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Naszym zdaniem 
Za kilk • • • _ _ a _ miesięcy zostame zatwierdzony na III ZjeździePolskie) ZJednoc�onej Partii Robotniczej siedmioletni plan

gospodarczy. W J,ego pr"ojekcie, ogłoszonym na XII Plenum
KC d • • • , _ zag_a mema lotnicze nie figurowały z wyjątkiem
wzmiank.1 o modyfikacji sprzętu lotniczego na zagranicznych
trasach naszych linii lotniczych. To za mało. Projekt planu
n� lata_ 1959-65 jest obecnie szeroko dyskutowany i nie wąt
pimy,_ ze zostanie on odpowiednio rozwinięty i pogłębiony.
Zdamem naszym w dyskusji tej należy zwrócić uwagę na na
stępuJące sprawy: 

W DZIEDZINIE PRODUKCJI LOTNICZEJ

Nasz przemysł lotniczy posiada dobrze wyposażony park 
maszynowy, zostały wychowane wykwalifikowane kadry spe
cjalistów. Zakłady nasze potrafią produkować sprzęt bardzo 
wysokiej jakości. Chcąc utrzymać te kadry na poziomie, mu
simy stawiać zakładom zadania odpowiednio trudne. Nie mo
żna dopuścić do zaniknięcia wyrobionej (olbrzymim kosztem) 
kultury technicznej zakładów i wdrożonej precyzji wykony
wania robót. 

Druga sprawa to przepustowość zakładów. Przekracza ona
w t:j chwili nasze zapotrzebowanie wewnętrzne. Przemysł
lotmczy polski jest i powinien pozostać poważnym ekspor,te
rem. Zaniedbanie w tej dziedzinie zmusi do wykorzystania
mocy produkcyjnej na inne asortymenty, a taka praktyka 
prowadzi do rozproszenia wyspecjalizowanych k;adr lotni

czych, a bardzo często kończy się obniżeniem poziomu tech
nicznego zakładu. 

Trzeba przypomnieć też, że eksport lotniczy jest wyjątko
wo korzystny pod względem ekonomicznym, gdyż udział ro
bocizny jest bardzo duży w stosunku do ilości zużytego ma
teriału. 

Warunkiem absolutnie niezbędnym do utrzymania się na 
rynku lotniczym jest jednak posiadanie mocnych zespołów 
konstrukcyjnych i badawczych. W sprawie te.i, zaniedbanej 
do niedawna, dał się zaznaczyć pewien postęp, tempo jednak 
naszych prac konstrukcyjnych, a szczególnie badawc:Zych, 
jest o wiele za małe i wymaga radykalnego przyspieszenia. 
Pod względem badań lotniczych jesteśmy zacofani nie tylko 
względem ta<kich potentatów 1lotniczych, ja,k Związek Radziec
ki, USA, Wielka Brytania czy Francja, ale wyprzedza nas 
szereg państw równorzędnych i mniejszych, jak Włochy, 
Szwecja, Holandia, Jugosławia i inne. Jeśli się szybko sy
tuacja nie z_mieni, to .stan ten może bardzo zacią•żyć na lo
sach naszego przemysłu lotniczego. 

Do czasu okrzepnięcia własnych konstrukcji trzeba koniecz
nie zabiegać o licencje - ale licencje na sprzęt możliwie naj
bardziej nowoczesny i zbliżony do profilu zakładów - licen
cje, które uczą. Nie należy przy tym zapominać, że nawet naj
bardziej nowocz_esna licencja jest zawsze zacofana w stosun
ku do ,produkcji licencjodawcy i że jedynym 5iposobem dogo
nienia licencjodawcy są intensywne ,własne ,prace rozwojowe. 

Co się tyczy kierunku prac rozwojowych, to musimy sobie 
przypomnieć, że najbardziej zacofani jesteśmy w dziedzinie 

silników, osprzętu lotniczego i aerodynamiki. Oczywiście, nasz 
program ,produkcyjny, a zatem i badawczy powinien skoncen
tro:"'a� się na zagadnieniach, w których mamy szanse utrzy
mac się na rynku. Są to - naszym zdaniem - sprzęt szybow
cowy, samoloty szkolno-treningowe i małe komunikacyjne 
oraz śmigłowce i ich pochodne. 

W DZIEDZINIE KOMUNIKACJI LOTNICZEJ 

W ostatnich latach zaznaczył się wydatny wzrost komuni
kacji lotniczej pomiędzy Polską a zagranicą. Jest to zjawisko 
bardzo dla nas korzystne, a nasze położenie geograficzne jest 
w tym przypadku szczególnie szczęśliwe. Cieszymy się, że 
również nasze linie mają ambitne plany rozszerzania swej 
działalności zagranicznej i przygotowują się do modyfikacji 
sprzętu latającego (nie zmienia to naszego poglądu, że należy 
nie zaniedbywać linii krajowych). Zagadnieniem nader pa
lącym jest sprawa portów lotniczych. Musimy natychmiast 
przystąpić do dostosowania przynajmniej jednego lotniska 
w kraju do potrzeb nowoczesnej komunikacji lotniczej. Mu
simy dostosować nasze urządzenia naziemne (radio!) do sprzę
tu pracującego na przylatuj,ących samolotach. Musimy zapew
nić możliwość bezpiecznego latania w każdych warunkach 
meteorologicznych. Musimy sprawnie dostarczać odpowied
niej jakości paliwa i oleje, żywność dla podróżnych itd. Mu
simy już teraz zapewnić możność przyjmowania ciężkich sa
molotów odrzutowych i turbośmigłowych. 

Każdy dzień zwłoki to strata naszych szans, wynikających 
z dogodnego położenia geograficznego. 

* * *

Podane wyżej wnioski nie są nowe. Na temat ten i inne pod
stawowe zagadnienia lotnictwa toczyła się przez cały rok 1956 
zażarta dyskusja aktywu lotniczego, zgromadzonego w Sekcji 
Lotniczej Stowarzyszenia Inżynierów i Techników Mechani
ków Polskich. Wnioski z tych narad systematycznie publi
kowaliśmy na łamach naszego czasopisma. W niektórych 
sprawach zabierała głos prasa codzienna. Część naszych 
wniosków została zrealizowana, ale ogromna większość po
została bez echa. 

Nie został przede wszystkim zrealizowany postulat koniecz
ności utworzenia przy najwyższych władzach organu facho
wego do koordynacji spraw lotniczych w kraju i ustalenia 
wytycznych rozwojowych tej gałęzi gospodarki. Ramy zjed
noczenia przemysłu lotniczego są do tego �byt szczupłe. 

Nasz wniosek o stworzeniu długofalowego kompleksowego 
planu dla lotnictwa jest chyba najbardziej aktualny właści-
wie teraz. 

W ramach króciutkiego artykułu nie sposób - oczywiście -
sprecyzować wszystkich spraw, jakie powinny znaleźć się 
w planie siedmioletnim. Wymaga to ogromnej pracy sztabu 
specjaUstów. Niech jednak ten głos naszej redakcji przypom
ni, że w ,planie ,siedmioletnim sprawy lotnictwa muszą zna
leźć się na właściwym miejscu. 
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Pomiary sztywności szybowców 
Artykuł zawiera opis pomiarów sztywności szybowców, które prze1:r?wadzone były przez zespól pracowników Ka

tedry Mechaniki Lotu Wydziału Lotniczego Politechniki WarszawskieJ w ra11;ach prac _naukow-y_c_h Katedry,_ ?rzy 
czym obejmują one okres od polowy 1956 r. do polowy 1958 r. Ponadto dokonano proby ustalenia kryteriow sztywnosci dla 
szybowców. Praca była przedstawiona na VII Kongresie OSTIV, Leszno 1958 r. 

I. CEL POMIARÓW

Tendencja zwiększania dopuszczalnych prędkości nurko
wania dla szybowców, zwłaszcza wyraźnie występująca 
w okresie powojennym, pociągnęła za sobą konieczność 
uwzględniania w obliczeniach wytrzymałościowych wpływu 
zjawisk aeroelastyczności, a w szczególności flatteru. 

Ponieważ w typowych konstrukcjach sztywność poszcze
gólnych elementów płatowca jest czynnikiem decydującym 
o wartości krytycznej prędkości flatteru, dla samolotów zo
stały opracowane kryteria sztywności od dawna stosowane 
w przepisach angielskich. Metoda pomiarów sztywności zo
stała opublikowana w R&M nr 2208. Dotychczas nie są nam 
jednak znane analogiczne dane dotyczące szybowców. 
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'U i Jl g -� 

'6 c:: ::,-
..., -<., 

ł 
--�" 

.<: Tflp '-.-� !! � � "!� � .., E; t, "  .� t,- t �� � sztjbowca .8 ... .& 
� 

i: .... 2 
� -'c (; ;i: � � <>: <:i 

� � :::; kB m m ml km/fi 

1 St:JJ 1 3.50 !7,50 7,50 17,2 26,5 250 
2 Mucha-bis I 270 !5,00 6,80 15,0 25,0 250 
3 f3óvier-4 2 400 14,69 6,20 19,0 19,2 220 
,4 Minimoa I 350 17,00 7,09 19,0 2q0 220 
5 Bocian 2 450 18,00 7,50 20,0 . 26,0 250 
6 Żuraw 2 465 !8,00 7,70 22,7 246 215 
7 Mucha 100 I 290 15,0li 7,0I 15,0 25,5 250 
8 ŚohaJ 1 295 15,00 7,!3 !4,0 27,0 230 

9 Jaskółka I 340 16,00 7,42 l!J,6 27,0 250 
IO Jostrzqb I J40 !2,00 6,00 !2,0, 20,0 450 

n·•.1 :tfl·TI 

Poniźej zostanie omówiona próba określenia wartości kry
teriów dla poszczególnych elementów szybowca, oparta na 
danych statystycznych z pomiarów serii dziesięciu szybow
ców wyczynowych .różnych typów, wymienionych w tabeli 1. 

2. PROGRAM BADAŃ

Program badań obejmował: 
a) pomiary sztywności skrętnej skrzydeł, stateczników,

sterów, lotek i kadłuba, 
b) pomiary sztywności giętnej w płaszczyźnie pionowej

skrzydeł i kadłuba, 
c) pomiar sztywności giętnej kadłuba w płaszczyźnie po

ziomej, 
d) pomiary sztywności układów sterowania sterem wy

sokości, sterem kierunku i lotkami, 
e) pomiar sztywności obwodu sterowania łączącego lotki.
Ponadto określono poloźenie środków skręceń w mierzo

nych przekrojach skrzydła i położenie środków ciężkości ba
danych elementów szybowca. 

3. PRZEBIEG POSZCZEGÓLNYCH POMIARÓW

SZTYWNOŚCI 

3.1. Pomiar sztywności skrzydła i lotki 

Przez sztywność konstrukcji będziemy w dalszym tekście 
rozumieli stosunek wielkości obciążeń działających w ba
danym przekroju do wielkości odkształceń tego przekroju 
względem innego, umownie obranego. Dla skrzydła przekro
jem odniesienia jest przekrój przykadlubowy. Ponieważ 
sztywność giętna i skrętna skrzydła =ienia się wzdłuż 
rozpiętości, wprowadzony jest umow.ny przekrój pomiaro
wy, dla którego obliczona energia nagromadzona podczas 

skręcania jest równa energii skręconego skrzydła, wyzna
czonej w sposób dokładny, mianowicie: 

[ 

� m0 62 = � J C (y) ( �: r dy , 
o 

gdzie m 0 - jest sztywnością przekroju pomiarowego wzglę
dem przykadłubowego (kGm/rd), e - kątem skręcenia tego 
przekroju względem przykadlubowego (rd), C(y) - sztyw
nością skrzydła na skręcanie (kGcm2 - odpowiednik G·Io 

dla belki), l - odległością od nasady do końca skrzydła. 
W typowych konstrukcjach tak określony przekrój leźy 

między 0,67 a 0,75 odległości od nasady do końca skrzydła, co 
odpowiada w przybliżeniu połowie rozpiętości lotki. Na tej 
właśnie podstawie określono przekrój położony w połowie 
rozpiętości lotki jako przekrój pomiarowy skrzydeł. 

Dla sprawdzenia sztywności zewnętrznej części skrzydła 
przeprowadzono pomiary sztywności również w przekroju 
położonym w 0,9 polowy rozpiętości skrzydła, licząc od osi 
kadłuba. 

Oba omawiane przekroje leżały w płaszczyźnie równo
ległej do płaszczyzny symetrii szybowca. 

3.1.1. Pomiar sztywności skrętnej skrzydła 
Sztywność skrętną skrzydła mą, określa stosunek momentu 

skręcającego Ms do kąta skręcenia cp przekroju badanego 
względem przykadłubowego 

Ms mą, = - (kGm/rd) 
'P 

W czasie pomiarów skręcanie skrzydła realizowano za po
mocą specjalnej ramy (rys. la), na którą działała pionowo 
para sil. Do pomiaru kąta skręcania przekroju pomiarowego 
i przykadlubowego, w zależności od- przewidywanych od
kształceń, używano czujników lub linijek ze skalą milime
trową. Odkształcenia mierzone były za pomocą listwy przy
mocowanej do badanego przekroju w okolicy dźwigaróv,;: 
(rys. 1 b) ,lub ,tylko do kesonu (rys. le). 

� � � b 

� � � C 

TL-42/58-RI 

Rys. 1. Schemat obciążania skrzydła i pomiaru odkształceń. a -
wprowadzenie momentu skręc.ają.c"(go, !b - pomiar odkształceń 
skrzydła .ctwudżwigarowego,. c - ,pomiar odkształceń gkrzydła jedno-

dźwigarowego, d - wprowadzenie momentu giętno�skrętnego 

Do pomiaru cały szybowiec był zmontowany i ustawiony 
w zabetonowanej ramie. Kadłub był unieruchomiony po
przeczną belką w wykroju kabiny i podparty pod płozą ogo
nową, płat zaś był zamocowany przez unieruchomienie koń
ca nie mierzonego skrzydła. 

W pomiarach pierwszych szybowców unieruchamiano tyl
ko kadłub, mierząc wartość sztywności równocześnie na obu 
skrzydłach, przy czym sztywność określano przy obciąźeniu 
obu skrzydeł momentami symetrycznymi i antysymetrycz
nymi. Zbliźone wartości wyników otrzymanych z powyższych 
pomiarów uzasadniają przyjętą metodę badań. 
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Tabela 2 Zestawiente YYtJnikorv pomiarów sztt1wnosc1 skrzl.JdTa I lotki 
S k r z (J d I o l o t k I 

Sz!ywnosc skr�tno szt'ir1no.sc qIę Ina Pofot�m• Jrodk< r11wnetrzna Zt:l"ln1ttrzna 
::,, Typ

'� 

'"zfy,moJC I Polotem" .SroaK< SZll{MI� IPolot,n,e -""""a 
.i:: Przekrój 0,9 9ź PrukróJ 0,5b, � szybol"!ca 

oToztnl• 
Przekrój Q9 bfe Przekrój 0,5 b1 3kr,tno ciflkoJCt isJ<rffno c,,zkoJCI 

C) 
-le 
'-�
I Sep 
2 Mucha-bis 
3 6órier 
4 Minimoa 
5 Bocian 
6 turaYY 
7 Mucha 100 

8 �ohaj 
9 Jaskółka 

10 Jastrzqb 

m„ �roo'ka 
�krf!Cł!l'I 

k6mlrd %C' 

280 26,5 
370 121,,0 
540 127,5 
200 I!, 7
670 '.27.5 
551, 17, 9 
-412 :21. 7 

31,8 ! 10,0 
40! l25,o 

1'060 IJ.5,o 
C- średnia cięciwa czę$c1 
C'- c1ecuva btezaca 

'l'oloten,e 
lsrod� Pf m:, skr�cell m„ 

k6m!rd %C' k6fm kOmlrd 
1060 23,5 200 !1600 
750 25,5 281, ff000 

1360 29,0 726 25200 
930 9,3 318 16800 

1650 35,6 368 21300 
3070 20,7 517 31200 
f0/0 20,8 227 9560 
1020 16,2 182 8330 
1620 35,0 270 14000 
3740 S5,0 768 22800 
lotki za osIq obrotu 

3.1.2. Pomiar sztywności giętnej skrzydła 

Pt 
k6/m 

778 
750 
2120 
810 
1100 
1880 

565 
51,/ 
686 

3680 

Miarą sztywności giętnej skrzydła Pt jest stosunek wiel
kości siły P przyłożonej w badanym przekroju do wielkości 
ugięcia f tego przekroju względem przykadłubowego. 

P1 = f (kG/m)

Przez analogię do sztywności skrętnej słuszniej jest 
określać sztywność giętną m6 jako stosunek momentu gną
cego działającego w przekroju przykadłubowym, wywoła
nego przyłożeniem siły w przekroju badanym do kąta obro
tu il przekroju badanego względem przekroju odniesienia. 

M Pl ? ( / ) m0
= -=- =P1· i- kGm rd 

il f 

l 

gdzie l - odległość między przekrojem mierzonym przy
kadłubowym. 

Do pomiarów sztywności giętnej skrzydła szybowiec był 
zamocowany tak, jak do pomiarów sztywności skrętnej. Do 
określenia sztywności giętnej potrzebna jest znajomość po
łożenia środków skręceń w badanych przekrojach. Z tego 
względu sztywność tę określano nie bezpośrednio z pomia
rów giętnych, lecz z tzw. giętno-skrętnych, które pozwoliły 
na uprzednie wyznaczenie położenia środka skręceń. Miano
wicie ramę zamocowaną jak do skręcania obciążano w kilku 
miejscach wzdłuż cięciwy płata pionową siłą, skierowaną 
w dół (rys. ld). Następnie obliczano wartość skręcania ba
danego przekroju, odpowiadającą poszczególnym punktom 
obciążanym. z wykresu podającego zależność kąta skręca
nia od położenia siły obciążającej ?kreślano punkt, odpo
wiadający zerowemu skręceniu. MaJąc tak otrz�ma,ny sr�
dek skręceń, z tych samych giętno-skrętnych pomiarow obll
czano sztywność giętną skrzydła. 

3.1.3. Pomiar sztywności lotki 

�Ńa lotce mierzono tylko sztywność skrętną. �r�ekroje .c1:a
rakterystyczne leżały w odległości 0,1 rozpiętosc1 od koncow 
lotki mierząc równolegle do osi zawiasów. Pomiary pr�:pro
wadzono na lotce wymontowanej z szybo�ca. �rzekroJ_ �d
niesienia był unieruchamiany w specjalneJ ramie. Obc1ąze
nie wprowadzano tak samo jak na skrzydle. 

3.1.4. Omówienie wyników pomiarów 

Analizując wyniki pomiarów (zebra_n: w tabeli 2), zauwa
żamy duży zakres otrzymanych wartosc1. Na przykład �zty':"�
ność skrętna przekroju położonego w 0,9 połowy rozp1ętosc1 
skrzydła waha się od 200 do 670 kGm/rd, a nawet 1060 kGm/rd 
w przypadku akrobacyjnego szybowca . Jastrząb. P?dobne
wahania występują również w przek�o�u _w P?łow1e roz
piętości lotki, a w przypadku sztywnosc1 g1ętneJ Pt "': tym 
przekroju są nawet większe (o? _541 do 21�0- kGm/rd _ 1 3680 
dla Jastrzębia). Jedynie wartosc1 sztywnosc1 skrętneJ _lotek
są bardziej wyrównane i dla nie dzielonych lotek wahaJą się 

m,,. 

k6m/rd 
21,1,00 
22700 
42100 
26000 
4/500 
63700 
15600 
14500 
24400 
72900 

alt o;,, 
0,296 0,480 

0,339 0,362 

0,3�7 0,1,I,/ 
0,331, 0,431, 
0,316 0,361 
0,305 0,384 
0,335 0,3/1, 
0,367 0,312 
0,310 0,392

0,257 0,3'12 

my 

k6mlrd 

68,1, 

Z!,5 

32,2 
166,0 

-� 
m„ l 

l %C k6mlrd 
22,'-

17,7 
22,4 

27,1, 

0,4 7 !J0,0 44,6 

0,50 37,0 26,1 

26,1 

23,1 
0,47 17,0 37,4 
0,'-5 o 65,1 

I� 
1 t7 I_ 

-li/1 3/oC 

0,1,6 20,0 
0,1,5 o 

0,50 36,0 
0,47 41,0 
0,47 28,0 
0,53 34,0 

0,1.9 _0!!_
0,45 25,0 

0,47 17,0 

0,1.9 o 

n-,u,•r1 

od 17,7 kGm/rd do 27,4 kGm/rd. Tak duża rozbieżność war
tości sztywności da się jednak łatwo uzasadnić różnorod
nością typów konstrukcji, wymiarów geometrycznych i prze
znaczenia badanych szybowców. 

3.2. Pomiary sztywności kadłuba 

Na kadłubie przeprowadzono pomiary sztywności skrętnej 
oraz giętnej w płaszczyźnie pionowej i poziomej. Do po
miarów skrętnych zawieszano kadłub w zabetonowanej ra
mie tylko na przednich okuciach skrzydłowych. Poziome po
łożenie zapewniano przez odpowiednie obciążenie noska. 
Moment skręcający był wprowadzany za pośrednictwem 
specjalnej rury (rys. 2), na którą działał.a para sił w płaszczyź
nie pionowej. W szybowcu Jaskółka moment wprowadzono 
wprost za pośrednictwem statecznika poziomego. Przekrój 
pomiarowy leżał w płaszczyźnie osi zawiasów steru wyso
kości, a przekrój odniesienia w połowie odległości między 
okuciami skrzydłowymi. 

Przekrój odniesienia dla pomiarów giętnych przyjęto 
w 1/4,..Erzykadłubowej cięciwy skrzydła, przekrój zaś pomia
rowy dla zginania w płaszczyźnie poziomej - w osi zawiasów 
steru kierunku, a dla zginania w płaszczyźnie pionowej -
w osi zawiasów steru wysokości. 

Obciążenie w płaszczyźnie pionowej realizowano za po
średnictwem pasa przerzuconego przez kadłub w osi zawia
sów steru wysokości i obciążanego w dół.' Siłę działającą 
w płaszczyźnie poziomej wprowadzano przez dolną, zwykle 
wzmocnioną, zawiasę steru kierunkowego. 

Rys. 2. Zawieszenie kadłuba do pomiarów sluętnych 
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Tabela 
' Zestamenie w1,mikórv pomiaróf'I 

J 5Z!ljl'ln0$CI kod[ubór1 
K a d l u b 

Sz/1,11vnost. Szt{/wnosc 

"i, { ? Tljp 91ętno q/ętno ł&-t1,1wno$C ĘJ� tJ "pfoszo:ytnte w plas,a1,1tnie ',Skrętna " "' 

� szyborrca ·--'< 
pionMej pozt0mej <::"' ,, C, .,� ............ 

12 
� o<., 

,, Pr ma• _!l__ -'!Y_ m, �� c:: 
<!:: k6/m k6;;;;d k6/m klim/re/ k6m/rd 0ft 
I Sep 6300 106000 3220 57400 5.l,00 0,363 
2 Mucha-bis 8900 119000 4100 66900 2920 0,35-4 
3 Góvler- 4 -4350 N300 5000 99700 3680 0,297 
4 Minimoa 5520 95000 2370 .1,6300 4500 0,358 
5 Bocian 5810 87700 3100 6.1,500 2460 0,419 
6 żuraw 10100 190000 2580 55500 26-40 0,330 
7 Mucha /00 9190 119000 4530 71500 2340 0,363 
8 $ohaj 6100 88800 2620 40400 2860 0,367 
9 Jaskółka 2050 42500 2220 47200 1540 0,325 

IO Jastrza,b 38000 30200G 5000 50000 20100 0,341 

Zestawienie wyników pomiarów (patrz tabela 3) wykazuje, 
że typowe kadłuby są w przybliżeniu dwa razy sztywniejsze 
na zginanie w płaszczyźnie pionowej w porównaniu z płasz
czyzną poziomą, z tym że podobnie jak w skrzydle, wystę
pują duże wahania wartości sztywności. 

W pierwszych badanych szybowcach mierzono również 
sztywność giętną przedniej części kadłuba. Otrzymano bar
dzo duże wartości rzędu 104-105 kG/m. W dalszych bada
niach pomiarów tych zaniechano, gdyż były obarczone sto
sunkowo dużym błędem. 

3.3. Pomiary sztywności usterzeń 

W stateczniach i sterach mierzono tylko sztywności skrętne. 
Przekrojami odniesienia dla stateczników są przekroje przy
kadłubowe, przekrój badany zaś leży na stateczniku pozio
mym w odległości 0,1 rozpiętości od końca, a na pionowym -
na najwyższym żeberku, na które można jeszcze wprowadzić 
obciążenie. Na sterze kierunku oba przekroje leżą w odle
głości 100/ó rozpiętości od końca, a na sterze wysokości w od
ległości 5'0/o rozpiętości. 

Pomiary sztywności statecznika kierunku przeprowadzano 
na szybowcu, przy zamontowanym stateczniku. wysokości, 
natomiast pomiary pozostałych części usterzeń, jeśli to tylko 
było możliwe, przeprowadzano po ich wymontowaniu z szy
bowca, analogicznie jak pomiary lotki. 
Najsztywniejszą częścią usterzenia, jak to ilustruje ta

bela 4, okazał się statecznik poziomy, którego sztywność wa
hała się od 130 do 1890 kGm/rd, aczkolwiek odpowiednie 
wartości dla statecznika pionowego były tego samego rzędu, 
a niekiedy nawet wyższe. Najbardziej wiotkie są stery wy
sokości, dla których zakres sztywności wynosi 5,5 do 55 
kGm/rd. 

,. 

Tabela 4 Zestawienie w1,mikó1r pomzarów sZflJwno.ści 
uste.�zeń 

stat�cznrk ',5/ateunik Ster w1,1sokruc
1 

ster kierunku poziom1,1 pionowi/ 

::,- � � ;;; � D Porotenie $ro, Tljp gg ti o o o t:: ., <:: <:: t:: t:: ·�o� � .s 
ka cręźko3ci ;;;, SZljbOwca 1::- � C,;:; " - " -

o 
:,.� ��� .a-� :,. .. ��� :,. ..

@
- ,__ - '- ~ ,__ 

->: � �8-� 
"' "" �� I vl � V) V) � <:) .. <> ,__ .. 

·� m, Cl.�·� m'
L
c� �L Cl. ">"\j m„ 

-6m/rd %C klim/rd k6m/ra r.c k5m/rd 0/
t, %C 

1 Sęp 330 46 /060 21,9 50,0 1700 O,L.2 43 5 
2 Mucha-bis 350 -36 785 14,4 24,0 98,0 0,45 40,0 
3 6óvier-4 573 -54 250 16,4 43,0 70,6 0,46 39,�
4 Mimmoa 130 -.1,6 3(JO 32,0 305,0 0,45 18,0 
5 Bocian 882 -.1, I 1280 46,1 39,5 2I5,0 0,41 29,0 
6 Żuraw 253 -5.1, 215 31,0 4I,0 127,2 0,41 42,5 
7 Mucha 100 825 -.1,7 720 12,! 21,4 152,0 0,41 38,0 
8 Sohoj 470 -.50 387 5,50 29,8 46,-4 0,37 40,5 
9 Jaskó[ka -476 -.1,.5 465 23.5 21,0 122,5 0,36 32,0 
IO Jastrzqb 1890 -53 108 55,2 21,0 307,0 0,37 27,0 

C- średnia ci�c,wa pofożona za osia, obrotu
C'-:Jrednia cieciwa Dołożona przed 0,10, obrotu 

3.4. Pomiary sztywności układów sterowania 

Do wykonywania pomiarów sztywności układów sterowa
nia szybowiec był zamocowany jak do pomiarów skrzydła. 

Następnie, po unieruchomieniu odpowiedniego steru (lotek), 
badano odchylenie kątowe drążka (pedału) pod wpływem 
umownej siły, działającej na ten element w ten sposób, aby 
naśladowała oddziaływanie pilota. 

e 

Miarą sztywności jest stosunek Ll (9 = �, gdzie (9 -
max 

wyżej omówione odchylenie drążka pod wpływem siły 23 kG 
lub pedału pod wpływem siły 45 kG, 6max - maksymalne 
kątowe wychylenie drążka (pedału) od jednego do drugiego 
skrajnego położenia, mierzone w płaszczyźnie działania siły 
przy nie zablokowanych sterach (lotkach). Jeśli wychylenie 
pedału do tyłu nie zależało od sztywności układu sterowania, 
wówczas za 6max przyjmowano podwójną wartość maksy
malnego odchylenia od położenia neutralnego do przodu. 

W układach sterowania typu linkowego z reguły do po
miarów linkę nie pracującą zluźniano. 

W ramach pomiarów sztywności układów sterowania prze
prowadzono oddzielne badanie sztywności obwodu sterowa
nia łączącego lotki. Miarą tej sztywności jest stosunek wiel
kości momentu M dokoła osi obrotu lotki, przyłożonego sy
metrycznie i z jednakowym znakiem do ·każdej lotki, do 
średniej arytmetycznej kątów wychylenia lotek od położenia 
neutralnego. 

2M 
m = -- (kGm/rd) 

; ;1 + ;2 

gdzie �1 i b oznaczają kąty wychylenia lewej i prawej lotki 
przy obciążeniu momentem M.

Tabela 5 
zestawieme Y'II.Jnikow pomiarów 
sztl;wnoso ukTadó1v sterowania 

Układ sterowania Szt1,1rrnośC układu 
raczaceoo lotki 

:::,, mi�dll/ 
';;z:�ml t:: Typ Ster Ster Lolki nop�om, 

szybowca WljSOkości kierunku t,,,.,nftr.:nl/m \tz,rnę/r,nvmi 

m, m, 

� "/Bma, "l8mox "/8r.,o, k5mlrd k6m/rd 
I Sęo 0,6 70 0,655 24.9 
2 Mucha-bis 0,260 0,330 0,360 39,3 

.J 66vier-4 0,187 0,184 0,201, 88,4 
4 Mimmoa 0,280 0,.1,01 0,258 77,6 
5 Bocian 0,146 0,171 0,399 78,8 78,6 
6 żuraw 0,203 0,236 0,403 39,2 30,25 
7 Mucha 100 0,378 0,469 0,240 39,6 
8 .Sohaj 0,273 0,385 0,249 32,8 
9 Jaskółka 0,254 .0,-425 0,018 /.1,3,5 !43 
IO Jastrza,b 0,230 O,!! T 0,196 80,8 80,8 

., 

Wartość m; można rówmez wyznaczyć przy jednej lotce 
zablokowanej. Wówczas wielkość sztywności określa wzór: 

2M 
m

(; 
= -;- (kGm/rd)

gdzie ; - kąt wychylenia lotki obciążonej w stosunku do 
położenia neutralnego pod wpływem momentu M.
_ Moment wprowadzano na lotkę przez jej dźwignię napę
dową. Jeśli szybowiec posiadał dwa napędy lotki lub lotki 
dzielone, napędzane oddzielnie, wówczas pomiar dotyczył obu 
układów. 

Rzut oka na wyniki pomiarów (patrz tabela 5) wskazuje 
na w przybliżeniu wyrównane wartości sztywności, które 
przeważnie mieszczą się w zakresie od 0,2 do 0,4. Analogicz
ny zakres dla układu łączącego lotki wynosi 25 - 90 kGm/rd. 

e 
Charakterystyczna jest stosunkowo duża wartość --

emax 

w układzie sterowania lotkami Sohaja, mimo zastosowania 
popychaczy. Fakt ten można wytłumaczyć znacznymi, obser
wowanymi w czasie pomiarów, odkształceniami lokalnymi 
rury skrętnej, będącej elementem sterownicy, napędzają
cym lotki. 
Na zakończenie opisu metody i ogólnych wyników badań 

pragniemy dodać, że błąd pomiarów wynosi około 5¼. Warto 
również zauważyć, że przeprowa:dzone dla szybowców Mu-
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cha-100, _Ja_skółka i Bocian porównanie otrzymanych przez 
n�s wymkow �otyczących skręcania skrzydła z obliczenia
mi . ""'.ykazało, ze wyniki teoretyczne mają średnio O 300/o 
�meJs_zą wartoś_ć niż doświadczalne. To samo odnosi się do 
g1ętneJ sztywnosci skrzydła szybowca Mucha-100.

4. OMÓWIENIE KRYTERIÓW SZTYWNOSCI

OII:ówione ?owyżej pomiary sztywności miały na celu ze
br'.1'me materiału do obliczeń kryteriów sztywności, pozwa
laJących na ocenę podatności danego elementu szybowca na 
flatter. Budowę kryteriów ilustruje poniższy wzór: 

11-K= - m 
V abc 

gdzie K - wa_r,tość kryterium (kG1/2 sek m-2), V - dopusz
czalna prędkosc nurkowania szybowca (misek) m - sztyw
ność poszczególnego elementu szybowca (kGmird) a b c -
wymiary liniowe dotyczące danego elementu (m) �P- 'w 'przy
padku lotki: a - rozpiętość lotki mierzona równolegle do 
osi zawiasów, b = c - średnia cięciwa geometryczna części 
lotki znajdującej się za osią zawiasów. 

Kryteria układów sterowania określone są bezpośrednio 
przez sztywność tych układów. 

W niniejszej pracy - obok obliczeń kryteriów - przepro
wadzono także porównanie otrzymanych wartości z samolo
towymi i w niektórych przypadkach poczyniono propozycje 
zmian dopuszczalnych wartości. 

Kryteria, dotyczące kadłuba i usterzeń oraz skręcania 
skrzydła w przekroju położonym w 0,9 połowy rozpiętości, 
przewyższają mi,nimalne, dopuszczalne dla samolotów war
tości, przy czym przewyższenie to jest niewielkie i we wszyst
kich rozpatrywanych szybowcach mniej więcej wyrównane. 
Ponieważ ponadto nie stwierdzono w okresie ostatnich lat 
wypadków flatteru, wynikłych z małej sztywności tych ele
mentów, nasze propozycje zmierzają do rozszerzenia prze
pisów samolotowych z tego zakresu na szybowce. 

Inaczej przedstawia się sprawa z kryteriami skrzydła, lot
ki i układów sterowania. 

o zy owiec, na orym wys qp, a er 109 
6 

0 2R4 

© S b kt· { fi li 

0,JO 

oJ 

y� n8 
.8,, V, 

i/42
04 

2 

a,"2 
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a20 

0,15 

0,10 2 4 6 8 10 

Rys. 3. Kryterium szty_wno_śCii skr�mej. sknzydla. Przekrój J:?Omia
rowy w 'POiowie rozp1ętosc1 _lotk1. L1czby przy poszczegolny':l� 
punktach o-znaczają numer koleJny szybowca. o - efektywna gęstosc 

skrzydła = � , .gdzie Q
5 

- ciężar skrzydła ��G), s - powierzchnia 
st 

skrzydła (m2}, t - średnia cięciwa geometryczna skrzydła (m) 

I tak, jak widać z wykresu (rys. 3), część szybowców nie 
spełnia kryterium sztywności skrętnej skrzydła w przekroju 
0,5 bL, przy czym n.ie na wszystki:ch szybmvicach nie- speŁnia
jących kryterium wystąpił flatter, natomiast wśród spełnia
jących znajduje się szybowiec Mucha-100, na którym wy
stąpienie flatteru skrzydła swego czasu kilkakrotnie stwie�
dzono. Nasuwa to przypuszczenie, że kryteria samolotowe me 
mogą być przeniesione wprost do szybowców. Z drugiej stro
ny nie ma pewności, że zaistniałe wypadki flatteru były wy
nikiem małej sztywności skrętnej skrzydła, gdyż mogły wy
stąpić drgania giętno-lotkowe. Dlatego wy?aje �ię, _że bez
zebrania większej ilości materiału i wykonama obllc�en, zgło
szenie jakiejkolwiek propozycji byłoby nie�zas_admone. 

Kryterium sztywności giętnej skrzydła me Jest w ogole 
uwzględnione w angielskich przepisach _saII:olot�wych, �o
wskazuje na fakt, że przy opracowywaniu ich ll�zono się 
tylko z flatterem giętno-skrętnym skrzydła, przy ktorym ma
ła sztywność giętna jest korzystna. 
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• przekró; pomiarowv w potow,e rozpiętości lo!J<i
x .. .. w 0,9 porowy rozoiętości skrzyd(a 
O szybowiec,na którym wystqpit flatter • 

lot I ntewywazone masowo 
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Rys. 4. Kryterium sztywności giętnej skrzydła. Przekrój pomia
rowy w polawJe rozpiętości lotki. Liczby ,przy ,poszczególnych 
punktach oznaczają numer kolejny szybowca. o - efektywna 

gęstość skrzydła = � , gdzie Q - ciężar skrzydła (kG), s - po-
st s 

wierzchnia skrzydła •(m2), t - średnia cięciwa geometryczna skrzy
dła (m) 

Naniesione na rys. 4 wartości są zaczerpnięte z R&M 
nr 1505. 

Jak widać z wykresu, szybowce znacznie odbiegają od sa
molotów w tym zakresie, niemniej układ punktów pozwala 
na uzyskanie wskazówki dla konstruktorów, że wartość kry
terium na ogół przewyższa 0,08 w przekroju położonym w 0,9 
połowy rozpiętości skrzydła i 0,16 w przekroju w połowie 
lotki. 

K O Szybowiec, na którym wystąpił flatter ' cz. wewn. lotki 
x Lotka wyważ.masowo c9" " " zc·m " 

l),]5 o " niewyważ. � 10 

oS' 5" 
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Rys. 5. Kryterium sztywności skrętnej lotki. LiCZJby przy poszcze
gólnych punktach o-znac-zają numer kolejny szybowca. o - efek-

Qi tywna gęstość lotki = bL2, gdzie Q 1 - ciężar lotki (kG), bt -
t t 

rozpiętość lotki mierzona równolegle do osi zawiasów (m), l
t 

-
średnia cięciwa geometryczna części lotki za osią obrotu (m) 
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Rys. 6. Kryteri•a sztywności układów sterowania 
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Wprawdzie przedstawione na rys. 5 kryterium skrętne lot
ki jest spełnione przez wszystkie szybowce, niemniej n� 
Musze-100 i Musze-bis stwierdzono wystąpienia flatteru lotki. 
Poza tym badania rezonansowe szybowców żuraw, Sohaj 
i Goevier wykazały silne skręcanie lotki już przy stosunko
wo niskiej częstości drgań, z czego wynika, że przyjmowanie 
do obliczeń flatteru lotek tych szybowców jako sztywnych -
jest nieuzasadnione. Dlatego nasza propozycja zmierza do 
wprowadzenia liczby 0,18 jako minimalnej wartości. �r)'.'
teriu:m bez względu na wyważenie lotki, tym bardz1eJ ze 
w nowszych szybowcach osiągnięto znacznie większe war
tości kryteriów, mimo że przecież nie wartość szt)'.wności 
decydowała o typie konstrukcji, a więc podwyższenie kry
terium nie zwiększy ciężaru lotek. 

x Lolka wychylona ku górze ' Częsć wewn. lotki 
o datowi „ zewn. ., 

TL -42/58-R7 

Rys. 7. Kryterium 'Sztywności obwo·du st-erow-ania łączącego lotki 

2 Q h = 132 + 3-;- n s
t 

i
t
; ,gdzie Q - ciężar szybowca w- Jocie (kG), 

s - 1powierzchnia slkrzydel ,(m2), n - w-spół-czynnik dopuszczalnego 
obciążenia, s

t
· - powierzchnia części lotki za osią o-bratu (m2), 

i t - średnia ·cięciwa geo,m-etryczna części lotki 12a osią obrotu 

Mgr inż. W ANDA SZEMPLIŃSKA 
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Mgr inż. JERZY MARYNIAK 

Katedra Mechaniki Lotu Politechniki 
Warszawskiej 

Kryterium sztywności układó,w sterowania (rys. 6), nie 
jest spełnione przez żaden szybowiec, poza Jaskółką i to 
tylko w zakresie układu napędzającego lotki. Z drugiej stro
ny nie są nam .znane wypadki fla!tteru na skutek małej sztyw
ności układów sterowania. Dlatego, opierając się na zmie
rzonych przez nas wartościach, proponujemy zastosowanie 
w stosunku do szybowców czterokrotnie niższego kryterium 
niż obowiązujące w angielskich przepisach dla samolotów. 
Odpowiada to obecnemu stanowi konstrukcji. Jednocześnie 
wydaje się celowe ściślejsze ustalenie wartości eksploata
cyjnego naciągu linek w układach sterowania, gdyż ma to 
duży w,pływ na rzeczywistą sztywność tych układów, a jak 
dało się zauważyć w czasie pomiarów, występują_ znaczne 
rozbieżności nawet na szybowcach tego samego typu. 

Kierując się analogicznymi wskazówkami jak poprzednio, 
proponujemy wprowadzenie jednolitego - bez względu na 
kierunek wychylenia lotki - kryterium sztywności obwodu 
sterowania, łączącego lotki, wynoszącego 40 kGm/rd (rys. 7). 

5. DALSZE PLANY PRACY

Zdając sobie sprawę z faktu, że przedstawione wyzeJ wy
niki pomiarów sztywności dziesięciu dość przypadkowo wy
branych szybowców nie dają podstaw do zbyt daleko posu
niętych uogólnień, w dalszej pracy pragniemy przede wszyst
kim uzyskać większą liczbę pomiarów. Jednakże już obecnie 
napotykamy na poważne trudności w zdobyciu odpowiednie
go sprzętu do badań, gdyż do pomierzonej dotychczas serii 
weszły w zasadzie wszystkie szybowce wyczynowe znajdu
jące się w eksploatacji, lub niedawno z niej wycofane. 

Wyniki uzyskane z badań szybowców niższych klas, 
o mniejszej dopuszczalnej prędkości nurkowania, są mniej 
interesujące, gdyż wystąpienie flatteru na tego typu sprzę
cie jest mało prawdopodobne, w związku z czym obliczenia 
sztywnościowe nie odgrywają większej roli w analizie wy
trzymałości konstrukcji tych szybowców.

W programie dalszych badań przewidujemy zebranie kilku 
ogólnych danych, dotyczących sztywności szybowców, na 
przykład zależności sztywności od stanu pokrycia, rozrzutu 
wartości sztywności wśród egzemplarzy tego samego typu, 
zmiany sztywności w czasie eksploatacji, itp. 

Próby rezonansowe szybowców 

Artykuł zawiera opis prób rezonansowych szybowców, które były prowadzone przez zespół pracowników Katedry Me
chaniki Lotu Wydziału Lotniczego Politechniki Warszawskiej równolegle z pomiarami sztywności szybowców. Próby te 
prowadzono w ramach prac naukowych Katedry w okresie dwu ostatnich lat. Praca była przedstawiona na VII Kongre
sie OSTIV, Leszno 1958 r. 

1. WPROWADZENIE

Próby rezonansowe przeprowadzone na wielu typach sa
molotów stanowiły cenną pomoc przy przewidywaniu i za
pobieganiu występowania flatteru. Na podstawie licznych 
doświadczeń wyniki prób rezonansowych prototypu samo
lotu dały możliwości przewidywania pewnych typów flatteru 
przed przeprowadzeniem prób w locie, dawały również cen
ne wskazówki, w jakim kierunku powinny iść zmiany w kon
strukcji. 

Zagadnienia aeroelastyczności, a flatteru w szczególności, 
nie dotyczyły szybowców, jak długo prędkości ich lotu były 
stosunkowo małe. W miarę rozwoju szybownictwa zaczęto 
stawiać konstrukcji szybowców coraz większe wymagania 
zarówno pod względem wytrzymałościowym (dopuszczalny 
w:51półczynnik przeciążenia), jak i ,pod względem dopuszczal
nej prędkości nurkowania. Dotyczy to szczególnie szybow
ców wyczynowych i akrobacyjny,ch. Wymagana prędkość 
nurkowania dla szybowców wyczynowych wynosi obecnie 
200-250 km/h, dla szybowców akrobacyjnych ponad
300 km/h, a dochodzi do 500 km/h. Ponieważ przy jedno
czesnym dążeniu do lekkości konstrukcji, zwiększenie wy
tr,zymałości nie zapewniło dostatecznego wzrostu sztyw
ności - zagadnienie flatteru stało się aktualne. W ostatnim
dziesięcioleciu szereg wypadków na szybowcach wskazywał

na to, że przyczyną zniszczenia konstrukcji było zjawisko 
drgań samowzbudnych. 

Wobec tego stała się również aktualna sprawa umiejętności 
przewidywania flatteru i możności dokładnego ohliczenia 
prędkości krytycznej. Próby rezonansowe mogą stanowić 
cenną pomoc w tym zagadnieniu, gdyż znajomość częstości 
i postaci drgań włas·nych konstrukcji szybowca zarówno 
upraszcza, jak i zwiększa dokładność obliczeń. Dotychczas nie 
są nam znane żadne wyniki systematycznych pomiarów po
staci drgań własnych szybowców. 

Przeprowadzono próby rezonansowe na ośmiu typach szy
bowców wyczynowych i treningowych: IS-1 Sęp, IS-2 Mu
cha-bis i SZD-12 Mucha-100 konstrukcji polskiej, żuraw, 
Goevier, Ważka i Minimoa - konstrukcji niemieckiej i Z-125 
Sohaj - konstrukcji czechosłowackiej. Wszystkie szybowce 
były konstrukcji drewnianej i miały układ ortodoksyjny 
(tabela 1). Skrzydła jednodźwigarowe z pomocniczym dźwi
garkiem skośnym i kesonem krytym sklejką. Jedynie Ważka 
miała mocowania skrzydeł za główny dżwigar i krawędź 
natarcia. Kadłub skorupowy o przekroju zbliżonym do elipsy 
kryty był sklejką. Powierzchnie stateczników kryte sklejką, 
s-te-ry - ipłótnem. Rozpiętość skrzydeł wahała się od 14,8 do 
18 m, wydłużenie od 11,5 do 17,8 m. Szybowce Żuraw i Goe
vier były dwumiejscowe. 
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C�l:m pomi�rów_ było zebranie materiału, mog ce o osł:uzyc .d? obliczer.i prędi�ości krytyczne,j flatter-� !et6d Lagr�nge a. Uczyniono pro by uogólnienia wyników co o

ą
zwol�łoby. przewiedzieć w pr_zybliżeniu częstości i 'postici�?rgan _wł�snych na podstawie znajomości sztywności masy1 wymiarow geometrycznych konstrukcji. ' 

P�nadto pr�epr?wadzona analiza wyników miała na celu
dame odpowiedzi, czy same wyniki prób rezonansowychbez prz�prowa:dzen�a obliczeń V kr pozwolą dać wskazówkico c_lo meb_ezp1eczenstwa flatteru. w szczególności tego ro
dz�Ju anahzę prz�prowadzono na jednym z szybowców, na ktorym flatter k;lkakrotnie wystąpił. Przeprowadzone na ty!11 szybowcu proby przy trzech wersjach wyważenia lotek 
miał� na celu zbadanie wpływu wyważenia lotek na postacie drgan własnyc_h, a następnie na krytyczną prędkość flatteru. Poza t�n:1 chciano otrzymać odpowiedź, czy w obliczeniach prędkosci kirytycznej uzasadnione jes,t przy,jmowanie lotki jako ełementu sztywne,go. 

2. PROGRAM I METODYKA POMIARÓW

Do po!11iarów drgań szybowiec zawieszany był na specjal
nym �toisku "-'. warunkach jak najbardziej zbliżonych do wa
:unko:V w �ocie _(rys. 1). Drgania wzbudzane były siłą pulsu
Jącą smusoidalme w czasie o zmiennej częstości przyłożoną
do przedniej części kadłuba. 

Rys. 1. Zawieszenie .szybowca do ,prób rezonansowych 

Kierunek siły wybierany był w zależności od tego, jaka
postać drgań miała być wzbudzona - symetryczna czy anty
symetryczna. 

Celem znalezienia częstości rezonansowych wykonywane
były pomiary amplitud kilku charakterystycznych punktów
szybowca (np. końca skrzydła, końca statecznika poziome
go, nosa kadłuba itp.) przy częstości zmieniającej się co oko
ło 0,8 Hz. Badaniami objęto zakres częstości od O do 50 Hz. 
Wyniki wynoszone były dla każdego -punktu na wykres ampli
tudy w funkcji częstości. W pobliżu częstości, przy której za
znaczało się maksimum, wykonywano dokładniejsze pomia
ry. Biorąc pod uwagę punkt, w którym rezonans występo
wał najwyraźniej, ustalana była częstość rezonansu, tj.
częstość, przy której amplituda osiąga maksimum. 

Przy każdej częstości rezonansowej wykonywany był po
miar odkształceń konstrukcji i przedstawiany w formie wy
kresów rozkładu amplitud i przebiegu linii węzłowych na
poszczególnych częściach szybowca. 

2.1. Przygotowanie szybowca do pomiarów 

Przy.gotowanie s,zybow,ca do pomiarów ,polegało przede 
wszystkim na stworzeniu warunków imitujących swobodny
lot, pod względem rozkładu mas, położenia i sztywności za
wieszenia. 

Do kabiny włożone były worki z piaskiem, które łącznie
z ciężarem urządzenia wzbudzającego drgania stanowiły od
powiednik, wynoszącego 75 kG ciężaru pilota. Szybowiec 
uchwy,cony był pa,s.ami patrcianymi na ,dwóch wręgach przed 
i za środkiem ciężkości i zawieszony na amortyzatorach gu
mowych. Oś kadłuba szybowca nachylona była pod kątem 
około 5° do poziomu. 

Częstość własna zawieszenia wy,nosiła około 1 Hz, tj. około
trzykrotnie mniej od najniższego rezonansu szybowca. W ten
sposób stworzono warunki drgań swobodnie zawieszonego
szybowca. 

Drążek sterowy utrzymywany był w położeniu neutral
nym za pomocą miękkiego amortyzatora gumowego, przy
mocowanego do kabiny. 

2.2. Wzbudzanie drgań 

Jak wiadonl:? szybowiec, jako układ posiadający płasz
czyzmę symetru,, ma w zasadzie dwa rodzaje postaci drgań 
własnych: pos�ac symet_ryczną i postać antysymetryczną. Ce
lem W2J?udz�ma ?ostaci symetrycznych stosowana była pio
nowa siła sinusoidalna, przyłożona w osi symetrii. Drgania 
antysymetryczne były wzbudzane za pomocą siły poziomej 
prostopadłe] do płaszczyzny symetrii oraz momentu skie
:owanego wzdłuż �si s�met:ii. Zdarzały się jednak przypadki, 
ze przy wzbudzaniu siłą p10nową występowała również po
stać antysymetryczna i odwrotnie. 

a) b) 

{$X$* 
TL-4J/58-R2 

Ry,s. 2. Schemat wzbudnika mechanicznego: a - układ symetrycz
ny, rb - ukLad asymetryczny 

J?o wzbudzania zastoso:wano jeden wzbudnik mechaniczny,
ktory razem z napędzaiącym go silnikiem mocowany był 
sztywno do przedniej części kadłuba. Wzbudnik składał się 
z pary kół zębatych z niecentrycznie umieszczonyrpi ciężar
kami (rys. 2). Jedno z kół napędzane było bezpośrednio przez
silnik prądu stałego, zasilany z układu Ward-Leonarda 
z drugiego odprowadzona była końcówka do obrotomierz;
elektrycznego, lub mechanicznego. Przy symetrycznym usta
wieniu ciężarków otrzymano siłę pionową pulsującą sinu
soidalnie. Przy asymetrycznym ustawieniu ciężarków powsta� 
la siła pozioma i moment w płaszczyźnie kół, a więc wzbu
dzane były drgania antysymetryczne. Wielkość ciężarków 
wzbudzających dobierano w zależności od obrotów, tak ma
łe, aby maksymalne amplitudy drgań nie przekraczały 1 mm.
Na ogół maksymalne amplitudy były jeszcze mniejsze i wy
nosiły około 0,3-0,4 mm. Dzięki temu próby rezonansowe
nie tylko nie niszczyły konstrukcji szybowca, ale i nie obni
żały jego wytrzymałości ani sztywności. Stosowano ciężarki
od 70 G do 440 G na ramieniu 33,5 mm. 

2.3. Wybrane punkty pomiarowe 

Przy postaciach symetrycznych mierzono jedynie posta
cie drgań pionowych: na skrzydle w kilkunastu przekrojach
(co drugie żebro) w pięciu punktach wzdłuż cięciwy, na koń
cu dźwigara statecznika i steru poziomego oraz na kilku (co
najmniej na siedmiu) wręgach kadłuba. Przy postaciach 
antysymetrycznych mierzono ponadto drgania poziome: na
krawędzi natarcia skrzydła co czwarte żebro, na kilku wrę
gach kadłuba oraz na dźwigarze statecznika i steru piono
wego. Skręcanie kadłuba określono za pomocą pomiaru ampli
tud drgań pionowych na klockach przykleja-nych do obu bo
ków kadłuba. 

2.4. Pomiar drgań 

Do pomiaru drgań używane były dwa czujniki elektrody
namiczne typu Philips GM 5520 w połączeniu z oscylogra
fami. Impulsy prądu z każdego czujnika przenoszone były
po wzmocnieniu na dwa oscylografy, na których mierzono
ampliitudy, a następnie przez przełącznik elektronowy im
pulsy przechodziły na trzeci wspólny dla obydwu czujników 
oscylograf, na którym odczytywana była faza. Jeden z czuj
ników, tak zwany „wzorcowy", mocowany był na stałe na
szybowcu, najczęściej do głównego dźwigara. Drugi, trzyma
ny w ręku, przykładany był kolejno do wybranych punktów
pomiarowych Fazowe przesunięcie dngań określane było
jedynie jako zgodne lub przeciwne. Amplitudy czujnika po,
miarnweg.o, odczy,tywano bezpośrednio z ekranu oscylo,g11afu
przy niezmiennvm wzmocnieniu w czasie jednej częstości 
rezonansdwej. Bezwzględna wartość amplitud przeważnie 
nie była mierzona. Amplitudy przy różnych rezonansach,
odczytywane przy różnych wzmocnieniach, nie są ze sobą 
porównywalne. 
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3. WYNIKI

3.1. Określenia, definicje 

Jak już wspomniano, wyniki zostały przedstawione w po
staci wykresów rozkładu amplitud i przebiegu linii węzło
wych. Wiadomo że linia węzłowa dla układu drgającego 
z częstością rezonansową przy występowaniu niewielkiego 
tłumienia jest linią o zerowych amplitudach, rozdzielającą 
obszary drgające z przeciwnymi fazami. Rezonanse o zakre
sie częstości od O do około 25 Hz na ogół podporządkowywały 
się tej zasadzie. Natomiast przy wyższych rezonansach często 
występowały dość znaczne odchylenia wywołane prawdo
podobnie nieliniowością, zmianą charakteru tłumienia i in
nymi zjawiskami. 

Zamiast linii występował szeroki pas, w którym fazy stop
niowo przechodziły ze zgodnej na przeciwną. W takich przy
padkach węzeł wykreślano w miejscach, gdzie amplituda 
osiągała minimum różne od zera, a przesunięcia fazowe wy
nosiły około 90° . 

Stosowany system wzbudzania nie pozwalał na wyselekcjo
nowanie jednej, żądanej postaci drgań. Toteż zdarzało się, 
że gdy w pobliżu badanego rezonansu występował drugi, 
mierzona postać była sumą kinematyczną wychyleń, odpo
wiadających obu wzbudzonym postaciom. Wywoływało to 
dodartkowe przesunięcie faz niektórych punktów, leżących 
nawet z dala od węzłów. Szczególnym przykładem tego zja
wiska było wzbudzenie jednocześnie postaci symetrycznej 
i antysymetrycznej, dające w sumie asymetiry·czny obraz 
drgań. Male przesunięcie faz rzędu kilka do kilkunastu stop
ni były pomijane. Przy występowaniu znacznych odchyleń 
starano się sprawdzić wątpliwe punkty za pomocą dwóch 
czujników przystawionych blisko siebie. W kilku przypadkach 
nie zdołano jednak otrzymać pewnego i powtarzalnego wy
niku. 

3.2. Przykłady przedstawiania wyników 

Na rys. 3 podano przykład postaci symetrycznej drgań szy
bowca Sohaj przy częstości 17,5 Hz, na rys. 4 zaś - anty
symetrycznej drgań szybowca Mucha 100 przy częstości 
16 Hz. 
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Wykresy wykonane są zgodnie z układem osi współrzęd
nych, którego środek znajduje się w . środku ciężkości szy
bowca, dodatnie zwroty osi X, Y, Z skierowane są do przodu, 
w prawo, w dół, a dodatnie obroty są prawoskrętne. 

Dla postaci symetrycznej podany jest rozkład amplitud 
drgań pionowych wzdłuż dźwigara statecznika, kadłuba 
i drgań skrętnych wzdłuż rozpiętości_ skrzydła, oraz prze
bieg linii węzłowych na skrzydle. Miarą drgan skrętnych 
jest różnica amplirtud w dwóch punktach cięciwy, odległych 
0 1 m. w podanym przykładzie skręcanie jest bardzo. małe, 
jest to postać giętna skrzydła. 

Dla postaci antysymetrycznej oprócz drgań pionowych po
dano również rozkład amplitud drgań poziomych skrzydła 
i kadłuba oraz skręcenie kadłuba. 

Dla lepszego porównania poszczególnych rezonansów, jak 
również dla porównania szybowców między sobą, wykony
wane były zestawienia, na których na sylwetce szybowca 
nanoszone były jedynie węzły drgań pionowych i pozio
mych. Dla przykładu podano _zestawienie postaci drgań szy
bowca Mucha-100 (rys. 5) i Zuraw (rys. 6). 

Dwa pierwsze rezonanse Muchy-100 są postaciami giętny
mi skrzydła. Przy częstości 3,2 Hz jest rezonans podstawo
wy z jednym węzłem, przy 11,3 Hz z dwoma węzłami giętny
mi na skrzydle. Przy trzecim zewnętrzna część skrzydła 
jest �kręcana i na lmdłubie są dwa węzły. Przy częstości 
23 7 Hz mamy już trzy węzły skrętno-giętne na skrzydle. 
N�stępna postać - to rezonans lotki, przy którym maksimum 
amplitudy wystąpiło wyraźnie tylko na lotce. Przy często
ści 37,1 Hz i 44 Hz na skrzydle pojawiają się cztery węzły, 
a część lotki drga przeciwnie niż sąsiednia część skrzydła. 

Podobnie podstawowy rezonans antysymetryczny jest jed
n0węzlowy, a drugi dwuwęzłowy z dość znacznym skręce
niem w środkowej części skrzydła. Trzeci węzeł pojawia 
się przy 23,8 Hz, a przeciwne drgania lotki i skrzydła wy
stępują przy trzech ostatnich rezonansach. 

Na szybowcu Żuraw - podobnie jak na szybowcu Mu
cha-100 - dwie pierwsze postacie symetryczne są postacia
mi giętnymi skrzydła. Trzecia postać jest asymetryczna, 
prawdopodobnie w wyniku nałożenia się na siebie postaci 
symetrycznej i antysymetrycznej. Przy następnym rezonan-

sie 28,4 Hz na skrzydle występuje 
węz�ł skr_ętn� _biegnący wzdłuż

� . � \
całeJ rozp1ętosc1. 

C. � 
• 

Dwa pierwsze rezonanse anty-_J A symetryczne różnią się między 

I 

20 sobą tylko fazą drgań stateczni-
- ka: w pierwszym statecznik drga of,,======:::-----,.:::::,,_ 0 zgodnie z przykadłubową częścią 

-- drgania pionowe 

skrętne 
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skrzydeł, w drugim - drga prze
ciwnie.

Rys. 3. Symetryczna -postać drgań własnych szylbo.wca z - 125 

Sohaj przy częstotliwości 17,5 Hz 
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Rys. 4. Antysymetryez'lla postać clrga1i własnych szybowca SZD-12 
Mucha-100 przy częstości Hi Hz 
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26,ZHz 37,IHz 44,0Hz 

Wzbudzenie asymetryczne 
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-- Linie węzłowe drgań pionowych 
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Rys. 5. Zestawi-enie pomiarów rezonansowych szy.bowca Mucha-zoo 

g; 

33,4 Hz 

Rys. 6. zestawienie pomiarów rezonansowych szybowca żuraw 

3.3. Próby uogólnienia i analizy wyników 

Znajomość postaci drgań własnych ośmiu szybowców róż
nych typów pozwoliła na przeprowadzenie pewnych uogól
nień. Szczególnie w zakresie niskich częstości na wszystkich 
szybowcach występowały analogiczne postacie drgań, a czę
stość ich była w dość ścisłej zależności ze sztywnością i ma
są konstrukcji. Wykorzystano tu pomiary sztywności szy
bowców, prowadzone równolegle z próbami rezonansowymi. 

Przy wyższych rezonansach nie zdołano znaleźć bezpo
średniego związku między częstością a sztywnością i masą 

układu, tym bardziej że postacie drgań poszczególnych szy
bowców były bardziej zrói;nicowane. 

Wśród rezonansów symetrycznych najlepiej wyodrębnia
ją się dwa pierwsze: rezonans podstawowy, charakteryzujący 
się jednym węzłem giętnym na skrzydle, waha się w grani
cach częstości 2,8-4,7 Hz, drugi - z dwoma węzłami giętny
mi na skrzydle,· występuje przy częstościach 8,3 do 14,2 Hz. 
Przy obu postaciach kadłub odkształcany jest nieznacznie 
i węzeł na nim nie występuje. O częstości obu rezonansów 
decyduje więc sztywność i masa skrzydeł. 
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Częstość podstawowego rezonansu wykreślono w funkcji 

współczynnika --. / Po.si , gdzie Po.st jest sztywnością giętną
V msk 

skrzydła w połowie rozpiętości lotki, msk - masą skrzydła 
(rys. 7). Otrzymano zależność liniową przy nieznacznym roz
rzucie punktów. W pierwszym przybliżeniu częstość tę ocenić 
można znając jedynie wydłużenie skrzy,dła A. Na wykresie 
w = f(A) punkty układają się również liniowo z nieco więk
szym rozrzutem. Położenie węzła, określone jako stosunek 
odległości węzła od osi symetrii do połowy rozpiętości, znaj
dowało się w granicach 0,36-0,48. 

21---__,_ __ ____, ___ ..._ _____ -+----+-- -�' �---
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Rys. 7. Symetryczny rezonans podstawowy - częstość w funkcji 

--. / Pf 0•
5 bz. Liczby ,prr-zy ,purnktach oznaez1ają numer kolejny szybowca 

V msk według ta,beli 1 

Próby teoretycznych obliczeń podstawowej części giętnej 
metodą Rayleigha dały wyniki większe o około 180/o od 
uzyskanych doświadczalnie. 

Częstość d�ug,i,ego rezonansu symetryicznego wykazuje p,ra-

wie liniową zależność _od współc�ynnika --. / Po,9f , gdzie 
V msk 

P0,9 r jest sztywnością giętną skrzydła w przekroju 0,9 D/2 

(rys. 8). Z podobną dokładnością układają się częstości dru
giego rezonansu w funkcji współczynnika 

lv-
- b 
A2 Qsk 

gdzie: b - rozpiętość, Qs k - ciężar skrzydła (rys. 9). 
W zakresie częstości od 16,3 do 23,4 Hz występuje grupa 

rezonansów, których wspó1ną cechą są dwa węzły na dźwi
garze i jeden lub dwa węzły na kadłubie. Grupa ta jest do
syć zróżnicowana pod względem postaci drgań skrzydła. 
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Spośród ośmiu ba-danych szybowców na szescm wy-stępuje 
pewne skręcenie skrzydła, przy czym charakterystyczne są 
dwa typy postaci drgań: 1) skręcanie występuje w przyka
dłubowej części skrzydła i 2) skręcana jest zewnętrzna, lot
kowa część skrzydła. 

W pierwszym przypadku linia węzłowa biegnie na zewnątrz 
skrzydła przed krawędzią natarcia, w drugim - Qiegnie 
wzdłuż skrzydła, wchodząc na listwie spływu. Tylko na jed
nym szybowcu - żuraw - wystąpiła przy częstości 28,2 Hz 
czysta postać skrętna, z węzłem biegnącym wzdłuż całego 
skrzydła w pobliżu głównego dźwigara. 

Powyżej omawianej częstości 23,4 Hz szybowce o wydłu
żeniu A � 15 mają więcej niż dwa węzły skrętnogiętne na 
skrzydle. Postacie drgań są albo bardzo zbliżone do giętnych 
(Minimoa, Mucha-100, Sohaj), lub oprócz zginania występuje 
skręcanie, przy czym najczęściej razem ze zmianą fazy zgi
nania następuje zmiana fazy skręcania. 

Charakter postaci drgań skrętnych na szybowcach znacz
nie odbiega od postaci skrętnych, występujących na samolo
tach. Zagadnienie to wymaga dalszego zbadania. 

Do częstości około 20 Hz na wszystkich szybowcach lotka 
zachowywała się jak element sztywny, związany ze skrzy
dłem, to znaczy, węzły na lotce były przedłużeniami węzłów 
skrzydła i odkształcenia jej wynikały z postaci odkształceń 
skrzydła. Powyżej 20 Hz, wyjątkowo na Sohaju już przy 
17,5 Hz, zaznacza się odrębność lotki. Mimo że skrzydło jest 
tylko zginane między węzłami (rys. 3), wzdłuż prawie całej 
lotki biegnie węzeł skrętny. 

Podobne zjawiska występują na Ważce, Goevierze, Mu
sze-WO i żurawiu przy częstościach powyżej 20 Hz. 

Częstość, przy której lotka zaczyna drgać z fazą przeciwną, 
niż sąsiednia część skrzydła, zjawisko bardzo niebezpieczne 
z punktu widzenia flatteru, waha się w bardzo małych gra
nicach dla wszystkich badanych szybowców i wynosi średnio 
około 37 Hz. 
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Rys. 9. Re,zornans .symetryczny, giętny dwuwęzłowy - częstość 

w funkcji�-./ b Liczby przy punktach oznaczają numer iko
A' V Qsk • 

lejny szybowca według tabeli 1 

Przy tej częstości (Sohaj) łub poniżej (Mucha-100 przy 
26,2 Hz), występuje w niektórych przypadkach rezonans lo
tek, tj. rezonans, przy którym maksimum amplitudy zazna
cza się wyraźnie tylko na lotce. 

Przy antysymetrycznych rezonansach przeciwne fazy 
drgań lotki i skrzydła albo nie występują wcale, albo zazna
czają się słabo (na Sohaju przy 40 Hz, na Minimoa przy 
35,4 Hz). Jedynie w przypadku Muchy-100 zjawisko to wy
stąpiło bardzo silnie i aż w trzech rezonansach·. 26, 7 Hz, 
29,2 Hz i 37,8 Hz. 

Podstawowy rezonans antysymetryczny, charakteryzujący 
się jednym węzłem giętnym na skrzy,dle i jednym węzłem 
drgań poziomych na kadłubie, występuje w zakresie częstości 
od 5 do 11,7 Hz. Wzbudzane były dwa warianty tej postaci: 
albo statecznik drgał zgodnie z przykadłubową częścią 
skrzyde!, albo przeciwnie. Obydwa warianty wystąpiły tyl
ko na Zurawiu - pierwszy przy 7,8 Hz, drugi przy 10 Hz. 
Węzeł na kadłubie występował bądź w przedniej czy central
nej części, bądź w tylnej i nie dało się zauważyć bezpośred
niego związku między sz,tywnością giętna kadllJuba, a częstoś
cią tej postaci. Natomiast zauważono, podobnie jak przy pod-
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stawo':")'.m rezonansie symetrycznym, pewną zależnośćczęstosc1 od sztywno§ci giętnej w połowie rozpiętości lotkii masy skrzydła (rys. 10). 
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Powyżej rezonansu podstawowego daje się wyodrębnić gru
pa rezonansów antysymetrycznych, charakteryzujących się 
dwoma węzłami giętno-skrętnymi na skrzydle i jednym lub 
dwoma węzłami drgań poziomych kadłuba. Grupa ta wy
stępuje w zakresie częstości od 9,7 do 21,2 Hz. 

Każdy z szybowców ma od jednego do trzech rezonansów 
tego typu. 

W grupie tej daje się zauważyć w zakresie 12,9 do 17,5 Hz 
postać drgań skrzydła powtarzająca się na sześciu z ośmiu 
badanych szybowców. Ponieważ występuje tu dość znaczne 
skręcenie skrzydła, uczyniono próbę uzależnienia częstości 
tej postaci od sztywności skrętnej skrzydła. Na rysunku 
(rys. 11) naniesiono częstości w funkcji współczynnika 

V rlupo,o __ ,, v P10.9 - dla różnych wartości współczynnika
mskC- msk 

gdzie m
er 

- szty:'."ność skrętna w przekroju odległym o 0,9 bf 2 

od osi symetrii,· C - średnia geometryczna cięciwa skrzydła. 
Ogólnie należy stwierdzić, że przy postaciach antysyme

trycznych skręcanie skrzydeł występowało znacznie silniej, 
częściej i przy niższych częstościach niż przy symetrycznych. 
Również zjawisko wyodrębniania się drgań lotki w postaci 
węzła skrętnego, biegnącego wzdłuż lotki, pojawiało się na 
niższej częstości (Sohaj - 16,7 Hz, Ważka - 17,5 Hz). 

Na podstawie wyników pomiarów postaci symetrycznych 
i antysymetrycznych należy stwierdzić, że przy obliczeniach 
flatteru lotka nie zawsze może być traktowana jako element 
sztywny �wiązany ze skrzydłem . 

w 

J, 
7 

3 4 5 6 7 

lttD.Jjźmskc 
TL·4J/58·RII 

Rys. 11. Rezoi�ans antysymetryczny - częstość w funkcji --. /mrpo:•b
V m C' sk 

dla różnych wartości--- / P fo,9 b . Liczby przy puruktach o,znaczają 
V msk 

numer kolejny szybowca wed•l.ug tabeli 1 

Tabela 1. Numeracja i charakterystyka szybowców*) 

Nr Rozpiętość Wydluźe-na wy- Ciężar 
kre- Nazwa SKrzydel nie skrzy- Q kG 

sach bm del A 

1 Goevie.r 14,8 11,5 400 2 żura-w 18 14,3 460 IS-2 Mucha-100 15 15 240 SZD- 12 Mucha-100 15 15 256 5 Gti-3 Miinimoa 17 15,2 300 
6 Z-125 Sohaj 15 

I 
16 230 7 IS-1 SE;lp 17,5 17,8 350 

I8 Wa:i!ka 18 17,8 300 

Powyżej wartości 21,2 Hz wszystkie badane szybowce mia
ły więcej niż dwa węzły skrętno-giętne na skrzydle. Również 
i w tym zakresie występowały postacie wybitnie skrętne 
(Ważka, Minimoa). Drgania poziome kadłuba i skrzydeł by
ły bardzo zróżnicowane i nie zdołano znaleźć żadnych uogól
nień. 

Ciekawym zjawiskiem było wystąpienie dość silnych drgań 
poziomych skrzydła przy jednym rezonansie symetrycznym 

szybowca Minimoa. 
Na jednym z badanych szybowców - SZD-12 Mu

cha-100 - wykonane były pomiary postaci symetrycznych 
dla trzech wersji wyważenia lotek. W wersji I - nazwanej 
lotkami bez wyważenia, środek ciężkości leżał 100/o Cz za 
osią obrotu (Ć1 - średnia geometryczna cięciwa lotki), 
wersja II - to normalna lotka Muchy-100 z ciężarkiem wy
ważającym umieszczonym w przybliżeniu w połowie rozpię
tAości lotki, sprowadzającym środek ciężkości do położenia 1,20/o 
Ct za osią obrotu, wersja III - lotki z wyważeniem ciągłym, 
ze środkiem ciężkości 1,20/o Ó przed osią obrotu. Porównanie 
wersji I z II pozwala ocenić wpływ procentowego wy,ważenia 
lotki, porównanie wersji II z III - wpływ rozkładu wywa
żenia wzdłuż rozpiętości lotki. 

We wszystkich trzech wersjach otrzymano rezonanse o zbli
żonych częstościach i postaciach. Ogólnie należy stwierdzić, 
że różnice między I i II były bardzo niewielkie, natomiast 
między II i III - dosyć znaczne. 

Pierwsze dwa rezonanse giętne nie różniły się postacią, 
a jedynie pojawiały się niewielkie różnice w częstościach. 
Najistotniejsze różnice zaznaczyły się w grupie rezonan
sów w zakresie częstości od 20 do 26,2 Hz. Jest to zakres 
częstości, który prawdopodobnie odgrywa istotną rolę we 
wzbudzeniu flatteru lotkowego. Przy wersji I w zakresie 
częstości od 22,5 do 25,5 Hz otrzymano trzy rezonanse, z któ
rych osta,tni - przy 25,5 Hz jest rezonansem lotek. Przy 
wersji II otrzymano również trzy rezonanse, lecz w nieco 
szerszych odstępach - od 21,2 do 26,2 Hz. Ostatni również 
był rezonansem lotek, a drugi z kolei zaznaczał się na skrzy
dle znacznie słabiej. Przy wersji z wyważeniem ciągłym 

rezonans lotek zanika i występują tylk10 dwa rezonanse, 
jeszcze bardziej oddalone od siebie. Rezonans drugi jest 
bardzo slaby: występuje wyraźnie tylko na kadłubie, sta
teczniku i lotce. Również w zakresie wyższych częstości 
postacie drgań wersji I i II są prawie identyczne, natomiast 
między wersją II i III zaznaczają się pewne różnice. Widać 
stąd, że rodzaj wyważenia ma decydujący wpływ na cha
rakter występujących postaci. Otrzymane wyniki skłania
ją do przypuszczeń, że zastosowanie wyważenia ciągłego za,.. 
miast skupionego podnies'ie krytyczną prędkość flatteru. 

4. DALSZE PLANY PRAC

Dalsze plany prac w zakresie prób rezonansowych obej
mują przede wszystkim zebranie większej ilości materiału 
doświadczalnego, który pozwoliłby na uogó1nienie wynik.ów 
w szerszym mz dotąd zakresie. Poza tym planowane jest 
przeprowadzenie obliczeń prędkości kryty.cznej flatteru me
todą Lagrange'a dla wszystkich zbadanych szybowców. Ce
lem obliczeń będzie stwierdzenie, które z postaci drgań wła
snych są krytyczne z punktu widzenia flatteru. Taka ana
'liza pozwolił-aby w przyszłości oceniać niebezpieczeń·stwo 
flatteru na podstawie wyników prób rezonansowych i wska
zywać środki zaradcze. Szerszy materiał doś,wiadczalny 
i obliczeniowy mógłby być podstawą do uzasadnienia nie
których kryteriów sztywności. 

*) Wartości ciężarów zawarte w tabeli 1 niniejszego artykułu róż
nią się od wartości podanych w tabeli 1 artykułu „Pomiary sztywno
ści szybowców" (str. 158). W artyku�e niniejszym przyjęto rzeczywiste
wartości występujące w czasie prob rezonansowych, wym1emonym 
zaś artykule - wartości katalogowe. 
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Pomiary obciążeń występujących podczas lądowania szybowca 
Podano metodę i wyniki pomiarów dokonanych na czterech węgierskich szybowcach. Określono pra

wo rozrzutu obciążeń i określono prawdopodobieństwo wystąpienia obciążenia o określonej wielkości. 
Praca dotyczy szybowców, których,. podwozie stanowi płoza Lub 7:ie zamortyzowar_i; koło z oponą. '.4-utor 
·dochodzi do wniosku, że podczas Lądowania tego typu szybowcow występuJq dosc często w czasie do

·biegu znaczne obciążenia spowodowane faktem, że częstość impulsów pochodzących od nierówności te
renu jest tego samego rzędu co częstość drgań szy'bowca na podwoziu.

Praca była przedstawiona na VII Kongresie OSTIV, Leszno 1958 r. 

1. WSTĘP

Jest rzeczą ogólnie znaną, że obciążenia występujące pod
czas lądowania szybowca należy przypisać częściowo błę
dom pilotażu, częściowo jednak pochodzą one od uderzeń 
o nierówności terenu, kołowania w grząskim terenie itp.
W przepisach wytrzymałościowych przyjmuje się zazwyczaj 
błędy pilotażu jako przypadki wymiarujące. O tym, że mnie
manie powyższe jest na ogół prawdziwe, świadczy większość 
wypadków przy lądowaniu, ponieważ są one - z wyjąt
kiem lądowań przymusowych na nieodpowiednim terenie -
wynikiem błędnego pilotażu. Ten sposób rozumowania jest 
nam też wygodny, ponieważ obliczenie obciążeń wy'stępu
jących podczas nieprawidłowego wyrównania, przepadnię
cia czy lądowania ze znoszeniem jest łatwe do ujęcia licz
bowego, o ile znana jest prędkość opadania, wysokość prze
padnięcia itp. 

Pomimo tych przekonywających na pozór faktów, w licz
nych ważnych kwestiach nie mamy jasnego obrazu. Nie 
znamy na przykład rzeczywistych prędkości opadania w cza
sie lądowania szybowców. Podczas kołowania szybowców 
przez nierówności terenu szybowce nie mają tendencji do 
natychmiastowego połamania się, czyż nie mogą jednak wy
stąpić zjawiska zmęczeniowe, które doprowadzą do pęknięć? 
Celem wyjaśnienia tych i innych kwestii zostały wykonane 
przez Katedrę Lotnictwa Politechniki Budapeszteńskiej, 
kierowaną przez prof. Elemera Racza, próby w locie, ukoń
czone w 1957 r. 

Celem możliwie gruntownego opracowania zagadnienia 
przestudiowaliśmy odpowiednią ,literaturę fachową i ana
lizowaliśmy mechanikę zjawiska lądowania. Jeśli chodzi 
o ogólne zasady lądowania oraz obliczenie sił od uderzenia
spowodowanego zetknięciem z ziemią, znaleźliśmy w lite
raturze oczywiście stosunkowo dużo danych. Niestety wiele
z tego materiału mogliśmy wykorzystać do naszych celów
jedynie w ograniczonym stopniu i z zastrzeżeniami, ponie
waż odpowiednie prace ,prawie bez wyjątku nie uwzględnia
ły specyficznych warunków lotu szybowcowego. Pomimo te
go praca zużyta na studiowanie literatury nie została zmar
nowana, ponieważ dzięki temu mogliśmy wprowadzić upro
szczenia i skróty, które zabrałyby nam wiele czasu. Pomi
jając szczegóły tych prac wstępnych i nie wdając się we 
wprowadzenie w przepisy wytrzymałościowe, które zakłada
my, źe są znane czytelnikom, przejdźmy od razu do omó
wienia istotnych dla zagadnienia wielkości. 

ZAŁOŻENIA TEORETYCZNE 

Nasze obliczenia teoretyczne opierały się na założeniach, 
że masa szybowca skupiona jest w jednym ważkim, sprę
żyście podpartym punkcie. Na ten punkt działa ciężar szy
bowca G, stałej wielkości wypór Y i stałej wielkości opór X. 

F 
p 

d2
l/ 

2 {!')2 t_J
dt' +w. Y = q Ir -2rJ 

I) -::,,:1 
WL I.Jo 

max - ł- g 

X X 

W chwili przyziemienia punkt ten posiada prędkość po
stępową VL i prędkość opadania WL, Siła X wywołuje sta
łe opóźnienie ruchu w kierunku x. Różniczkowe równanie 
ruchu w kierunku osi y wyraża się wzorem: 

-- + Wijy = g - - 2 -d2y 
[( 

t 
)

2 t 
] 

dt2 T T 

gdzie t oznacza czas, T - czas trwania dobiegu, zaś w0 _ 

pulsację drgań własnych szybowca stojącego na głównym 
podwoziu. Z rozwiązania tego równania różniczkowego wy
n}ka, że współczynnik największy obciążenia da się z do
statecznym przybliżeniem wyrazić wzorem: 

WL. Wo 
n11wx = 1 + -�- -

g 

Jest oczywiste, że zastąpienie całego szybowca z jego 10-18 m 
skrzydłami ważkim punktem daje błąd, ponieważ podczas 
lądowania występują dość znaczne przyśpieszenia. 

Przeprowadziliśmy krótki rachunek dla obciążenia przy
puszczalnego wielkości popełnianego błędu. Górny mniej
szy punkt ważki oraz górna sprężyna uwidoczniona na ry
sunku 2 zastępują w tym schemacie masę i sprężystość 
skrzydła. Znaleźliśmy, że w obliczeniach uproszczonych błąd 
popełniony przez zaniedbanie sprężystości sk•rzydła waha 
się w przypadku skrzydła wolnonośnego mniej więcej od 
10 do 160/o. Jeśli zależy nam na dokładności wyniku, należy 
uwzględnić powyższą poprawkę. Jeśli jednak weźmiemy pod 
uwagę, że przyjmujemy liniową charakterystykę opony -
co jest błędem kompensującym poprzedni - to dojdziemy 
do wniosku, że oba błędy w znacznym stopniu się znoszą. 

W następnym etapie rozważaliśmy dobieg ze wzrastają
cym lub malejącym opóźnieniem prędkości dobiegu. Roz
patrywaliśmy przypadek, w którym założyliśmy, że pręd
kość dobiegu spada według zależności 

V = VL[1-;r 

Linie peł_ne na rys. 3 oznaczają prędkości i opoznienia dla 
/J = 1, tj. w przypadku stałego opóźnienia. Jeśli wykładnik 
/J jest większy od 1, to wykres prędkości i opóźnień wyka-
zuje przebieg zbliżony do krzywej kreskowanej. Przypadek 
ten zachodzi, gdy opór czołowy szybowca jest duży w sto
sunku do oporu toczenia podwozia (skuteczne hamulce aero
dynamiczne, podwozie o dużym kole, toczące się po płaskim 
grurrcie). Jeśli jednak, jak w przypadku szybowca, który 
ląduje na płozie bez hamulców aerodynamicznych, większa 
część oporu pochodzi od tarcia o ziemię, to wykładnik /J 
jest mniejszy od jedności i krzywe mają charakter zbliżo-
ny do linii punktowanej. Gdy rozwiążemy równanie różnicz
kowe tego ruchu i określimy stąd wielkość współczynnika 
obciążenia, zobaczymy, że dominujący człon jest ten sam 
co w przypadku ruchu o stałym opóźnieniu. Wartość czło
nów zależnych od fJ jest o jeden lub dwa rzędy wielkości 
mniejsza. Na obciążenia będą zatem i w tym przypadku 
wpływać głównie: prędkość opadania oraz charakterystyka 
sprężysta podwozia. 

Pozostaje jeszcze powiedzieć nieco o wpływie nierówności 
gruntu. Ponieważ kształt i wielkość przeszkód są bardzo 

t = O różnorodne, a trudno dające się wyrachować tłumienie wa-
�7.7,)mmmmT,';7,T,';7,7777, hań gra dość znaczną rolę, ograniczamy nasze rozważania Tl -.,;ots8-N1 

Rys. 1. Najprostszy model. 
dynnmiczny 

do wniosków jakościowych. Okazuje się np., że każdy szy
Rys. 2. Model uwzględniający bowiec przy dobiegu w przeciętnych warunkach lądowa-

sprężystość skrzydła nia - przy których nierówności występują co 1 do 4 me-
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Przebieg prędkości lądowania i opóźnieni.a jego ruchu pod
czas lądowani.a 

d2 

dt� ,-w 2y = -g(t-5)+1.J/Hsm2TTf t
v =¼A 

L 27T 

nma, =f(W,CJo1 l1;
2
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y:-y
0
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Kołowanie przez nieró,wność terenu, model najprostszy 

trów - znajduje się w obszarze rezonansu pomiędzy impul
sami od nierówności terenu a częstością drgań wła,snych. 
Dobre ich tłumienie jest zatem rzeczą ważną. Poszczególne 
człony wzorów na przyś,pieszenia są proporcjonalne do 
wLwo, Vlw5 i wLwJ. Pierwszy człon odpowiada, jak po
przednio, uderzeniu przy pierwszym zetknięciu z ziemią, 
a pozostałe są bardziej lub mniej bezpośrednio przypisywa
ne nierównościom terenu. Jeśli zatem szukamy reguły wią
żącej wie1kość i częstość występowania obciążeń w zależno
ści od charakterystyki szybowca, celowe jest wyrazić wy
niki pomiarów jako funkcję V L•w� lub wLw:'i. 

OPRZYRZĄDOWANIE I TECHNII{A POMIARÓW 

Po tych rozważaniach wstępnych mogliśmy już zająć się 
sprawą metod pomiarów oraz przyrządów pomiarowych. 
Przebieg lądowania może być bardzo różny zależnie od wpra
wy pilota, powierzchni lądowiska, pogody itp. Fakt ten oraz 
nasze ograniczone oprzyrządowanie pomiarowe spowodo
wały, że obra,Iiśmy prostą, lecz celową metodę. Ograniczyli
śmy się mianowicie do pomiaru najważniejszych wielkości, 

Rys. 5. PrzyŚlpi-eszeniograf 

lecz przy interpretacji wyników zastosowaliśmy metody sta
tystyczne, aby nasze wyniki możliwie uogólnić. 

Prędkość lądowania V L mierzyliśmy po prostu za pomocą 
prędkościomierza pokładowego. Ponieważ mieliśmy do czy
niepia z dobrze znanymi typami szybowców, zatem możli
wość popełnienia grubszego błędu była bardzo mała. Zasto
sowanie kinoteodolitu z siatką pomiarową dałoby większą 
dokładność pomiaru, jednakże liczba pomiarowa byłaby zna
czn!ie mniejsza wskutek konieczności dokonania wielu robót 
przygotowawczych; było zatem problematyczne, czy ta do
kładność się opłaci. 

Prędkość wiatru była mierzona w chwili lądowania szy
bowca za pomocą wyskalowanego w misek anemometru przez 
obserwatora znajdującego się o 10-20 metrów od lądujące
go szybowca. 

Czas dobiegu był mierzony przez tego samego obserwatora 
za pomocą stopera o dokładności wskazań 0,1 sek. Długość 
dobiegu była określona z dość dużą dokładnością przez po
miar odległoś,ci od punktu zatrzymania s,ię szybowca do 
punktu, w którym szybowiec zetknął się z ziemią. Po obser
wacji lądowania określano dokładnie miejsce przyziemie
nia przez obserwację śladu koła podwozia. 

Reakcję gruntu określano z zapisu przyśpieszeń pionowych, 
które rejestrował przyśpieszeniograf dostosowany do wiel
kiej wysokości zapisu. Zapisu dokonywano na pasku filmu, 
nawiniętym na szybko obracający się bęben. Podczas jedne
go dobiegu bęben ten wykonywał kilka obrotów. Krzywe 
uzyskane podczas pomia,ru nakładały się· na siebie, co jed
nak nie zakłócało zbytnio pracy odczytywania wykresów. 
Zaletą tego układu była możność zaobserwowania szczegółów 
przebiegu tych szybkozmiennych zjawisk, uzyskana dzięki 
rozciągnięciu skali czasu. 

Przyśpieszeniograf wraz z przynależną doń baterią zamo
cowany był na fotelu za plecami pilota . 

W dwumiejscowym szybowcu „Ifjusag" zamontowaliśmy 
przyśpieszeniograf na lewym dźwigarze skrzydłowym, pod-

Rys. 6. Sposób zamontowania ,przyśpiesize.niogra1'u w szybowcu 
,,Vocsol," 
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Rys. 7. Sposób rzamontow.ania pr:zyśpieszeniografu w szybowcu 
,,Ifjusag" 

czas gdy baterię upakowaliśmy w lewej przykadłubowej 
części sk,rzydła. 

Loty pomiarowe dokonywane były za wyciągarką. Wyko
nane 52 loty pomia,rowe pozwoliły wprawdzie na przebada
nie czterech typów szybowców i na wyjaśnienie kilku kwe
stii, jak wpły"".' prędkości lądowania i innych, nie były jed
nak ':-7:ysta��za�ące do systematycznych badań nad wpływem 
k:"'ah!1kacJ1 pilota na przebieg lądowania. Z tego powodu 
mektore loty autor wykonał osobiście. 

Ta,be1J.a 1. Da1t1e techni,az,ne ba1da.ny,ch szytbO!WcÓ<W 

Ty p I vocsok I Szello I Pilis I Ifjusag 
I 

Ciężar w locie G [kG] 170 210 220 466 

Obc. powierzchni G/F[kG/m'] 11,3 13,1 14,0 25,3 

Rozpiętość S [m] 11,60 12,60 13,60 15,00 
Powierzchnia F [m'] 15,0 16,0 15,7 18,4 

zastrza- zastrza- zastrza- wolno-
o Konstrukcja lowe lowe lowe nośne 
:a 2-dżwi- 1-dźwi- 1-dżwi- 1-dżwi-:>. gar. gar. gar. gar. 

,,kroko-,!<I Klapy - - dyle" 

Hamulce aerodynamiczne 
mało bardzo 

- sku- sku- sku-
teczne teczne teczne 

Ciężar G
s 

[kG] -
-

- 150 
płoza 

-� TYP, rozmiar 
pierść. 

koło N gum. koło kolo 
o 0100/030 260 85 290 110 420 150 

78 
Sztvwność c [kG/m] 1,24 • 10·1 o, 757 • 104 1,03 • 10' 1,254.10' 

wo [1/sek] 26,8 18,8 21,5 16,2 

wł [1/sek] -
- - 19,7 

vmin [km/h] 45 45 50 62,4/56,5 

V L prakt. [km/h] 46 48 58 70/65 

I WL 
[m/sek] 0,88 0,84 1,376 2,045 

Rys. 8. Zapis przyśpieszeń podczas lądowania szy,bowca „Szellti" 

Dane techniczne szybowców użytych do badań podaje ta
bela 1. 

,,Vocsok" jest wysłużonym węgierskim szybowcem szkol
nym. Początkowo był on używany do szkolenia początkują
cych uczniów w samodzielnych lotach przy starcie z lin gu
mowych. Z tej racji posiada on płozę amortyzującą, małą 
prędkość lądowania i bardzo dobre własności przy lądowa
niu. Jego prędkość opadania jest, można powiedzieć, umiar
kowana. Zastosowanie płozy jako podwozia powoduje, że 
amortyzacja jest dość twa,rda. 

„Szello" jest szybowcem treningowym. Jego własności przy 
lądowaniu są prawie równe szybowcowi „Vocsok", jednak 
na skutek zabudowania koła jezdnego posiada on większy 
dobieg. 

,,Pilis" jest również jednomiejscowym szybowcem trenin
gowym, jednak wolniejszym niż „Szello". Jego własności 

przy lądowaniu są jednak nieco inne. Posiada on skutecznie 
działające hamulce aerodynamiczne, co w sposób widoczny 
podwyższa prędkość opadania. Usterzenie ogonowe jest po
łożone niżej przy innych typach szkolnych, w następstwie 
czego nie można szybowca zbytnio zadr,zeć, gdyż mogłoby 
nastąpić udernenie częścią ogonową kadłuba o ziemię przed 
zetknięciem się koła podwozia z ziemią. Amortyzacja tego 
szybowca jest dość twarda. 

„Ifjusag" jest dwumiejscowym szybowcem o ciężarze 
466 kg i obciążeniu powie,rzchni 25 kg/m2

• Jego hamulce aero
dynamiczne są bardzo skuteczne. Jego prędkość lądowania 
jest z tego powodu niemała i niezależnie od tego jest celowe 
przed wyrównaniem posiadać znaczną rezerwę prędkości, tak 
aby przy wysuniętych hamulcach utrzymać przy podejściu 
do lądowania miJnimalną prędkość 80 km/h. Duże koło za
pewnia miękką amortyzację, co jednak wobec dużej prędko
ści lądowania jest akurat wystarczające. 

Loty pomiarowe wykonywano na dwóch lotniskach. Miej
sce do lądowania stale zmieniano odpowiednio do kierunku 
wiatru, tak że można przyjąć, iż średni ,wynik pomiarów nie
równomiernośc,i powierzchni można uważać za warunki nor
malne. 

WYNIKI I WNIOSKI Z PRÓB 

Po dokonaniu pomiarów staraliśmy się wyrobić sobie naj
pierw ogólny pogląd na otrzymane wyniki. 

W prnypadku „Vocsok" i „Szello" otrzymano dobrą zgod
ność pomierzooych prędkości lądowania z teoretycznie obli
czonymi min�malnymi prędkościami lotu. W przypadku „Pi
lisa" zmierzona prędkość lądowania była wyrażnie wyższa, 
a jeszcze większe wartości zmierzono przy badaniu szybow
ca „Ifjusag". 

Czasy od zetknięcia się z ziemią do zatrzymania szybowca 
wyniosły w przypadku szybowca „Vocsok" 3-4,5 sek z ra
cji jego małej prędkości lądowania i płozy do lądowania. 
Również szybowiec „Szello" wykazywał krótkie czasy do
biegu (5,4 + 8,2 sek). ,,Pilis" potrzebował 7-:- 18,5 sek, 
a „Ifjusag" 14,7 + 21,4 sek do zupełnego zatrzymania się. 

Przyśpieszeniograf notował dość znaczne przyśpieszenia. 
We wszystkich badanych typach szybowca z wyjątkiem 
,,Szello" występowały od czasu do czasu przyśpieszenia rzę
du 5 g. 

Rys. 8 przedstawia typowy zapis przyśpieszeniografu. Roz
winięty zapis lądowania szybowca „Vocsok" prze_dstawia 
rys. 9. Jak widać, w pierwszej chwili dotknął on ziemi bar
dzo lekko. Po około 0,9 sek „siadł" całkowicie, aby po upły
wie 3,2 sek zatrzymać się. 

Jest rzeczą ciekawą, że z wyjątkiem szybowca „Ifjusag" 
największe przyśpieszenia występowały zazwyczaj nie w 
chwili przyziemienia, lecz nieco .póżniej w czasie dobiegu. 

Rys. 10 daje pojęcie, jak silne uderzenia mogą niekiedy 
nastąpić podczas kołowania. W danym przypadku „Pilis" 
kołował z prędkością 17 km/m przez zagłębienie terenu 
o głębokości 20 cm i szerokości 1,2 m. Podczas wjazdu do 
za_g_l:ębienia zanotowano przyśpieszenie 4,25 g, podczas wy
jazdu pełne 5 g.

P ierwszym stopniem wykorzystania otrzymanych wyników 
było poszukiwanie empirycznego wzoru określającego dłu
gość dobiegu szybowca w funkcji prędkości lądowania dla 
różnych typów podwozi. Pomiary wykazywały duży rozrzut 
z racji różnorodności powierzchni lądowiska oraz wpływów 
atmosferycznych, udało się jednak określić przeciętne wiel
kości użytkowe (tabela 2). 

MogHśmy już przystąpić do wykorzystania pomiaru ob
ciążeń. Zapisy przyśpieszeniografu wykazywały szereg szczy
tów i oscylacji, mieliśmy zatem do czynienia z typowym ob-
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Rys. 9. ,,Rozwinięty" za!)Ls przyśpieszeń występ.ujących podczas 
lądowan1a szybowca „Vocsok" 

c_iążeni�m z_mien_n?m. Taki st�n obciążenia charakteryzuje się
lic��ą _1 w1elkosc1ą następuJących obciążeń, można powie
dz1ec, z� charakteryzuJe go pewien rozrzut obciążeń. 

Przec1ętn.a !1c,:,;ba szczytowych obciążeń wynosiła dla szy
bowca „Vocso� , 1 �;3, dla „Szello" - 32,4, dla „Pilisa" -
36,1 , a dla „IfJusag - 83,0 na jedno lądowanie. Było rze
czą praktycznie niemożliwą dokonać pomiaru każdego typu 
na �ym samy1!1 terenie lądowiska, jednak widoczne było, że 
d!u�sz:ym dobiegom odpowiada większa liczba szczytów ob
c1ązema. Je�t _to samo przez się zrozumiałe, ponieważ przy
czyną obciązen są: 

Rys. 10. Zapis przyśpieszeń podm:as kołowania s-zybowca „PJ!is" 

l. Uderzenie w chwili zetknięcia i wywołane tym oscyla
cje środka ciężkości szybowca.

2. Uderzenia o nierówności terenu i wywołane tym oscyla
lacje. Ponieważ oceniliśmy, że liczba zagłębień i wypukło
ści terenu wynosi 5 + 50 na jedno lądowanie, a normalnie 
następuje jedno zderzenie z ziemią, zatem liczba uderzeń na 
tym samym terenie powinna być proporcjonalna w przy
bliżeniu do długości dobiegu. 

Współczynnik proporcjonalności określaliśmy naJp1erw 
dla każdego lądowania z osobna, a następnie obliczaliśmy 
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Tabela 2. Empu,ryczme wzory n.a okreśJ.enie d'łu,gości dobieg.u 

Typ podwozia i mechanizacji I Wzór 
\skrzydła 

Płoza, bez hamulców aerodyna- I s = (VL- u)' [m] 
mi,c,znych 

61,7 

K<o'lo, lbez haimu1ców aerodyna- s = WL-u)' [mJ 
mioznych 25,65 

Kalo, harmuLce ae-rodynamiczne S = (VL- u)' [m] 
41,7 

W.a.rt.ośc:i VL należy podstawić w kJm/h 

{ n ma.,,.) .Sreania warto.ii 
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Rys. 11. Wstępne podsumowanie wyników prób: a) średnie liczby 
szczytowych obciąż-eń; b) średnie wartości szazytowych obciążeń 

średnią. Na bardzo dobrym terenie jedno uderzenie przy
padało eo około 6 metrów. Na terenie wyboistym jedno ude
rzenie przypadało na11 metr dobiegu, zdarzały się jednak 
przypadki częstszych uderzeń. Przeciętnie obliczyliśmy jedno 
uderzenie co 2 metry drogi dobiegu. 

A teraz wielkość obciążeń. Początkowo interesowały nas 
jedynie wartości maksymalne. Największe przeciętne obcią
żenia zaobser,wowaliśmy na szybowcu „Pilis" (rys. llb). Już 
z tego pobieżnego zestawienia można wyciągnąć niektóre 
wnioski, chcąc jednak dokładniej prześledzić zjawisko, mu
sieliśmy poszczególne szczyty obciążeń zsumować według ich 
wierkości. 

Wartości szczytowych obciążeń uszeregowaliśmy w grupy 
różniące się między sobą o 0,5 g. W ten sposób okazało się, 
że np. w przypadku szybowca „Vocsok" otrzymaliśmy prze
ciętnie 8,85 uderzeń o wielkości ,pomiędzy 1 a 1 ,5 g; 20,8 ude
rzeń o wielkości pomiędzy 1,5 a 2 g itp. 

W przypadku szy,bowca „Szello" liczba małych obciążeń 
była wyższa niż w przypadku szybowca „Vi:icsi:ik", najwyższe 
zmierzone przyśpieszenie nie przelwaczało jednak 3,5 g. Lą
dowanie „Pilisa" charakteryzuje stosunkowo częste wystę-
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Rys. J2. ZestawJenie rozrzutu obciążeń dla poszczególnych szybowców 
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powanie przyśpieszeń o dużej wartości, natomiast przysp1e
szeniogramy szybowca „Ifjusag" wykazywały bardzo liczne 
przyf.pieszenia o małej wielkości. Można zauważyć pewną 
prawidłowość w tych krzywych rozrzutu obciążeń, jeśli 
przedstawimy je w zmienionej formie. Obliczamy w tym ce
lu poczynając od największych obciążeń, a więc od prawej 
strony ku lewej sumę obciążeń szczytowych, które są wyższe 
od pewnej granicznej wartości np. 5 g, 4,5 g itp. 

i 

10 2 1----,--.---.-.----------------, 
0- oboqzema di',Ouszrzalne wq

I przep1sdw memierk1ch B V 5
oboqżemo dopuszczalne wg. 

przep1sow potsk1ch 
o - oboqżemo mszczqre wg

przep,sow memiecltir/J BVS 
obciqżemo mszczczqce wg 
przepi.5dw pofsk,c/7 

Rys. 13. Póllogarybmiczny wy,kr,es rozrzutu obciążeń 

Jeśli obliczymy logarytmy tych sum i wykreślimy je w 
funkcji przyśpieszeń, to otrzymamy w przybliżeniu linię pro
stą. Punkt początkowy krzywej, odpowiadający współczynni
kowi obciążenia n = 1, określa oczywiście przeciętną sumę 
wszystkich obciążeń w ciągu jednego lądowania. Pełna li
nia łączy wyniki pomiarów, zaś kreskowana jest ekstrapo
lacją i przedstawia, można powiedzieć, prawdopodobieństwo 
osiągnięcia przyśpieszeń niszczących. Cztery charakterysty
czne punkty na każdej krzywej przedstawiają oblicz-one dla 
danego szybowca wartośc1i współczynnika obciążenia dopu
szczalnego i niszczącego. 

W przypadku „Pilisa" daje się zauważyć, że dla szybow
ca o stosunkowo twardej amortyzacji niemieckie przepisy, 
które dla wszystkich grup przewidują jednakowe wartości 
przepisowych przeciążeń, nie gwarantują dostatecznego bez
pieczeństwa. 

Na przykładzie szybowca „Ifjusag" widzimy, że niemiec
kie przepisy nie uwzględniają dużych pi;ędkości opadania 
i również nieco za skąpo wymiarują. Jeśli natomiast zasto
sujemy przepisy polskie, to stwierdzimy, że są one nieco 
zbyt ostrożne, ponieważ podczas przyziemienia nie osiąga
my tak wielkich przyśpieszeń, jakie są tam brane pod uwa-

0- obciqzema dopus1ualne wg
+
-

I przć'pi50W n,ernt('CkiC 8VS 
,, -- dopU5lCZOffl(J wg 

i przep1sdw polskr[h 

oboqzenia mszaa,cp wg przep,.5ow 
10 o!-----�--+�---""'<--==�'---+-- 'ni1?m1{'Ck1ch BV.5

0DC1a,żenia mszrzqre wg. przep,.50,-, 
polskich 

'B... 1i3 1----1----+----+- ---"--·ł--'---t-'-.---+-----< ' ' \ ' ' \ b "Q_' 
<:>.. ',,\ w 

10·4!'----c-'-:----'---,'-,:---'---'.;....L.. _ _...,�---::--'-'�.,__._ __ L 
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Rys. 14. .PóHogarytmiczny wykres rozrzutu obliczonych z o·ocią
żeń prędkości o;padania 

gę, byłoby zatem wskazane obniżenie założonych prędkości 
opadania, do czego jeszcze powrócimy. 

Konstruktora interesuje nie tylko wartość przeciążenia, 
lecz również prędkość opadania. ściśle biorąc moglibyśmy tę 
prędkość określić tylko przez filmowanie. Ponieważ jednak 
z racji braku personelu i czasu nie mogliśmy tego wykonać 
przeliczyliśmy zmierzone przyśpieszenia, znając spręży,stość 
podwozia, na odpowiadającą im prędkość zetknięcia. W ten 
sposób przypisaliśmy wprawdzie nierównościom terenu, pe
wną wyimaginowaną „prędkość opadania', co jednak moim 
zdaniem nic nie szkodzi, ponieważ podwoziu jest wszystko 
jedno czy przyczyną uderzenia jest prędkość spadania, czy 
najechanie na nierówność terenu. 

Jeśli rozważymy powyższe wyniki pomiarów, to zobaczy
my, że przyjęte w polskich przepisach postępowanie, wg 
którego określa się obciążenie przy lądowaniu z prędkości 
opadania i charakterystyki sprężystej amortyzatora jest za
sadniczo prawidłowe. P,onieważ jednak duże prędkości nie 
w pełnym wymiarze dochodzą do znaczenia, stawiam propo
zycję odpowiedniego złagodzenia prędkości opadania więk
szych niż 1,8 misek. 

Z poprzednich rozważań widać, że sumy obciążeń wyra
żone w półlogarytmicznym układzie współrzędnych wyra
żają się linią prostą. Początkowy punkt tej prostej odpowia
dający współczynnikowi obciążenia 1 możemy obliczyć, je
śli założymy - przyjmując, że lądowanie odbywa się na prze
ciętnym lądowisku - iż jeden szczyt obciążenia przypada 
na 2 metry drogi dobiegu. Pozostaje teraz znaleźć wzór wy
znaczający pochylenie tej prostej. W części teoretycznej by
ło już wspomniane, że przeciążenia podczas kołowania są za-
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Rys. 15. ,,Teoretyczne" ,prędkości opadania podczas przyziemienia 

leżne od iloczynu V L2 w�, względnie od wLwr,. Początkowo 
poszukiwaliśmy zależności od V L 2 s 8, co jednak nie dało re
zultatu. Z zależnością od wLw

2
0 poszło lepiej. Na rys. 16 na-

Lin 
nieśliśmy wielkości ---=:= w funkcji iloczynu wL wg dla 

LI log t 
wszystkich czterech zbadanych szybowców. Jak widać wszys
tkie cztery punkty leżą na jednej prostej przechodzącej przez 
początek układu współrzędnych. 

Jak można praktycznie wykorzystać otrzymane wyniki? 
Wykażemy to na następującym przykładzie: Projektujemy 
szybowiec szkolny dwumiejscowy o obciążeniu powierzchni 
nośnej 21 kG/m�. Podwozie szybowca ma stanowić nie· zamor
tyzowane koło ogumione. Wychodząc z prędkości opadania 
znajdujemy dopuszczalną wielkość współczynnika obciąże
nia dopuszczalnego n = 3,53 i obciążenia niszczącego 4,80. 
Sprawdzamy, czy w czasie użytkowania szybowca przyjęte
go na 10 OOO lądowań nie należy się spodziewać zjawisk zmę
czeniowych. Obliczona prędkość lądowania wynosi 17,4 misek. 
Stąd długość dobiegu przy lądowaniu pod wiatr o prędkości 
2 misek będzie 108 metrów. Jeśli tę długość podzielimy przez 
przypuszczalną odległość przeszkód terenowych stanowiącą 
2 m, to otrzymamy, że w czasie jednego lądowania przeciętna 

""' 
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Rys. 16. Otrzymany z pomiarów 
_
wykr-es umożliwiający obliczenie dla danego szybowca wspólczynni.ka nachylenia •prostej na póllogarytm1cznym wykresie rozrzutu obciążeń 

liczba obciążeń wynie�ie 54. Pulsacja drgań własnych szybowca _na kole wynosi w0 = 16,3 lisek. Iloc_zyn prędkościopadania przez kwadrat pulsacji drgań własnych wynosi 404.

Z rysunku 16 znajdujemy 
A lLl

n
-:- = 1,13. Ta linia (a na rys. 17)

LJ ogi 
p�zecii:ia pi�n?w� odpowiadającą dopuszczalnemu współczyn
nikowi obc1ązema przy rzędnej 0,3, to znaczy, że podczas 
10 OOO lądowań obciążenie przekroczy 3000 razy wartość do
puszczalną, a więc jest prawdopodobne pęknięcie zmęczenio
we. Jak temu zapobiec? 

Mgr inż. IRENA KANIEWSKA 
Instytut Lotnictwa 
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Rys. '17. Hustracja do przykładu liczbowego 

Możemy wykonać mocniejsze podwozie, pomoże to jednak 
niewiele, gdyż może ulec zmęczeniu s�rzydło lub kadłub. 

Można obniżyć obciążenie powierzchni do 17 kG/m2. Ten 
środek w połączeniu ze wzmocnieniem podwozia da już roz
wiązanie do przyjęcia (prosta b).

Najlepszym jednak sposobem jest dodanie amortyzacji ko
ła podwozia. Możemy ,w ten sposób :macznie obniżyć obcią
żenia do lądowania i zapewnić niezależną od liczby lądowań 
żywotność (prosta c). 

Polskie wymagania 

w świetle 

wytrzymałościowe· dotyczące 

przepisów szybowcowych 

budowy szybowców -

innych krajów 

Omówione w niniejszym referacie wymagania wytrzymałościowe polskich przepisów budowy 
szybowców są próbą uzupełnienia, unowocześnienia i ujednolicenia przepisow szybowcowych. Po
wstały one częściowo na bazie fragmentarycznych przepisów różnych krajów oraz - w decydującym 
stopniu - na podstawie doświadczeń zdobytych w polskich biurach projektowych, zakładach budo
wy sprzętu lotniczego i Instytucie Lotnictwa jak również w wyniku kilkunastoletniej eksploatacji szy
bowców własnej konstrukcji. 

Ostatnio w Instytucie Lotnictwa zakończone zostały prace przy opracowywaniu pozostałych działów 
przepisów dotyczące wymaganych własności lotnych szybowca oraz wymagań konstrukcyjnych w bu
dowie szybowców. Oba te projekty są obecnie w trakcie ankietowania. 

Praca była przedstawiona na VII Kongresie OSTIV, Leszno 1958 r. 

Intensywny rozwoJ sportu szybowcowego w ciągu ostat
nich lat kilkunastu pociągnął za sobą daleko idące udosko
nalenia w konstrukcji sprzętu szybowcowego. Zarówno zwię
kszone wymagania użytkownika, jak i ogólny _postęp tech
niczny posuwający się w dziedzinie lotnictwa milowymi kro
kami, znalazły swoje odbicie w zakresie szybownictwa. 

Nowoczesny sprzęt szybowcowy spełniać musi wymagania 
nieraz bardzo trudne do pogodzenia. Np. musi posiadać „wy
śrubowane" ,do maksimum osiągi, dobre własności pilota
żowe, jak również wysoką wytrzymałość konstrukcji gwa
rantującą pilotowi pełne bezpieczeństwo w czasie wykony
wania lotów. 

Zakres użytkowania szybowców uległ w ostatnich latach 
znacznemu rozszerzeniu. Wymagania stawiane w tej chwili 
np. przed nowoczesnym wyczynowym szybowcem nie tylko 
nie są niższe od analogicznych wymagań stawianych odpo
wiednim typom samolotów, lecz częstokroć nawet znacznie 
je przewyższają. Ażeby móc konkurować skutecznie z czo-

łówką światową, nowoczesny szybowiec musi odpowiadać 
coraz ostrzejszym wymaganiom technicznym. Zagadnienie 
wystarczającej, lecz równocześnie nie „przewymiarowanej" -
ze względu na nieproduktywny przyrost ciężaru - wytrzy
małości konstrukcji szybowca wysuwa się tutaj na plan 
pierwszy. 

Stosowane ogólnie w różnych krajach aż do chwili obecnej 
przepisy budowy szybowców posiadają duże braki, zwłaszcza 
w zakresie wymagań w}"trzymałościowych. Działy dotyczące 
wytrzymałości konstrukcji potraktowane są bądź to zbyt 
ogólnikowo, bądź to, co się zdarza zwłaszcza w dawniejszych 
opracowaniach; nie uwzględniają zwiększonego zakresu wy
magań dzisiejszej eksploatacji sprzętu szybowcowego. Prze
pisy poszczególnych krajów przyjmują częstokroć rozmaite 
założenia wyjściowe, co w dużej mierze utrudnia porówny
wanie ze sobą zapasów wytrzymałości odpowiednich kon
strukcji. Zdarza się również, że przepisy szybowcowe oparte 
są na bazie skróconych przepisów samolotowych, co nie zaw
sze odpowiada specyfice konstrukcji szybowcowych. 
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W związku z tą niejednolitością istniejących przep1sow 
budowy szybowców oraz z ogólnymi brakami w tej dziedzi
nie, polska instytucja badawczo-opiniująca, jaką jest Instytut 
Lotnictwa, podjęła prace nad ułożeniem odnośnych prze
pisów i wprowadziła dział dotyczący strony wytrzymałościo
wej szybowców pt. ,,Wymagania Wy,trzymałościowe Przepi
sów Budowy Szybowców" jako obowiązujący w Polsce 
z dniem l. I. 1958 roku. 

Przy układaniu niniejszych ,przepisów, które opierają się 
na bazie licznych pomiarów i badawczych prac naukowych, 
zwrócono szczególną uwagę na określenie właściwych (od
powiednich) i bezpiecznych zakresów ,przyjętych obciążeń 
i zapasu wyt,rzymałości dla konstrukcji nowoczesnych typów 
szybowców. Równocześnie starano się uzupełnić luki istnie
jące w dotychczas stosowainych przepisach oraz ujednolicić 
wymagania jak również sposoby obliczania obciążeń i wy
trzymałości szybowców. 

Wymagania Wytrzymałościowe Polskich Przepisów Budo,
wy Szybowców składają się z następujących części: 
Rozdział 1 zawiera wiadomości ogólne 
Rozdział 2 omawia: 

obciążenia od manewru wyrwania 
ob-ciążenia od bruta1nego wychylenia sterów 
obciążenia w burzliwej atmosferze 
obciążenia w czasie lotu holowanego za samolotem lub 
wyciągarką 
obciążenia przy lądowaniu 
obciążenia spowodowane nieumiejętną obsługą 
obciążenia układu sterowania ,szybowca. 
Rozdział 3 podaje schematy rozkładów sił zewnętrznych 

działających na poszczególne części szybowca, które to roz
kłady mogą być uznane jako wystarczająco dokładne do obli
czeń wytrzymałościowych. 

Rozdział 4 omawia kryteria pewności konstrukcji, 
Rozdział 5 ,podaje przebieg doświadczalnego badania wy

trzymałości szybowca, zaś 
Rozdział 6 poświęcony jest analizie wymagań z zakresu 

aeroelastyczności i sztywności konstrukcji. 
W części ogólnej Polskich Przepisów Budowy Szybowców 

podana jest klasyfikacja szybowców ze względu na ich prze
znaczenie oraz ze względu na stopień obciążenia konstrukcji. 
Wzajemne powiązanie kategorii szybowców z odpowiednimi 
grupami obciążeniowymi ,przedstawione jest w tabeli l. 

Tabela 1. 

�f�fe�;;�-, Słabo obciążone I Srednio 
I 

S_ilnie -
, wa szy- 1 obc1ązone obc1ązone 

bowca 2 3 

Specjal
ne x) 

4 

VI 
specjalne 

_ *) Ka�e,go,ria ew. g,ruipa specja!lna obejmuj,e szybowce do
swiiadcz_a'l'ne, rekor,do,we ora•z wsz�kie te, które p osiadają cię
zar zmienny w locie (wyrzucany balast). 

. Poza tym w części ogólnej przepisów ,podane są ujedno
licone wymagania odnośnie dokumentacji prototypu szybow
ca,_ jaka ma być przedstawiona Instytucji Badawczo-Opiniu
jące,jl, wymienione są sposoiby przepro,wa-
dzeni:a dowoidu wytrzymałości szybowca 
oraz podział odpowiedziaLnośoi za dopełnie-
nie odpowiednich wymaigań konstrukcyj
nych, wytrizymałośdowych i ekspl,oatacyj
ny,ch. W częśc,i ,ogólnej zawarte są rówrnież 
podstawowe wymagania wytrzymałościowe 
oraz definicje i oznaczenia stosowan.e 
w tekście pr.zepisów. 

liczeń wytrzymałościowy,ch ze względu na to, że w tym 
pDZypadk,u można w dużej mierze korzystać z dokumentacji 
aerodymamiioznej ,szybowca, którą wykonuje się na ogół 
w pierwszej! kolejności. 

Należy dodać, że zmniejszenie zapasu wytrzymałości szy
bowca spowodowane przyjęciem średniego ciężaru załogi 
nie przekracza 10°/o i jest w dużej mierze skompensowane 
szerokim zakresem obciążeń przyjętych przez ,polskie przepi
sy jak również tym, że do obliczeń wytrzymałościowych 
przyjmuje się wymiary materiałów z dolną tolerancją jak 
również ich minimalne własności wytrzymałościowe. 

Przy omawianiu części ogólnej przepisów należy jeszcze 
zaznaczyć, że szybowce posiadające urządzenia do dodatko
wego zwiększania ciężaru ,przez za1stosowanie ,balastu mo
gą być traktowane - po zwiększeniu obciążenia - jako szy
bowce 4 grupy, czyli szybowce kategorii specjalnej. 

O b c i ą ż e n i a o d m a n e w r u w y r w a n i a okre
ślone zostały obwiednią wyrwania czyli obwiednią obciążeń 
rzeczywistych szybowca w krzywoliniowym locie symetry
cznym (z pominięciem przyspieszenia kątowego), uzyskanych 
na podstawie wielu prób i doświadczeń w locie. 

W celu zilustrowania podane są na rys. 1, 2 i 3 porównaw
cze wykresy obciążeń wywołanych manewrem wyrwania 
dla trzech różnych szybowców należących do różnych gru� 
obciążeniowych: szybowca szkolno-treningowego, wyczyno
wego i akrobacyjnego. Dla porównania wrysowano obwie
dnie wyrwania zbudowane według przepisów zagranicznych 
oraz obwiednie obciążeń rzeczywistych, zrealizowanych w 
czasie lotu i zanotowanych przy •pomocy przyrządów samo
piszących. 

n 

Rys. 1. Obwiednia wyrwania dla szybowca szkolno-treningowego 
dwum1e.Jsco,wego, ,,Czapla" (gr.upa obciążeniowa 1) 

Na podstawie doświadczeń uzyskanych przez polskie biura 
konstrukcyjne oraz analizy wymagań podawanych w prze
pis�ch zag:anicznych jak również po sprawdzeniu drogą ba
dan w locie wytypowane zostały następujące wielkości do
puszczalnych współczynników ,obciążenia przy wyrwaniu oraz 
odpowiednie prędkości lotu (tabele 2 i 3). Szybowce z wy
chylonymi klapami wyporowymi obowiązuje obwiednia pola 
zakreskowanego na rysunkach 4 i 5 . 

Wytrzymałość konstrukcji szybowca musi być udokumen
towana na wszystkie wymiarujące obciążenia objęte obwie
dnią wyrwania. 

-
-

Jako ,cechy charakterystyczne omawia
nych przepi:sów należy podać na wstępie 
założenia wyjściowe: 

Dowód wytrzyma1ości przeprowadza się 
dla ciężaru szybowca z załogą o ciężarze 
średnim, który wynosi: 

\ z,----t--7---+-----+
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dla załogi I-osobowej - 80 kG -1- spa
dochr,on 
dla załogi 2-osobowej - 2 X 75 kG + spa
dochrony, 
jak również dla średniego położenia środka 
ciężkości. 

Air 2104 
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Ta klauzula pozwala n.a znaczne za
osz'czędzenie pracy przy sporządzaniu ob- Rys. 2. Obwiednia wy:mva•nia dla szy,bowca wyczynowego „Jaskół

ka" (�rupa obciążeniowa 2) 



LISTOPAD-GRUDZIEN 
TECHNIKA LOTNICZA 

175 
Obciążenia ·od brutalnego sterowa,nia b . . . . nia całego szybowca lub jego cz śc· 

o eJmuJą obc1ąze
chylenie sterów w czasie lotu.

ę I, wywoła1ne przez wy-
Dla wszystkich grup obcią·żeniowych szyb , . , 
1 • h , . owcow rozwazycna ezy ruc przyspi�szony wywołany pełnym wychyleniemlotek przy prędkosci V A - zwanej „prędkością brutalnego

n 

e
,
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żeń, obliczonych dla odpowiednich wychyleń poszczególnych 
sterów. 

Warunek równowagi przy wychylonych sterach należy 
uzyskać przez wprowadzenie sił i momentów od sił masowych. 

Polskie wymagania wytrzymałościowe przewidują również 
nagłe uruchomienie hamulców aerodynamicznych przy 
współczynniku obciążenia n0 = O i prędkości lotu nie więk
szej niż Vh, której wielkości podane są w tabeli 4. 

Powolne uruchomienie hamulców aerodynamicznych win-

Rys. 3. Obwiednia wyrwania i dane uzySkane rz. pomiarów w locie dla szybo.wca akrobacyjnego „J.astrząb" (grup.a Olbciążeniowa 3) 

sterowania" - oraz przy współczynniku wstępneg,o obciąże
nia szybowca wynoszącego: 

lub 

Dla 3 grupy obciążeniowej szybowców należy dodatko
wo przeanalizować ruch ustalony, wy,wołany: 

a) pełnym wychyleniem lotek przy prędkości V A i współ
czynniku wstępnego obciążenia:

lub 

b) wychyleniem lotek równym 1/3 wychylenia maksymal
nego przy prędkości V max oraz przy współczynniku wstę
pnego obciążenia:

lub 
nn 

n =-o 
2 

Podobnie rozważa się ruch ,przyśpieszony spowodowany 
przez pełne wychylenie steru kierunku, ewentualnie steru 

wysokości, przy prędkości lotu V A oraz 
3 

pełnego wychyle-

nia steru kierunku, ewentualnie ,steru wysokości, przy pręd
kości Vmax , przy czym wychylenia liczą się od położenia rów
nowagi dla danej prędkości lotu i dla wyjściowego współ
czynnika obciążenia no = 1. 

Polskie przepisy dopuszczają _również _możliwość rów�o:
czesnego uruchomienia steru k1er1;1nku 1 . st,eru wysoko�cr.

w takim złożonym przypadku nalezy przyJąc po 0,75 obc1ą-

Tabela 2. 

I
Grupa obciążeniowa s?.ybowca 

współczynnik obciąże-1 I I In1a 1 2 3 4 

n.4 4,5 6, 0 7,0 3 

3,5 4,0 5,0 3 ns 
o o o nc 

hp -1,0 -2, 0 -3,0 -

-2,0 -3,0 -4,0 -
nE 

2,25 3,0 5,5 2 
nK 

I1 1 1 nkl 

no być możliwe w całym zakresie dopuszcza,lnych prędkości 
lotu do Vmax• 

Wyżej wymienione warunki brutalnego .sterowania wyma

gane przez polskie przepisy na ogół ,przekraczają analogiczne 
wymagania podawane w przepisach szybowcowych innych 

n 
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Tabela 3 

.s 
� � 

Rys. 4. Obwiednia wyr.wania 

I
Grupa obciążeniowa szybowca 

Prędkość 

VA� v;nin • VnA 

V max 
ma być nie mniejsze od 
największej spośród 
wartości: 

VE = V�tin . yn
E 

Vk 

1 

I 2,12 vmin 

3,0 vmin 

V +25� opt sek 

0,4 V nr . 
1,41 vmin 

2•2 Vk min 

I 2 I 3 

2,45 vm;n 
2, 64 vmin 

4,0 V min 
4,5 vm;n 

Vopt +40� v0111+so � 
sek sek 

0,4 vgr . o,6 vg,. 

1,73 vmfn 2 vmin 

2,4 Vkmin 
2,5 v,,mrn 

V gr - prędkość graniczna szybowca 

I 4 

1,75 Vmfn 

3,0 vmtn 

-

-

-

-
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krajów. Mają one jednak na celu zapewnienie dostatecznej 
wytrzymałości szybowca w czasie lotu w ciężkich warun
kach atmosferycznych - w chmurach i rotorach - lub też 
w czasie wykonywania podstawowej lub pełnej akrobacji.

Jak wynika z poprzednich rozważań, pilot, aż do prędkości
lotu V A, może uruchamiać nawet w sposób gwałtowny wszys
tkie stery bez obawy przekroczenia dopuszczalnego współ
czynnika obciążenia ryzykując jedynie „zwalenie się" szy
bowca w korkociąg. 

n
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Rys. 5. Obwiednia podmuc,hów 

O b c i ą ż e n i a s z y b o w c a w y w o ł a n e p o d m u
c h  a m  i w czasie lotu w burzliwej atmosferze. Omówione 
są w artykule mgr inż. Justyna Sandauera wy<lrukowanym 
w „Technice Lotniczej" w zeszycie 5158 r., niemniej wska
zana jest konfrontacja -obwiedni wyrwania z obwiednią ob
ciążeń wywołanych przez podmuchy, a to w celu określenia
obwiedni obciążeń wymiarującej szybowiec. 

Polskie przepisy szybowcowe rozpatrują podmuchy pro
stopadłe do toru lotu szybowca o trzech stopniach intensyw
ności: 

m 
podmuchy słabe, o prędkości maksym. w0 = ± 4 -- wystę

sek 
pujące w tow. atmosferze spokojnej, 

podmuchy zwykłe o w0 = ± 10 misek, występujące w atmo
ś1erze burzliwej, 

podmuchy silne (chmurowe lub rotorowe) o w0 = ± 30 misek,
występujące w atmosferze burzliwej. 
Szybowce, które mają być dopuszczone do lotów w chmu

rach lub lotów falowych muszą być liczone na podmuchy
silne tzn. w0 = ± 30 misek. Szybowce, które nie są dopu
szczone do lotów chmurowych mogą być liczone tylko na
podmuchy zwykłe tzn. w0 = ± 10 misek. 

Konstrukcja szybowca musi więc dopuszczać obciążenia
od podmuchów zwykłych, ewentualnie silnych, napotyka
nych przy ,prędkościach lotu nie mniejszych niż: 

Vb > 2 V min - dla szybowców grupy 1 
Vb > 2,5 V min - dla szybowców grupy 2 i 3 
Vb > 0,25 V gr - dla szybowców grupy 2 i 3
Przyjmuje się, że przed zaistnieniem podmuchu obciążenie 

wyjściowe szybowca wynosiło n0 = 1, jednakże dla szybow
ców grupy 3 (akrobacyjnych) należy przyjąć dodatkowo 
przypadek wystąpienia podmuchu słabego przy wstępnym
obciążeniu szybowca n0 = O. 

Na rysunku 5 wykreślona jest obwiednia podmuchów wraz
z nałożoną nań obwiednią wyrwania. Nie powtarzając argu-

Tabela 4 

Prędkość 
Grupa obciążeniowa szybowca 

2 4 

0,6 vmax 0,7 vma :r: 0,75 vma ., 0,6 vmax 

mentacji i uzasadnień zawartych w artykule mgr inż. San
dauera można jedynie podać dane niezbędne do wykreśle
nia obwiedni podmuchów: 

I. W obliczeniach obwiedni podmuchów przyjęto równo
ważny podmuch ostry o prędkości w0 

2. 'Y/ - współczynnik złagodzenia podmuchu - odczytuje 

l S dcz 

się z rysunku 6, gdzie a = - !! - -- g2 Q da 
3. Obciążenie szybowca w chwili wystąpienia podmuchu 

wynosi:

a· Wo · 17 
n

= 
n0 + 1,2 • V

g 

przy czym wielkość ta nie może przekraczać wartości: 
y2

n
= 125--

, V2mtn
gdzie: 1,25 - wsp. uwzględniający możliwość wystąpienia 
podmuchu skośnego. 
4. Dla szybowców dla których pulsacja giętnych drgań

własnych skrzydła w [-
1
-] < 0,6 V b [�] oraz dla podmuchów 

sek sek 
zwykłych i silnych obciążenie n należy powiększyć do war
tości:

n' = l + k (n - 1)
a· vb 

gdzie: k = -- + l
3w 

5. O ile szybowiec zaopatrzony jest w klapy wyporowe, 
to jego konstrukcja musi dopuszczać obciążenia od podmu
chów zwykłych, występujące przy prędkości lotu Vk, dzia
łające na szybowiec z wychylonymi klapami. 

Poza tym należy przyjąć do obliczeń, że na skrzydle mogą
wystąpić obciążenia niesymetryczne: na jednym skrzydle 
100'0/o maksymalnej siły wywołanej przez podmuch, na dru
gim zaś 7dPlo tejże siły. 

Obciążenie usterzenia wysokości oblicza się przyjmując,
że przed wystąpieniem podmuchu działa nań siła statyczna 
PO odpowiadająca stanowi równowagi dla danej prędkości 
lotu, zaś w chwili wystąpienia podmuchu, na usterzenie wy
sokości działać będzie siła:

l dC;; H 
P = Po + - I! SH ----=- Wo'l'/V 'YJ - jak dla skrzydła. 

2 dau 
Analogicznie oblicza się obciążenie usterzenia kierunku, 

na którym w chwili podmuchu wystąpi siła: 
l dczv 

P = - i! Sv - -Wo 'lk V 1'/k = const = 0,8
2 dav 

Dla podmuchu silnego (chmurowego lub rotorowego) na
leży przyjąć, że na usterzeniu kierunku pojawi się maksymal
na siła:

1 
P � - i! Sv c, v max V2 

2 

Q 

o

C.:: v max - dla steru niewychylonego. 

Rys. G. Współczynnik złagodzenia podmuchu 
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01:1awiając o�ci�żenia szybowca w burzliwej atmosferze 
nalezy zaznaczyc, ze podmuchy silne, o prędkości 30 misek 
bywaJą często napotykane przez polskich pilotów w czasie 
lotów chmurowych lub falowych. 

_Zdarzały się nawet wyp_adki połamania szybowców w po
wietrzu spowodowane silnymi podmuchami. Najczęstszą 
przycz)'.ną „rozsypania się" szybowca w chmurze było roz
pędzerne go ponad Vb (maksymalna dopuszczalna prędkość 
lotu w bardzo burzliwej atmosferze), spowodowane częścio
wą utratą panowania nad szybowcem. Może się to przyda
rzyć w trudnych warunkach lotów chmurowych nawet wy
soko kwalifikowanemu pilotowi. 

Szybowce przeznaczone do lotów w chmurach są przeważ
nie wymiarowane nie obwiednią wyrwania, lecz właśnie ob
wiednią podmuchów. Szybowce te posiadają dużą doskona
łość, mają również właściwości szybkiego rozpędzania się, 
co utrudnia pilotowi ślepy pilotaż i może powodować powsta
wanie dużych obciążeń konstrukcji w chwili napotkania po
dmuchu. 

W c z a s i e 1 o rt ó w h o 1 o w a n y c h za samolotem 
występują obciążenia szybowca analogicznie jak w czasie 
lotu swobodnego w burzliwej atmosferze, jednakże należy 
przewidzieć dodatkowe obciążenie szybowca od liny holow
niczej. 

Przyjmuje się, że wstępne obciążenie szybowca przed za
istnieniem podmuchu wynosi: 

no= l + O 5 
Qs - ' 

Q-Qs

gdzie wyrażenie O 5 � określa dodatkowe obciążenie od , 
Q-Qs 

napięcia liny holowniczej, Q - ciężar szybowca V'; locie 
a Q5 - ciężar skrzydła szybowca. Dla startu za wyc1ągar�� 
w atmosferze burzliwej dopuszcza się maksymalną prędkosc 
holu: 

przy zaczepie przednim: Vw = Vm;n 

przy zaczepie dolnym:, Vw = Vm1n „ I 
Q

, c V n-Q n-l)

Poza tym przepisy wymagają sto,s�wani� bezpiec�ników 
zrywowych o określonej wytrzymałosc1 do lm holowmczych, 
wyciągarkowych i ściągarkowych. 

Kąty możliwych odchyleń liny przewiduje się dla lotów 
holowanych za samolotem po 45° do gó�y i do �ołu o;az po 30° 

na boki dla lotów za wyciągarką od O do 75 w doł. 
Wiell:ość sił dz"ałających przy lądowan�u oblicza się z wa

runku zamiany energii kinetycznej ląduJąceg? szy_�owca '.". 
energię odkształcenia konstrukc _ji �zyb_owca .. W!�ilkosc energi

� kinetycznej w momencie zetkmęcia się _ z  z1em1ą, p�zy zało 
żeniu, że ciężar szybowca jest zrównowazony przez siły aero
dynamiczne, wynosi: 

Q • wi 
2g 

Wu _ dopuszczalna prędkość pionowa przy lądowaniu po
dana jest w tabeli, 5. 

d • b ca w ustalonym locie gdzie: w - prędkość opa ama szy ow 
ślizgowym przy Cz = 0,9 Cz max 

Tabela 5 

I Kategoria 
szybowca 

I szkolne

treningowe I
wyczynowe i \akrobacyjne 

wu= 1,0 w

wu = 0,9 w 

w = u 0,8 w

Wu 

ale wu ;;,, 1,7 m/sek 

ale w u ;;,, 1,5 m/s, k 

a!e w u ;;,, 1,0 m/sek 

Maksymalna wartość siły Pmax występująca przy akumulo
waniu energii Ek przez elementy amortyzujące bez uwzględ
nienia podatności sprężystej reszty konstrukcji, jest warto
ścią wyjściową do określania siły w przypadkach lądowa
nia. Elementy amortyzujące muszą być tak dobrane, aby: 

Pmax ,<_ 
---4 

Q 

przy czym do obliczeń wytrzymałościowych nie należy przyj
mować wartości mniejszej niż: 

=2 

Q 

Przypadki lądowań, rozpatrywane w polskich przepisach 
wytrzymałościowych, są bardzo zbliżone do analogicznych 
przypadków omawianych w przepisach szwajcarskich. 

O b c i ą ż e n i  a a w a r y j n e, tzn. obciążenia, jakim mo
że być poddana załoga szybowca w przypadku lądowania 
w nieodpowiednim terenie, przewidyw,me przez dotychczas 
stosowane przepisy wydają się zbyt niskie. Dotyczy to zwła
szcza przyspieszeń skierowanych do przodu, tzn. występu
jących w przypadku, gdy szybowiec natrafi w czasie lądo
wania na czołową przeszkodę. 

Odnośnie przyspieszenia, jako . niszczące dla konstrukcji 
przodu kadłuba, podane są np. w przepisach francuskich Air 

2104 w wysokości 6 g, zaś w przepisach brytyj�kich ARB 
6 do 12 g. Jednakże organizm ludzki zdolny Jest, pod wa
runkiem odpowiedniego ułożenia _pasów na ciele, znieść krót
kotrwałe przyspieszenia rzędu 30 g. 

W celu sprawdzenia, jaką energię może poc_hł_or:ąć . kon
strukcja przodu kabiny szybowca w czasie �maz?zema go 
o przeszkodę, Instytut Lotnictwa przeprowadził proby prak
tyczne.

n 

,,..,,qsJt, 
n.•1-asJ¾,.+:;;,-;;;:.=.�c:::-1----f:=-------t-'-'v.'----'---v_

I '-..I,,. 
Yo 

� .,,"o "".f 

,,,...-: ,,,.� 

Ry;;. 7. Obwiednia podmuchów w locie holowany,m :za samolotem 

Wyżej wymienione próby, k!órych c�kl j�szcze ni_e jest 
zakończony, polegały na nadanm za posredmctwem _lm �u
rnowych odpowiedniej energii kinetyczneJ szybowcowi, ktory 
następnie zderzał się czołowo z przeszkodą. 

W kabinie szybowca, przypięta pasami, znajdowała się ma
kieta pilota, w której środku ciężkości zamontow3:ny był 
przyspieszeniomierz. Do prób dobieran_o ,taką_ energię ud_e-: rzenia, ażeby przód szybowca uległ zmszczemu n_a dłu�osc1 
około 0,5 m lecz równocześnie, aby korpus makiety pilota 
nie zetknął się be'zpośrednio z przeszkodą. 

w próbach tych stwierdzono, że typowy przód kabiny szy
bowca jest w stanie, niszcząc się, poc_hłonąć �n�rgię ude
rzenia odpowiadającą 20 -;- 25 g (lub tez prędkosc1 szybowca 
w chwili zderzenia wynoszącej 35 + 40 km/h). 

w związku z powyższym polskie _p�zepis_Y szybo":cowe wy
magają odpowiedniej wytrzymałosc1 pasow załogi oraz za-
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Tabeia 6 

Układ sterowania I Siła wywierana przez pilota 

Ster wysokości I 30 kG 

Lotki I 20 kG 

Ster kierunku I 40 kG 

Klapy I 30 kG 

Hamulce aerodynamiczne I 30 kG 

Klapka wyważająca I 10 kG 

mocowania ich w kadłubie odpowiadającej przyśpieszeniom 
(niszczącym): 

do przodu 25 g 
do góry 5 g 
do dołu 6 g 
w bok 3 g 

Przepisy polskie sugerują również wprowadzenie odpo
wiednich wymagań wytrzymałościowych dla konstrukcji ka
biny pi,lota tak, ażeby była ona zdolna pochłonąć energię 
uderzenia odpowiadającą przyspieszeniu 25 i 30 g przy ni
szczeniu przodu kadłuba na długości 0,4 do 0,6 m. 

Również ważnym zagadnieniem warunkującym bezpieczeń
stwo załogi jest właściwe wytyipowanie obciążeń układu ste
rowania szybowca od sił wywieranych przez pilota. Obciąże
nia dopuszczalne poszczególnych układów sterowania od stro
ny pilota określone w polskich przepisach podane są w ta
beli 6. 

Układ napędowy winien być obciążony siłą przyłożopą na 
odpowiednim organie sterowniczym, zaś ostatnia dźwignia 
napędowa rprzy samym sterze winna być unieruchomiona 
w położeniu neutra,lnym. 

Przy całkowitym wychyleniu dźwigni sterowniczej, aż do 
oporu o ograniczniki, obciążenie dopuszczalne winno wyno
sić 20O0/o, odpowiedniej siły wymienionej w tabeli 6. 

Jeżeli szybowiec posiada podwójną sterownicę (dwuster), 
to dla równoczesnego działania obu pilotów należy ,przyjąć 
dla każdego pHota rpo 750/o sił wyszczególnionych w tabeli 6. 

Omawiane wyżej ,wielkości sił ·odnoszą się do obciążeń do
puszczalnych. W celu zapewnienia odpowiedniej wytrzyma
łości konstrukcji szybowca polskie przepisy szybowcowe wy
magają spełnienia mzeJ wymienionych k r y t e r i ó w 
p e w n o ś c i  k o n s tru k c j i: 

a. Warunek wytrzymałości statycznej:
Przy wsp. be:z;pieczeństwa Yn � 1,5 nie może nastąpić zni
szczenie żadnego elementu konstrukcji zasadniczej szy
bowca:

b. Warunek granicy sprężystości:
Przy wsp. bezpieczeństwa Yn = 1,1 nie może być przekro
czona mniejsza z dwóch wartości:

0,75 R„ lub 

c. Warunek odkształceń trwałych:
Przy wsrp. bezpieczeństwa Yn = 1,0 nie mogą powstać
w żadnym miejscu Jwnstrukcji odkształcenia trwałe, któ
re by przekraczały:

Tabela 7 

Rodzaj konstrukcji

dla konstrukcji metalowych 

dla konstrukcji drewnianych 

dla odlewów przy 100 % kon-
troli promieniami Roentgena 

\ Ze względu na: 
obciążenia odkształcenia

I s;=l,00 s;=l,05

\ ,;=1,15 s;=l,15 

I �=1,30 -

4°/o całkowitych bezwzględnych odkształceń w danym 
miejscu przy działaniu obciążeń dQpuszczalnych. 
7�/o całkowitych względnych od�ształceń konstrukcji za
chodzących w danym miejscu przy działaniu obciążeń do
puszczalnych. 

Ostateczny żądany współczynnik bezpieczeństwa, nazwa
ny granicznym ws,p. bezpieczeństwa Yg - dla konstrukcji jest 
iloczynem nominalnego współczynnika bezpieczeństwa vn wy
maganego przez przepisy •dla danego rodzaju obciążenia oraz 
współczynnika jakości � dla danego tworzywa, 

Odpowiednie wartości wsp. jakości t który uwzględnia nie
dokładności procesów fabrykacyjnych i metod kontroli, jak 
również ewentualność obniżenia wytrzymałości danego ele
mentu podczas eksploatacji, podaje tabela 7. 

W a r u n k i s z t y w n o ś c i k o n s t r u k c j i szybow
ców oraz wymagania w zakresie aeroelastyczności są przed
miotem prowadzonych w chwili obecnej studiów. Można je
dynie zaznaczyć, że w stosunku do sztywności wymaganych 
dla samolotów (wg ARB) szybowce spełniają tylko część 
kryteriów. 

Tak np. kryteria dotyczące sztywności giętnej i skrętnej 
kadłuba oraz usterzeń otrzymane z pomiarów szybowców 
przewyższają minimalne wartości dopuszczalne dla samolo
tów, przy czym ,przewyższenie to jest niewielkie i we wszyst
k�ch zbadanych dotychczas szybowcach mniej więcej wy
rownane. 

Kryteria sztywności skrętnej skrzydła oraz lotek, jak rów
nież sztywności układu sterowania wynikającej z pomiarów 
szybowcó�. wykazują wartości o dużym rozrzucie oraz czę
sto kilkakrotnie niższe niż odnośne wartości w przepisach 
samolotowych. Ponieważ jednakże niektóre szybowce, pomi
mo niespełniania tych kryteriów, posiadają - jD.k wykazała 
praktyka eksploatacji - wystarczającą sztywność konstruk
cji, zagadnienie określenia odpowiednich kryteriów pozo
staje jeszcze otwarte. 

K o n t r o l ę  w y t r z y m a ł o ś c i  k o n s t r u k c j i  
p r o t  o t  y ,p u przeprowadza Instytucja Badawczo-Opiniu
jąca. Taką instytucją w chwili obecnej jest w Polsce Insty
tut Lotnictwa. 

Zasadniczo wszystkie nowe konstrukcje szybowcowe win
ny być zbadane w próbach wytrzymałościowych na wymia
rujące przypadki obciążenia. Dowód spełnienia wymagań wy
trzymałościowych na drodze obliczeniowej analizy może być 
uznany za wystarczający tylko wtedy, gdy schemat sta
tyczny konstrukcji jest typu znanego, dla którego doświad
czenie wykazało dobrą zgodność metod obliczeniowych z wy
nikami prób doświadczalnych. 

Dowód spełnienia wymagań wytrzymałościowych konstru
kcji uważa się za wystarczający dla dopuszczenia prototypu 
szybowca do eksploatacji, jeśli spełni on dla wszystkich przy
padków obciążenia następujące warunki: 

a) konstrukcja posiada odpowiednie współczynniki bezpie-
czeństwa przy obciążeniach statycznych,

b) konstrukcja spełnia warunek odkształceń trwałych,

c) konstrukcja spełnia wymagania dotyczące sztywności, 

d) ugięcie powstałe pod działaniem obciążeń mniejszych lub
równych 1300/o obciążenia dopuszczalnego nie powoduje 
niebe2lpieczeństwa podczas .lotu, np. wskutek zmniejsze
nia sprawności mechanizmu sterowania it•p.,

e) wyniki analizy obliczeniowej i prób wytrzymałościowych
są potwierdzone przez próby w locie w pełnym zakresie 
eksploatacyjnych obciążeń.

Niezależnie od powyższych wymagań ,wytrzymałościowych
w polskim opracowaniu przepisów znalazły również miejsce 
rozdziały mające na celu ułatwienie pracy konstruktorom 
sporządzającym dokumentację obliczeniową. Mianowicie po
dane zostały uproszczone schematy rozkładów obciążeń ze
wnętrznych szybowca, które przepisy uznają za jeszcze wy
starczająco dokładne dla dokumentacji wytrzymałościowej; 
są to: zlinearyzowany rozkład obciążeń wzdłuż cięciwy oraz 
uproszczony rozkład obciążeń wzdłuż rozpiętości według me
tody Schrenka. 
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Śmigłowiec jako środek transportu szybowców
-!1-rtykuł omawia możliwości startu i holowania szybowców przez śmigłowiec. Dokonano analizyosiągow oraz sterowności i wyważenia śmigłowca. Z rozważań wynika, że śmigłowiec dysponujący dostatecznym nadmiarem mocy może wyholować szybowiec nawet z bardzo małego przygodnego terenu.Praca była przedstawiona na VII Kongresie OST IV w Lesznie w 1958 r., gdzie też autor dał pokaz ho

lowania szybowca za śmigłowcem.

WSTĘP 

Dotychczasowa praktyka szybownictwa uformowała dwie 
klasyczne metody powrotu szybowca na lotnisko macierzy
ste po lądowaniu w terenie przygodnym. Metodą pierwszą 
jest powrót na holu za samolotem, drugą - transport na
ziemny na wozie transportowym za samochodem. W przy
padku braku zasadniczych ograniczeń wynikających np. z re
gulaminu zawodów lub względów finansowych pilot szy
bowca decyduje się raczej n a  wzywanie samolotu holującego 
niż samochodu z wozem transportowym. Hol ,powietrzny jest 
szybki, nie wymaga demontażu szybowca, jest mniej mę
czący. Niestety start szybowca za samolotem daje się zreali
zować tylko w tym przypadku, gdy szybowiec znajduje się 
w odpowiednim terenie zapewniającym możliwość rozbiegu 
zespołu. Nie zawsze tak jest. Często szybowiec ląduje w te
renie trudnym, na polu krótkim i otoczonym przeszkodami, 
długość którego jest zbyt mała, aby mógł być zrealizowany 
beZJpieczny rozbieg i start ze-
społu. Wtedy wzywa się is,a
mochów z wozem transport10-
wym. 

Transport samochodowy ma 
- obok ważnej zalety ta
niości - poważne wady w po
staci długiego czasu tnvania
i kłopotliwości wynikającej z
konieczności demontażu szy
bowca. Przy transporcie z wię
kszych odległości dochodzi do
tego zmęczenie pilota podróżą
samochodową.

W niektórych przypadkach 

17777777 //777777777 / 

Rys. 1. Pionowe dźwiganie 
szybowca ,przez śmigłowiec 

specjalnych, w których zależy na wyc!ągnięciu_ _szybowca 
z lądowania w terenie triudmym w sp oso� ,szyb�1 1 bez. de
montażu - transport samochodowy moze byc zastąp10ny 
przez hol za śmigłowcem. 

Hol szybowca za śmigłowcem może być zrealizowany dwo
ma sposobami: 

a) pionowe dźwignięcie szybowca z lądowiska i przenie.sie
nie go z małą prędkością na inne lądowisko, skąd mo
żliwy jest start na holu za samolotem lub śmigłowcem
do przelotu powrotnego. Metoda do zastosowania w te
renie wyjątkowo trudnym i pełnym przeszkód (rys. 1)

b) start z rozbiegiem, przy czym „rozbieg" śmigłowca od
bywa się w powietrzu, poczynając od lotu wiszącego,
a szybowca - po ziemi (rys. 2).

7
// /7 // 7777777 //77777 7 7 777. 

T/..·J�/51J·fi2 

Rys. 2. Dźwiganie szy,bowca z rozbiegiem 

METODA DŻWIGANIA 

Przypadek pionowego dźwigania s�y?o":'ca, n�e różni się 
zasadniczo od normalnego stanu obc1ązema sm1głowca d?
datkowym balastem zewnętrznym w czasie w;y�onywama 
lotu wiszącego i przemieszczania z małą prędkosc1�- Zagad
nienie sprowadza się tu zatem do przepr�w�dz�ma oceny, 
czy moc silnika śmigłowca wystarczy do u?1es_1ema szybo_w�a
określonego ciężaru. Ponieważ przy metod�1e 1;no1:owego dz_w:gania szybowca przez śmigłowiec połozen�e �rod�a c1ęz
kości maszyny nie ulega zmianie, zatem ipommą�_n;io�na pr�zy 
tym wpływ obciążenia od szybowca na ster?wnosc sm1głow„a. 

Jak wiadomo z ogólnej teorii śmigłowcow moc _P?trzebna 
do lotu składa się ogólnie z następujących składmkow: 

a) moc indukowana N; 
b) moc profilowa NP 

c) moc oporów szkodliwych Nsz 

d) moc na wznoszenie G. w
(G - ciężar śmigłowca, w - prędkość wznoszenia). 

W skośnym locie wznoszącym moc jest równa isumie wszyst
kich wymienionych składników: 

N = G • w + Ni + Np + N,z • • • • • (1)
W locie ,pionowym odpada składnik mocy na pokonanie 

oporów szkodliwych: 
N = G • w + N; + Np • • • • (2)

W zawisie moc potrzebna do lotu śmigłowca składa się 
tylko z dwóch elementów: 

N = N;+ Nv • • • • • • • • • • (3) 
Doświadczenie wykazało, że moc profilowa może być uwa

żana za wartość stałą, nie zmieniającą się ze zmianą ciągu 
wirnika nośnego i .prędkości lotu. Przyjęcie takiego uprnszcza
jącego założenia powoduje tylko niewielki błąd. 

Moc indukowana N; silnie zależy od prędkości lotu. Za
leżność N; = f(V) przedstawiona jest na ry,s. 3. 

Duża wartość mocy indukowanej ,przy V = O pozostawia 
mały nadmiar mocy na wznoszenie (dźwiganie ciężaru śmi
głowca z ładunkiem), dlatego też osiąganie w locie piono
wym prędkości wznoszenia są b. małe, rzędu w = 1,5 + 2 m/s 
przy pracy silnika z mocą startową, ,podczas gdy w locie sko
śnym prędkość wznoszenia jest zwykle rzędu w = 4 + 5 mis

przy pracy silnika na mocy nominalnej (ok. 75'o/o Ns1ar1). 

N 
N.,;,n. 

L------------------v 

rt-Jtl/56-11.1 

Rys. 3. Zmiana mocy indukowanej śmigłowca z ,prędkością lotu 

Zdolność pionowego startu silnie spada z wysokością nad 
poziom morza znika ona zupełnie dla tzw. pułapu zawisu, 
lub przy przeciążeniu śmigłowca il)owyżej granicy wyzna� 
czonej ,przez moc jego silnika. Przeprowadzenie analizy lotu 
śmigłowca dla warunku w = O pozwala określić największy 
ciężar w zawisie ,przy ziemi bez uwzględniania wpływu zie
mi. Dokonuje się tego dla różnych wysokości nad poziom 
morza, w wyniku otrzymuje się wykres pozwalający ocenić 
największy ciężar ładunku możliwy do zabrania lub, co ma 
miejsce w .przypadku transportu szybowca (znany ciężar) -
stopień koniecznego odciążenia śmigłowca dla umożliwienia 
wykonania takiego zadania. 

Oczywiście warunkiem koniecznym jest znajomość pod
stawowych 1Parall1letrów śmigłowca i charakterystyki sil
nika, podającej spadek jego mocy z wysokością. 

Znając moc N, prędkość obwodową końców łopat U = Q,R 
(R = ,promień wirnika nośnego) i powierzchnię tarczy wir
nika S oblicza się współczynnik momentu: 

75 • N 
km = 

3 • • • • • • • • • (4)
Il ·  U ---s

2 
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We wzorze powyższym N oznacza moc na wirniku, którą
dla przybliżone.go rachunku w odniesieniu do śmigłowca
jednowirnikowego ze śmigłem ogonowym przyjąć można
równą 85\0/o N silnika. 

Km 
Kr 

rt•J6/58-R4 

Rys. 4. Zależność współczynnika momentu Km i współczynnika
ciągu kt od kąta skoku ogólnego E> 

W dalszej kolejności posłużyć się trzeba wynikami badań
śmigłowca podającymi związek pomiędzy współczynnikiem
momentu km i współczynnikiem ciąg� kt od skoku _ogólnego
(9 (w tzw. przekroju miarodajnym r = 0,7 gdzie r = r/R)
dla stanu zawisu. Wyniki te mają zwykle postać wykresu
przedstawionego na rys. 4. Obliczone wg równania (4) współ
czynniki km pozwalają określić współczynnik ciągu kt i kąt
nastawienia 6. Przy pomocy k1 obliczamy ciąg wirnika no
śnego:

e. u• T = kt • -- • S • • • • • • • • • (5)
2 

Dalej obliczony zostaje największy dopuszczalny ciężar
w zawisie 

G = T (1 -r) • • • • • • • • • • (6)
W powyższym wzorze -r jest współczynnikiem tzw. dociąże

nia aerodynamicznego od opływu kadłuba i ładunku za
wieszonego pod śmigłowcem przez strumień zawirnikowy.
Dla śmigłowców z kadłubami opływowymi, opracowanymi
starannie, dociążenie aerodynamiczne jest pomijalnie małe, 
natomiast dla przypadku dżwigania szybowca (duża powierz
chnia) musi być uwzględnione -r ~ 0,1. 

Ciężar G śmigłowca dźwigającego dodatkowy ładunek
skła-da się z trzech ciężarów składowych ciężaru śmigłowca 
pustego z załogą minimalną dla wykonania zadania Gp, cię
żaru paliwa i smarów G0 i ładunku użytecznego Gu, który
m. in. stanowić może szybowiec przeznaczony do pionowego
dźwignięcia z lądowiska. Jest zatem: 

Gu
= G-G11-Go • • • • • • • • • (7)

Jeśli rachunek przeprowadzić dia kilku wysokości lotu 
i dla różnych stopni napełnienia zbiornika, -to w wyniku po
wstanie wykres roboczy podający dopuszczalny ciężar uży
teczny Gu dla różnych wysokości. 

Gu (kg} 

O 500 fOOO 1500 2000 H [mj 
dla niesprzyjających warunków atmosf, 

-soo o sbo 1000 1500 2000 m 
rL-36/58-f/5 

Rys. 5. Z.ależność ładunku użytecznego c„ od -sto.pnia zalado,wania
śmigłowca i wysokości lotu 

Nie można tu pominąć wpływu stanu atmosfery na wiel
kość największego ciężaru Gu . Wpływ ten (upał, niskie ciśnie
nie) może znacznie obniżyć zdolność śmigłowca do pionowego 
dźwigania ciężarów. Dlatego dla bezpieczeństwa przesuwa 
się często skalę otrzymanego wykresu o 500 m w prawo
(rys. 5). 

Możliwy jest oczywiście przypadek, że nie dysponuje się
wykresami k 1 = f(6) i km = f(6). Określenie Gu przepro
wadza się wtedy analitycznie korzystając z prostych wzo
rów teorii śmigłowców. 

Współczynnik momentu km, współczynnik ciągu kt, współ
czynnik strat brzegowych na wirniku B, współczynnik opo
ru profilowego w miarodajnym przekroju łopat wirnika Cxv 
oraz współczynnik wypełnienia tarczy wirnika cr związane 
są następującą zależnością: 

3 

k = ..!..(kt) 2 
m 2 B 

+ c.,i; • a 
4 

. . .. (8)

Rozwiązanie powyższego związku wzgl. kt daje w wyniku 
przy uwzględnieniu równ. (4): 

[ 
300 • N _ C.w

2
• a]

kt =
'.!. U3

• s 

2 

3 

· B . . . . .. (9)

Znając kt można obliczyć ciąg z równ. (5) i podobnie jak 
poprzednio wyznaczyć maks. ciężar ładunku użytecznego 
z równań (6) i (7). 

Przeliczenie dla dwóch śmigłowców: polskiego SM-1 (li
cencyjna wersja radzieckiego Mi-1) i amerykańskiego Bell 
47-D daje wynik następujący: 

Sl\'.I-1 U = 164 m/s
S = 160,5 m2 

N = 575 KM
Cxp = 0,008 

a = 0,0504
B = 0,92 

G11 = 1865 kG
Gb

= 200 kG 
Wynik przeliczeń

kt = 0,0118
T = 2850 kG

G,. = 785 kG

B�II 47-D U = 187 m/s
S = 90 m 
N = 200 KM

Cxp = 0,008 
a = 0,035

B = 0,92 
G11 = 720 kG
Gb

= 100 kG
Wynik przeliczeń:

kt = 0,00618
T = 1215 kG

G,, = 270 kG 
Niewielki nadmiar mocy, jakim dysponują przeciętnie śmi

głowce w zawisie powoduje, że tylko niektóre z nich nadają 
się do realizacji pionowego startu. śmigłowiec Bell 47-D 
tylko o niewielkim nadmiarze mocy na wznoszenie może
dżw1gnąć pusty szybowiec „Mucha" .(205 kG). Zatem śmigło
wiec SM-1 nadaje się do pionowego dźwigania wszystkich 
szybowców, jakie istnieją w Polsce, i to nawet z załogą (cię
żar pustych szybowców: ,,Jaskółka Z" - 270 kG, ,,Bocian" -
326 kG). On też zastosowany został do ,praktycznych prób. 

METODA HOLOWANIA 

W ,porównaniu do normalnego lotu do przodu śmigłowca 
stan ten różni się istnieniem obciążenia śmigłowca siłą od 
liny holującej Ps i - jeśli zaczepienie liny holującej nie ma 
miejsca idealnie w środku ciężkości - momentu obraca
jącego kadłub Ms . 

Lot szybowca na holu za śmigłowcem różni się od holu 
za samolotem tylko tym, że wykonywany je3t pod strugą za
burzeń zawirnikowych zamiast nad jak to ma miejsce w holu
za samolotem. 

Obraz sił i momentów działających na śmigłowiec ob
ciążony liną holowniczą jest przedstawiony na rys. 6. 

Równowaga sił i momentów działających na śmigłowiec 
w locie do przodu zapewniona jest przez odpowiednie od
chylenie do przodu wektora ciągu T. 

Ciąg wirnika T jest normalny do płaszczyzny zakreślanej 
przez końce łopat. W płaszczyżnie tarczy wirnika działa siła 
X. Płaszczyzna tarczy jest odchylona do tyłu o kąt a� wzglę
dem osi bez przekręceń, prostopadłej do tarczy sterującej. 
Kąt ten (aD jest składową podłużną okresowych wahań ło
pat wirnika bez okresowych przekręceń związanych z pręd
kością lotu V. 
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Oś bez przekręceń odchylona •est d obrotu wirnika o kąt B i który 

J . t 
i przodu względem osi 

sowego przekręcania. 
' Jes oczną składową okre-

Okresowo zmienny (dzięki r k . 
łopat nośnych jest wyrażon 

P ze ręcanm) kąt nastawienia
Y przez szereg: 

e1 = e -A o i • cos '1/J - B1 • sin 1/J • • • • • (10) 
Rozpatrując równowagę momentó 

i uwzględniając że kąty {} • 
w względem punktu O ' 1 a1 są małe otrzymu • • żenie na konieczne dla zapewnienia 

, �e _s1� wyra-
wychylenie tarczy sterującej: 

rownowag1 sm1głowca 

B =a'+ [ l ] i i Me+G-H (X·H+M,,-G·lsc) ·(11)

(oznaczenia sił i momentów wg rys. 6) 

Rys. 6. Obszar sił i momentów działających na śmi.gło,wiec przy
holowaniu szybowca 

Obciążenie śmigłowca holem szybowca wpływa na wiel
kość siły G i Px oraz momentu Mk. Z rys. 6 widać, że siła
od holu Ps może zostać rozłożona na kierunki sił G i Px 
powiększając je odpowiednio do wielkości: 

G' = G + Psc ,i Pf = Pxs + Px 
oraz zmieniając moment kadłuba do wartości 

M� = M1c - Psa/hs • ctg C-ls/cos <p 

Składowe siły od holu są: 

Psa = Ps· 
sin(C+{}-rp)

cos 

Psx =Ps · 
cos (C + rp)

cos <p 

Pomiary wykazały, że kąt 1; + {} odgięcia w dół liny ho
lowniczej wynosi ok. 30°, siła Ps w linie holowniczej przy pręd
kości ok. 100 km/h jest dla szybowca klasy „Jaskółki" równa
30-40 kG. Dla lotu poziomego (q; = O) składowe siły od liny 
wynoszą Psa = 23 kG i Psx = 33 kG. 

Dociążenie ciężarowe wynoszące 23 kG jest pomijalnie
małe wobec ciężaru współczesnych śmigłowców klasy śred
niej, który waha się od 1000 kG do 2500 kG. Dociążenie to
można pominąć jeszcze i z tego względu, że w czasie holowa
nia szybowca śmigłowiec nie zabiera na pokład swego peł
nego ładunku. 

Powiększenie oporu czołowego P.T o składową Psx jest pro
centowo większe niż wzrost ciężaru. Przy przykładowej war
tości 33 kG wzrost oporu czołowego wynosi ok. 30°/o. Wy
wiera to wpływ na osiągi zespołu. 

Siła od holu zmienia wreszcie wielkość momentu Mk dzia
łającego na kadłub i ten efekt jest najważniejszy jeśli zważyć,
że wpływa to bezpośrednio na wychylenie tarczy sterującej
B1 i zapas sterowności w czasie holu. _ . Równanie (8) wiąże wychylenie tarczy steruJąceJ B1 z pod
stawowymi wielkościami śmigłowca. Przy rozpatrywaniu
sprawy holu szybowca za śmigłowcem interesujący jest
wpływ prędkości i zmienności momentu na kadłubie (np. od 
wędrówki środka ciężkości) na sterowność podłużną. 

Zwykle przy analizie podłużnej sterowności śmigłowców
czyni się następujące założenia upraszczające: 

a) siła X w płaszczyźnie tarczy wirnika jest mała i może
być zaniedbana, 

b) opór Px działa przez punkt przecięcia osi wału z osią
podłużną śmigłowca, 

c) moment na kadłubie jest równoważony przez statecz
nik ogonowy. 

�d
:y

by te_ wszystkie założenia były spełnione, podłużne po
łozeme drązka sterowego nie zależałoby od pozycji kadłuba, 
a jedynie od wielkości lsc określającej położenie środka cięż
kości i od prędkości. 

We współczesnych śmigłowcach spełnione są w rzeczy
wistości tylko dwa pierwsze założenia. Równowaga momen
tów nie ma miejsca. 

Zmiana wielkości B1 z prędkością lotu, przy założeniu że
istnieje równowaga momentów na kadłubie, wygląda 'jak 
na rys. 7. Na wykres przedstawiony na tym rysunku nanie
siona jest krzywa z pomiarów w locie. Widać, że moment
niewyważony ma wartość dość znaczną. Warto jednak za
uważyć, że pomierzone wychylenie tarczy sterującej B1 jest 
mniejsze od teoretycznego. Wskazuje to na dodatnią wartość
momentu Mk. Moment od liny holującej ma znak ujemny 
(jeśli punkt zaczepienia poniżej SC) i działa w kierunku zrów
noważenia niewyważonego momentu kadłubowego, podobnie
jak statecznik ogonowy. 

Moment od holu szybowca ma wpływ na zapas sterowności
bardzo niewielki. Łatwo się o tym przekonać przeliczając mo
ment od siły holu szybowca na równoważne (ekwiwalentne)
przesunięcie SC całego imigłowca. Przypomnieć należy, że
każdy typ śmigłowca ma określoną wędrówkę SC, przy któ
rej zachowane są wszelkie prawidłowe własności lotne. 

Moment od holu jest 
Mks = Psa/hs • ctg C -l8/cos <p 

81---�-�-�-�-�--

6" SC 7,35cm przed p 

-4" L--L-____JL____J _ ___l_-----l _ _..J 
TL-36/5�-Rl 

Rys. 7. Zależność !kąta Pi od prędkości lotu

Zakładając q; = O, 1; = ca. 30°, hs = 1 m, łs = 0,5 m i przyj
mując Psa = 23 kG (wg obliczenia dokonanego powyżej) otrzy
mujemy 

M1cs = 23 (1 • 1,73 - 0,5) • 1 = 28,3 kGm 

Równoważne przesunięcie SC śmigłowca ważącego 2000 kG
wynosi 

M1,s 2830 
lsce = 

G = 2000 
= 1,4 cm

Dla śmigłowca SM-1 dopuszczalna wędrówka SC wynosi
22 cm. Krzywe równowagi dla różnych położeń SC śmigłowca 
średniej klasy podane są na wykresie 8. 

Praktyczne próby potwierdziły wniosek z powyższych roz
ważań, że w przypadku holowania szybowca na zaczep dol
ny należy śmigłowiec wyważać na tylne dopuszczalne poło
żenie SC. Wystarcza to całkowicie do zrównoważenia wpły
wu momentu od liny holującej bez dodatkowych adaptacji
układu sterowania. 

Obecność holowanego szybowca wpływa na zmianę pręd
kości ekonomicznej śmigłowca, tj. tej prędkości przy której 
m.oc potrzebna do - lotu jest minimalna. Prędkość ekonomicz-
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na wyznaczana jest przez zsumowanie elementarnych mo:::y
N 1, Np, N 52• Jeśli pominąć wzrost ciężaru równoważonego przez
ciąg wirnika, to zmianie ulega jedynie moc na pokonanie
oporów szkodliwych N sz i prędkość ekonomiczna przesunie
się ku wartościom mniejszym. 

8 t-----,----,----r--,r---y--� 

6 
SC przea p o�

1----+-----+----+----4--1------<3_ 05 cm 

t---+----+---+---+--+-,,<---..47,35cm 

t- -+----+---+--..-<:!----,,,"ł-� 
12. 70cm

Rys. 8. Dopuszczalna wędrówka środka parcia w funkcji prędkości 
lotu 

Przesunięcie to daje się bez trudu obliczyć. W tym celu
przeprowadzić trzeba prostą analizę funkcji 

• • • • • • (12)
gdzie poszczególne człony są zależne od prędkości lotu V:

1
N =

-sz 2

N1 = G -. I
r

„ I 
4
1 . v4 + G 

Jl V 2·S·e 
1 --·v2
2 

• (13)

• (14)

Np = � • (! • Q3 • R5 • a • TC • Cxp [ 1 +( .Q � 
R 
r] · · (15)

dla znalezienia prędkości, przy której jest Nm;11 lub zadanie,
należy rozwiązać wykreślnie. W wyniku przeliczeń dla
śmigłowca obciążonego siłą od liny holującej otrzymuje się
zmianę Vek znikomo małą, rzędu 3-4 km/h. 

W analizie holowania szybowca za śmigłowcem rozpatrzo
no jedynie ustalony stan lotu. Tymczasem jest sprawą oczy
wistą, że największe choć krótkotrwałe obciążenia zarówno
pod postacią siły jak i momentu od liny holowniczej, wystę
pują w czasie startu, gdy pojawi się siła bezwładności. 

Qs dV 
Psb = -;- • dt

Przyśpieszenie dV/dt jest funkcją wielkości ciągu wirnika
nośnego śmigłowca holującego i jego pochylenia. Zależy zatem 
od mocy silnika śmigłowca i od wychylenia drążka sterowego
przez pilota. 

PRÓBY 
W świetle pobieżnej i przybliżonej analizy widać, że śmigło

wiec nadaje się do holu szybowców bez większego obciążania
mocy si,lnika lub do dźwigania szybowców pionowo, jeśli moc
silnika zapewnia odpowiednio wysoki udżwig. 

Przeprowadzone w r. 1957 i 1958 praktyczne próby miały 
na celu potwierdzenie wniosków co do zdolności śmigłowca
do powietrznego transportu szybowców oraz wypracowanie
odpowiedniej techniki pilotażu dla pilota szybowcowego i pi
lota śmigłowca. 

Sprawą, która przed przystąpieniem do prób praktycznego 
holowania nastręczała najwięcej obaw � było oddziaływa
nie na szybowiec strumienia zawirnikowego. Jak już bowiem 
wspomnianio, szybowiec led w holu za śmigłowcem potl
strugą zaburzeń zawil'niikowy,ch, a nie nad jak ma to miejsce
w samolocie. Wynika z tego, że przy starcie szybowie::: przejść 
mrusi przez strugę zaburzeń zawirnikowych. Mogło to grozić 

nieprzewidzianymi następstwami. Przejście szybowca przez 
strugę zawirowań zawirriikowych śmigłowca przedstawia 
rys. 9. 

Próby holu poprzedzono badaniem rozkładu zaburzeń za 
śmigłowcem przy pomocy penetrowania okolicy lecącego 
śmigłowca przez samolot pilotowany przez pilota, który na
stępnie lecieć miał na szybowcu oraz przez zadymianie ob
szaru za śmigłowcem przez świece dymne. Okazało się, że 
rozkład strumienia za lecącym do przodu śmigłowcem zgodny
jest z analitycznymi przewidywaniami co do skosu, a in
tensywność zaburzeń jest niezbyt wielka już kilkadziesiąt 
metrów za śmigłowcem. 

Wlocie z prędkością V km/h skos strugi zawirnikowej
określony jest przez związek: 

V; V2
;0 

e. = -~--

1 
V

= 

y2 

v; 0 jest to prędkość indukowana dla zawisu 
T

V;o = 
2·!!·S·B

• . • • . .  (16) 

• • • • • • (1'1)

Dla śmigłowca SM-1 (T = 2000 kG, S = 160,5 m2, B = 0,92) 
i dla V = 100 km/h = 27,8 m/s skos s i wypada ok. 4°. Szybo
wiec musi lecieć zatem poniżej śmigłowca. Ma to znaczenie 
także ze względu na bezpieczeństwo przed zaplątaniem linki 
holowniczej w śmigło ogonowe. 

Próby ograniczono jedynie do metody holowania z rozbie
giem, prowadząc ją dla różnych warunków atmosferycznych 
(wiatr od O do 8 m/s) i dla różnych typów szybowców (Jaskół-•
ka, Mucha, Bocian). W powietrzu prędkość lotu zmniejszano 
aż do O km/h tak, że szybowiec zawisał pionowo pod śmigłow-
cem. 

Rys. 9. Przejście szybowca przez strefę zawirowania .przy starcie 
śmigłowca z roZJbiegiem 

Prób pionowego dżwigania szybowców nie prowadzono ze 
względu na konieczność odpowiedniego przystosowania szy
bowców do pionowego dźwigania, jak również wobec uznania 
faktu, że jeśli szybowiec wylądował pomyślnie, to z pe,v
nością da się go wyciągnąć metodą holowania. Metoda pio
nowego dźwigania ma wartość bardziej teoretyczną niż prak
tyczną. 

Starty z rozbiegiem prowadzono na lince długości ok. 60 m.
W wyniku otrzymano następujące długości rozbiegu do oder
wania od ziemi szybowca: 

dokończenie na str. 186 
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PRZEGLJJ.DAMY USPRAWNIENIA 

Przyrząd do wiercenia otworów stożkowych

(Kl. 49 a; nr 0-3075; Z. nr 29) Paul Bauer (NRD) 
Do�ychcz:3s otw�ry stożkowe były wykonywane za pomoc rozwiertakow stozkowych ulegai·ących szybk" • • ą

, 
. _ iemu zuzycm.

V! mysl usprawmema otwory stożkowe wierci się za pomocą n?za _ zaopatrzonego w ostrze z węglików spiekanych przyuzycm przyrządu uwidocznionego na rysunlci.

:V_im�ku 1, nachylonym pod kątem, odpowiadającym zbież-
1;osci wi�rconego_ otworu, A, osadzony jest nóż 2, nastawiany
srubą_ 3 i zabezpieczany srubą 4. Imak .I jest osadzony prze
suwme w pochyłym otworze korpusu 5, nasadzonego na prze
�uwną nasadę wrzeciona 

_
6 wiertarki. Dolny koniec koI"pusu 5

Jest zaopatrzony w wymienną hartowaną prc,wadnicę i wsu
ni�ty w _nieruchomą tuleję 9 narządu oporowego 13, o który
opiera się zderzak 7, osadzony na łożysku kulkowym 8 i po
łączony z nakrętką nastawczą 11, zabezpieczoną przed od
kręcaniem się przeciwnakrętką. Wrzeciono 6 jest połączone
za pomocą czworokątnej płaskiej \vk!adki sprężynującej 10 
z imakiem 1, dzięki czemu w miarę przesuwania wrzeciona
w dół następuje po dociśnięciu zderzaka 7 do narządu oporo
wego 13 stopniowe wysuwanie imaka wraz z nożem z kor
pusu 5. Przez obracanie przyrządu uzyskuje się wówczas
wiercenie stożkowego otworu. Sprężyna śrubowa 12 służy do
amortyzacji docisku zderzaka 7 do narządu oporowego 13.
średnicę wierconego otworu można dokładnie nastawiać każ
dorazowo przesuwaniem zderzaka 7. 

Do zalet usprawnienia należy wysoka jakość obrobionej
powierzchni i nieduże zużycie narzędzi skrawających. 

Uchwyt do przytrzymywania wkrętów na trzpieniu wkrętaka. 
w czasie ich wkręcania 

(Kl. 87 a; nr 0-3031; Z. nr 26) Edward Sanocki

Zastosowany w myśl usprawnienia uchwyt do przytrzy
mywania wk,rętów na trzpieniu wkrętaka daje możność
uniknięcia trudności przy wkręcaniu wkrętów trudno do
stępny,ch. Uchwyt składa się z dwóch sprężynek 1 i 2, połą
czonych ze sobą za (Pomocą tulejki 3, nasuniętej przesuwnie
na trzpień 4 wkrętaka. Do ustalenia położenia uchwytu na
trzpieniu wkrętaika służy wkręt mocujący 5. Łeb wkręcanego
wkręta umieszcza się ,pomiędzy koń.cami spirężynek 1 i 2, tak 

aby ostrze wkrętaka wchodziło do nacięcia na łbie wkręta. 
Uchwycony w ten sposób wk,ręt można z łatwością skierować
do właściwego otworu, przy czym wkręt pozostaje w uchwy
cie aż do czasu jego całkowitego wkręcenia. 

S. M. 

Osłona piły tarczowej 

(Kl. 38 e; nr OU-725; Z. nr 27) Marian Matysiak 
Dotychczas stosowane są w przemyśle drzewnym rozmaite

go rodzaju osłony pił tarczowych, które jednak nie zabezpie
czają w sposób niezawodny robotnika pracującego przy tej
maszynie przed ewentualnym nieszczęśliwym wyl)'.ldkiem.

Osłona w myśl udoskonalenia przedstawiona w przekroju
na rys. 1 posiada konstrukcję zabezpieczająq pracownika
w sposób niezawodny, a przy tym nie utrudniający pracy na
tej maszynie. 

Osłona 1 jest wykonana z żelaznej blachy i spoczywa na
stole 6 piły tarczowej, przykrywając całkowicie piłę tarczo-·
wą 2. Na osłonie 1 zamocowany jest pod kątem 45 ° stalowy
pręt 3, który przesuwa się w prowadnicy 4 i służy do prosto
padłego podnoszenia osłony 1. Prowadnica 1 jest przymoco
wana do klina 5 rozdzielającego przepiłowane deski, który
z kolei jest osadzony przesuwnie na sworzniach, przymoco
wanych do stołu 6 piły tarczowej. Deskę zakłada się pod przed
nią część 7 o kształcie owalnym, umożliwiajacym swobodny
wsuw deski pod osłonę. Na skutek przesuwu deski cała osłona
unosi się równolegle do płaszczyzny wsuwanej deski w gra
nicach 180 mm. 

W przedniej części 7 osłony zamocowany jest na linii piły
tarczo_wej wycinek koła wykonany z blachy 8, który ma za
zadame wskazywanie linii cięcia, elimim:.jac konieczność
podnoszenia osłony w celu kontrolowania kierunku cięcia. 

Klin 5 rozdzielający przepiłowane deski jest umieszczony
w odpowiednim wycięciu osłony 1, przedstawionym na rys. 2.

P o  wykonaniu cięcia osłona opada z powrotem na stół 6
piły tarczowej. 

Zaletą wyżej opisanej osłony jest całkowite zakrywanie
piły tarczowej, chroniące przed bezpośrednim zetknięciem się 
pracownika z tarczą piły. 
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CIEKAWOSTKI TECHNICZNE 
W tym roku nie uzyskaliśmy bezpośredniego re,portażu 

z dorocznej wystawy lotmczej w Farnborough. Chcąc jednak 
wywiązać się względem Czytelników z obowiązku informo
wania O zagranicznych nowościach, zamfoszczamy wy1bór
ciekaw·ostek z wystawy w Farnborough wykonany przez 
p. Jean Perard z redakcji „Aviation Magazine", od której
uzyskaliśmy zgodę na reprodukcję.

CD 

( 

1. Usytuowanii,e ,dysz w lotowych ,s.iliników .turbinowyclh na „Brit·a
ll!ii" na g,ó;rnej powjerzchni skrzydła. - 2. Now e o.maskowanie tur
lbin „ Dart'" na samolocie „.Vis count" 1112. - 3 i 4. Rozwiązanie kon
strukcyjne zabudowania ,zbiornika paJiiwa n,a skrzydle samolotu 
.,Comet". Dodano kanał w kształcie skrzela. 5. - Omaskowanie sil
nika turbo-śmigłowego „Tyne" mi latającym laboratorium (samo-

lot Airspeed „Ambassador") 

G) 

1. Dwa praw e rozpylacze pod skrzydłem samolotu Auster „Alpha" 
·zaS1i1lane ze zbio,•nika widoc2m ego w tyle kabiny. - 2. Klasyczne 
rozpylacze ilnżektorowe na samolocie „C hipmunk" Mk-23, którego 
skrzydło zostało wyposażone w skrzela. - 3. Przód nowego „Gan
ne1la" AEW-3; wli'dać radar panoramiClZJłly, dys·ze wylotowe si1ni
·ków .turbjnowych i p,rzednie ,podwozie. - 4. Tyl tego samego sa
mo lotu. Widać wyjście ,awaryjne obsługi r.adaru i rozwiązanie łą
cz enia stateczników. - 5. ,,Short SC-1"' VTOL; widać dysze stero
wania 1pop,·z•ec.=e:go umieszczone na skrzy.die, chwyt J>OWietrza do 
c21terec.h si:!nUków pionowyc•h or.az tylną dyszę •sterowania podłuż
nego. - 6 i 7. Ten sam samolot - konstrukcj,a przedniej i tylnej 

cly,s,:y sterowania podłużn ego 
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Z WYSTAWY W FARNBOROUGH

G) 
1"'/,;t;t;,�

1. Głowica 1pięcioplatowego wirnik.a Westland „Westminster" wzo
rowana na glowd,cy śmigłowca ,S-56. - 2. Rejestrator ffil.mowy do 
badań w locie z dwoma aparatami filmowymi. - 3 i 4. Przedni
i tylny zespól 'podwozua BristOll 192 omz przedmi i ,tylny chwyt po
wietrza do turbin. - 5. Głowica wirnika „Ro;todyny". - 6. Tylne 
drzwi oraz usterzenie kierl.llt1kowe „Rotodyny". - 7. Dysze w.ylo
towe na· końcach ło,pat wirnJika z tłumikami hala9U. - 8 .. Wskaź_nik 
·kąta natarcia i kąta ślizgu na „Rotodynie". - 9. Wjrnik S,A'RO 
P-531, zalbudowani-e turbiny „Turmo" i drąŻlk·i zmrany �koku łopat 

CD 

© 

1. Nowy więkJszy statec.znik kierurrkowy, zbiorni<k ,podkadłubowy, 
pr,zytępione (zg:rubjone) krawędzie dotek i obllJiżone ,usterzenie wy
sokości - na samolocie ,English Electric P-l!B. - 2. Uzbrojenie -po
wyższego samolotu (dwie rakiety „Firestreak)". - 3 .  Hawker „Hun
ter" Mk-8, morska wersj,a T-7, rozwiązanie konstrukcyjne usterze
nia. - 4. Dysze wylotowe Gloster „Javelina" Mk-8. - 5. Przytę
piona krawędź lotki, płytki turbule_ncyjne i uzbrojenie „Javelina". -
6. Regulacja statecznika i nowe usterzenie kierunku ,,,Canberry" 
T-11. - 7. Dziób „Viatora", widać płaskie szyby lmbiny, chwyt po
wietrza do hermetyzacji oraz żerdź urządzenia do zaopatrywania 

w ,paliwo w loC'Le 
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c�Ąla,jl��g 
Najnowsze konstrukcje lotnicze - Szybciej niż dźwięk, mgr inż. 

Jerzy Swidziński, Państwowe Wydawnictwa Techniczne, 1958 r., 
stron 186. 

Ciekawa książka wprowadza Czytelnika interesującego się lot
nictwem w mało jeszcze znaną ogółowi dziedzinę rozwiązań kon
strukcji lotniczych przeznaczonych do dużych prędkości. Wyjaśnie
nia poda_ne są w_ przystę_pnej postaci, ze szczególnym podkreśleniem 
strony f1zykalneJ omawianych zjawisk i praw. Książka wyróżnia 
się nie_bywałym, j�k na nasze stosunki wydawnicze, stopniem aktu
allzacJ1: druk ukonczono w kwietniu 1958 r. a w tekście odnotowano 
rekord prędkości lotu pobity w grudniu 1957 r. Treść książki podzie
lona została na wstęp. jedenaście rozdziałów oraz zakończenie w któ
rych omówiono następujące tematy: podstawowe wiadomości' z aero
dynam1k1 zwłaszcza dużych prędkości, walka z kryzysem falowym, 
układy skrzy�<;ł, reguła pól, sterowanie samolotów naddźwiękowych, 
aerospręzystosc, ba�iera cieplna, konstrukcja szybkich samolotów, 
urządzenia _supe:nosne, silniki samolotów naddźwiękowych, zagad
me!'11a bezp1eczenstwa w odmiennych warunkach pracy załogi samo
lotow s2;ybk1ch. W dodatku zamieszczono przegląd naddźwiękowych 
samolotow w postaci fotografii oraz 27 sylwetek i danych technicz
nych. W książce zawarto łącznie 184: fotografi oraz rysunków sche
matów i wykresów, z których Wiele oryginalnych i ciek�wych. 
Książka może spełnić poważną rolę nie tylko wśród miłośników lot
nictwa, lecz także będzie pomocą dla licznej rzeszy pracowników 
lotnictwa, którzy z zagadnieniami dużych Prędkości stykają się co
raz powszechniej. Przeglądając książkę znaleźliśmy szereg drobnych 
usterek, którymi musimy obciążyć konto Redakcji: brak wykazu 
literatury oraz erraty; wyróżnianie nazw samolotów przeważnie kur
sywą, ale nie wszędzie; stosowanie różnorodnych skrótów jednostek 
obok siebie, np. sek i sec. m/sek i m/sec, C i c , Ma i M (na oznacze
nie liczby Macha), kg - na oznaczenie ciężaru, ale kG/cm' na ozna
czenie ciężaru właściwego; niektóre określenia niewłaściwe: siła cią
gu (str. 120), ilość nitów (str. 112), paliwo płynne w podpisie pod 
rys. 148, ale w tekście omawiającym ten rysunek (str. 138) właściwe: 
paliwo ciekłe; podpisy pod niektórymi rysunkami zbyt lakoniczne, 
np. rys. 113. ·wskazane usterki nie umniejszają jednak wartości 
książki, która niewątpliwie doczeka się szybkiego ponownego na-
kładu. S. M. 

Balony, inż. Zbigniew Burzyński, prof. mgr inż. Franciszek Janik, 
prof. mgr inż. Mieczysław Pietraszek, Państwowe Wydawnictwa 
Techniczne, 1958 r., stron 140. 

Książka jest przeznaczona dla członków aeroklubów oraz młodzieży 
szkolnej i wszystkich interesujących się sprawami lotnictwa. Zawie
ra ona podstawowe wiadomości z dziedziny, która przez szereg lat 
była u nas w całkowitym zapomnieniu i dopiero w ostatnim czasie 
została wskrzeszona przez entuzjastów sportu balonowego i nielicz
nych fachowców. Treść książki dzieli się na cztery rozdziały i wstęp, 
w którym podano podział klasyfikacyjny balonów (aerostatów) oraz 
omówiono charakterystyczne cechy odróżniające statki powietrzne 
lżejsze od powietrza (aerostaty) od statków cięższych od powie
trza (aerodyn). Rozdział pierwszy - Podstawy teorii lotu balo
nu - zawiera aerostatykę, mechanikę lotu balonu i zarys nawigacji 
balonowej. W rozdziale drugim - Balony wolne i ich budowa - omó
wiono szczegóły konstrukcyjne elementów balonów sportowych 
i stratostatu „Gwiazda Polski" z roku 1932 oraz podano informacje 
o współczesnych stratostatach amerykańskich. Rozdział trzeci - Ba
lony na uwięzi - zawiera objaśnienie rodzajów, elementów składo
wych i zasad działania balonów na uwięzi oraz uwagi eksploatacyj
ne. W rozdziale czwartym - Budowa sterowców - omówiono wła
sności sterowców, rozwiązania szczegółowe sterowców ciśnienio
wych, półszkieletowych i szkieletowych, organizację portów sterow
cowych oraz projektowanie sterowców. Zawartość książki dopełnia 

dokończenie ze str. 186 

bez wiatru szybowiec ,,Jaskółka'' ca 30 m 
bez wiatru szybowiec „Bocian" ca 30 m 
bez wiatru szybowiec „Mucha" ca 20 m 
wiatr czołowy 8 m/s szybowiec „Jaskółka" ca 10 m 
odległość potrzebna dla pokonania prze-
szkody 15 m 
wysokiej (bez wiatru, szyb. Jaskółka) - ca 60 m

Co do techniki pilotażu to okazało się, że start z holu za 
śmigłowcem nie nastręcza większych trudności dla pilota 
szybowcowego i do tej metody startu dopuszczony być może 
każdy zaawansowany pilot wyczynowy bez specjalnego przy
gotowania. W locie pilota szybowcowego obowiązuje jedynie 
utrzymanie się poniżej śmigłowca. Jeśli idzie o wpływ holu 
na pilotaż śmigłowca, to jest on wyraźny, ale tylko w pierw
szym etapie startu, gdy na kadłub śmigłowca działa pokaźny 
moment od siły bezwładności napędzanego szybowca. \Vy
maga to bardzo precyzyjnego sterowania śmigłowcem w chwi-
li rozpoczynania „ro-zbiegu". W locie z ustaloną prędkością 
odczucia pilota śmigłowca holującego nie różnią się od odczuć 
pilota samolotu holującego (szarpnięcia). Pewnej uwagi wy
maga od pilota śmigłowca napinanie liny holującej, odbywa
jące się w locie wiszącym. 

Próby potwierdziły zatem zdolność śmigłowca do wycią
gania szybowców z lądowisk w terenie trudnym. Gdyby udało 

100 rysunkó_w, 9 tablic oraz w_ykaz literatury obejmującej 19 pozycji. 
Errata zawiera tylko 4 pozycJe, przy czym Poprawia (pozycja ostat
nia) dobre „na zie"(!). Przy przeglądaniu książki znaleźliśmy bardzo 
dużo błędów, które warto by poprawić, przy czym pomijam w ogóle 
tzw. ,,literówki" w tekście, które jednak nie wystawiają dobrego 
świadectwa korektorowi. Na str. 50 błąd we wzorze na objętość kuli· 
na str. 76 - wartość wytrzymałości blachy ze stopu lekkiego ma zły 
wymiar (powinno być kG/mm2); na str. 127 - po słowach: wielkość 
ciągu wynosi ... wzór na moc w KM; na str. 37 - odnośniki do rysun
dokończone w paragrafie 8); na str. 107 i 108 - dwukrotnie użyto pod
ków niewłaściwe; na str. 136 środek - brak części tekstu (zdanie nie 
tytuł „balonety"; na str. 23 i 29 powołanie się na rozdział II (jak już 
Podano w rozdziale II"). Stosowanie różnorodnych określeń i skró
tów: pojemność sterowca i objętość sterowca, V i U, kg/m3

, km/godz, 
kg (ale są również i prawidłowe). Niewłaściwe nazwy i oznaczenia: 
siła ciągu, czteroramienne śmigło, wręg, wibracje, stery głębokościo
we, szybkość, R (liczba Reynoldsa - prawidłowo Re), m/sek2. Na 
str. 46 znaleźliśmy nawet błąd ortograficzny - w słowie tekturowy. 
Wydaje nam się, że wydawnictwo poważne, za jakie uważamy PWT, 
nie powinno wypuszczać książki, w której nie przeprowadzono ko
rekty lub wykonano ją - mówiąc delikatnie - bardzo pobieżnie. 
Pomimo wskazanych braków książka niewątpliwie rozejdzie się 
szybko. S. M. 

Prace Instytutu Lotnictwa, nr 6, praca zbiorowa, Państwowe Wy
dawnictwa Techniczne, 1958 r., stron 32. 

Na zawartość zeszytu nr 6 Prac Instytutu Lotnictwa składają się 
trzy prace. Pierwsza z nich - Rentgenograficzne wykrywanie mi
kroporowatości w stopach magnezowych - opracowana przez mgr 
Andrz_eja Prądzyńs_kiego, zawiera teoretyczne podstawy wykrywa
nia m1kroporowatosc1 za pomocą prom1en1 rentgenowskich oraz omó
wienie wyników uzyskanych przy wykorzystaniu dostępnej w kraju 
aparatury oraz błon, przy czym zamies.zczono opracowane krzywe 
napromieniowania dla stopu magnezowego MŁ-5, przydatne do bez
pośredniego wykorzystania w przemyśle lotniczym. Praca zawiera 
15 rysunków (przeważnie rentgenogramy, które słabo wyszły w dru
ku na nieodpowiednim papierze), 2 tablice i wykaz piśmiennictwa 
obejmujący 5 pozycji. Pracę ukończono we wrześniu 1954 r. Praca 
druga - Oznaczenie wanadu i tytanu w stalach wysokostopowych 
przy zastosowaniu elektrolizy z katodą rtęciową - opracowana przez 
mgr inż. Krystynę Jurczak, mgr inż. Karola Kornera, mgr Jadwigę 
Wójcicką i Alicję Suszczyńską, dzieli się na dwie części. W pierwszej 
części zawarto podstawy teoretyczne, omówienie osiągnięć  dotych
czasowych i zmian aparatury wprowadzonych w Instytucie Lot
nictwa, oraz Podano uzyskane wyniki doświadczalne i wnioski. Część 
druga obejmuje przeglądy metod oznaczania wanadu i tytanu, 
omówienie sposobu oznaczania wanadu i tytanu po elektrolizie z ka
todą rtęciową, oraz podsumowanie wyników. Praca zawiera 9 rysun
ków, 9 tablic oraz wykaz piśmiennictwa obejmujący 25 pozycji. Pracę 
ukończono w październiku 1954 t. Trzecia praca - Proszki świecące 
czasowego działania oparte na siarczku cynku - opracowana przez 
mgr inż. Henryka Wierzbę, zawiera omówienie metod oczyszczania 
chlorku cynku. (I. G. Farbenindustrie, Rhodego oraz Autora) oraz 
metodę własną Autora otrzymywania z niego luminoforu, przezna
czonego do produkcji farby świecącej. Opisana metoda jest przed
miotem polskich patentów pracowniczych: nr 38592 i nr 38593. Pracę 
dopełnia 7 rysunków, 7 tablic oraz wykaz piśmiennictwa obejmujący 
41 pozycji. Nie wskazano daty ukończenia pracy. Wszystkie prace 
posiadają streszczenia w językach: polskim, rosyjskim, francuskim, 
angielskim i niemieckim. Errata zawiera 19 błędów dostrzeżonych 
w druku. Druk zeszytu nr 6 Prac Instytutu Lotnictwa ukończono 
w maju 1958 r. 

s. M.

się zwalczyć ,poważną wadę współczesnych śmigłowców, jaką 
jest wysoki koszt godziny lotu, te wspaniałe i uniwersalne 
a.paraty mogłyby ,się stać cennym pomocnikiem pilotów
szybowcowych.

Rys. 10. Pr·zy.gotowanje do startu szybo-wca- za śmigłowcem S-M-1 
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155* 621.923.5 !Lot yapour - b!asting of_ tools. Dogładzanie narzędzi w strumieniu spręzonego powietrza zmieszanego z proszkiem ściernym. Aircr. Prod., 1958, t. 20, nr 2. A'!, s. 61-63, tabl. 4., rys. 4. Przed�taw10no wyn_iki badań szwedzkiej firmy „Flygmotor Aktiebolaget nad trwałosc1ą narzędz, dogładzanych w strumieniu spręzo_nego p_o":'tetrza z1;11eszanego z materiałem ściernym. Na podsta
�

1e wymkow �adan . stwierdzono, że trwałość noży poprawia się 2½ raza w porownan,u do narzędzi dogładzanych znanymi metoda-mi obróbki mechanicznej. T. Vorbrodt 
156*_ 629.13.002:691.33 !Lot
White E. M.: Epoxy - resin tooling. Oprzyrządowanie z mas pla
stycznych. Aircr. Prod., 1957, t. 19, nr 9, A4, s. 356-363, rys. 12. 

Wykonywanie oprzyrz_ądowania do produkcji lotniczej z mas pla
styc_zny_ch z powodu wielu zalet, jak szybkie ich wykonanie bez 
obrobkt ręczneJ i mechanicznej, znajduje coraz szersze zastosowa
nie. Om�wione są metody i rodzaje zastosowań do różnych oprzy
rządowan, łak przestrzenne sprawdziany wymienności, matryce do 
pras 1 mlotow opadowych, matryce do kształtowania poduszką gu
mową, obciąganiem. jak i do kształtowania próżniowego. Przykłady 
konstrukcji foremników betonowych w połączeniu z warstwą masy 
Plastycznej na części pracującej. J. Luboiński 

MECHANIKA LOTU 

157* 533.6.015.1 !Lot 

Buckingham W. R.: A the,rnretical anaQys,is of the ai,rborne path du
ring take off. Teoretyczna analiza toru lotu podczas startu. Aircr. 
Engng. 1958, t. 30, nr 347, A4, s. 5---8, ,rys. 3, poz. bLbl. 1. 

Artykuł stanowi ujęcie matematyczne zagadnienia wyznaczenia 

długości startu do w ysokości 50 ft (15 m). Mimo dokładnej analizy 
pod względem teoretycznym, w y,ndk obliczeń nde daje pełnego obra
zu star<tu, bo pominięto ruch samolotu podczas ,rozbiegu prz,ed oder
waniem. Dla zilustrowania posługiwania się w praktyce wynikami 
analizy zamieszczono przykład liczbowy odnoszący się do samolotu 
bombowego o znanych własnośc,iach aerodynamicznych. Właściwe 
opracowanie zagadnienia spr,owadzono do ułożenia równań różnicz
kowych ruchu i do znalezienia ich roziwiązanda. 

158* 533.65 
Clarkson M. C.: Autorotation of fuselages. 
Aeronaut. Engng. Rev., 1958, t. 17, nr 2, A4, 
J,,tbl. 2. 

E. Kitzman 
!Lot 

Samoobrót kadłubów. 
s. 33-36, rys. 10, poz. 

Samoobrót powodowany jest nie tylko przez zja,wiska zachodzące 

na płacie, lecz również przez zm1any w op!y,wie kadłubóiw. 
Autor opisuje prze(l)rowadzenśe doświadczeń i wyniki ich odnośnie 

badań samoobrotu kadłubów o różnym przekroju z jednym stopniem 
swobody. Podaje wy,kresy współczynnika Cn dila różnych prędkoścd 
kątowych przy Tóżnych kątach nata,rcia i ,różnych liczbach Rey: 
noldsa. C n jest wspólczynnilkiem momentu obrotu względem osi 
korkociagu. Ostatecznie sbwierdza Autor w zakończeniu, że samoo
brót badanych modeli wywołany był przez aerodynarruiczną boczną 
silę pochodząca od przodu kadłuba. Moment aL1torotacyJny zalezy 
od stopnia glaclJkości kadłuba, gdyż powsta,je po oderwaniu strug. 
Zależy również od przekroju kadłuba. 

B. Kitzman 
159* 533.6.013 :629.135.072/75 . . IL ot 

Clements H. R.: The development of satisfac,tory spm cłlaract�r_ist1cs 
for the T-37. stopniowe uzyskiwanie zadowalaJących wlasnosc1 lot

nych w korkociągu samolotu T-37. Aeronaut. Engng. Rev., 1958, t. 17, 
nr 4, A4, s. 38-41, 57, rys. 5, po!Z. b'lbl. 2. 

samolot cessna T-37 jest odrzutowy,m samoJ.otem_ sZJkolny,m z sie
dzeniami obok siebie. warun'ki techni_c-zne postaw10ne ko_nst'fukto
rom określały dosyć suro·wo wymagan.i<a dotyczące własnosc1 w kor� 
kociągu. Prototyp samolotu ��czątJkowo nie . spebniał ty_ch wymag�n 
wykazując zbyt duża prędkosc kątową wokoł osi X, 111eodpoW1edm 
kat natarcia i bardzo duże opóźnienie w wy[Prow.a-dzanrn: 4'/, zw1tk1. 
Artykuł wylicza częściowe zmiany, jakim poddano samolot _ po do
kładnych próbach w rrocie. Zmian:ir te dotyczyły _wyc1!.yJema sten� 
wysokośc,i wymiarów usterzema p10nowego ,1 poz1ome„o, ,,grz�b)e 

ni" u sp�du kadłuba i rw przedniej jego c,zęści, wzniosu 'kcnco� 
skrzydeł i zaipewnienia symetrycznego rozktad.u _m_a,sy p�llwa pod

_ czas wy,kony,wania 1rnr-koc1ągu. Wprowadzone c,zęsc�owe zm,1any. po 
lepszyty własności koi,kociągowe w sto,pmu wymagany,m przez wa
runk,i techniczne. B. Kitzman 

160* 533.6.054 :629.13.06 . IL._ot 

Development testing of the English Blectric ,p. 1.: Badama samo

lotu English Electric P. 1. Aei,oplane, 1958, t. 94, nr 2435, A4, 
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sterowania instalacjli hydraulicznej, elektrycznej, paliwowej i kli
matyzacyj{iej oraz próby wytrzymałościowe całej konstrukcji pla
to1wca. Podczas prób zwraca'l1Jo szczególną uwagę na uwzględniende 
zjawis1k ciejplnych występujących w locie oraz na z.jawiska zmę
czeniowe wanunkujące żywotność spro:ętu. 

J. Sandauer 
161 * 629.136.3.072/74 ILot 
Eggers A. J.: Performance of long range hy,pervelocity vehicles. 
Osiągi dalekosiężnych, naddźwiękowych statków powietrznych. Jet 
Propulsion, 1957, t. 27, nr 11, A4, s. 1147-1151, rys. 9, poz. bibl. 5. 

Rozróż<n,iamy statki latające (hyperszyl:>kli.e) o torze balistycz,nym 
i ślizgowym. Zagadnienie ich grzania aerodynamicznego jest moż!Ji-

• we do opanowania. Statek szybowy ma największy zasięg. Przy 
torze balistycznym mo,żHwy jest powrót statku-sateli,ty na ziemię. 

Z. Brodz.kli. 
162* 533.6.013.63 ILo.t 
Gunter s.: Betrachtungen zum Reichweitenverlust beim Kurven
flug. Uwagi o zmniejszaniu się zasięgu w locie krzywoliniowym. 
Z. Flugwissenscłlaften, 1958, nr 1, A4, s. 10-15, tabl. 4, rys. 8. 

A<utor r,ozpatr.uje us-talony lot krzy,woHniowy i wyp,rowadza dłań 
wzór na przyro,st mocy potrzebny do utrzymywaillia w lociie krzy
woliniowym takli.ej samej prędkości jak w locie prostolinio•wym. 
R0rzważa następnie czitery p.rzypadki lotu krzywoliniowego i w pnzej
rzysty s,posób je analizuje dJOchodząc w swych ob!Jczeruiach do wzo
�Óiw na spadek zasięgu wywołany lo,tem z przechyOeniem i podając 
przykla,dy zastosowania licz.bowego wyprowadzonych zależnoścJ. 

E. Kit-z.man 
163* 533.6.013.412/13 :517.9 !Lot 
Sumrner-lin F. A., Sullivan N.: The application of a błock diagram 
re<pTesati,on to aircra.ft stabtil<ity analysis. zastosowanie wykresu 
blokowego do analizy stateczności samolotu. Aerona,ut. Qu. 1958, 
t. 9, nr 1, A4, s. 34-54, rys. 12, poz. bibl. 17. 

Omówiono graficzną interpretację równań różnicz,kowych ruchu 
samolotu. Na podstawie uzyskanych schematów strukturalnych dla 
ruchu podtużinego i bocznego przeanalizowano !'>tateczność samolo
tów oraz układu dynamicznego samOILo-t-a.utomat loiu. 

J. Ups.ki 
164* 629.136.3:533.6.015.1/2 !Lot 
Hinz E. R.: Stabihty and cor11trol characterdstics of the vertical 
attitude VTOL aircraft. Stateczność i sterowność samolotu startu
jącego pionowo. Canad. Aeronaut. J. 1958, t. 4, nr 2, A4, s. 52-62, 
tabl. 1, ,rys. 26, poz. bibl. 11. 

Ar<ty,kuł jes.t .krQVkim i pTZej•rzy.stym 1zestawien:iem zdobytych 
doświa,clczeń przy b,udow,ie i p,róbach w locde odro:utoy,,ego sa,rnololtu 
(PSL) X-<13 o układzie tyi,)u delta sta,rtującego pionowo. Najbrud
niejszym problemem do Tozwiązania okazało się zapewnienie" dosta
tecz,nej &tatecznośed i sterownośc'i na małych prędkościach, w lociie 
na pozakrytycznych kątach natarcia, podczas z,awdsu i w fazie 

p,rze(iściowej. Arlty,kuł wy;karziuje ,j•ak slkutecznie p;ołączon-0 sterowanie 
ty:pu strumJen-iowego ze 'Zwykly,m:i sterami aerodynamiczny.mi w lo
cie przy małej prędkości. Wykreślnde przedstawi-ono ,praebieg sta,r
tów .i lądowań oracz m. in. współczynntki stateczności kierun,kowej 
d ,po1p,r,zeczneg w :fiunkcjii kątów nia,ta,rcia. Przedsta,wiono również ,pr:o
jekty .układów sterowych mających na celu sa1moczynne <WZmacrna
nie sterow,nośoi i stateczności. 

B. Kitzman 
165* 533.6.015.1/2:629.135.9 IL0<t 
Mactk K. w.: Der vertikalstant ais Vo,rtriebsproblem. Start piono
wy - sprawa napędu. Luftfahl.'btechnik, 1958, t. 4, nr 1, A4, s. 1-16, 
taibQ. 1, rys. 25, poz. biJbil. 44. 

Na podsta,wde porównawczych danych z Mteratury i kierunków 
w roz.woju lotillictwa wykaz.uje Au<tor, że zagadn,ienie pionowego 
sta,r.tu dotyczy w pierwszym rzędzie samolotów średniej wielkiości 
o ciężarze do 20 ton, r\iez,byt szybkich bo osiągających o•kolo 0,7 Ma. 

<Porównuje p·racę śmigła w <lrnn:wencjo,nalnym układzie, śmdgło 
w pierścieniowej osłoniie i napęd od,rzutowy pod kątem widzenia 
przydaltnoścd do pionowego startu. Naijdogodniejszym układem dla 
pionowego startu olkavllje się śmigło pracujące w osło-n,ie pierście
niowej, które pozwala na uzy!'>ka1nie 1260/o ciągu odpow;iadającego mu 
śmiała w konwencjo,na]nym układzie. Dalszym stoprnem rozwoJu 
-jest" połączenie napędu turbood•rzutowego ze !,migiem w osŁonie pi�r
ścien,iowej. Układ ten, acziko,Jrwiek nie wyszedł ze stadilum prClb, 
rokuje duże nadz.ieje, po·nieważ p,rzy umożliwieniu pionowe.go startu 
p07lwala ject,noc,ześnie na rozwinśęcie dosyć dużych !)<l'ędkości. Lnne 
reziwiązania nll{Pędów dla !krótkiego czy p,ionowego startu obarczone 
są poważ,nymi wadami, jak np. duży 'koszt �w przypadku . napędu 
odrzutowego), wąski zakres stosowa\1ia (w przypadku ra_k1et) itp. 
zaletą art:1-"kiubu są czytelne wy;k-reslne zestaiwuema poTownawcze 
do,tyczące wymiarów, c�ągów, cięża,rów. 

E. Kitzman 

METEOROLOGIA LOTNICZA 

166* 533.6.015.5:551.5'10.5 ILot 
Hansen c. T.: Same chara ,kteris•tics of the upper atmosphere per
<taóning to hypeir velociiy flight. Pewne charakterystyki górnych 
warstw atmosfery dotyczące lotu hyperszybkiego. Jet Propu.Jsion 
1957, t. 27, nr 11, s. 1151-ll56, rys. 13, po,z. bibl. 16. 
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Własności górnych ,warstw atmosfery są załeżne od zjawisk foto
chemicznych. Gnan.i.e się statku w cz.asie lotu przez a,tmosferę daje 
się opanować; dotyczy to równ1eż zjawisk sz:kodliwych dla zdr,orwia 
ludzkiego. z. BrodZJkd. 
167* 551.557.2 :533.6.015.7 ILot 
IPogosjan Ch.: Stru:jnyje tiecizenija. Prądy „jet stream". Grażd. 
Alwdaoja, 1958, Jlll" 2, A4, s. 33-36, rys·. 5. 

:Początki systematyczmych badań rzja'Wlisk meteorologicznych za
chodzących w górnych rwairatrwa,ch troposfery i dolnych warstwach 
stratosfery przypadają na Iata t,rzydzie!S'te biieżącego stwecia. Przed 
,k,i!Lloouna laty badania te doprowa,dziły do poznania ciekawego z,ja
Wlisika „jet Sltrea;m" posiaidającego duże tZnaczenie dla wspól.Jcrzesnego 
lotruictwa. Prądy „jet stream" występują prawie nad całą kulą 
ziemską z wyjąrtlkieim niektórych oosrz.arów zwrotn�kowych. Są one 
ścdś'le z,wiąz-ane z masami powietrz,a, w ikitórych występują duże 
g/radienty tempera.tur w {Płaszczyźn,ie [l)Ozdomej rwn. z obsza,rami fron
t01Wyrrni. Antyikuł ilUJSlt•ruje tY11Powe przekroje ,p-rądów „jet str,eam" 
zaobseriwowa;nych w różnych porach roku. 

J. Sandauer

ZAGADNIENIA WYTRZYMAŁOŚCIOWE 

168* 620.178.3:620.191.33 ILot 
Mott N. T.: A the ord;gin of faltlig<ue cracks. Teoria powstawania 
pęknięć zmęczeniowych. Acta Metallurgica, 1958, t. 6, nr. 3, A-4,
s. 195-197, rys. 4, poz. bi•bll. 18. . . 

Au'1lor p,l'O(Ponuje nową teorię, oPartą na •konc�pCJJQ poll)rzecznego 
poślizgu, wyjaśniającą sposób rozwoju pasn:,a posllzgu w pękmęcie.
jeżeli dyslolmcje tego pasma maJą nośnośc wahadłowego porusza-
niia się. T. Vorb-rodt 
169* 620.178.3:534.4,15 ILot 
Vd.bration ,research. Badanie drgań. Flight, 1957, t. 72, nr 2543, A4, 
s. 609-1>'10, rys. 4. , . , . . . _ . . 

Omówienie <1osw1adczen angQelsikieJ frnmy lotmcizeJ A. V. Roe 
zebranych pny Sibosowaniu stirolboskopów do P<m;da•ru drgań. P�
czas badań wytrzymatości ZJmęczenio1wej elemen,tow oraz zespołow 
lronstr.ukcyjnych posliugiwano się stroboskO[l)em błyskowym ułatw�a
jącym syncruronirzaoję ilości obrOltów s11inika napędowego z cz�s.�o
śclią drgań wła•snych badanej 1konstrUJkClJ1. str,obosko;p ,ten urTI?Zlrwrnł
równlież obserwacjr, ;procesu tworzema s1ę l roz.woJu pę,kmęcia =ę
czeni-0/Wego. Ftrma A. V. Roe użyiwa oprócz tego stroboskopów - do 
ścisłego wyznaC"Zania częs.tośc,i rezonansowych oraz do skalowama 
wskaźni'ków amplitudy drgań - pracującyc,h na zasadzie oscylo
sko,powej rejest.rac,jli zmia111 wiieLkości elek.try-czmych. 

J. Sandauer

SAMOLOTY 

170* 629.136.3:621.454 ILot 
Li,ppisch A. M.: FlUgello�e St•rahllfilugzeuge. Bezskrzydłowe samoloty 
strumieniowe. In<te-ravia, 1958, nr 1, A4, s. 51-55, rys. 8. 

Ro"Z[)at•rzenie klierunków rozwojowych współczesnych konstrukcji 
lotniczych doprowadza do '1Mn1osku, że naj•bardzi.ej celowe rozwią-
1zanie konst,rukcj1 „samolotu piTZyszłości" byłoby takie, które da
łoby statek powietrL.'lly mający możliJwość ,pionowego s.taritu i lądo
wania oraz Io.tu poziomego z prędkościami przy- i naddźwiękowy
mi. Ideę taką można zrealizo1Wać w bezSlkrzydlowym statku po
w�etrznym nai[Jęd-z,ainym ktLkoma s.1ln1kami strumieniowyani. Silniki 
te powliinny być zabudowane w od,powiedn.i.m kanale w kadłubie 
statku, prrzy czym ,kanał ten musi mieć ksztatt umożliwiający od
chylenie <ku dołowi strumienia powietrza IPl'Ze,pływającego przez 
siln,i.ki i wnętrze 1ka;naliu, co daje w wyniku odpowiednią siłę nośną. 
W celiu zwiększenia bezpieczeńSltwa lotu siJJntki porwinny być podzie
lone na gru[l)y pracujące niezależn,ie od siebiie, zaró•wno, w czasie 
pdonowego startu i lądowanda, jak i lotu poziomego lub rzarwisania 
w miejscu bez p,rędlkości p0Sltępo1Wej. W. Golos 
171* 629.138.5 !Lot 
samolot IŁ-18. Samolot IŁ-18. Grażd. Awiacja 1958, nr 3, A4, s. 16-22, 
rys. 7. 

Arty.kluł obejmuje oddzielne opisy 3 zespołów samo,lo,tu IŁ-18 -
zes,poŁu napędowego, poc1wo,z,ia i porwiietrz,nej insta'1acjj kabiny ciśnie
,n,i,owe.j - oraz O[l)is wŁaS1I1Joścti. lotnych. Do napędu samolotu służą 
4 silniki <turlbośmigłowe NK-4 lu'b AI-20 o mocy 4000 KM. Oba typy 
silników posiadają bardzo podobną charakterystykę. Instalacja 
pałiJWowa obe,jimuje zespół gumowych z,biom�ów o pQjemnoś·cii 18 ton 
palliwa oraz 2 zbiiorn�i integra�ne. Cechą cha,raikte·rySltyczną poctwo
zia samolotu IŁ-18 jeSlt możność wy,konywania star,tów i lądo-wań 
na lo-tniskach trawiastych. Podwoz1e jest tyipu konwencjonalnego. 
,Z(wraca uwagę ,wysokie ciśnienie w 1nstalacjli hydraulicznej wyno
szące 210 a,tm. Wysokość przelotowa saunolotu wynosu 8-10 km. 
ZaŁożona cha,r�terystyka c[śnienia w lmbinie praewidu,je, że do 
wysokości 5500 m ciśnienie nie zmienia &i.ę, natomiast p .01Wyżej 5500 m 
spadek ciśnienia w kab.inie odpowiada SiPad-korwi dśnien,ia atmosfe
irycznego, co daje w wymku stałą ró-żnicę ciśnień t,p = 0,5 atm. 
ogn:ewanie lub chłodzentie lmbiny odlbywa się za pomocą reguło
warna <tem,peraJtu,ry powlietraa w instalacji ciśnieni-01Wej. P,Ho<taż sa
moloJtu IŁ-18 i jego własności lotne są cabl<lorweicie ,pr,a;w1dłowe w peł
nym zakTesie dopuszczai!Jnyc,h położeń ś:roc1ka ciężkości. Samolot 
moze kontyruuować lot w wypadku awanh jednego lJub drwu silników. 

J. Sandauer
172* 621.454 :629.138.5 ILot 
Santa,ngelo G.: VelivOlli supersonici civild con ,pro,pulsione a reazione 
mediante tur.bo.getto con ipostbruc!iato,re. Odrzutowe cywilne samo
loty napędzane silnikiem turboodrzutowym z dopalaczem. Aerotecni
ca, 1957, t. 37, nr 3, A4, s. 133-146, rys. 19, poo. bibl. 35. 

Samoloty 11:ira,�cmtowe i komuruikacyjine praeznaczone dla dłu
gich 1Praelotów ibędą latały z pręd,kościami naddŹJWti.ękowymi, na du
zych wysokJośc'iJach. Auto,r analizuje cechy aerodynamli.czne tych 
samolOltów przysz1ośiC'i i dochodzi do wniosku, że najdogodniejszym 
układem będzie latające skrzydło o trójlkątn.ym obry� z dużym 
lk�tem strzały. Jest <to układ naj'1epszy pod względem aerodyna
mlcznym, wy;tr,zyma!ościorwym i własności lotny,ch. Dla tego rodzaju 
samolotów w zaikres,ie pirędikości naddźw:ięko1Wych najbardziej wska
zany <będzie s,hl,n.ik t�rbood-rzutowy z do,paaa,czem, ,krt:óry w tych warunkach [otu s.t:1oe. s'.l.ę O[PłacaQnym i sprawnym nal!)ędem. 

, Al.J:to_,r ,przewi.duJe wyk?'l'rzysitan,ie str.umienia odirzucainych gazów row1'.11ez_ do_ uzy�ama mm1malnych prędkości podczas lądowania, do Sik.rocema dobiegu po lądowaniu i ewentual.ruie do piono,wego 
startu.- B. Kitzman 

173* 656.7:629.136.3 !Lot 
Sheve-11 R. S.: The versatile jet.:. ,transport. Odrzutowy samolot 
transportowy o wszechstronnym zastosowaniu. SAE T-ransactions 
1957, t. 65, A4, s. 208-218, rys. 18. ' 

Porów,nudąc drwie wersje samolotu DG-8 - z s:itlnilkami turbood
rzutowymi J-75 d J-57 - z samol.Oltami DC-6B li DC-7 autor wykiazuje 
że samOllot odrzmtowy moż-e •być eklonorru.,czniejsrzy od samo'lotu o na: 
;pędzie śmigłowym nie tylko na dtugich tr,asaich międzykontynental
nych, lecz rówruież na trasach średnich i k,rótk:ich. Znaczna ,poprruwa 
osiągów li ekonomili samOllOitów ,komun'i,kacyjnych o napędzie tur
boodrzuto,wym na ,p,rzeSltraeni ostatnich 10 lat jest wyntkiem postępu 
w konsitr•UJkcji si,lnruków oraz w aerodynamice płatowców. Pmewa-g,a 
samolotu DC-8 nad jego poprzednikami wystęruje również przy 
temperaturze po'W'i.e•tirz.a wyższej od teffi[l)eratury odpoWQadającej 
atmosferze normalnej oraz w wypad,kJu awariii. jednego lul;> dwu 
silniików. Zasadniczą nega<tywną ITIOilę w ekonomii ,tr,anS[Por.tu odrzu
towego odgryrwa wysotkie zużycie paHwa podczas· czasów martwych 
związanyich z pJ:10cec1urą Sltartu i lądowanlia a ?Jwlaszcza l;!Odczas 
wyczek!iwairuia na zez,wOiLen'ie lądowaruia. Slkrócenie tych mair1iwych 
czasów będzie miało duży W{Pływ na dalszy wZJTost ekonomii samo-
lotów o naipędzie turboodrcZJU.towym. J. Sandauer 

WYPOSAŻENIE SAMOLOTÓW 
174• 629.13.06:621.694.3 ILot 
AircraH hydraUJLic ,p,umps. Lotnicze pompy hydrauliczne. Appl. Hy
draulios. 1958, <t. 11, nr 4, A4, s. 126-128, tabl. 2, rys. 5. 

W artykuJe [Podane są cechy char,a;kterystyczne hydiraulicznych pomp lotniczych,, róvn,iące je od pomp !Prz.�mysłiowych. Są opisane 
krótko coraz częsmeJ stosowane pompy lortmti.cze o zmiennym wydat
ku. Dwie tabele zaw1eraJą dane oalego szeregu pomp lotruczych oraz gira.niczme temperatury pracy k!i�ku stosowa�ych cieczy. 

J. Oawiński 
175* _ . 629.13.065 ILot D�orw,Slk:1 J. V.: Pneumalti,c system design. Konstrukcja układu pow1etrz!1-ego. Aer-onaut. Engng, Rev._ 1958, t. 17, nr 3, A4, s. 50-55, 
strulkt01Tow pracuJących w t>eJ dZ11edmnie. J. Cal:itlski 
66, tabl. 1, trys. 11. 
. W now�CtZesnych s.?-molotach z silnikarrm odrzutowymi stosowane Jest do roz.nych ce!low poWletrze czeT(Pane ze sprężarki silnika W a11ty1k�e podany jest opis częśc.i składowych ,oraz całych ukladó,.,_; przewodo,w roZ[l)row_ad?Jaj_ący,ch sprężone po;Vietrze o wysokiej temperaturze. Na za,konczem.e [l)OdaJe autor krobkie za<lecenia dla kon-

SILNIKI LOTNICZE 
176* 621.454.001.5 ILot 
!3�st0il m�ets and thdr testdm.g. Silniki strumieniowe Bristola i ich badame. A_eroipl?ne, 1958, t. 94, IJJr 2432, A4, s. 517-519, ,rys. 4. 

. Ar:tYlkUł �odaJe kr_otk� C?PJ.S prac :fiirmy Bni.stol nad silndikami stru
rmernorwy,mi oraz_ QPis stoistk,a do badań wysokościowych, oddanego 
do uzyltlm w klw1etru.u br. Stol'Sko to po,z,waJla na badanie silników 
w za1wesie ldc:zJb Macha do 3,5 w warunJka,ch od,powiada�ących wy
sokoś�iLom do 3_0 1�m. S<toisko to pozwaila na przeprowadzenie prób 
s1!:nvkow s-trumien:iowych w duzym zalk,resie zm,ienności ich pracy 
bez koniecz,ności przeprowadzaniia kosztownych badań w locie n� 
!Poaiska.ch dośwtadczalny;ch. Arty,kuł zawiera mrótki opis urząd.zen 
i poglądowy schemat s,todska. A. Kowalewicz 
177* 621.454.001.5 IL-ot 
Bristol's high alt:itude test plant ior ram-<jet engines. stoisko Bri
stola do badań wysokościowych silników strumieniowych. Engi
neen,ng, 1958, t. 185, nr 4804, s. 436--438, nr 4805, s. 468-470, rys. 14. 

Artykuł podaje szczegółowy O[l)lis nowego stoiska do, badań silllLików strumieniowych oddanego do użytku w kwietniu br. stoisko to po:zawala na badanie siiliników w zakresie liczb Macha do 3 5 
w wa,r111ILka�h ?:d-'l?o"".liadających wysokościom do 30 km. Odpowiednie 
warunki, tJ. c1smeme 1 temperatura, osiągane są dzięki zastosowa
m;u eJek,torów parowych, wytiwa;rzających podciśnienie 1w komorze 
pom�arowej oraz wymienni.ka ciepła, ochładzającego lub podgrze
waJącego, powietrze. Strumień ,powie/trza o żądanej liczbie Macha 
rwy,twa-rzany uest w dyszy, w której ro.zpręża się ,powdet-w,e s,prężone 
przez spręzar.k.i, aillbo - w warunkach dużych wysokości - wskutek 
odsysama prz1:z eJektory - via dysza. Artykuł podaje schemat 
stoiska, szcz,egołorwy opis urządtZeń i jest boga-to ilustrowany zdję
c1am1. 

A. KOl\valew1cz 
178* 621.454:536.46 ILot 
Dini D.: Appl1i:cazione del<la teonia della corrente unidimensionale 
allo studio del moto non stazionario del fluido lin pulsogetti ruotantti. 
Zastosowanie <teo.rii przepływu jednowymiarowego do badania r uchu 
nieustalonego mieszanki wybuchowej w obracających się silnikach 
pulsacyjnych. A,erotecn'ica, 1957, t. 37, nr 3, A4, s. 107-128, tabl. 6, 
rys. 15, poz. bib1. 12. 

Artykuł rozpatruje przypadek zastosowa<n.ia silnilków ;pulsacyjnych 
obracających Slię w płaszczyźnie poziomej wokół osi pr-ziechodzącej 
za jednym z końców (Poziomej rury silni,ka. Przedmiotem badania 
jest ,powstawanie fal zgęszczeń (s;p,rężan:iia) i p,rędk,ość przepływu 
mieszanki wybuchorw,ej rw rurze. w pierwszym przybwiżeniu prayj
muje _się, że 1ruieszanka j_est jednOirodna i postada stalą wa-rtość 
entropu. Nastę;p,nie,_ aby zbliżyć się do rzeczywistych waxun!ków 
,przepłyrwu Aut•or uwzgllędnlia w swych rozważaniach wpływ różnych 
wactościi entropii CtZęści miesza"1lki, w której o.d!bywa się spala.nie 
i tej części, Mfua bierze istotny udział w ,zjawisku po.wstawania 
ciągu. W �osób przybliżony podano przebieg procesu syaiania. 
Z ,powyższych badań WY11Prowactzono wzory na czas spalainia i czas 
trwan'ia cy,k!lu w o'bJracaaących się sdil.nikach pulsacyjnych. 

B. Kitzman 

Ni.niej,szy Przegląd Dok,UJffientacyjny zawiera jedynie część analiz 
dokumentacyjnych pub,ld,kacji z rzatl.cresu �otinictwa. Pełna dokumen
tacja ukazuje się w postaci kart dokumentacyjnych wydawanych 
przez Centralny Instytut Dokumentaajlj Naukowo-Technicznej (War
szaiwa, Al. Nie,pod1egłości 188). CIDNT przyjmuje p,renume.ratę kart 
dOikumenta,eyjnych, Mfua może obejmow,ać zarówno całą dolmmen
tację naukorwo-techniczną, jak i oddzielne jej działy lub poszcze
gólne zagadnienia i tematy techniczne. Cena tkar,ty doKumentacyj
nej wymo.si w p,reniumeracie ok. 20 gr. CIDNT wykonuje (za zwro
•tem kowtów) fotokqpde i mikw:fiilmy pub!ilkacji objętych zaorówno 
Przeglądem Dokumentacyjnym, jak i kartami dokumentacyjnymi. 
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IIId Tabela c? 
Charakterl.JSflJka wlasr,ojci i skład chemiczny 
niekfdr1.1ch slepjw stosol'/Onuch na e!ekfrod1J 
Pue1totfnoJC T,rcrrlaJ( S k ł a d c 'hemic z n 4  -/Yarwa mtdol., i<Jó stop<. oidlrvczna 

.f!!kdt /1/ -mitllka _____ 
/'liedtNl-obrabiana m ,1m11O 

™-..S!JramoctJnkowl/ . _ 
Sra.z kadmor111 
Bra,z 8erv1011v fYr 1 
Brqz berutowu Mr 2 -
sra.z ber11/owt; Nr J 

o/o prrtt<Od· 
\na1ci mitdci 

100 
98 
75-80 
80· 90  

95 
71 
!!4 

,rgBnn«'l!J 
H, 

40 
85 
120-140 
100- 120 

I!!/ 
136 

290 

C, Zn Cd 13. Mi Cu 
99 9 -
99 9 

lo.�-aB ln<-łl6 esrta 
10-12 eszto 

007 06 0.3 ft.5ZIO 

O 29 0 7 ,a22 re,zto 
006 13 k?.25 reszto 

.Dld Ta belo 28 
WPTI.Jłf fr,ardości i kszfaltu f)OWierzchni :Sll.jkO 
we; elektrod na m;mwry 10,der kole1no DO 
sobie wukon1Jwanuch zqrze1a 

l<sztort TNardośt Kole1ny ��M por1ierzr:hm elektrodl/ Nr rąrzetny _2_ . 100 % 
st11kowe; .s, .-s, 

H„ d mm a mm 
17 IJ,84 202 6 Z .3  

SS � i: 05 M,} _____ 86 
!DS 392 / 48 ,4�--

221 J 25 I 00 .33 3 Starkowa 
6 4 6.5 215 71, 6  

107 102 4,20 210 70, 0 

206 J.J.L f 85 6/  7 
323 J 60 I 60 :5.3 3 
16 „ 20 , ,;3 41 7 
106 .140 I 08 36 O 

86 221 .3.38 108 JS O 
.;88 3 90 120 40 0 
.7 3.82 l85 �, 7 
fOJ 4 20 1 90 53 3 

Kvlt.lla 207 3 55 1 60 53 3 
107 ,?;,6 3 80 I 70 56,6 

378 3,80 [ f 50 50 0 
598 4 40 u,o 46 7 

� 4 85 2 10 7� -

,35 133 4 65 f 95 65.D 
212 5 00 I 90 63 3 --
498 5, f.3 f 8J 610 -· 

Uwaga /JrODI/ wyr<onuno na typ: somt;m mą/enole I IHl8N9 TJ I orz11 tycn samych 
oarcmetro.1ch techoloq,czn.!J.f/:!.. 

Zm1Dr10 qrubosc, ;qdra zqrzetm; " zolezno$CL od ,lo5c, "'lko-
noni/eh zqrzem , rodza;u uilJIIJCh elektrod "' 

� 7o
i?, 

l 
� 

--- efektrodl/ Il f i I kulrs!� H�� 101 �� � 70 ·-:-',1', 
__ J__ I - - - - elektrody i::-.;.� ' ·""- D o - � "b stozkOl'i� Ha •/07 e.gj 60 

_ .. - - elektrOd'f �-i� r----.... ' I 
I 

·--,_ __ � .�
kuliste Ha •IJ5 '-' § g.,50 

ti -, c:: 

i� � .40 
'O t: �  o ,oo 

r.-!...: � I 

1<:: r------;_ , l I 
200 31)0 ,oo 500 600 700 800 
liczba wukonanuch ro,·zem 

"1 ·;:; .. ..,� o 
.. -<> 
� [

9(X) 1000 

If Tabelo 29 
WIJfTIIOTl.j próbek m.;tm;ma[oSCIOYII.JCh na rozcro,qa 

e 
mm 

._Qd.?-0.6', _ 

��-i..!,.?...:!,6 
i-?k .JL.

l,,0 - 5,0 

nte w7 norm1.1 
a I b I C L 

@71...... l _mm_ mm mm_ 

1J.. 100 15 J!!1_ 
J5 120 20 2�� 

I . 
25 l5Q__ .2.C!_ 2_10_ 
35 150 40 260 
45 200 50-60 350 

francu5kteJ 
. 

�I 
'll! 

:_;J � b L 

N Tabela 30 
!<sztort , Wl/mwr1.1 Dróbek oraz orzebieq 11róbl.J r.a 
odrl/wame trq norm froncusk1cf1 

a} dfo grubo.set do 1,6mm 100 

, l ff· °'

e a:
b d Lm I.im {'J e a C 

� j
mm mm mm mm mm 
0.1.: /5 /61) SO 6,/ 10 IO 
q% (Li.. I :co 

25 210 55 IOJ 15 15 i-
1,q;, b 25 270 55 10 1 15 20 
,,s 25 3,?Ci 55 !O l 15 25 Rys I RysP 
b) dla qrubo5ct PMI/Ze; 1,6mm 1

[i

e 

�

-
-":

-00• 
.f- _q_ �m i �m 1m Jm 

120 35 270 IDO 151 •20 
2 5  J5 l�o 100 /!) I 20 

I.i.o 35 330 100 15(  20 
3 Z  35 330 /00 15 1 zo 
4 0  45 405 /IO 1� 1 E5 
5,0 45 435 110 1.5,f 25 

Jl„ 

{i{J 
2S 
.JO 
35 
35 
45 
50 

. . 

IOg_ 

. .
b 

.. ..  ◄ .. ♦ 

Rys 3 
I 

Rys i. 

W!.Jniki prob pororvnarvcz1.1ch próbek zgrzervan1,Jch IV Tabela 31 1 ni fowantJcll z matena[u D 15A T 
arubo$C Próbki zqrzewone Próbkt ni towane 
badanych 1..>rttqn,a .Sredmo 31fa m$Zczqca $rednrca Sredn,a .szfa m.uczqca sredmca próbeA· zqrztm'I kG nitów kB 

mm na 4cznam� na odrvwam1 mrn nc scmome Ino odru1ranre 
lO OO 4 0  2.JC 65 .3 125 94 
is + 15 5 0  .3•0 135 35 25' 198 
2,0 +2.0 75 6!!0 260 „ o J 70 306 
.3 0 •!JO 90 /100 560 6, 0 745 -
l<sitaTI Prt> b l< t  no .Scinon,e Pro bki no a drv w an,e 
i Wl/m1ory 

1· 
200 

� � 

bodanl/clr 

EI H 
ę-probek 

2 

Cena zł 12.- -

lY Tabela J2 
W1jtm1ma!ośc na zmęczenie aura/u Dl6T 
badana na rożnljch próbkach zqrzewanych 1 nifowafltJ(. 

kG/mm 

5,0 

4,5 

4,0 

.3,5 

J,O 

45 

2,?o• 

k5/m/11' 

9 

8 

7-

5 

\ 

zarz, 

I 

I ,  

El
oo_

� � � 

',� 
I\ \ mlowane 

"""1, 
wone \ 

' 
i--. ", I 

�-
!!·IO' IO' !!-Io' B 5·10 IO' 

J02 

E-lj: -,� 
' �

°'
I °"t ' 

� znrz•,,,ane 

k[fmm' 

KF;-� 19 -

17 

I\ � '"l„ f, u. 'k "'- rorzewone 13 
I ' 

l'\_1! ' 
li �-

nitokne ;.,. ' i"--_9 ! 
7 I 
1rf !!to' /Cl' ,

-
,o' 10• 5-10• 10' 

•6fmm1 JOZ \ 
I

18 ·* 
151--- I • . . .

2 1-�! 
'4 =S[=q 1\ 

\ \ r 

\ 
5'---,___ :s, 10 ' .!Crztwane I'----__ v 4 

j 

,o• 

'- ,  
'!.ili b� --.. I 

1--___ , 

!!·IO' 10' !! 101 10 3-1/ł 10' 

8 

' ' 'i.... ' � .... : l 6 

,----r::-
irr 5,0,. ,o� j f06 10' $1D' IO' 

wytrzymalosc. na scinanie no jednq zgrzeinę aunkto-
!Y Ta bela 33 wq dla o/um1mum I sfoDów o/ummwm wg norm� 

amer1.Jkańskiei A/YłY 30 
A /um,n,um I stop o/u,,.,mium gfodk,e I ptoterowor,e 

6rubasć Rr # 4Dk6/mm? 58)>Rr�20.k6/mm2 ?O�Rr �/JkGfm-;;;i
f
-R,·(. 13k6/mmi? 

zgrzewanvcn wartosc wartosci sredme Wcrfr>ł:I ffar/0KI ST1!dnie �orfoJti Wcrto4C! Sredn1etr,artc�1 Warlo,rl .srp:Jn:e 
oróbek m1nz- k6 mmt· k6 mim· k6 mm/- kó 

molne tJ·ch z 20-lu molne z 3.,,, r 20-lu malne z 3-<:h ,;:;:i1r:,�"' !�� 1�i°t::: mm 1,-(J lnrObek 'nróbek k6 lnrdbek n,fjtJ<!I< kG · nn,t,e),. 
025•025 27 J4 J6 22 5 28 J05 II ' --
O,JO•O 30 34 42 „5 295 35 395 /J.6 17  18 1 9  li 1,2 
�6• �36 42 51 155 37 45 51 23 28 Jl /8 20 --�-·-
041 •'0 41 49 62 65 44 5_ 2-L. 59 32 .39 ą _j�3 __ 2� �!-

115 2,_19_:g,46 ,i_?_ _,.IQ jJ 64 70 38 5 .r.ó__µ.2 __ .Z.!!__ l? 138 
�J78 gSŁ_q,J!.._ 85 60 74 80 45 57 i60 35 �3 .., 7  _ _

Q64 •0,6.1, 84 IO• 110 80 98 IO�_ 65 82 88 5CJ 62 56 

076 •076 10 7 130 142 99 1 120 {32 8 7  10 7 1 t 7!! 68 84 91 
081 •08/ 118 ,,.5 !56 /06 IJ,? 142 95 f /8 1 127 75 93 ! IDO 
IO + 1, 0  ;.55 194 210 f,!,O 11 74 188 /je, {68 1 !!!2 /00 125 1135 
1,27• 1,.?7 ,?IO 260 280 19!! 240 260 182 220 242 132 !54 !100 
13 + / J  217 2 70 290 200 248 270 185 230 248 (35 168 182 
1 52+ 152 280 345 3 70 250 315 340 235 299-f--J.I.L ,ill.. 205 220 

t..!,_§_2• 1 62 .315 385 41!! 28.5 350 380 255 320 '345 f/32 2li._ �L 
178 •! 78 360 44!! 480 320 395 425 285 355 3/JO 200 24!! 2!i5 __ 
l8J + l83 380 4 70 510 330 -4/0 .;;.5 J00 355 1395 210 255 275 
20 + ,?,O 465 560 6i?O 385 455 510 3;.5 4 26 1455 235 280 315 
21 + 2 1  -4 75 585 635 390 -460 525 350 432 !4i:o 240 297 320 
2.3+.?.3 5 7.5 71, 770 4 70 ·570 615 400 490 530 i?7!! 337 365 
2 6 •P6 695 855 925 545 6 70 725 ;. 30  530 15 75 J/0 385 415 
.?,8 +,?_8 785 970 raso 605 74!! 810 450 555 1800 330 410 HO 
2.9 • 2 9  830 10?0 1 100 620 760 84.Q___ i_�!! 560 610 JJS 41!! 445 
3 ,? •32 965 ,r90 128/J 735 910 985 4 75 51:'3 635 355 440 ,; 75 
3,5•.3, 5 1 120 1420 /.51,0 I 

lY Tabela 3.-,
Wytrz1.1malosc na scmome no ;ednq zqrze1nę punktowa. 
PUi/ zgri!ewamu stoporv moqnezu (,.q norm1.J USA AN-M- c9} 

R o d z a , e  5 t O n ó YY m a  g_ ·n e z o w <J e h
Gwbosc A /'l ·M - 30 AN·M·i?8; AN-M- 29 

zqrzewOnlJCh rtarto�cr ł'Vorfo3c1 sredn,e :-vorfojc, War toS'cr srednre 
próbek m,n,rr,aJne kG m,mmalne kG 

I ;J-ch ,t 20·/v I 3-cf> I ,?O-lu 
mm kG próbek protJek k G  pró�k próbek 

0.1..:0 5 28 36 J85 40 48 52 
lo.54 +

-
Q54 .t, O  50 54 5 55 58 7;, 

O 75+0. 75 5J 65 71 71 88 95 
o,e �o.a 58 72 79 I 79 J7 105 
10 ·i O 78 96 101, 105 I.JO 1'0 
125 + 1,?5 /03 127 13 7 139 /70 185 
l.JO .,. I  30 106 130 140 

.. 
142 1 7'> l1ąo 

15 • 1.5 130 158 170 17,? 21� 230 
16 • 1,6 137 1 70 183 /8!; 2.30 247  
18 • 1 8  152 188 205 207 257 285 
20 •20 178 220 240 242 300 325 
23 • 2. J  208 258 280 280 350 375 
2 5 • 2.6 24.5 .300 327 .330 "10 ,;35 
26 •2.8 .?65 325 350 355 430 4:55 
.3,2 • 3, 2  .310 380 410 ,t,15 510 560 

#".hniltol.1,)/ntcar:: � i(()ftSUuk Ol;Jltfl. , t-,-�a Ol< :,Cf .., 

f t 
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