• I al/~: I wJ~K 
-------·---~--~---~--~-------~---~--~--

Radzi ccli e stopy ex i pseudo ex 
- - --------------- --------------------------------

Ti-0,3Fe-0,l5Si-O, I C-0,071,, I I I WTl-0 
l--==-- l--=Occ-c,201 - _______ 11_wyżarzanie 350-,- 500 300 -,- 420 __ 3_0 ___ 6_0_,1 _ _ 1_00__ 131-;- 163 112 4,5 ~ ~ 

1-=W=T~5- _ 1_Ti-5AI ~------l-w~y_ż_ar_z_an_i_c __ 1 __ 7_3_5-_:_9_32_.1_7_00_-_: _85_0_+_8_+_1_6 25-,-50 29 ,4 -,-58 ,81 45 0 229 -,- 321 107,87 I 4,5 ~ __ 7,_5_ 
\VTS-1 Ti-5Al-2,5Sn 735 -,- 932 10-,- 15 25-,-40 39,2 -,-78,4 107,87 I 
\VT4-I Ti-2,5Al-2Mn wyżarzanie 600 -;- 750 1470-,-650 20-,-40 30-;-55 50 -,- 100 340-,- 3601 210 -,- 240 i 105-,-11 0 ~ ~i~ 1--=o=T-4--0--l--,Ti-O,BAI-O,BMn 490 -,- 637 30 ----1-- - - -1 I I 107,8'7 1------- --

1--=o=T-4--1- -1-=T"'i--=1-,5Al'-l,OM_n _____ - ,-vy- ,-,ar- z_e_n-ic--l--5-=8-8-..,.-=7-3_5_ 470 -,- 650 15 -,-25 35 -,- 70 49-;-98 340-,- 360 210 -,- 250 107,87 4,55 ~ ~ 
1--=o=T-4- - 1""'T;:-3~5AI-i";s11rn 686 ..,. 932 10 ..,.20 34..,. 55 101,81 --- - - -
l-== - - 1-= c-====-----1------•1- - - --11 - - --1--- ---1----1--- •1-----•1- ----1- -- - -----

WT4 Ti-5,0Al-l,5Mn 833-,-980 12 107,87 
~ - =-l·= -=-=-=----- l----- -·l- - ---11----ll- - ~---1----1---·l----•l-----1---------0T4-2 Ti-6,0Al-1,51\fn 980-,- 1080 10-,-13 30-,-36 107,87 

1-=w=T~2"'oc--l-=Tic-.. -6,-=o-=Al-,--2Zr-lllfo-IV 1---c9-=3-2_-;-_l_O_B0- 1·-- --l·=7-..,.-1=3 --4-=o-·i----i- - - •i----·1-1-11-,-6-8--1------ ---
l-=T"'S""5-- l-=TI=""SA1-2Zr-3Sn-2V i- 9-=3-2-..,.-=1-0-80-1·----i•- =8- --- - i-----i-- --l-----l--11"'2c-,-78- -I---- ---- ---
l-,= --l-=c-cc=-= --- ---1- ------1--- ---11----'I--= ---·1----1---•1-----1-----1- --------AT2 Ti-2Zr-1Mo 588-,-735 20 107,87 
l-=WT=1-=8-+ ·=Ti-='IAl-11Zr-1Mo-1Nb-0,2Si 931-,- 1078 I 0-;-22 ---·i----i,---·1------i-1-17-,-6-8--l-- - --- - - -
l-===---l-=c--=--=--=-= -=--=c,:---- l------1- = - --1•- - - -+--- 1---1- =--:- --1----1- --- --- - --- --PT7M Ti-l,8 -;- 2,5Al-2-,-3Zr 470-,- 686 78 ,4 I 109,83 1_P_T_3_W--I--T-i--3,-5·-..,. 5,01Al-l,5-,-2,5V 637-,-882 49 -,- 69 - ---l----1-,-1-14-,-74---:-I-- - - - - - - ----

-;- 116,69 
1200 Ti-o,2P,;-1 -------,1,------i- 3"'7"'3-..,.""'3"'9-2""'«-1--=2-o-..,.-=2-=5-1""'2"'0-+""'2:-=--5 - - -·i---- i---·i-----1---98-=-,-=o-c-6--1- - - --- 1---

Radzieckie stopy a+/, 
WT 6-S Ti-5Al-3V wyżarzanie •833 -,- 981--- -----,1"'2,---,-----,--- ----=- - -=-=1-17~,-=6-=-8--,----,---=---I 
WT6 Ti-6A l-4V-------i-,~vy""'ż-ur_z_o_nic-e--1~9-=3-1-..,.-=1-o-=-18- I 8-;- 13 25 -,- 60 29 ,4 - - - l----l-=1-1""1,-=6-=-8- I- --------

1--,-h~ar-t-ow_a_n-=i-•--1-----1-- - --1---- --- - I--- --I----- I·--- ------
i starzenie 1127 8 30 24 ,5 

WT 3-1 Ti-6Al-2,5Mo-2Cr-0, 3Si-O,S~1-1,--,z-o,-te-.rm- , ---i------l---- - i---- ----i----- i- - --i-----1--- - - 1--- - -------
l -==.,,.,-= l --:cc--c--c--:-:-:c-.-o---:cco------- l '-vyżarzonic 1019-,- 1157 850-,- llOO 14 -,- 20 43-,- 60 24,5-,-39,2 480 340-,- 360 117,68 

WT 14 Ti-4, 5AJ-3Mo-1V wyżarzanie 912-,-1079 1080-,- 1300 6-,- 8 35 49 440 340 -,- 360 _1_1_2-=,7-=-7--i----,4--,,5~2-~ ~ 
4,5 8,6 7,91 

1_...c---=--·1-----1----,,------1-- - - 1- - - 1----·1----·1- --------
hnrtownn.ie 
i s t ttrzeni e 1127 -,- 1235 10 20 24,5 

12 1-~---11~~~~ . . ---~---- - ------
WT 16 Ti-2,5Al-5Mo-5V ,vyżarzanie . 888-,-980 1100 -,- 1250 

h nrt:ow~ic- -

4,68 --9,-1- Io,04 
--- 1----1---·1----·1- - --·1- ----- ---40 46 500 255 -,- 321 ll 2,77 

i slarzenic 1078-,- 1373 5 20 
WT 22 Ti-5Al:-5Mo-5V-1Fe-1Cr wyżarzanie --:1-::0"'1s=---: 712"'2"'6-+----l----:8:--- 20 -,- 65 30 520 269-,-388 112,77 4,65 ~ ~ 

1~h-=-ur_L_o,-va-n-=ic-- i- - ---l·----:1·- - - ---- \:-- --- i--- - i-- ---i-----i---- ------

WT23 
i starzenie 1373 -;- 1520 5 ___ _ _ __ 

1 
_ _ _ ____ 

1 
___ _ _ 

1 
__ _ _ _ _____ _ 

Ti•4,5Al-2Uo-t,5 + 0,6Fe-1Cr hartowanie 

WTS 
i s tarzenie 13?3 

Ti-6,5Al-3llfo-0,3Si ,vyżnrznuic 1029 -,- 1225 

1 

950 -,- 1100 ~

6

18 ~

2

: 

0

55 129,4-,-49,0

1 

500 

1 

310 -,- 350 I l 12,77 I~~~ 
li nrto \vnni_e__ i 

I-~-- ,~- j i sta rz en ie l J 77 ________ _ 

_ w_·_r_9 __ 1 _T_i-_6,5Al-3llfu-o,3Si-0,8-;- 2,5Zr , wy~z_' . _,._ •• _n_ie ___ 10_7_9_+_1_2_75_1 i I 11 ~, 77 ______ 1 ------8 -,- 1'1 I 
Jł udz i eckic st.opy pseudo i> 

WTl5 l111r~ ic ___ 880,--;---,1'"0'00270-,-----,-c-c---,.,~=~-=----=-~ ~---,-I ------- I ___ i I 
lrnrtowani_e __ ----l-----l--- i- - --l----i---i---1---

12,,:- 25 35 -,- 55 49-,- 98 - --
i starzenie 1300-,- 1600 11 5 3-,-8 
hnrtowttnie 1-1-TS 6 Ti-3Al-5Mo-6V-11Cr 

J\VT 1 

4201 

~---~-------I i starzenie 1372-,- 1471 ___ ,1 _ _ __ ,1 _ _ _ 

1 

_

1

1

1

12

2

,,7

7

~

8 

___ 

1 

__ 

1 

__ 
Ti-3Al-7Mo-5,5Cr-3Fc hurtowanie 

i sturzcni e 1372 + 1667 
Ti-30Mo wyżarzanie l- 8cc0cc4- --I·-- - - :- - - -----:-- -- 112,78 

4 - - -
1-,- 10 11 -,-22 

I 18 ---
I 

i MgCI2. Gąbczasty tytan przetapia s ię os tatecznie w pie-
cach lukowych [2]. • 

Na skalę przemysłową tytan produkowany jest w USA, 
ZSRR, Wlk. Brytanii, Kanadzi e, Japonii, Francji, RFN, 
Włoszech i Szwecji. 

Klasyfikacja stopów tytanu nie opiera s ię na składzi e 
chemicznym, lecz na składzie fazowym stopów. Fazę a stano
wi roztwór stały pierwiastka stopowego w T ia fazę fJ sta
nowi roztwór stały pierwiastka stopowego w Tip. Najko
rzystniej sze skojarzenie właściwości mechanicznych i tech
nologic_z??ych u zyskano w stopach jednofazowych, głównie a 
w mmeJszym . zakr:esie fJ oraz w stopach dw.ufazowych 
o strukturze a+{J. 

Stopy jednofazowe o heksagonalnej sieci krystalic:inej 
i strukturze a są stabilne do temperatur 4007500°C. Są 
spawalne i plastyczne, nie podlegają obróbce cieplnej. 

Stopy jednofazowe o strukturze (3 i sieci krystalicznej 
· regularnej, przes trzennie centrycznej, mają doąrą plastycz
ność i :pawalność -po hartowaniu i wysoką wytrzymałość 
po starzeniu. Są odporne na korozję, jednak ich niska 
żarowytrzymałość i duża masa właściwa zadecydowały 
o nikłym zastosowaniu w praktyce przemysłowej. 

Stopy dwufazowe a+[J mają dobre właściwości mecha
niczne i technologiczne. Są podatne na obróbkę pla styczną, 
mają wyższą wytrzymałość na rozciąganie i żarowytrzy
maloś ł" niż stopy o strukturze a, są jedna k trudniej spa
walne. Podlegają obróbce cieplnej. W tabl. 1 i 2 zesta
wiono właściwości mechaniczne stopów tytanu radzieckich 
i wytwarzanych poza ZSRR 
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Zastosowanie stopów tytanu 

O zastosowaniu technicznych stopów tytanu zadecydo
wało korzystne 7estawienie właściwości mechl:lnicznych , 
masy właściwej i odporności na korozję. 

Konkurencyjnym materiałem w stosunku do stopów ty
tanu są stale austenityczne chromowo-niklowe typu 18-8, 
np. H18Nl2M2T. Konstrukcje samolotów, osiągających pręd
kość do 2,5 M, w znacznym stopniu wykonywane są ze 
stopów tytanu. W samolotach, które osiągają prędkość 
3 M , podstawowym materiałem konstrukcyjnym jest stal, 
dopuszczalny jest jednak udział stopów tytanu. Większość 
stopów tytanu. ze względu na możliwość pracy w tempe
raturach do 538°, nie może być szeroko stosowana na 
części silników odrzutowych [1). 

Stopy tytanowe produkcji ZSRR przeznaczone są do bu
dowy urządzeń pracujących w podwyższonych temperatu
rach. W pracy długotrwałej stosowane są stopy tytanu 
WT-5, OT-4, AT-3, WT-6, WT-23, WT-8 do pracy w tem
peraiurach do 400°C; stopy WT-20, AT-4, WT-22, WT-9 
w temperaturach pracy do 500°C. W pracy krótkotrwałej 
stopy WT-4, WT-20, WT-6, WT-6S, WT-23, WT-15 mogą 
osiągnąć temperatury 75p7800°C. 

Stopy tytanu wytwarzane poza Związkiem Radzieckim 
również wykorzystywane są głównie w lotnictwie. Części 
napędów turbinowych, łopatki sprężarek i turbin s ilników 
lotniczych wykonywane są ze stopów Ti-5Al-2,5Sn, 
Ti-3Al-2,5V, Ti-6Al-4V, Ti-4Al-4M. Elementy silników od
rzutowych wykonywane są z Ti-5Al-5Sn-5Zr, Ti-8Al-1Mo-1V, 
Ti-4Al-4Mo; naczynia wysokociśnieniowe z Ti-5Al-2,5Sn-
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TABLICA 2. Właściwości etopów tytano 

W t emper aturze 20"C w t emperaturze 200°c 

Skład ch emiczny Spawalność Obróbka cieplna E, 

I 
Rm , 

I 
Rn,, 

I 
A, E, 

I 
Rm 

I 
Rlh2 

I 
A, 

GPa MPA 111PA % GPa MPa ~!Pu % 

Stopy a: wytw:uzane poza ZSRJt 

Ti-SAl-2,SSn 109,83 793-c-862 755-c-804 10 89 ,21 566 488 "' . . 19 
-----
Ti-SAl-2,SSn-ELJ .-;,,q .•• _ ·. 
(z obniżoną zawartością 
t lenu) 109,83 755 655 15 89,24 537 413 - 20 

-T,-5Al-5Su-5Zr 109,83 
79_3 __ ---7-55-- 10 97,08 647 510 - 20 

Ti-7Al-1 2Zr 931 896 13 97,08 751 • 592 21 --
Ti-7Al-2Nb-1Ta 124,54 8H-c-84~ 696-c-745 12-c-14 102,97 689 558 25 

" Ti-8Al-lllio-1V 124,54 892-c-9Rl 824-c-922 10 102,97 735 586 19 
Ti-6Al~ Nb-J.Ta-0,81\io 116,70 755-;-7H 667-,-716 10 719 

I 
551 16 

Ti-0, 2Pd 98,07 379-c-427 310-,-316 25-c-27 193 -c- 207 95-c-lJ 8 30-c-37 

Stopy a+P wytwaraane pozn ZSJlR 
Ti-8111u niespawalny wyźnrznnie 109,83 862 

I 
793 12 102,97 676 517 13 

Ti-3Al-2,5V spawalny wyżn.rza'nic 102,97 651 551 18 89 ,63 480 343 25 
-Ti-4Al-4Mn niespawalny wyżarzanie 109,83 896 82R 15 96,10 758 618 17 

hartowanie 
i s tarzenie 109,83 1103 I 9R5 10 96,10 862 686 11 

Ti-4Al-3Mo-1V spawa)nogć wyżarzunie 109,83 8% 
1---- - -96 ,10 , 829 15 1030 824 7 

ograniczona h artowanie 
i s tarzenie 109,83 1344 1137 · 6 96,10 

Ti-5Al-I,2Fe-I ,4Cr-I ,21\i-;; spnwulność wyżarzenie 116,70 1070 10·00 15 109,83 841 703 20 
ogran iczon a hartowanie 

i starzenie 125,52 1310 1206 6 109,83 990 804 IO ' -· ------ --Ti-SAi-I ,5 Fc-l ,4Cr-l,2Mo ui ('@pnwaln: y wyżarzanie II6 ,70 1068 1000 16 102,97 794 689 16 
h artowanie 
i starzenie 116,_70 1344 1274 9 102:97 1030 860 14 

--- ~o- -Ti-6Al-4V spnwuln y wyżarzanie 951 882 12 89,63 724 675 Il 

h artowanie , ..._ 
i starzenie ll6 ,70 1172 1074 9 89,63 896 724 7 

Ti-6AI-4V-ELJ 
( z obniżoną zawartością 
tlenu) spawalny wyżarzanie 109,83 836 847 15 96 ,10 724 655 12 
Ti-6Al-6V-2Sn-I (Fe,Cu) spawalność 

Obrani cz ona wyżarzanie 102,97 965 965 12 96,10 912 804 20 
Ti-7Al-4Mo spawalność wyżarzanie IJ0,32 1059 990 16 96,10 873 765 18 

ograniczona hartowanie 
i starzenie 116,70 1275 1206 8 102,97 1030 843 12 

Ti-2Fe-2Cr-2Mo niespawalny v.,--y ż:_ar zf'n i e 
~ -

944 ---862-- 18 102,70 655 448 19 -h urtownni~---
i ~urze nic 116,70 1241 1171 13 102 , 70 937 773 16 

Stopy poeudo f, wytwanane poza ZSRR 
Ti-2,5Al-16V wyżarza u ie 112,78 1237 

-h artowan ie 
i !ltarzenie 11 2, 78 1241 

-Ti-IAl-8V-5Fc 
--

161,81 
1735 ___ 

hartowanie 
--

hartowanie 
i s tarzenie 161,81 1471 

Ti-3Al-13V-IICr hartowanie 139,25 784 -c-932 

hartowanie 
i starzenie 145,14 1274-c-1569 

-Ti-ll,5Mo-6Zr-4,5Sn hartowanie 637-,-735 - hartowanie 
i starzenie 1373+1569 

-ELJ, Ti-7Al-12Zr, Ti-6Al-4V-ELJ; węzły konstrukcyJne 
samolotów z Ti-7Al-2Nb-1Ta; pokrycie samolotów z Ti-8Mn. 
Konstrukcje rakiet kosmicznych budowane są ze stopów 
Ti-4Al-3Mo-1V, Ti-3Al_-1Zr-11Cr, korpusy silników rakie
towych na paliwo stałe z Ti-6Al-4V, Ti-6Al-6V-2Sn-1 
(Fe, Cu) [3]. 

W lotnictwie stopy tytanu, dzięki małej masie właściwej · 
i dobrej wytrzymałości na rozciąganie w temperaturach 
do 430°C, wypierają stal nierdzewną i stopy aluminium. 
W silnikach odrzutowych wykonuje się z nich łopatki sprę
żarek, wirniki turbin, obudowy komór spalania silnika. 
W konstrukcji kadłuba ze stopów tytanu wykonywane są 
części · pracujące w podwyższonych temperaturach, takie 
jak osłony przewodów, prowadnice pocisków, u sztywnie
nia kadłuba, wręgi, żebra . W śmigłowcach stopy tytanu 
wykorzystywane są do budowy podłóg, drzwi, przegród 
ppoi.., płatów śmigieł nośnych [1, 4]. 

Stopy tytan u są stosowane w konstrukcjach sam0lotów, 
np. DC-7, DC-8 , F -2, F-3N, F-86 , F-100, F-103, Boeing 733, 
Boeing B-52 .-- USA, Concorde - Francja, An-26, Ił-86, 
MiG-23 - ZSRR. Są wykorzystywane także do budowv 
śmigłowców, np. CH-53A - USA. MBB/Kawasaki - RFN/ 
/Japonia, Mi-8, Mi-24D - ZSRR, Mi-2 - Polska, [1, 2, 
,l-,-!JJ. 

Stopy tytanu znalazły zastosowanie do budowy silników 
rakietowych . na paliwo stale zarówno do rakiet bojo
wych, jak i pojazdów kosmicznych. Są także wykorzysty
wane do budowy części łóż i oporopowrotników dział arty-
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lery jskich. W wodzie m or skiej stopy tytanu nie korodują 
i nie ulegają erozji, dlatego są stosowane do wytwarzania 
turbin gazowych, tłumików silników, wymienników ciepła , 
wałów i armatury pokładowej jednostek pływających ma
rynarki. Wyso:rn odporność korozyjna stopów tytanu umoż
liwia stosowanie ich w przemyśle chemicznym, są bowiem 
odporne na korozję w ośrodkach : wilgotnego chloru, kwasu 
azotowego, soli zimnych i gorących CuC12, FeC13, CuSO4, 

H 2C2O7, podchlorynów sodu, potasu i wapnia . Ośrodki 
fluoru, kwasu fluorowodorowego, solnego, szczawiowego, 
mrówkowego, roztopionych soli NaCl, LiCl, fluorków oraz 
powietrza, azotu i wodoru w t emperaturach 350+550°C 
wywołują korozję stopów tytanu. 
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Z DZIEJÓW TECHNIKI LOTNICZEJ 

Rodzina samolotów Su-7, Su-17, Su-20, Su-22 

Mgr WLADYSLA W STECH 

W 1953 r. P. O. Suchojowi ponownie zaproponowano zor
ganizowanie biura konstrukcyjnego. Wcześniej pracując w 
biurze konstrukcyjnym A. N. Tupolewa jako jego zastępca 
przygotował projekty dwóch samolotów: myśli;wca fronto
wego S-1 ze skrzydłem skośnym i myśliwca przechwytu
jącego T-3 ze skrzydłem trójkątnym. 
· Latem 1955 r . pierwszy prototyp samolotu . S-1 z silni
kiem AI-7 był gotowy i 8 września 1955 r. został obla
tany przez A. C. Koczetkowa. Następnie zamontowano na_ 
S-1 silnik AL-7F o ciągu 9310 daN. W kwietniu 1956 r. 
pilot W. N. Machalin osiągnął na S-1 po raz pierwszy w 
ZSRR prędkość 2170 km/h, nieco później N. I. Korowuszkin 
osiągnął pułap 19 100 m. Masa startowa S-1 wynosiła 
9423 kg, a uzbrojony był w 3 działka NR-30 kal. 30 mm. 
Jesienią 1957 r. samolot przeszedł próby państwowe, 
a jeszcze przed ich zakończeniem zapadła decyzja o roz

_ poczęciu produkcji seryjnej pod oznaczeniem wojskowym 
Su-7. Na samolocie S-1 po raz pierwszy w ZSRR zreali
zowano kilka nowych rozwj_ązań konstrukcyjnych: r egulo
wany uaddźwiękowy chwyt powietrza i płytowe usterzenie 
poziome. Bezpośrednią kontynuacją S-1 był samolot my
śliwski S-2. W wariancie frontowego myśliwca powstało 
niewiele egzemplarzy Su-7. W tym samym bowiem czasie 
P, O. Suchoj otrzymał zadanie zbudowania samolotu my
śliwsko-bombowego. Postanowiono, źe nowy samolot po
wstanie na bazie Su-7. Bez zmian pozostała konstrukcja 
płatowca, nowe było uzbrojenie i wyposażenie. Skrzydło 
skośne pozostawiono jako najbardziej odpowiadające wa
runkom pr;,;ejścia od poddźwiękowych prędkości lotu do 
naddźwiękowych, bez ostre j zmiany aerodynamicznych 
charakterystyk samoiotu. 

W kwietniu 1959 r . pierwszy lot na prototypie nowego 
samolotu myśliwsko-bombowego oznaczonego S-22 wykonał 
E. Sołowjew. W protokole komisji po zakończeniu prób 
państwov„ych stwierdzono, że swoimi danymi technicz
no-tais.tycznymi i uzbrojeniem S-22 znacznie przewyższa 
inne samoloty podobnego przeznaczenia. 

Po wprowadzeniu S-22 do produkcji seryjnej otrzymał 
on nazwę woj skową Su-7B (oraz oznaczenie wg kodu 
NATO Fitter-A). Su-7B jest naddźwiękowym samolotem 
bojowym, myśliwsko-bombowym i rozpoznawczym. 
Skrzydła dwudźwigarowe o skosie 60° mają klapy i lot

ki. Na każdym sknydle znajdują się grzebienie aerody
namiczne, a w skrzydłach zbiornik i paliwa. 
Kadłub póiskorupowy ma kształt zbliżony do bryły obro

towej. W przodzie kadłuba znajduje się naddźwiękowy 
chwyt powietrza ze stożkiem. W celu zapewnienia stałej 
i optymalnej pracy chwytu powietrza przy prędkościach 
naddźwiękowych, dowolnych obrotach silnika, dużych ką
tach natarcia i wahaniach temperatury na zewnątrz samo
lotu, zastosowano specjalne kierownice, po raz pierwszy 
opracowane pDzez 0KB P. O. Suchoja. Kabina pilota jest 
szczelna, ciśnieniowa , przystosowana do lotów na dużych 
wysokościach. Wewnątrz znajduje się fotel wyrzucany typu 
KS-4 i komplet wyposażenia tlenowego KKO-2. Po bokach 
kadłuba, w części grzbietowej i dolnej za skrzydłami, 
znajdują się cztery klapy hamulców aerodynamicznych. 
Tylna część kadłuba jest wyraźnie pogrubiona. 

Usterzenie ma skos 55° w stosunku do 1/4 linii cięciw. 
Usterzenie pionowe klasyczne; statecznik - ster, pozio
me - płytowe. W układzie sterowania znajdują się wzmac
niacze hydra uliczne, a w układzie sterowania kierunkiem 
jest zamontowany dodatkowo tłumik waha11 k ierunko
wych. Podwozie jest trójpodporowe z pojedynczymi ko-
lami. . _ 

Zesp,'ll napędowy stanowi silnik odrzutowy ze sprężarką 
osiową typu AL-7F-1-100 (TRD-3 1) o ciągu 6664 daN 
i z dopala czem 9408 daN. Dla skrócenia rozbiegu stoso
wane są dwa przyspieszające silniki rakietowe SPRD-110, 
każdy rozwijający c iąg do 2940 daN. Przyspieszacze włą
czane są automatycznie lub ręcznie. 
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_Rys . 1. Start ' su-7 BMK z płozami. Foto W AF 

Wyposażenie pilotażowo-nawigacyjne pozwa la na pro
wadzenie walki powietrznej i atakowanie celów naziem
nych w normalnych warunkach atmosferyc znych oraz w 
nocy . . 

Uzbrojenie samolotu to dwa działka NR-30 kal. 30 mm 
zamontowane na stale w nasadach skrzydeł i bomby o ma-

Rys. 2. Dwumiejscowy Su-7UMK, Foto: L. z te!ask owskt 

sie 50, 100, 250 i 500 kg podwieszane na zamkach pod 
skrzydłami i kadłubem. W miejsce bomb można podwie
szać zasobn iki z niekierowanymi pociskami rakietowymi, 
np. UB-16 z pociskami S-5, S-5M, S-5K kal. 57 mm, albo · 
niekforowane pociski rakietowe powietrze-ziemia S-3K lu b 
kierowane pociski rakietowe powietrze-ziemia dużego ka-

Rys. 3. S-22 z g!rlandowo podwieszonym! pociskami S-3K. Foto 
ze zbiorów P . Butowskiego 
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libru S-24. Uzbrojenie to jest stale modernizowane. Cel
ność ognia i bombardowania zapewnia celownik automa
t yczny ASP-5ND, sprzężony z dalmierzem radiolokacyj -
nym. _ 

Do celów rozpoznania samolot wyposażony jest w ze.
staw aparatów fotograficznych do wykonywania zdjęć pio
nowych i ukośnych. Dane technicrne samolot4 Su-7 są 

. ua stępujące: 
Wymiary: rozpiętość 8,77 m, długość 16,80 h1, wysokość 

4,80 rn, powierzchnia nośna 23,0 m 2• 

Masy : własna 8628 kg, użyteczna normalna 3372 kg, 
użyteczna maksymalna 4812 kg, normalna całkowita 
12 OOU kg, m2 ksymalna całkowita 13 440 kg. 
Osiągi: prędkość maksymalna na wys. 12 190 m -

1700 km/h, prędkość przelotowa 850 km/h, prędkość mini
malna 400 km/h, prędkość maksymalna na wysokości 305 m 
- 1158 kmih, prędkość wznoszenia 150 m/s, pułap prak
tyczny 18 OOO m, za sięg maksymalny 1450 km. 

. u · Su-78 

~ olirb:~ 
Su-78Kt ~a 
~~ooo DLf&F:°: 

1..b~ci e p~ ~ . 

R ys . 4. R ozwój rod ziny sa molotów S u-7/17/20/22 
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Rys. 5. Su-7IG (S-22!) 'na pokazach w 1961 · r. 

Samoloty Su-7 poddawane są stałemu procesowi moder 
nizacji. Kolejna wersJa seryjna otrzymała oznaczenie 
Su-7BM (S-22M; M - modificirowannyj). W samolocie 
tym· nieznacznej przebudowie uległ kadłub, zmodernizo
wano wyposażenie piiotażowo-nawigacyjne , rurkę ciśnienio
mierza przesunięto w prawo w stosunku do osi podłużnej 
samolotu, pod kadłubem umieszczono pojemnik zawiera
jący spadochrou hamujący. 

W 1965 r. Su-7BM weszły na uzbrojenie polskiego lot
nictwa wojskowego. Kolejna wersja otrzymała oznaczenie 
Su-7BKŁ (S-23 KŁ; KŁ -- koleso-łyżnyj, tj . kołowo-pło
zowy) z podwoziem wyposażonym w dodatkowe płozy 
i u;nożliwiającym operowanie z lotnisk gruntowych. Pod
czas lądowar1ia na lotnisku gruntowym, gdy koła zagłę
biają się v, grunt, samolot opiera się na płozach. Podobnie 
odbywa się start. 

W związlm , z krytycznymi uwagami pilotów dotyczącymi 
zbyt długiego dobiegu samolotu, u nasady statecznika pio
nowego umieszczono pojemnik zawierający dwa taśmowe 
spadochrony hamujące. Su-7BKŁ otrzymał silnik Al-?F
-1-200. Następną wersją rozwojową był samolot Su-7BMK 
mający ro.in. zwiększony udźwig uzbrojenia dzięki wzmoc
nion€j konstrukcji. 

Do · celów szkolenia i treningu pilotów oprac~wano spe
cjalną dwumiejscową wersję szkolno-bojową Su-7U, 
UJ\11.-Ul\lIK (inaczej U-22, U-22M, U-22MK - oznaczenie 
wg kodu NATO Moujik), w której osłony kabin otwiera ne 
są przez odchylenie części ruchomych do tyłu. 

W połowie lat sześćdziesiątych samoloty Su-7 wprowa
dzono do wyposażenia lotnictwa Czechosłowacji, Węgier, 
~RD, Polski, Kuby i Wietnamu. Dostarczono je także do 
Egiptu, Syrii, Indii, Afganistanu. 

Pomimo wie:kiej bryły i znacznej masy Su-7 odznacza 
się świetnymi właściwościami pilotażowymi i to zarówno 
w locie koszącym, jak i w stratosferze. Najnowsze w er sje 
tego samolotu bogato wyposażone ,v aparaturę radiona
wigacyjną i radiolokacyjną są przystosowane do lotów w 
lrażdych warunkach . atmosferycznych. 

Su-7BMK należące do indyjskiego lotnictwa wojskowego 
chrzest cojowy przeszły w grudniu 1971 r. podczas kon
frontacji zbrojnej z Pakistanem. Następne bojowe za sto
sowanie Su-'7 to wojna izraelsko-arabska w 1973 r., w któ
rej Su-7 były na wyposażeniu lotnictwa państw arabskich. 

Na początku lat sześćd ziesiątych przed kilkoma zespoła
mi konstrukcyjnymi postawiono zadanie opracowania sa
molotu bojowego o zmienne j geometrii skrzydła. Zespół 
P. O. Suchoja postanowił jako podstawę pra c wykorzystać 
samolot Su-7. W odróżnieniu od innych powstałych w 
tym okresie samolotów o zmienne j geometrii skrzydeł 
(MiG-23, F-111, Mirage-G), w samolocie P. O. Suchoja były 
ruchome końcówki skrzydeł o długości ok. 4 m. Pogru
biono stałą część płata . W miejscu obrotu części ruchomej 
skrzydła umieszczono szeroką prowadnicę strug stanowiącą 
wzmocnienie konstrukcji, pozwalającej na podwieszenie 
uzbrojenia lub zbiorników z paliwem. Zaletą pozostawie
nia dużej nieruchomej części płata jes t łatwiej sze usytuo
wanie podwozia i uzbrojenia samolotu. Ponadto przemiesz
czenie środka aerodynamicznego przy zmianie kąta skosu 
skrzydła jest niewielkie i w zasadzie równoważone przez 
przesu 'li,icie środka ciężkości. Ruchome końcówki skrzydła 
zostały zmechanizowane przez wyposażenie w klapy przed
nie i tylne, co wspólnie ze zmianą kąta skosu znacznie 
poprawia charakterystyki startu i lądowania. 
Powstały w ten sposób doświadczalny Su-7IG (S-221, 
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Rys. 6. S u-20 w lo cie. Fo to: L . Z ie laskowskt 

gdzie IG --,- izmieniajemaja gieomietrija), oznaczony wg 
kodu NATO Fiiter-B , oblatano w 1966 r. jako pierwszy 
tej klasy samolot w .ZSRR. Samolot pomyślnie przeszedł 
próby i zyskał wysoką ocenę pilotów. Su-7IG pokazano 
publicznie po raz pierwszy podczas jubileuszowej defilady 
lotniczej w Domdiedowie k. Moskwy w 1967 r. de111on
strując skrócony start i lądowanie . oraz zmianę skosu 
skrzydła w locie. 

Su-7IG był samolotem eksperymentalnym, służącym do 
przeprowadzenia gruntownych badań zmiennej geometrii 
skrzydła. Wkrótce rozpoczęto seryjną produkcję samolotu 
powstałego na jego podstawie. Samolot ten ' otrzymał ozna
czenie Su-17 (S-32, wg kodu NATO Fitter-C) i różnił się 
znacznie od prototypu. Utrzymano ogólną koncepcję kon
strukcyjną z ruchomymi końcówkami skrzydeł. Zastoso
wano inr.y silnik, osłona kabiny otwiera się do góry, 
uzbrojenie można podwieszac na 8 wysięgnikach: 4 pod 
l,adłubem i 4 pod s.\{rzydlami. Samolot otrzymał wysokiej 
klasy wyposażenie pilotażowo-nawigacyjne. Na kadłubie 
pojawiło się charakterystyczne połączenie między kabiną 
a statecznikiem pionowym. 

Pierwsza seryjna wersja Su-17 była zbudowana w nie
zbyt dużej serii. Najbardziej rozpowszechniona jest wersja 
Su-17M rS-32M), znacznie różniąca się od poprzedniej. Póź
niejsze serie Su-17M otrzymały urządzenia celownicze 
i dalmierze oparte na technice laserowej oraz automatycz
ny system omijania przeszkód terenowych w locie na 
małych wysokościach. Zmianie uległy także przednia część 
kadłuba (,,garb" będący przedłużeniem kabiny pilota) 
i kształt statecznika pionowego. Zbudowano także wersję 
szkolno-bojową Su-17U (U-32). Istnieje kilka podwariantów 
samolotu Su-17, z których Su-20 (Su-17MK, inne oznacze
nie S-32MK) wszedł do uzbrojenia lotnictwa polskiego 
i kilku innych krajów, zaś Su-22 jest używany na Bliskim· 
\\'schodzie (m.in. Libia, Syria) i w Peru. 

Su-20 pukazano po raz pierwszy w Polsce w lipcu 
1974 r. w filmie krótkometrażowym o przygotowaniu woj
sku do parady wojskowej z okazji XXX-lecia PRL. w · cza
sie parady zademonstrowano 6 samolotów Su-20 w loc.ie. 

Su-20 jest wielozadaniowym samolotem bojowym prze
znaczonym do bezpośredniego wsparcia wojsk na polu 

R ys. 7. S u -20 p rzed lądowaniem, 
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walki, niszczenia obiektów nieprzyjaciela w dalszej stref ie 
taktyeznej, dokonywania rozpoznania oraz do przechwy
tywania i uiszczenia samolotów. Napęd stanowi siln ik tur
boodrzutowy konstrukcji A. M. Ljulki typu AI:.-21F o cią 
gu z dopalaniem ok. 11100 daN. Silnik ten jest bardzo eko
nomiczny w eksploatacji. Podczas slartu mogą być uży
wane odrzutowe przyspieszacze rakietowe. Uzbrojenie st a
nowią 2· działka umieszczone na stale w nasadzie skrzydła 
oraz pociski rakietowe lub bomby · podwieszane na 678 
wysięgnikach pod skrzydłami i kadłubem. Na zewnętrz
nych podwieszeniach można także montować dodatkowe 
zbiorniki z paliwem lub zasobniki z wyposażeniem spe
cjalnym (np. rozpoznawczym). 

Rys. 8. Su-20 z przod~. ' Foto: L. , Z!e_!askowsk! 

Su-20 ma wiele zaiet eksploatacyjnych polegających 
głównie na maksymalnym ułatwieniu dostępu do w szyst
kich systemów. Skraca to znacznie obsługę samolotu. Prze
wyższa on znacznie pod każdym względem swego poprzed
nika Su-7. 

Rys. 9. su-22 w bar".l'ach Libii 

Przybliżone ciane techniczne: długość - ok. 18,0 m, roz
piętość - oiL 10,0 m prży skrzydłach złożonych oraz ok. 
13,5 m przy skrzydłach rozłożonych, masa startowa 
ok. 15 OOO kg, prędkość · maks. - 2400 km/h, prędkość na 
małej wysokości M > 1, pułap praktyczny - 17 OOO m . 

Zbudo,vano także wersję szkolno-bojową Su-20U (Fit
tcr-G), z miej scami w układzie tandem. Zewnętrznie od 
wersji bojowej samolot ten różni się oprócz kabiny także 
kształtem statecznika pionowego. W tylnej części kadłuba 
zamocowano płetwę ustateczniającą . 
. Następnym eksportowym podwariantem Su-17 jest Su-22 
(Fitter-F). Samolot ten znajduje się na uzbrojeniu kilku 
krajów arabskich, m.in. Syrii i Libii, oraz Peru. W sierp
niu 1981 r. doszło do starcia powietrznego, amerykań skich 
F-14 i libijskich Su-22. Su-22 ma także wersję szkolno-bo
jową (Fitter-E). 
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STRESZCZENlA 

GLASS A .: Samoloty ze skosem skrzydeł 
do przodu. TLiA, t. XXXIX, 1984, nr 10, 
s . 5 

Przedstawiono próby zas toso w ania skrzy
dła ze skosem do przodu oraz omówiono 
j ego cechy i przyczyny, dla który ch bu
dow any jest obecnie prototyp samolo t u do
świadc:zalnego X-29. 

LESlKIEWLCZ 11.. , LEJDA K., ZAJĄC P.: 
O systemowym procesie projektowania sil
ników lotniczych. TLIA, t. ·XXXIX, 1984, 
nr 10, s. 8 

Tematem artykułu jes t zasygnalizowanie 
nowoczesnej metody konstruowania silni
ków lotniczych oraz wyjaśnienie istoty 
procesu racjonalnego projektowania-: Przed
stawiono ideę sy s temow ego podej ścia do 
procesu konstruowania silnikow ora z m o
d e l prognozowania charakterysty k lotni
czych silników tłokowych t ypu P ZL-Frank-
lin. · 

RZECZ YŃSKI B.: Zasady projektowania 
obiektów naziemnej obsługi transportu 
lotniczego. TLIA, t. XXXIX, 1984, nr 10, 
s. 10 

Przedstawiono główne wymagania s ta 
w ia ne obiektom portów lotniczych i d w or
com lotniczym, składom towarowym, h a n
garom, wa r sztatom i budynkom pomocni
czy m za plecza technicznego. 

LUBKOWSKI K., TOPOLSKI S .: Metoda 
pomiaru czę~cl profilowych wspomagana 
komputerem na przykładzie łopatek turbin 
i sprężarek. TLIA, t. XXXIX, 1984, nr 10, 
s . rn 

Przed stawiono metodę pomiarową prze
strzennych części profilowych, np. łopatek 
tu.rbin, ~prężarek, łQpat śmigieł itp., na 
za sadzie porównania z wzorcem matema
tycznym części za;.lisanym w pamięci kom
puter a. Me toda uwzględnia podwójne za
krzy w ie nie po\'/ie rzchni mierzone j. 

MICHALSKI J. K .: Wpływ charakterysty 
ki osełek I płynów obróbkowych na wyni
ki gla,,zenia cylindrów ze stall 38HA. 
TLiA, t. XXXIX, 1984, nr 10, s . 23 

Artykuł zawie ra liczbowe wyniki badań 
na d wpływem takich parametrów procesu 
gładzenia cylind rów ze s tali 38HA jak: 
twal'dość t ulei cy lindra, twardość osełek , 
w ielkoSć i k ształt zia rna osełek, gatunek 
i rod zaj ścierniwa, rodzaj spoiw a, rod zaj 
płynu o b1 ub's:oweg o , Jego czystość I l.nten
sywność na chropowatość gładzonej po
w ie r zchni, wydajność obróbk i , obj ę tościo
wą wydajnosć względną , wielkość wskaź
n ika d oboru warunlcó w gładzenia I zuży
cia osełek. Wykresy i t ablice zawierają 
~użo liczbow ych danych praktycznych. 

K RÓL R. : S topy tytanu i ich zastosowa
nie w konstrukcjach lotniczy ch. TL1A, 
t. XXXIX, 1984, n r 10, s. 25 

W artyku le omów iono wła ściwości fiz ycz
n e i m ech a niczne t y ta nu. S t opy na osno
w ie tytanu mają dobre właściwości m e
chaniczne I wysoką żarowytrzymałość. z e
staw iono t ~chniczne s to py t y tan u wytwa
rzane i s tosowane na świecie. Om ów iono 
zas toso wania s topó w tyta n u do b u d o wy 
sprzętu lo tn iczego. 

S TE CH w.: Rodzina samolotów S u-7, Su-17, 
s u-20, su-22. TLIA, t . X X X IX, 1984, nr 10, 
s. 29 

Przed stawiono dzie je rozw oju samolotu 
szturmow eg o su-7 o raz jego dalsze r ozwi
nięcia o zmiennej g eometrii su-17 i j ego 
u lepszo nych odmian. 

cd. na II s . okl. 

TLiA 1984 nr 10 



Z DZIAŁALNOŚCI SEKCJI LOTMICZVCH SIMP i SITK ◄ 

Plenarne zebranie Zarządu Sekcji Lotniczej 
SIMP 

18 maja br. odbyło się pierwsze w no
wej kadencji plenarne zebranie Zarządu 

Sekcji Lotniczej SIMP; obecnych było 24 
członków (83'/, pełnego składu). 

Zebranie prowadzll przewodniczący Za
rządu Sekcji kol. Aureliusz Misiorek . Kol. 
sekretarz odczyta ł dokument z zebrania 
sprawozdawczo-wyborczego Sekcji, zawiera
jący sugestie d la działalności Zarządu. Uję
te tam wnioski i zalecenia poddano kry
tyce, po czym zebrani zapoznali się ze 
zredagowanym projektem uchwały, które j 
tezy - po analizie - zostały uchwalone. 
Członkowie Zarządu otrzymali spis na

zwisk kolegów, których działacze poprzed
niej kadencji proponują zaprosić do skła

du Prezydium. Lista ta objęła kolegów: 
M. Michalskiego (Szczecin), A. Mllklewl
cza (Poznań), A. Polańskiego (Wrocław), 

J. Sliwińskiego (Bydgoszcz), s. Trębacza 

(Swldnlk-Lublln), A. Ablamowlcza (Warsza
wa), J. Horbaczewskiego (Warszawa) , L. Ja
rzębińskiego (Warszawa), T. Królikiewicza 
(Warszawa), J. Lewltowlcza (Warszawa) , 
A. Misiorka (Warszawa), z. Prochota (War
!zawa), w. Zarembę (Warszawa) I M. Ml
kluszkę (Rzeszów). 

Kol. A. Misiorek zgłosił propozycję kon
tynuowania działalności specjalistycznych 
zespołów Zarządu Sekcji, a mianowicie: 
I - płatowcowego, II - śmigłowcowego 

(pod kierunkiem kol. S. Trębacza) , III -
silnikowego, IV hydrauliki lotniczej 
(kler. kol. z. Glrulskl), V - eksploatacji 

(kler . M. Michalski), VI historii fi 
muzealnictwa lotniczego (kler. T. Królikie
wicz), VII - awion iki I osprzętu (kler. 
K. Kunachowicz). Ponadto kol. A. Misio
rek zaproponował powołanie nowych ze
społów: VIII - wydawniczego pod kierun
kiem k ol. A . Glassa, IX - rzecznictwa 
spraw osobistych i socjalnych pod prze
wodnictwem kol. T. Rożnowskiego oraz 
X - zespołu doskonalenia kadr pod kie
runkiem kol. J. Maryniaka. 
Zarząd akceptował zgłoszone propozycje, 

zaś na przewodniczącego zespołu platow
cowego powołał kol. w. Błaszczaka z Miel
ca. Przewodniczącym zespołu silnikowego 
został kol. J. Lewandowski z Oddziału SL 
w Kaliszu. 

Kol. sekretarz z ramienia Prezydium ub. 
kadencji przeprowadzll analizę wynll<ów 
konkursu na najlepiej działające ogniwo 
Sekcji Lotnicze j SIMP w oparciu o nade
słane sprawozdania i regulamin konkursu. 
Intencją organizatorów konkursu było 

włączenie do współpracy kół zakładowych 

i wydziałowych. Niestety, nie powiodła się 

próba ich zaangażowania. Przykro stwier
dzić, te warunki regulaminowe nie zostały 

dotrzymane przez oddziały I samodzielne 
koła, a udział w konkursie zgłosll tylko 
Oddział Pozna1\skl Sekcji Lotniczej. Ponie
waż konkurs był pierwszym tego rodzaju 
w hlstorll naszej Sekcji, postanowiono, 
aby pominąwszy regulaminowe u warunko
wania - ocenić jednostki organizacyjne 
Sekcji (te, które nadesłały roczne, czy 
czteroletnie sprawozdania) z największym 

obiektywizmem według ilości I jakości lot-

POLSKIE PATE TV LOTNICZE 

• Wyższa Szkoła Inżynierska w Koszali
nie zgłosiła do opatentowania turbinę wia
trową, działającą niezależnie od kierunku 
wiatru, z automatyczną regulacją obrotów 
w dużym przedziale prędkości wiatru. Tur
bina wolnoobrotowa p,rzeznaczo,na do na-

pędzania generatora elektrycznego lub ma
szyn roboczych. 

Turbina wiatrowa, mająca wirnik z wa
lem pionowym ułożyskowanym w maszcie, 
chara'kteryzuje się tym, że wirru1k zaopa
trzony jest w szereg wzajemnie sprzężo

nych par łopat l automatyczn,le ustawia
nych ciśnieniem aerodynamic~m wiatru, 
mających kształt płaskich wycinków kola 
lub łopat o profilu aerodynamicznym, mo
cowanych na obrotowych walach z. Łopaty 
l ka:!Jdej p~y leżą w płaszcz~nach wza
jemnie prostopadłych, zaś do głowicy ~ 

mocowane są ograniczniki podatne 5, Il o 
przesuwach proporcjonahcy,ch do ciśnienia 

aerodynamicznego, o które opierają się 

rolki 4 zawieszone na ramionach mocowa
nych na stałe do wałów z. 

Skrót opisu patentowego wynalazku, 
chronionego jednym zastrzeżeniem, zamie
szczono w BUP nr 15/1982 r., w klasie 
F 03 D, pod nr P.229260. 

• Ośrodek Badawczo-Rozwojowy Sprzętu 
Komumkacyjnego PZL-Swldnik zgłosił do 
opatentowania rozwląza!!'l.i-e napędu śmig

łowca ultralekkiego. Dzięki wynalazkowi 
zmniejsza Sll.ę pl'Zestrzeń na za,budowę sil
nika i przekładni głównej, uzyskuje się 

prawidło-we wyważenie silnika względem 

osl wirnika oraz ułatwienie obsługi agre
gatów silnika i chłodzenia, wreszcie możli
wość wym!any pasów ·przekładni bez ko
nlecznościl. demontażu walu transmllljl śmi

gła ogonowego. 

Napęd śmigłowca ultrale!Qk1ego charak
teryzuje się tym, że oś z wału sllnlka 

l i oś 4 pnekładnl głównej są uł<ńone pro
stopadle do ,pionowej płaszczyzny symetrll 
kadłuba. Na,pęd z 11U,n1ka na przekładnię 

główną jest przekazywany przez przekład

nię pośredniczącą 3, usytuowaną po jed
nej ze stron przeklaool głównej, która 
jest zaopatrzona w oddzielne wyjścia. 

Skrót opisu patentowego wynalazku, chro
nionego dwoma zastrze:reniaml, podano w 
BUP IIll' 22/1981 r., w klasle B64C, pod nr 
P.228650T. 

nlczej roboty społecznej, uwzględniając 

dynamikę działań oraz liczbę członków w 
jednostce 1 przyznać wyróżnienia według 

tych ocen. 

W związku z tym uczestnicy zebrania 
plenarnego Zarządu Sekcji Lotniczej SIMP 
uchwalili, aby: 

- Oddziałowi Sekcji Lotniczej w Pozna
niu (liczącemu 63 członków) przyznać I wy
różnienie za szeroką, dynamiczną działal

ność lotniczo-slmpowską i realizację cen
Pych Inicjatyw, łącznie z sumą 25 tys. zł; 

- Samodzielnemu Srodowlskowemu Kołu 

Sekcji Lotniczej w Bielsku-Białej (liczą

cemu 41 członków) przyznać II wyróżnie

nie za cenną działalność lotniczo-społeczną 

wraz z sumą 15 tys. zł; 

- Oddziałowi Sekcji Lotniczej w Byd
goszczy (102 członków) przyznać III wy
różnic;nie za szerokie działania I Inicja
tyw y lotnicze, oraz sumę 10 tys. zł. 

Zebrani postanowili, że konkurs z na
grod<1mi na najlepiej działające ogniwo 
Sekc;I będzie corocznie organizowany. 

W punkcie porządku obrad zebrania ple
narnego dotyczącym spraw różnych, kol. 
J. Horbaczewski, członek komisji ZG SIMP 
do spraw specjalizacji zawodowej poinfor
mował. że komisja odbyła 4 posiedzenia, 
na którym zala twiono wszystkie zgłosze

nia, Uczące ponad 50 wniosków. Jedno
cześnie jednak kol. z. Kodłubaj z WSK 
P ZL-Swldnik stwierdził, że brak jest in
formacji o wnioskach złożonych w spra
wie przedłużenia przyznanych specjaliza
cji. 

• W)·twórnla Sprzętu Komunikacyjnego 
PZL-Rzeszów I Ośrodek Badawczo-Rozwo
jowy Napędów Lotniczych w Rzeszowie 
zgłosiły do opatentowania układ smaro-

wania ze wspomaganiem powietrznym ło

żysk silników turbinowych (twórcy: M. Red
liński I A. Jędrzejowski). Wynalazek roz
wiązuje zagadnienie opracowania konstruk
cji zapewniającej lepsze smarowanie ele
mentów roboczych łożysk lotniczych silni
ków turbinowych. 

Układ charakteryzuje się tym, że pokry
wa 4 albo wtryskiwacz mają komory mie
szania l, do których kanałami. S dopro
wadzany jest czynnik smarujący za po
mocą pompek dozujących i równocześnie 

otworem z dyszy 3 doprowadzane jest 
sprężone powietrze. 

Skrót opisu patentowego wynalazku, 
chronionego jednym zastrzeżeniem, opubli
kowano w BUP nr 7/1982 r., w klasie 
F 16 N, pod nr P.226818. 
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