


HoBOCHH 113 JlOJlbWH 

• none3HblH t1eTOA pa60Tbl np1106peno rocyAapcTBeHHOe 
cenbCKOe X0311HCTBO (nrP) (cOBX03) B o6nacrn r. WTyM HO 
no6epelKbH, YnpOBfleHHe CeflbCKOX0311HCTBeHHOro KOM6HHOTO 
Bl11no HanpoK0T OT 3aBeAeHHII CenbCKoxoJ11iicTBeHHb1X Pa6oT 
C0MOfleT AH-2 Aflll npoBeAeHHII co6CTBeHHblMH CHfl0MH onblflH
B0HHII H H0HeceHHII yA06peH11ii yHaB0lKHB0HHII. 

• Y'łpe>t<AeH1te reocj>1t31tKlt Ił KapTorpacj>1t1t COCT0BHflO 
30 KOJ HO ABO C0MOfleTa AH-2, KOTOpble 6yAyT cne4H0flbHO 
o6opyAOBOHbl no lKefl0HHIO 30K03411K0. 

• B pelyflbT0Te no6eAbl B MelKAYH0POAHOM ayK4110He, B Hit -
rep1tł0 OTnp0BHfl0Cb rpynna Hl 24 nOflbCKHX cne4110fll1CTOB' 
KOTOpbIe npHHMYT Y40CTHe B reocj>1t31t'łeCKltX HCCfleAOB0HHIIX 
B H11rep11H. ,[\n11 T0KHX 11ccneAOBOHHH J0BOA BCK r. Mene4 
n p11cnoco6Hn ABO C0MOfleT0 AH-2 

• Bernoii HO a3pOApoMe TaTwaHcKoro A3poKny6a B r. HoBbl 
Tapr OTKpbiflCII rnaBHblH L..teHTp O6y'łeHltll CnopTHBHOMY 
napawłOT1t3t1y. UeHTP MolKeT npHHIITb OAHOBpeMeHHO 46 
4enoBeK. Pa6oTa 6yAeT npoBOAHTbCII Kpyrnb1ii roA. UeHTP 
B r. HoBbl Tapr 6yAeT cny>t<:HTb T0KlKe APYrHM OTp0CflllM cnop
THBHOH 0BH0l..\1111. 

• B Te4eHHH nepHOA0 1971-1973 BOlAYWHble nepeB03K11 
npeAnp1111Tl111 nET B03pocm, HO 107%, KOrA0 B CTp0H0X C3B-a 
HO 57%, a BO BCeM M11pe HO 34%, 

• UeHTapnbHblH A3ponopT Bapwaea-OKeH1.1e 06cnylK11n 
B Te4eH11e npownoro rOA0 39421 C0MOfleTOB 11 1654,6 TblC. 
nacca)K11poB, T.e. Ha 20,7% 6onee 4eM B 1972 r. nonbcK11e 
AB11an11H11H n ET nepeBoJ11T lAeCb 3H04HTeflbHO 6onee nacca
lK11poB 4eM 3apy6elKHble 0Bl10f111Hl111. B Te4eH11e npownoro 
rOA0 OTHOWeH11e COCT0BHflO 5 : 3. 

• npeAycM0Tp11sa11 yBen114eH11e cnpoca Ha nacca>t<1tpcK1te 
t1ecTa HO BHyTpeHHHX nHHHIIX, YnpaBneH11e nET yBef1114'1f10 
411Cf10 peiicoB B Te4eHHe nep110A0 C 1.05 no 15.06, C 18 AO 32 
B AeHb, a C 16.06 no 15.09 AO 41 B AeHb. TaKHM o6p030M 411Cf10 
peiicos HO BHyTpeHHHX flHHHIIX 6yAeT n04Tl1 paBHblM 411Cf1Y 
peikos AO no11aneHHII TOnfll,tBHblX OCf10lKHeHl1H. CaMoe 6onb
woe 411cno noneTOB - B r A0HbCK (9) 11 Bpo4naa (5). 

• KOK 11 MHOrHe 3apy6elKHble 0BH0KOMn0Hl111' n ET yeenH'łltn 
3anonHeHHe cat1oneToe flHKB11A11py11 nepab1ii Knacc. TaK11M 
o6pa30M 411Cf10 MeCT yaef1H411f10Cb C 155 AO 162 11 ce6eCTOH· 
MOCTl1 npeAnpH11Tl111 nOHH311f10Cb. 

• B 6topo npoeKTOB B r. )Kewya pmpa6oTaH 061.1..11tii npoeKT 
HOBoro 03p0BOK30f10 HO 03POAPOMe .RceHKO a6nH311 ropOA0, 
O6beKT 6yAeT COOTBeTCTBOB0Tb coapeMeHHblM 30KOH0M apx11-
TeKTYPbl. 

• npeACTOBHTeflb A3pocj>nOTO B Bapwaae HHq>OpM11pyeT 
o npeAyCM0TpHB0eMOM: 
-· BBeAeHl111 HO Tpaccy Bapwasa-MocKBO C0MOfleTa TY-154 

BBeAeHHH cne4'\.tOflbHblX C0MOfleTOB APYlK6bl - no Mapw-
pyTe Bapwasa-neH11HrpaA-MOcKsa-BapwaBa, a T0KlKe

n11KeHAOBbIx 
opraHH30411IO cne4110f1bHblX n11KeHAOBblX peikOB B MocKBY 
H neH11HrpOA, 

• no 11Hv.41111T11ae My3e11 Apxeonon111 11 My3e11 As11041111 
AcTpOHOYTblKl1 B M0pTe M-4e 6blf10 opr0HH30B0H0 B lA0HHH 
Apxeonor114ecKoro Mylell B KpaKOBe 3KCn03H4HR: «ABHa1.11111 
H ApxeonorHII». 

• npeAnpHIITHe «HHCTOflb)) 113 r. HacenbCK BbtnOnH11no CBOIO 
nepayto cep110JHYto BOlAYWHyto pa6oTy. BepToneT M11-8 nepeHec 
HOA MeCTHOCTbto BapwaecKoro non11TexH114ecKoro HHcT11TyTa 
MOAeflb npeAOXp0HHTenbHOrO 60KO OTOMHOH aneKTpOCT0Hl..\1111 
11 r. )KapHOBe4, AH0MeTpOM 4,5 M, BblCOTOH 6,5 M 11 eeCOM 2500 Kr. 

News from Poland 

• A very useful agro-aviation type of service has been 
initiated by the State Forming Station in the Sztum distct„ 
near the coastal region. The management of the agricultrral 
organization namely feased an An-2 airplane in order to cirry 
out dusting and fertilizing operations on their own accuunt. 

e The Geodesy and Cartograhpy Board has ordered two 
airplanes of the An-2 type. Those aircrcft will be provided 
with special equipment, according to the requirements of 
the Board. 
e In result of a successful passing of an international tender 
a 24-person group of Polish specialists left for Nigeria in order 
to carry out geophysical studies in that country. For 
that purpose the WSW Works at Mielec prepared and outfitted, 
as required, two An-2 aircraft. 

e This spring, the Main Sports Parachuting Training 
Centre was organized on the airfield of the „Tatry Aeroclub, 
at Nowy Targ. This Centre is oble to take core o" 46 persons 
at a time, and it is int'ended to function the year round. This 
organization at Nowy Targ will also service other branches ot 
sport aviation. 

e During the 1971-1973 period the PLL LOT carrier 
increased the volume of transported persons and goods by 
107% while the same in the CMEA (Council for Mutual Economic 
Aid) countries rose by 57%, and in the world as a whole by 
34%. 

e The Okęcie Central Airport catered last year for 39421 
aircraft and 1.654.6 thous. passenge'rs i.e. by 20,7% more than 
in 1972. The LOT Airlines carry many more passengers than 
foreign carriers. The proportion, last year, was 5 : 3. 

• In anticiFation ::if increased traffic on home routes, the 
management of PLL LOT increased the number of flights in the 
period from May I -st to ]une 15, from 18 to 32 doiły, and from 
June 16 to Sept. 15 to 41 flights doiły. In this way the number 
of home flights in summer of this year will attain nearly the 
level which existed prior to the fuel crisis. The largest number 
of flights is to Gdańsk (9 doiły), and to Wrocław (5). 

• Following the example of a number of foreign carriers, the 
LOT Airlines increased the passenger capacity of the 
aircraft by abolishing first class compartments. Thus, the 
number of seats in the tourist class of the 11-62 airplane was 
increased from 155 to 162, while the operational costs of the 
carrier fell by a certain amount. 

e A project for a new air terminal on the Rzeszów - Jasionka 
airfield - has been worked out in the Rzeszów Designing 
Bureau. This object will meet all the requirements of modern 
architecture. 

e A representntiv�f Aerofłot at Warsaw announces that: 
Tu-154 aircralt. -wTII be operated in the near future on the 
Warsaw - MP1cow - Warsaw line, that special „friendship 
aircraft" will be in service on the roundabout route -
Warsaw - Leningrad - Moscow - Warsaw, and - that each 
Friday special week-end trips will be organized to Moscow 
and Leningrad. 

e The Museum of Archeology, and the Museum of Aviation 
and Astronautics organized in March in the building of 
the Museum of Archeology at Cracow an exhibition named 
,,Aviation and Archeology". 

e The „lnstal'' Construction Works at Nasielsk have carried 
out recently its first important air-lift operation_. Namely an Mi-8 
helicopter transported over the premises of the Warsaw Techni
cal University a model of a safety tank for the atomie power 
plant at Żarnowiec; the dimensions of the model were: dia
meter - 4.5 m, height - 6.5 m, and weight - 2500 kg 
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WAŚKOWSKI W. 

BJIH.IIHHe qiaKTOpa npcMeIUI Ha peHTa6eJibHOCTb npOH1BOJJ.CTRa ca�rnJie
TOB. 

B CTaTbe 01rnca1-1bJ COBpeMeHHbie MeTO,!lbl, npl1MCH.lleMbie Kpynllb!Ml1 
npe,!lnpmITl1RMl1 ,!IJI.11 MaKCl1MaJibHOrO COKpall\eHHH BPCMel!H nposen,en11.11 
npoeKT!!O-KOHCTPYKTOPCKl1X pa60T 11 YAJI11IIe1!11.ll cep111111oro npOl13BO,!I
CTBa, 6JiarO,!lapH •reMy npOl13BO,!ll1TeJib no;1y•1aeT 60Jlb'JJl1e 3KOHOMM'-leC
Kl1e npe11Myll\eCTBa. On11cm1a opra1-1113al.\11rr TPYAa !la KP�TIIIbT�, as11a-
1.11101-1nb1x 3aBO,!lax C y•reTOM scex CTa,!11111 npOl13BO,!ICTBa. ITpe;t<:'Tc\BJieHbl 
!leKOTOpbre MeTO,!lbl, n03BOJUUOll\11e COKpaTl1Tb HeKOTOP!..•IC CTU,Ulfrl npOl13-
B0,!ICTBa. Ilpl1BC,!lellbl np11Mepb! COKPall\eHHH BpeMe1111 npo11:;AC',lCTB2 pa3-
llb!Ml1 ąmpMaM11. 

STASZEK J. 

HeI{OTOpb!C npo6.ne�11,1 CHCTeMbl „yTKa" 

B CTUThe a1-,aJ1H'.ll'IpyeTCH BJll1HHl1e nepe,111ero onepeHl1.ll „yTKl'I
°

' !la 
a3p0,!111!-IaMl1'1CCKl1C TIOKa3aTCJll1 KpbIJia, npo6neMa npO/J.OJl0!10l1 11 60KO
B011 ycTOM'-!11BOCTl1, B.Jil1HI111e nOpblBOB 1-1a BE'.:Jl1'-!11l!Y 11arpy30K, a •raK)l{C 
11eKOTOpb1e, 11a6JI!O/).aeMble 11a npaKTl1Ke JłBJie1-11rn, CB.fl3a!!!!ble C ;.111-1a
MW-leCKOJi! ycToti'-111BOCTb!O caMOJieTa C TaKOń KOMTIO!!OB,1011 C':eMhl. 

3aMe•1a1-rnJI 11 1-Ja6;:uo)'.\e1111n orpaHw111s210TCH 01111ca1ll1eM EE'KOTOPc.!}: 
oco6eHl!OCTeM Cl1CTeMr „yTKa", JieTaIOJI.\eli! C 11e60J!bWl1Ml1 CKOpOCl'HMI1. 

BMAaIO�eec.H KPblJIO B. KacnwwKa 

B CTaTbe ,!laCTCH on11ca1111e HBJie1-11111. C KOTOpb!Ml'I BC'Tpen1,1C.H B. Kac
TIW11K BO Bpe!'.IH TIOJ!el'OB na CBOeM TIJlaEepe EKE-I a Ta!OKe 11X npaK
Tl1'-!eCKl1e 06bHCI-1e1111e. 

IIpe,!1CTaBJie1-ia KOHCTPYKI.111.H Kpb!Jla co CBE'PXBbTCOKl1MH TI0,i'.\'heMHb[Ml1 
CBOMCTBaM11 11 TIO.'Ib3a, BbJTeKaIOlL\a.H 113 ero np11Me11e!!l1.ll. 

SŁODOWNIK A. 

HeKOTOPbie npOÓJIC�lbl 3KCn.nyaTaUJ1łl TCp6opeaI{THBHbIX /lRJ,ffaTCJ1ei'1 
R IIo.nhCI{HX An11a.nH1-mnx JIET 

B CTaTbe paccMaTpusaeTCH 06opy,!IOBa1ll1e Typ6opeaKTl1BHOfO ,i\B11ra
TeJIH KOIITPOJibl!O-l1'.JMCPUTeJJb]!blMl1 np11(iopaM11 n BblTCIGi!Oll(Me OTC:IO,!\a 
B03MO}KHOCTl1 Ol\e! !Kl1 TeX!!OJIOr11<1ecKOT'O COCTOJI!ll1.H ):\BHraTCJ!.H HK-8-4 
KOTOPblM ycTa110B.Jie1 l Ha caMOJieTe MJT -62, '.:lKCDJiyaT�IpyeM!olM TTOJibCK11-
Ml1 As11an111111HM11 JIET. 

PaccMaTp11BaeTC.H TaKli<e H30TOTI0Bb[l1 ME'TO,!I onpe,!1e.11e11l1H TeX1!11'!eC
KOro COCTO.Hl-!11H Typ6opeaKTH!3Hb!X ,i'.\B11raTCJie½. 

SZUSTERK. 

M36paHHble npOÓJICMbl llPO'll-lOCTJł Bl,ICOKOIJaI'PY:»tCI-IIIOH AYPaJJeBOll KOH
CTPYIH-IHH B KOTOPOH llPHMCll.lleTC.11 Cl{JieHBam-1e. 

B CTaTbe 01111Cb!Ba!OTCJł c;,<1:·Jv1!ICTBa CKJie11Bal!l1.H MeT2JIJJR KaK i\ICTO,i'.\a 
ero coe,!111Heu11n a ·ra10Ke no,1b3a np11Me11e1•11n 3TOro !',1eT0_718 B nmianpo -
MbIWJieHHOCTl1. , 

On11Cb1Ba!OTCH pa60'fhl, npoBe,!leHHble R M!!CTl1TyTe ABJ,Jaf.\MM KOJ1JieK1'11-
BOM pa3pa6aTb!BaIOlL\11M MaTep11aJIOBy10, Tex110JIOrw1ecKyro ;,! J(()HCTpyK-
1.11101-11-1yro cxeMy nepcneKT11sw1ecKoro nJiaHepa. 

l1CCJie)'.\OBa1-111H npOGO)'.\HJil1Cb B 06JiaCTl1 TeXHOJIOr1111 l13rOTOR;JE'I!l1H 
CTCKJIOnJiaCTl1KOBblX 110Kpb!Tl1i1 11 JIOH}Kepo11n B KOTOPOM np11Mel!HJIOCb 
CKJie11aa1 !l1e. 

CTaTb.H OrJl1CbJBaeT npo6JIE'Mbf, B03H11KW11e B XO/le pa60Th!. 

GLASS A. 

RWU-9 - llo6eAOHOCHhIH ca�rn.neT Ea.HHa 

B cTaThe npe,11cTaBneHa 11cTop1rn C03,!IRIJl1.H 11 coopy)l{e1I11H cnopnrn
HOro caMOJieTa RWD-9. On11ca1-1b1 copes1-10Ba1mH illaJIJIHH:iKa B 1934 rO/J.Y, 
KOTOpb!e 3aaepw1rn11Cb rro6e,!IOM Kan11Ta1-Ja 1111JIOTa E. Ba.HI-la. I1pHBe,!leHa 
xapaKTep11CTl1Ka KOHCTPY.KI.11111 caMOJieTa. 
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I A S T R O N A U T Y C Z N A  

W tym roku mija 25 lat istnienia i działalności edytorskiej Wydaw
nictw Czasopism Technicznych NOT (początkowa nazwa: Administracja 
Czasopism Technicznych NOT). 

O utworzenie ośrodka wydawniczego prasy technicznej postulowali 
zrzeszeni 1.v Naczelnej Organizacji Technicznej przedstawiciele środo
wisk inżynierskich śwfodomi roli, jaką w całokształcie naszego życia 
i potrzeb, w dobie rozkwitu nowoczesnej techniki odgrywa informacja 
naukowo-techniczna, szczególnie w kraju mozolnie, a tak prężnie dźwiga
jącym się ze zniszczeń wojennych. 

Prasa technir:zna - dzięki swemu zaangażowaniu w najżywotniejsze 
problemy gospodarczo-społeczne kraju oraz spełnianiu funkcji nośnika 
postępu technicznego we wszystkich penetrowanych przez nią dziedzi
nach techniki - wszechstronnie i skutecznie przyczynia się do realizo
wania narodowych planów rozwoju gospodarczego, kulturalnego i spo
łecznego. Tak odpowiedzialne zadanie wymagało skoordynowania jej 
oddziaływania informacyjno-edukacyjnego, co też znalazło swój wyraz 
w zintegrowaniu rozproszonych wydawnictw branżowych w _jednej 
instytucji wydawniczej - w WCT NOT. 

Powstałe w roku 1949 Wydawnictwo Czasopism Technicznych NOT 
obejmowało początkowo swą gestią edytorską „Przegląd Techniczny" -
Organ Główny NOT oraz 8 czasopism branżowych. 

W ciągu minionego 25-lecia WCT NOT kolejno przejmują periodyki 
z innych instytucji i w oparciu o analizę potrzeb czy+elnictwa wydają 
coraz to nowE:: czasopisma poświęcone szerokiemu wachlarzowi tematycz
nemu. Wypracowany w tym okresie dorobek edytor:�ko-publicystyczny 
Jubilata przedstawia się nader pokaźnie. Jego skalę zobrazują najlepi.ej 
niektóre wskaźniki liczbowe. I tak: o ile w roku 1949 wydawano 9 czaso
pism o .. lqcznef. objętości 1 100 arkuszy wydawniczych i w rnakładzie; 
0,5 mln egzemplarzy, to w roku 1964 liczby te wzrosły do 50 czasopism 
o łącznej objętości 4700 arkuszy wydawniczych i w nakładzie 4,7 mln 
egzemplarzy, a w roku 1974 już do 73 czasopism o łącznej objętości 
7832 arkuszy wydawniczych i w nakładzie ponad 1 1  mln eg:emplarzy. 

Niezależnie od merytorycznej działalności wydawniczej WCT NOT uru
chomiły w tym okresie zakład poligraficzny o charakterze usługowym, 
własny kolportaż prasy oraz utworzyły Klub Prasy i Informacji Nauko
'Wo-Tecn.'!ł,icznej, który zajmuje się propagandą i upowszechnianiem czy
telnictwa p1·asy technicznej, a także jest miejscem okolicznościowych 
wystaw, prelekcji, seansów filmowych, spotkań i zebrań przedstawicieli 
nauki i techniki. Dorobek ten wzbogacają takie jeszcze przedsięwzięcia, 
jak prowadzone przez Wydawnictwa szkolenie kadry redaktorskiej na 
kursach i konferencjach, organizowanie narad, zjazdów, odczytów, ba
dania ankietowe czyt�lnictwa, współpraca. z pokrewnymi instytucjami 
zagranicznymi (np. wymienne wyjazdy rPdakcyjne, wydawanie wymien
nych numerów czasopism), aktywne uczestniczenie w imprezach Dni 
Prasy i Książki Techni(:znej oraz Międzynarodowych Targów Książki. 

Dotychczasowa skoordynowana i bogata w osiągnięcia działalność, w 
pełni adekwatna do profilu zadań realizowanych przez Naczelną Organi
zację Techniczną zapewniła Jubilatowi trwałą pozycję na rynku wydaw
niczym i doprowadziła do obecnego rozwoju, dzięki któremu WCT NOT 
stało się największym tego rodzaju wyspecjalizowanym o.frodkiem wy
dawniczym w krajach obozu socjalistycznego. 
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.z kraiu 

POLSKA 

O Pożyteczną akcję agrolotniczą zaini
cjował PGR w powiecie Sztum na Wy
brzeżu. Mianowicie kierownictwo kom
binatu rolniczego wydzierżawiło od 
gdańskiego Zakładu Usług Gospodar
czych samolot An-2 w celu prowadze
nia opylania i wysiewu nawozów we 
własnym zakresie. 
O Urząd Geodezji i Kartografii zgło
sił zamówienie na dwa samoloty An-2. 
Samoloty te otrzymają wyposażenie 
specjalne zadysponowane przez Urząd. 
• Wilga 3"5 zajęła etat na wykazie 
środków transportu Wojewódzkiej Rady 
Narodowej w Kielcach. 
O W wyniku wygrania międzynarodo
wego przetargu, do Nigerii wyjechała 
24-osobowa grupa polskich specjalistów, 
którzy wezmą udział w badaniach ae
rogeofizycznych n a  tamtejszym terenie. 
Do badań takich WSK w Mielcu przy
stosowała dwa samoloty An-2. 
O Na wiosnę br. na lotnisku Aeroklu
bu Tatrzańskiego w Nowym Targu o
tworzony został Centralny Ośrodek Wy
czynowego Szkolenia Spadochronowego. 
Ośrodek może pomieścić jednorazowo 
46 osób w pokojach dwu-, trzy-, i czte
roosobowych. Jego działalność prowa
dzona będzie przez cały rok. Ośrodek 
w Nowym Targu służyć będzie również 
innym dziedzinom lotnictwa sportowe
go. 
• Adela Dankowska z Aeroklubu Poz
nańskiego otrzymała pierwszą lokatę w 
XIX Całorocznych Zawodach Szybow
cowych tygodnika „Skrzydlata Polska". 
Następne miejsca zajęli piloci: St. Kluk 
ze Stalowej Woli i F.  Kępka z Bielska. 
• W okresie 1971-1973 przewozy przed
siębiorstwa PLL LOT wzrosły o 107°/o 
podczas gdy w krajach RWPG o 57°/,, 
na całym świecie zaś o 341/t. 
O Centralny Port Lotniczy na Okęciu 
obsłużył w ubiegłym roku 39 421 samo
lotów i 1654,6 tys. pasażerów, tj. o 
20,7'1o więcej niż w roku 1972. PLL 
LOT przewożą znacznie więcej pasaże
rów niż towarzystwa obce. W roku 
ubiegłym wyrażało się to stosunkiem 
5:3. 
e Przewidując powiększenie frekwen
cji na liniach krajowych, kierownic

.two PLL LOT, ZIWiększyło liC1Lbę rej
sów w okresie 1.V. do 15.VI br, z 18 
do 32 dziennie, zaś od 16.VI. do 15.IX. 
do 41 dziennie. W ten sposób liczba 
lotów krajowych w lecie br. prawie 
dorówna zagęszczeniu rejsów. Najwięk
szą liczbę połączeń ma Gdańsk (9 dzien
nie) i Wq)cław (5). 

O Idąc w ślady wielu zagranicznych 
przewozowych przedsiębiorstw lotni
czych PLL LOT zwiększyły zapełnienie 
samolotów przez skasowanie przedzia
łów pierwszej klasy. W ten sposób po
większyła się liczba miejsc w klasie 
turystycznej samolotu Il-62 ze 155 do 
162, zmalały zaś koszty eksploatacyjne 
przedsiębiorstwa. 

e w Rzeszowskim Biurze Projektów 
opracowany został projekt koncepcyjny 
nowego dworca lotniczego na lotnisku 
Jasionka w Rzeszowie. Obiekt będzie 
odpowiadał n owoczesnym wymogom 
architektonicznym. 
9 w warszawie na wystawie w hotelu 
Forum oraz podczas kilkudniowego 
sympozjum zakłady B oeinga przedsta
wiły nolskim władzom lot�iczym ora� 
specjalistom zajmującym się sprawami 
lotnictwa swoje samoloty, zwłaszcza 
zaś na1nowsze typy modyfikowanych 
samolotów. Po zakupieniu nrzez Ru
munię samolotów tej firmy. liczv ona, 
że Jej sprzęt zainteresuje również \nne 
kraje socjalistyczne. 
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Szybo wiec SZD-36A Cobra 15 w barwri :IL NRD 

• Przedstawiciel 
wie zapowiada 
sie Warszawa -
samolotu Tu 154. 

Aerofłotu w Warsza
wprowadzenie na tra
Moskwa - Warszawa 

- uruchomienie specjalnych „samolo
tów przyjaźni" na okrężnej trasie War
szawa-Leningrad-Moskwa-Warszawa oraz 

- organizowanie w piątki specjalnych 
rejsów weekendowych do Moskwy i 
Leningradu. 
O Tegoroczne mistrzostwa Polski � 
akrobacji samolotowej odbędą się w 
d niach 9-15 września w Elblągu. Orga
nizatorem i gospodarzem mistrzostw 
będzie Aeroklub Elbląski. 
• Gospodarczy i turystyczny rozwoJ 
Biei;zczad wymaga dobrych i szybkich 
połączeń z resztą kraju. Stąd rodzi się 
postulat, aby w perspektywicznych pla
nach opracowywanych dla tego rejonu 
uwzględniona została budowa lotniska 
np. w Sanoku. 
• Staraniem Muzeum Archeologicz:1e
go oraz Muzeum Lotnictwa i Astr\J
nautyki zorganizowano w marcu w 
gmachu Muzeum Archeologicznego w 
Krakowie wystawę p.n. ,,Lotnictwo 
archeologia". 
• Przedsiębiorstwo Instal z Nasielska 
wykonało ostatnio swą pierwszą, po
ważną operację powietrzną. Mianowicie 
śmigłowiec Mi-8 przetransportował nad 
terenami Politechniki Warszawskiej 
model zbiornika bezpieczeństwa żar
nowieckiej elektrowni atomowej o śred
nicy 4,5 m, wysokości 6,5 m i masie 
2500 kG. 
O Zintegrowana agenda SIMP ZOR
POT może być pożyteczna w działal
ności lotniczej w zakresie: 

- wdrażania w przemyśle nowoczes
nych technologii 

- doradztwa w zakresie organizacji 
produkcji 

- rzeczoznawstwa w zakresie budowy 
i eksploatacji maszyn i urządzeń 

- prac wydawniczo-poligraficznych. 
Podajemy adres: zespól Ośrodków 

Rzeczoznawstwa i Postępu Organizacyj
no-Technologicznego, 01-824 ·warszawa, 
ul. Przybyszewskiego 80/82. Telefo!1y: 
34-55-13 ; 34-70-70. 
O Wydawnictwa Komunikacji i Łącz
ności, które - jak wiadomo - są edy
torem licznych pozycji krajowej lite
ratury lotniczej, w 25-lecie swojej dzia
łalności otworzyły w Warszawie przy 
ul. Kazimierzowskiej 52 Ośrodek Infor
macyjny. W Ośrodku zarówno można 
nabyć książki lotnicze dawnych i no
wych wydań, jak również uzyskać in
teresujące materiały bibliograficzne. 
O Zmarł przedwcześnie długoletni na
czelny redaktor bratniego miesięcz!1ika 

,,Wojskowego Przeglądu Lotniczego·• 
ppłk Józef Kopacz. Zasłużony dla piś
miennictwa lotniczego autor licznych 
publikacji i książek fachowych oraz 
współredaktor periodyków lotniczych. 
Był wielokrotnie dekorowany za udział 
w walkach i działalność fachową. 

BUŁGARIA 

• Bułgarskie towarzystwo komunlka
kacji lotniczej „Balkan" linię Sofia 
Wiedeń przedłużyło do Madrytu. 

CZECHOSŁOWACJA 

O Irak zamówił 15 samolotów L-29 
Delfin. W końcu ubiegłego roku Cze
chosłowacja dostarczyła pierwsze egzem
plarze tego samolotu. 
O W CSRS oddano do użytku naziem
ną staję łączności sputnikowej, wybu
dowaną dzięki pomocy Związku Ra
dzieckiego. Stacje takie w ramach mię
dzynarodowej organizacji państw soc
jalistycznych Intersputnik czynne już 
są w ZSRR, na Kubie i w Mongolii; 
w budowie jest w Polsce. W przysz
łych latach powstaną w NRD i Buł
garii. 

Stacja kosmiczna w Czechosłow.1cji 
umożliwi transmisje programów tele
wizyjnych czarno-białych i kolorowych 
w ramach Interwizji. Stacja kosmiczna 
Praha wyposażona jest w antenę o 
średnicy 12 metrów. 

0 FRANCJA 

O We Francji w najbliższym czasie 
ma być powołany naczelny zarząd 
przestrzeni powietrznej, podległy mini
strowi transportu. Zarząd ten ma m.in. 
koordynować na szczeblu centralnym 
ruch lotniczy cywilny i wojskowy. 
� Francuski ośrodek badań w locie 
(CEV) dysponuje trzema ośrodkami ba
dawczymi : w !stres - badania samo
lotów w locie, w Cezaux - badania u
zbrojenia lotniczego ( filie w Melun 
villaroche, Tuluzie I Bordeaux) oraz 
w Bretigny - badania wyposażenia (ra
dary, instrumenty dla radionawigacji, 
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automatyczny pilotaż, telekomunikacja, 
zespoły wyposażenia elektronicznego 
naziemnego). W Bretigny mieści się 
centrala ośrodka. CEV zatrudnia 2650 
pracowników. W dyspozycji ośrodka 
znajduje się blisko 200 samolotów, w 
tym 20 Mirage III. 

Nakłady na działalność CEV w roku 
1972 wyniosły 238 mln franków. Sre d nio 
na utrzymanie floty przypada 40-50 
mln franków, zaś na inwestycje ok. 33 
mln franków rocznie. 
a Ankieta przeprowadzona przez 
francuski dziennik wykazała, że 450/o 
Fr.rncuzów jest za wstrzymaniem dal
szej produkcji samolotów Concorde, zaś 
300/o za jej kontynuowaniem. W Tulu
zie, w przemyśle lotniczym zwolniono 
z pracy 800 robotników. W Anglii za
trudnionych przy Concorde (łącznie z 
silnikami Rolls-Royce) jest obecnie 
przeszło 21 ooo pracowników. Ostatnio 
Iran odmówi! zakupu dwóch, a Chiny 
trzech samolotów Concorde, pomimo 
uprzednio daleko zaawansowanych roz
mów handlowych. 
• Prototypowy samolot Mercure od
był lot ze 130 pasażerami na trasie 
ok. 2000 km, ze średnią prędkością prze
lotową 775 km/h. W porównaniu z Ca
ravelle nowy franruski samolot krótko
dystansowy przy użyci u tej samej Iloś
ci paliwa jest zdolny orzewozić o 500/, 
więcej pasażerów w krótszym o 200/o 
czasie. 
• Pierwszy lot odbvl samolot RF-6B. 
Jest to samolot szkolno-turystycznv, 
dw11miejscowy wyoosażony w silnik 
Rolls-Cot!nental o mocy 100 KM. 
• Francuski śmigłowiec S A -315 Lama 
z 2-osobową załogą odbył 12  OOO-kilomet
rowy rajd po kra.Jach Ameryki Sro"
kowej i Południowej_ Rajd miał cele 
reklamowe. 
e W ciągu ostatnich dziesięclu lat licz
ba zatrudnionych we francuskim nrze>
mvśle lotniczym wzrosła z 92 cło 108 
tysięcy, nastąoily poważne zmirmv or
ganlzacy,ine, zwiększyła się współpraca 
międzynarodowa. 

W roku 1963 nronukowano sery.lnie we 
Francji 1 tyn śmigłowca, w roku 1973 
- 4. Osią!(nieto duży oostęn w kon
strukcji rotorów. Prędkość śmiglowc;i 
wzrosła ze 180 cło prawie 300 km lh . 
zużycie oallwa soadło z 1 .5 do 0.55 kG/  
/km. Główne zadanie na nrzyszlość to 
zmniejszenie cenv śmigłowców oraz 
kosztów ich eksnloatacii . które wci�ż 
jeszcze są bardzo wysokie. 
• Pierwsze mistrzostwa Frc>ncji ;ima
torsklch miekkonlatów zorgani zriw�l 
klub w Menuires. w kwie•ni 1 1  hr. Wzie
lo w nich udzi;il 5� 11c7estnikńw. wv
łacznłe na zaproszeni e . l\lTistrzost\.va rn7-
l!rvwane były w r'wórh kl�sarh. nrzv 
startach z wzniesień o wvsokości 600 i 
1400 m. Oceniann rllngotrwF>lr>Ść Jot l l .  
ewolucje i dokł.:idność ładowania z lotu 
ślizgowego. 

• JAPONIA 

• Japoński przemysł lotniczy zatrud
nia obecnie ok. 26 tys. pracowników. 
Produkcja jego w przeważającym stop
niu jest dla wojska. W najbliższych 
latach przewiduje się znaczne zwięk
szenie produkcji sprzętu cywilnego. 
Charakterystyczną cechą przemysłu lot
niczego Japonll jest brak wyspecjali
zowanych samodzielnych przedsiębior
stw. Produkcją sprzętu lotniczego za
trudnione są oddziały wielkich kon
cernów przemysłu ciężkiego. 
• W Pekinie podpisano między Japo
nią i ChRL porozumienie w sprawie 
komunikacji lotniczej. Samoloty chiń
skie będą mogły lądować w Tokio i 
Osace, a japońskie w Pekinie I Szang
haju. Będą się też odbywać loty tran
zytowe nad terytoriami obu krajów. 
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Samolot fotogrametryczny An-30 

JUGOSŁAWIA 

C, Jugosłowiański przemysł lotniczy 
produkuje lekkie samoloty wieloza,ta
mowe: PZ Kraguj i szkolno-treningo
wy Galeb. Obydwa budowane są rów
nież w wersji bojowej. Produkowane 
są również radzieckie śmigłowce Mi-1 
Mi-4 oraz na licencji angielskiej _.'.. 
Whirlwind. 

RUMUNIA 

• Firma Singer Products Inc. ma im
portować do Wielkiej Brytanii rumuń
skie szybowce: jednomiejscowy IS-29::::> 
i dwumiejscowy IS-28B. Szybowce 
te były już demonstrowane w Ang!li 
wczesną wiosną, ponadto odbędą loty 
pokazowe w czasie trwania salonu w 
Farnborough. 

• Trwają rozmowy między rządem 
rumuńskim i zakładami United Aircraft 
z USJ'_ w sprawie współpracy przy bu
dowie 50 śmigłowców transportowych 
S-61N. 

� 
� 

W. BRYTANIA 

O Terminy tegorocznej ,,·ystawy sprzę
tu lotniczego w Farnborough : pierwszy 
dzień l września zarezerwowano wyłącz
nie dla prasy, dni 2-4 września dla fa
chowców lotniczych, 5 września dla in
nych upoważnionych zaś dopiero od 6 
września wstęp wolny dla wszystkich. 
Wystawa zakończyła się 6 września. w 
tym roku po raz pierwszy wystawa 
miała charakter międzynarodowy. Zaob
serwowano silny udział ptzemysłu lot
niczego ZSRR i USA. 

ZSRR 

Eł Samolot specjalistyczny An-30 Jest 
przeznaczony do wykonywania zdjęć 
lotniczych. Powstał on z przeróbki sa
molotu An-24. W przedniej części kad
łuba znajduje się oszklona kabina fo
tooperatora. Ma ona 5 luków fotogra
ficznych, służących do umieszczenia 
aparatury do zdjęć. Jest także . ciem
nia umożliwiająca zmianę , kaset. Kabi
na załogi Jest hermetyczna, co umoż
liwia fotografowanie z dużej wysokoś
ci. Załogę stanowią trzej piloci i dwaj 
operatorzy. Prędkość przelotowa - 430 
kmfih. 

O W stadium lotów próbnych znajdu
je się obecnie wersja pływakowa zna
nego radzieckiego śmigłowca Mi-li": Do
tychczas wyeksportowano ponad 300 
śmigłowców tego typu. 

ze świata 

• Wersja towarowa samolotu IŁ-62 z 
nowym silnikiem D-30KU, ma mieć do
datkowy zbiornik paliwa na 5 tys. 
litrów oraz mniejsze zużycie jednostko
we materiałów pędnych. Zmiany te u
możliwią zwiększenie zasięgu samolo
tu z maksymalną masą handlową 23 
tony do 8000 km. 
• W aeroklubie przy Centralnym Ae
rohydrodynamicznym Instytucie CAGI 
w ZSRR . zostało powołane do życla spo
łeczne brnro konstrukcyjne. Działalność 
biura zmierza w kilku kierunkach: pro
wadzi ono prace nad udoskonaleniem 
naj bardziej popularnego w ZSRR szy
bowca BRO-1 1 ,  buduje szybowiec kon
strukcji B. Liubszina i prowadzi na 
szybowcu Blanik próby w locie proto
typu silnika przeznaczonego dla moto
szybowca. 
• Aerofłot zamówi! pierwszą serię 30 
samolotów Tu-144. Oczekuje się jedn;:ik 
że ogólne zamówienie wzrośnie do 75 
samolotów. Po zainstalowaniu nowych 
urządzeń dotychczasowa produkcja 
określona na dwa samoloty w kwar� 
tale, ma być podwojona. 

W pierwszej i turystycznej klasie sa
molot Tu-144 będzie zabierał 140 pa
sażerów. 

Pierwszy samolot Tu-144 ma wejść do 
krajowych dalekowschodnich linll lot
niczych w 1975 roku. 
• Aerofłot otworzył nową linię trans
atlantycką - z Moskwy do Waszyngtonu. 

Rozpoczęły się również regularne loty 
na trasie Leningrad-Hamburg. 

OGÓLNE 
• Zachodnloeu-ropejski przemysł samo
lot.owy może egzystować w oparciu o 
własny rynek, ale dla silnikowego po
trzebny Jest rynek świa,towy. Dla o
siągnięcia bowiem opłacalmości koniecz
JJa jest obecnie budowa samolotu ko
muntikacyjnego w seriach po 250--400 
s,z.tuk, a silnhl<ów 2500. Stąd koniecz
ność wspólipracy europejskich fabryk 
z silnikowym przemysłem amerykań
sk'lm. 
• Obecnie około 900/o sprzętu lata
jącego w komunikacji państw kapita
listycznych powstaje w USA. Aby 
zmienić ten stan niekorzystny dla Eu
ropy Zachodniej, konieczne jest odpo
wiednie ustosunkowanie poszczególnych 
rządów. 
8 11 zachodnioeuropejskich wytwórni 
samolotów i śmigłowców wystąpiło do 
Komisji Ekonomicznej EWG domagając 
się, aby rządy krajów „Wspólnoty" 
wywarły nacisk na towarzystwa przę
wozowe swoich krajów w kierunku na
bywania przez nie sprzętu produkcji 
europejskiej. Poza tym postulują utwo
rzenie wspólnej lotniczej władzy euro
pejskiej, ustanowienie jednolitych prze
pisów o zdatności statków powietrznych 
oraz zlikwidowanie przywilejów celnych 
dla samolotów amerykańskich. 

Należy odnotować, że wśród wymie
., . nionych wytwórni nie było przedsta

wicieli przemysłu lotniczego Hiszpanii 
i Szwecji. 



Problemy rozwoiu lotn ictwa 

JVIgr WŁODZIMIERZ WAŚKOWSKI 

Wpływ czynnika czasu na 
opłacalność produkcji samolotów 

W artykule omówiono nowoczesne 
metodu stosowane przez duże przedsię
biorstwa w celu maksymalnego skrócc
nta czasu prac projektowo-rozwojo w11cl1 
i przyspteszenia produkcji seryjnej, 
dzięki czemu producent osiqga wiele 
korzyśct ekonomtcznych. Przedstawion,> 
niektóre metody umożliwiajqce skróce
nie czasu etapów prac projektowo-roz
wojowych i przygotowante produkcji. 

Czynnik czasu, w warunkach rewolucj i  naukowo
-technicznej i zaostrzającej się walki konkurencyj
nej , nabiera coraz większego znaczenia. 

Liczne p['zykłady świadczą o tym, że w przypadku 
opóźnienia rynkowych dostaw samolotów pasażer
skich, dyspozycyjnych czy lekkich (turystycznych), 
wyprodukowanych w krajach k81Pitalistycznych, za
równo producent, j ak i przewoźnicy lotniczy llJOgą 
utracić spodziewane korzyści. Powód tego jest oczy
wisty: na rynku albo j uż znajduj e  się podobny 
sprzęt, albo samoloty dostarczane z opóźnieniem 
s.tały się przestllll'załe w stosunku do innych nowych 
sa,molotów. Dlatego samoloty dostarczane „po czasie" 
muszą być sprzedawa,ne po niższej cenie. 

Okres istnienia samolotu można podzielić na 3 eta
py: pierwszym z nlich są p,race projektowo-konstruk
cyjne i rozwojowe, drugim - produkcja seryjna, a 
trzecim okres eksploatacji, modyfikacji i moderni
zacj i. 

Zasadniczym zadaniem stojącym przed wytwórcą 
jest skrócenie do minimum etapu pra_c projektowo
-i:ozwojowych i wydłużenie produkcji seryjnej kosz
tem czasu tych prac. Wcześnie rozpoczęty, a .następ
niie wydłużony w czasie, eta,p produkcj i  seryjnej w 
poważnym stopniu ułatwia walkę konkurencyjną 
(,;pierwszy na rynku" osiąga przeważnie sukces han
dlowy) i umożiHwia producentow.i umocnienie swej 
pozycj,i ekonomicznej w stosunku do konkurentów. 
Wydłużenie cyklu produkcji seryjnej przynosi jeszcze 
j edrną istotną korzyść: amortyzacja nakładów przy 
dłuższej serii rozkłada się na większą liczbę sztuk, 
a więc produc erllt, j eżeli zachodzJi tego potrzeba, może 
obniżyć cenę sprzedażną. 
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W niniejszym opracowaniu zajmiemy s.ię szerzej 
nowoczesnymi metodami, które duże przedsiębiorntwa 
stosują w celu maksymalnego skrócenia etapu prac 
przygo,towawczych. 

Pod ter,minem prace projektowo-rozwojowe i przy
gotowawcze rozumiemy następujący zakres działal
ności producenta: 

- prace projektowe (,pełny cykl prac od chwili pod
jęcia decyzj,i o real-izacj i ok-reślonego programu do 
chwili oblotu), 

- próby w locie i dopracowanie samolotu, 
- przygotowanie seryjnej produkcj i. 

Skrócenie czasu prac projektowo-rozwojowych 

W celu skrócenia etapu projektowania konieczne 
j est właściwe rozłożenie zadań projektantów i po
mocniczych zespołów inżynierskich. Są to w więk
szości fachowcy o najwyższym poziomie specjaliza
cji, którzy nie są j ednak rytmicznie i w dostatecz
nym stopniu obciążeni pracą w trakcie całego cyklu 
powstawania samolotu a jedynie na etapie projek
towania. Do tej grupy należą konstruktorzy, aerody� 
namicy, silnikowcy, personel prowadzący próby w 
tunelach aerodynamicznych itp., ich udział w zatrud
nieniu amerykańskich biur projektowych stanowi 
przeważnie od 15 do 20% starnu załogi. 

Przy następnych etapach prac przygotowawczych 
zatrud'!11iony j est personel o średnich kwalif-ikacjach 
zawodowych, który można określić jako wykonawców 
koncepcji pierwszej grupy specjaListów. 

W szczytowym okresie realizacj i prac projektowo
-konstrukcyjnych w tych komórkach zatrudnionych 

BrytyjsM samolot szturmowy pio
nowego startu Harrier GR! z falą 
zgęszczoną nad piatem 
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Francuski samolot sportowy Robin 
HR-100 

j est, w zależności od trudności projektu i wytwórni, 
od kilkuset do kilku tysięcy pracowników (firma 
Boeing). 

Mając powyższe na uwadze, kierownictwo przed
siębiorstwa, powinno w taki sposób ustalać harmo
nogram prac, aby zapewnić ciągłość i efektywność 
zatrudnienia specjalistów, zwłaszcza osób o najwyż
szych kwalifikacjach. Jeżeli następuje przerwa po
między opracowywaniem poszczególnych proj ektów 
i przekracza ona dopuszczalny okres - kierownictwo 
firmy kapitalistycznej z zasady zwalnia część perso
nelu biur konstrukcyjnych, starając się j ednak za
chować wyspecjalizowaną kadrę należącą do pierw
szej grupy. 

Ta dezintegracja biur konstrukcyjnych ujemnie 
wpływa na ciągłość i wydajność pracy : ponownie 
zwerbowany personel musi się dopiero wciągnąć w 
zagadnienia przy opracowyiwaniu nowego projektu. 
Powoduje to z kolei okresowy spadek wydajności 
pracy, wydłuża etap przygotowawczy i wreszcie ja
kość wykonywanej z początku pracy często pozosta
wia dużo do życzenia. 

Z przytoczonych faktów można wysnuć wniosek : 
kierownictwo przedsiębiorstwa pow,inno tak ustawiać 
plan swej długofalowej działalności, aby zapewniał 
on ciągłość pracy wszystkich biur konstrukcyjnych 
i rytmiczne oraz ha-rmonijne przechodzenie do reali
zacj i następnego programu tak, aby zazębiał się on 
bezpośrednio z poprzednim. 

Istotne znaczenie dla skrócenia etapu prac przygo
towawczych ma podział prac konstrukcyjnych po
między przedsiębiorstwo wiodące a poddostawców, z 
roku na rok przejmujących co-raz większą liczbę prac 
od głównego producenta, który 'już nie może objąć 
pełnego zakresu produkcji (coraz w,iększa liczba ele
mentów wymaga projektowania, konstruowania i wy
twarzania w wysoce wyspecjalizowanych wytwór
niach). Przykładowo 25% wszystkich elementów (na
wet bez silników) samolotu McDonnell Douglas DC
-10 zostało zaprojektowane i wykonane przez poddo
stawców, a więc o tyle też zmniejszyło się obciąże
nie biur konstrukcyjnych zleceniodawcy. 

Analiza pracochłonności wykazała, że pomimo sta
łego wzrostu trudności związanych z projektowaniem 
nowych samolotów, których konstrukcja z generacji 
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na generację staj e się coraz bardziej skomplikowana 
- terminy realizacj i programów pozostały od prawie 
15 lat bez zmiany, a w niektórych nawet przypad
kach - skrócone. Stalo się to możliwe dzięki roz
budowie zaplecza nauko,vo-badawczego i konstruk
cyjnego. Rzecz j asna, spowodowało to bardzo poważ
ny wzrost kosztów własnych, co z kolei wpłynęło na 
cenę samolotu, co j ednak opłaca się i producento,wi 
i odbiorcy z uwagi na szybszy obrót kapitału i wcześ
niejsze rozpoczęcie produkcji seryjnej *. 

Znaczenie pracy zespołów naukowo-badawczych 
biur konstrukcyjnych oraz ich wpływ na efektyw
ność i opłacalność produkcj i uwidacznia się ze szcze
gólną ostrością począwszy od etapu wstępnej reali
zacj i projektu, kiedy potencjalni użytkownicy skła
dają zamówienia potwierdzone lub opcyjne na zakup 
nowego samolotu w oparciu o specyfikację przedsta
wioną przez producenta. W przypadku gdy parametry 
(względ111ie osiągi) odbiegają od oferowanych przez 
wytwórcę z powodu rozbieżności pomiędzy projek
tem biura konstrukcyjnego a rzeczywistymi cechami 
zbudo•wanego samolotu, albo też termin dostawy nie 
zos.taje dotrzymany, gdyż wydłużył się etap prac 
przygotowawczych - nabywca możę odstąpić od u
mowy i żądać wypłacenia kar wadialnych. 

Producent ponosi zatem przy oferowaniu przyszłe
go samolotu, opierając się na materiałach biura kon
strukcyjnego, poważne ryzyko handlowe, a j ego wy
sokość w dużej mierze warunkowana j est j akością 
prac komórek naukowo-badawczych i rozwojowych 
przedsiębiorstwa. 

W przypadku błędu konstrukcyjnego lub nietrafnej 
oceny przyszłych możliwości eksploatacyjnych samo
lotu, spowodowanej pośpiechem w pracy tych komó
•rek, albo też ich niskim poziomem - wytwórca, któ
ry przyjął zamówienie może stanąć na krawędzi ban
kructwa, nie licząc strat niewymiernych, które już 
poniósł w wyniku opóźnienia dostaw. 

Klasyc:mym przykładem strat, których przyczyną 
była wadliwa praca komórek naukowo-badawczych 

• Sprawa wzrostu kosztów studiów oraz prac B + R  została 
przedstawiona w „Technice Lotniczej i Astronautycznej" 
1974 nr -7. 
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i biura konstrukcyjnego j est sprawa (casus) samolotu 
Convair 880 firmy General Dynamics. Samolot ten 
miał się stać konkurentem najlepszych w owym cza
sie samolotów dalekiego zasięgu Boeing B-707 i Mc
Donnell Douglas DC-9. Był to okres narodmn pierw
szej generacj i dużych odrzutowych samolotów pasa
żers�ich, kiedy każdy nowy odrzutowy liniowiec, do
starczony w możliwie krótkim terminie mógł liczyć 
na klientelę (przewoźnicy lotniczy również prowadzą 
pomiędzy sobą bez1itosną walkę konkurencyjną). 

Otóż w roku 1955 amerykańska firma General Dy
namics przystąpiła do pracy nad odrzutowym pasa
żerskim samolotem Convair 880,. }icząc na duży suk
ces handlowy. Te nadzieje okazały się j ednak płonne. 
Słabe przygotowanie zaplecza naukowo-badawczego 
i biura konst>rukcyjnego było dla niej fatalne: firma 
musiała dokonywać licznych pQPrawek (statecznik 
p,ionowy był 6 razy przekonstruowywany), a czas 
płynął. Po przekroczeniu prekluzyjnego terminu do
staw General Dynamics musiał wypłacić sumy gwa
rancyjne towarzystwom przewoźniczym, które te sa
moloty zamówiły. Z powodu niedopracowania kon
strukcj i wstrzymano produkcję seryjną i przeprowa
dzono dodatkowe prace nauk owo-badawcze. Łączne 
skaty firmy, będące wynikiem złej pracy biura kon
strukcyjnego, w latach 1960/1961 wyniosły ponad 425 
mln dolarów. 

Intensyfikacja badań aerodynamicznych 

Istotny wpływ na skrócenie etapu prac projekto
wych i prób w locie ma zintensyfikowanie przebiegu 
badań prowadzonych nad aerodynamiką nowego sa
molotu lub jego kolejnych odmian w tunelach aero
dynamicznych. Intensyfikacja tych procesów jest ce
chą charaktery,zującą współczesne metody i organi
zację prac projektowych w związku z coraz bardziej 
skomplikowaną konstrukcją nowego sprzętu latają
cego. Na przykład koncern McDonnell Douglas w cią
gu 1 roku poświęcił na  badania tunelowe nad sam::i
lotem DC-1 0  (odmiana podstawowa) 12 OOO godzin, 
prowadzone w 12 tunelach aerodynamicznycl�. 

Zwiększenie czasu badań w tunelach aerodynamicz
nych umożliwia producentom (zwłaszcza dużych sa
molotów) zoptymalizować aerodynamiczny kształt wy
robu dla uzyskania j ak najkorzystniejszych osiągów 
i własności samolotu. Ta działalność przynosi korzy
ści dwu rodzajów: po pierwsze skraca etap prób w 
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Brytyjski samolot pasażerski Tri
dent 2E 

locie i po drugie potwierdza (albo nie, w tym przy
padku wprowadza się poprawki), czy lotne charak
terystyki samolotu zgodne są z założeniami konstruk
cyjnymi i ofertą złożoną przyszłym nabywcom. 

Wpływ badań wytrzymałościowych 

Podobnie jak i w badaniach tunelowych, właśc,iwie 
usta•wiona organizacja prób wytrzymałościowych i 
zmęczen iowych może wywrzeć pożądany wpływ na 
skrócenie prób. 

Niektóre wytwórinie dążą• do wyprzedzenia etapu 
prac konstrukcyjnych przez badania zmęczeniowe, 
aby j uż uzyskane wyniki wykorzystać przy projek
towaniu. 

Taka kolejność pracy w czasie może znaleźć za
stosowanie wówczas, gdy zostaną wcześniej opraco
wane typowe węzły i elementy konstrukcyjne do 
przebadania lub gdy istnieją warunki wykorzystania 
materiałów z badań przeprowadzonych nad samolota
mi poprzedniej generacj i. 

Jeszcze raz powracamy do praktyki koncernu Mc
Donnell Douglas. 

F-irma ta w trakcie prac konstrukcyjnych nad sa
molotem -DC-1 0 wykorzystała wyniki badań wytrzy
małościowych i zmęczeniowych, przeprowadzonych 
przy produkcj i poprzedników tego powietrznego aero
busu, tj. nad samolotami DC-8 i DC-9, co pozwoliło 
na poważne skrócenie zakresu badań nad najnowszym 
trójsilnikowym samolotem dalekiego zasięgu DC-10. 
McDonnell Douglas musiał przeprowadzić nowe ba
dania tylko nad 600 częściami konstrukcji DC-10. 

Znaczenie prób makietowych 

Przodujące przedsiębiorstwa samolotowe dużo uwa
gi poświęcają  technologii montażu, gdyż i od tego 
czynnika zależy skrócenie czasu prac przygotowaw
czych. 

Poszczególne zespoły płatowca zabudowuje się na 
makiecie, po czym sprawdza się funkcjonalność ich 
mon:tażu i demontażu oraz, czy przy tych czynnoś
ciach nie będą zawadzały nietrafne rozmieszczenie 
instalacji np. elektrycznej, hydraulicznej, tlenowej, 
elementy układu sterowania itp. 

W dyskusj i nad funkcjonalnością makiety i roz
mieszczeniem wewnętrznych instalacji biorą udział 
projektanci, _ konstruktorzy, technolodzy wydziałów 
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produkcyjnych i delegaci reprezentujący piony han
dlowy i posprzedażnego serwisu technicznego. 

Wymienione osoby mają prawo i obowiązek żądać 
przeprowadzenia poprawek i zmian w konstrukcj i ,  
gdy stwierdzą lub tylko odniosą uzasadnione wraże
nie, iż w czasie montażu, demontażu, eksploatacjl czy 
obsługi posprzedażnej mogą wyłonić się trudności wy
nikające z niefunkcjonalnego rozwiązania układu ele
mentów lub zespołów. 

Po załatwieniu tych wewnętrznych reklamacji i 
wniosków, zgłaszanych przez przedstawicieli poszcze
gólnych pionów, istnieje zwyczaj zapraszania poten
cjalnych nabywców (przewożników lotniczych, a przy 
lekkich samolotach dyspozycyjnych, turystycznych 
itp. - dealerów), dla ostatecznego ustalenia układu 
kompozycyjnego samolotu. 

Z doświadczeń McDonnell Douglasa wynika, że czę
stokroć konieczne są daleko posunięte modyfikacje. 
Trzy, a nawet czterokrotne zmiany układu konstruk
cji instalacj i nie należą do rzadkości, zanim i produ
cent i nabywca uzgodnią optymalny układ. 

W celu uniknięcia konieczności likwidowania uste
rek, które ujawnią się dopiero w czasie seryjnej pro
dukcj i elementów oraz wykorzystania najbardziej no
woczesnej technolog,ii. ich obróbki i nowych materia
łów, każdy element konstrukcyjny płatowca jest u
przednio wytwarzany j ako wzorcowy w skali 1 : 1  lub 
w pomniejszeniu. Tak np. McDonnell Douglas przed 
przystąpieniem do seryjnej produkcji trudniejszych 
elementów (frezowanie odkuwek o skomplikowanym 
kształcie) sprawdza prawidłowość perforacji taśm dla 
obrabiarek sterowanych numerycznie przez wyko,na
nie próbnego elementu z aluminium. W ten sposób 
unika się przerw w produkcji seryjnej, które mogły
by wystąpić, gdyby nie sprawdzono uprzednio zgod
ności wykonania elementu z założeniami konstruk
cyjnymi i technologicznymi. 

Poważną oszczędność czasu przynosi przeprowadze
nie prac przygotowawczych do produkcj i seryjnej na 
metalowej makiecie będącej repliką proj ektu przy
szłego samolotu. Na tej makiecie jeszcze przed roz
poczęciem montażu pierwszego samolotu ustala się 
i zestawia wewnętrzne wyposażenie kadł�ba i płatów. 
Po przekazaniu samolotu do produkcji  seryjnej ta 
makieta używana jest dla prezentowania klientom 
różnych opcyjnych rozwiązań wnęt-rz i układów wy
posażenia, dzięki czemu unika się dokonywania tych 
czynności na egzemplarzach znajdujących się na linii 
l:lontażowei, co również hamowałoby tempo pracy. 

Boeing 727 - amerykański konkurent Tridenta 
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Przyspieszenie prób w locie 

Wpływ czynnika czasu na opłacalność produkcj i 
szczególnie wyraziście występuje na nast.;pnym eta
pie prac przygotowawczych - w okresie przeprowa
dzania prób w locie. Okres ten można określić jako 
„martwy sezon" produkcji. Wówczas bowiem jedynie 
sprawdza się, czy płatowiec, silnik i zespół płatowiec
-silnik odpowiadają założeniom konstrukcyjnym. Wię
cej nawet: etap badań prototypów w locie j est „sezo
nem podwójnie martwym": po pierwsze upływa czas 
kale:1darzowy, po drugie zaś stale rozwijający się w 
trakcie tych prac rostęp techniczny powoduje obni
żen ie wartości dotychczasowych osiągnięć, które pro
du�ent uzyskał na pierwszym etapie prac przygoto
W? wczych (studiów, projektowania, prac konstruk
cyjnych itp.). 

� ;1crócenie kalendarzowego terminu p�·ób w locie 
mu, na osiągnąć przez wprowadzenie zmian w meto
:izie budowy prototypów, udoskonalenie techniki i 
technologii badań i wreszcie przez zintensyfikowanie 
samego procesu prób w locie. 

Dobrze pojęty przez producentów doniosły wpływ 
czynnika czasu na sukces wytwórczy i handlowy 
przedsiębiorstwa doprowadził do ustalenia odmien
nych niż j eszcze przed k ilkunastu laty metod budo
wy prototypów oraz prowadzenia prób w locie, co w 
rezultacie umożliwiło skrócenie okresu między zakoń
czeniem prac przygotowawczych a rozpoczc;ciem pro
dukcj i seryjnej .  

a. Metoda tradycyjna. Metoda t a  pole�a na możli
wie szybkim zbudowaniu jednego lub kilku proto
typów, przy czym stosuje się uproszczoną warszta
tową organizację wytwarzania, a ich wykonanie zleca 
się specjalnej grupie najbardziej wykwalifikowanych 
pracowników zatrudnionych w wydzielonych komór
kach organizacyjnych. 

Po zakończeniu pełnego cyklu badań w locie opra
cowuje się analizę otrzymanych wyników i dopiero 
wtenczas, w przypadku uzyskania pozytywnej odpo
wiedzi, wprowadza się samolot do produkcji seryjnej .  

Metoda ta, charakteryzująca się ściśle określoną 
kolej nością poszczególnych etapów pracy i dokładno
ścią badań umożliwia uniknięcie ryzyka wykrycia 
wad ukrytych, a nawet usterek w trakeie eksploa
tacj i sprzętu, gdyż na etapie prób sprawdza się pra
widłowość wszystkich założeń konstrukcyjnych i do
konuje się koniecznych modyfikacj i, które następnie 
zostaną zastosowane w produkcji seryjnej. 

Jednak w miarę wzrostu wpływu czynnika czasu 
na opłacalność produkcj i tę metodę stosuje się rza-
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dziej (j est ona wyjątkowo czaso- i pracochłonna), 
prawie wyłącznie przy pracach nad nowatorskimi 
rozwiązaniami, prezentuj ącymi często nowy, rewolu
cyjny etap w rozwoju przemysłu lotniczego, przy 
wojskowych i cywilnych samolotach eksperymental
nych , k iedy chodzi o sprawdzenie w praktyce nowych 
koncepcj i lub rozwiązań konstrukcyjnych (np. w przy
padku samolotów pionowego startu i lądowania, sa
molotów bojowych o zmiennej geometrii płatów itp.). 

b. Metoda tradycyjna z przyspieszonym momentem 
decyzji. W odróżnieniu od popr,zedniej metody, pod
jęcie decyzj i w sprawie uruchomienia produkcj i se
ryjnej następuje nie po zakończen-iu pełnego cyklu 
badań w locie, ale po wylataniu przez ustaloną licz
bę prototypów (przeważnie przez dwa), zbudowanych 
przez wyspecjalizowanych fachowców i przy uprosz
czonej organitzacj i produkcj i w odrębnych wydziałach 
prototypowych pewnej z góry określonej l iczby go
dzin (przeważnie 100 godzin). 

Ta metoda umożliw,ia drastyczne skrócenie czasu 
kon'iecznego między zakończeniem budowy prototy
pów a przystąpieniem do produkcj,i seryj nej . 

Na etapie  prób w locie przy stosowaniu tej metody 
zwraca się szczególną uwagę na zbadanie prawidło
wości konstrukcji ,  aerodynamikę i funkcjonalność ba
danego prototypu, pozostałe zaś problemy są dopra
cowywane w trakcie dalszych prób prowadzonych już 
po rozpoczęciu produkcji .  

c. Metoda prowadzenia prób w locie na samolotach 
przedseryjnych. Do prób w locie w celu zaoszczędze
nia czasu przeznacza się prototypy zbudowane (i to 
jest zasadnicza różnica w stosunku do poprzednio 
opisanych procesów) na linii przewidzianej do wy
korzystania w późniejszej produkcj i seryjnej. Dla
tego też w nomenklaturze technicznej przeważnie u
żywa się określenia „samoloty przedseryjne", a nie 
„prototypy", gdyż niejako reprezentują one pierwszy 
etap produkcj i seryjnej .  

Metoda t a  daje duży zysk w czasie : równocześnie 
bowiem prowadzi się próby w locie i kończy organi
zację (technolog,ia produkcj.i, oprzy,rządowanie, har
monogramy itp.) seryjnej budowy samolotów. 

Cor,az częściej stosuje się tę metodę przy próbach 
w locie samolotów zasadnie-za konwencjonalnych, do 
konstrukcj i których wpro-wadza się pewne udoskona
lenia. z małych firm, przodujących jednak w dzie-

dzinie organizacj i produkcji i zarządzania, metodę tę 
stosuje francuski producent lekk!ich samolotów klasy 
turystycznej - Robin i uzyskuje doskonałe wyniki 
techniczne i ekonomiczne. Jest to przedsiębiorstwo, 
które potrafiło do minimum skrócić okres prac przy
gotowawczych. 

d. Metoda prowadzenia prób w locie · na samolotach 
seryjnych. Ta metoda streszcza się do wykorzystania 
przy próbach w locie kilku pierwszych samolotów, 
które zeszły z taśmy przygotowanej do produkcji 
seryjnej. Jest ona szer-oko stosowana przez amery
kańskich producentów przy budowie rozwojowych od
mian istniejących konwencjonalnych samolotów od
rzutowych. (Robin również kolejne odmiany swych 
samolotów przeznaczonych do prób w locie wytwarza 
od razu jako seryjne). 

Okres prób w locie samolotów pasażerskich na tej 
zasadzie przeważnrie nie przekracza 1 1  miesięcy. 

Intensyfikacja przebiegu prób w locie. Intensyfika
cja procesu prób w locie i uzyskanie maksimum in
formacj i z każdej godziny lotu jest również jednym 
z czynników, które wpływają na przyspieszenie prac 
przygotowawczych i wcześniejsze przystąpienie do 
produkcj i seryjnej .  Intensyfikacja tej działalności w 
dużej mierze zależy od organizacj i przebiegu prób, 
liczby samolotów użytych do badań oraz ich efek
tywnego wykorzystania. W przypadku np. samolotu 
Caravelle próby prowadzono tylko na dwu samolo-_ 
tach i pomimo dużej stosunkowo liczby wylatanych 
godzin w miesiącu, badania przeciągnęły się na 4 la
ta. Obecnie praktyka wykazała, że optymalna liczba 
samolotów dla prób w locie powinna wynosić 4-5 
sztuk. 

Duże znaczenie dla intensyflikacj i procesu prób w 
locie ma właściwe uzbrojenie badanego samolotu w 
bogatą i zróżnicowaną pokładową aparaturę pomia
rową, rejestrującą i opracowującą samodzielnie o
trzymane wyniki. 

Przedsiębiorstwa amerykańskie wykorzystują do 
tego celu wszystkie najbardziej nowoczesne osiągnię
c ia  techniki pomiarowej i obliczeniowej. McDonnell 
Douglas zapłacił za komplet takliej aparatury 5 mln 
dol. ,  co mu się jednak, jak to oświadczył rzecznik 
firmy, opłaciło dzięki skróceniu czasu prób w locie 
w stosunku do harmonogramu o 2,5 miesiąca. 

Należy jeszcze podkreślić fakt wykorzystania przez 
duże wytwórnie w maksymalnym stopniu badań la
boratoryjnych poprzedzających próby w locie i kon-

Amerykański samolot pasażerski convair cv 880 M, który przegra! walkę konkurencyjną z samolotami Boeing 707 i Doug
las DC-8 

8 TLiA 1974 nr 9 



WPŁYW CZYNNIKA CZASU . . .  

Program I wykonywanie prób w Jocie samololów ll-727 I Tr;dent 

Typ samolotu Liczba wylatanych 
godzin na 1 samolot Liczba samolotów Liczba s,,moloto- wylatanych godzin Czasokres prób ---

1 
---- I Miesięczna liczba -

i
- - --

miesięcy na samolot ogółem miesiQcy 

noeing 727 
Trident 

1 100 

1800 

4 
5 I ��.5 -1 --3

-2� --1 2� - - --- -�-- - -'-- -------'-- --

tynuowane w trakcie ich prowadzenia. Np. producenci 
amerykańscy poświęcają na prace laboratoryjne do 
75% czasu przeznaczonego na próby. Niektóre próby 
poprzedza się badaniami na symulatorze lotu - zbu
dowanym dla danego typu samolotu. 

Intensywna działalność przedsiębiorstw amerykań
sk!ich zmierzająca do skrócenia etapu prac przygo
towawczych j est jednym z tych czynników, które 
znacznie ułatwiają Amerykanom odnoszenie zwycię
stwa w walce konkurencyjnej z europejskimi współ
zawodnikami. 

Jako przykład może służyć analiza czasu przebiegu 
prób w locie samolotów Boeing B-727 i brytyjskiego 
Hawker Siddeley Trident, będących przedstawiciela
mi tej samej klasy samolotów, które prawie j ed
nocześnie rozpoczęły próby w locie. 

Analiza wyraźnie wykazuje, że Boeing przy mniej 
szej Liczbie godzin nalotu na 1 samolot ( 1 100 i 1 800 
godzin), lecz większej Mczbie godzin wylatanych 
miesięcznie przez 1 samolot (35 i 23) uzyskał o pół
tora roku wcześniej świadectwo zdatności do lotów 
niż jego angielski konkurent. 

Metody produkcji 

Dobrze rozumiany czynnik czasu, jego skrócenie, 
zmusza producentów samolotów, którzy chcą wyko
rzystać handicap wcześniejszego rzucenia wyrobów na 
rynek, do stałego poszukiwania nowych rozwiązań 
technologii montażu, umożliwiających przyspieszenie 
tego procesu. Charakterystycznym przykładem jest 
nowa metoda montażu seryjnych samolotów zaini
cjowana przez koncern McDonnell Douglas przy rea
lizacj i programu samolotu DC-10.  

Amerykańsk,i koncern był pierwszym producentem 
w świecie, który zastosował modułową metodę mon
tażu. Metoda ta polega na odrębnym montażu wy
posażenia wewnętrznego (instalacja elektryczna, hy
drauliczna, maty izolacyj ne, płyty obudowy, wystrój 
dekoracyjny kabiny pasażerskiej , inne elementy sa
molotu) w każdej z czterech części samolotu, które 
następnie łączy się ze sobą. Poprzednio instalowanie 
wymienionych elementów wykonywano dopiero po 
zespoleniu wszystkich osobno budowanych części pła
towca. 

Zdaniem rzeczników koncernu metoda modułowa 
umożNwia znacme skrócenie montażu końcowego. 

Rozwój tempa produkcji 

Z punktu widzenia handlowego rzeczą niezmiernej 
wagi j est doprowadzenJe w jak najkrótszym c,zasie 
tempa produkcj,i seryjnej do przewidzianej w planie 
realizacji programu. Praktyka bowiem w_ykazuje, że 
szczytowy popyt na nowy typ samolotu przypada 
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wkrótce po rzuceniu pierwszej partii towaru na ry
nek, dlatego jasne j est, że im większe j est tempo pro
dukcj i początkowej, tym wytwórca ma więcej szans 
na umocnienie swej pozycj i na rynku, a następnie, 
dokonując udoskonaleń i przeprowadzając, czasem 
daleko posunięte modyfikacje, będzie zwiększał uzys
kany sukces (np. DC- 10 i modyfikacja DC- 10-20, 30 
i 40; Boeing 747 i 747 SP itp.). 

Producent, gdy przystępuje do planowania opty
malnego tempa opiera się o k,ilka parametrów, jak 
popyt rynkowy na dany typ samolotu, wyniki akcj i 
marketrngowej, która przyniosła mu w rezultacie 
zamówienia potwierdzone i opcyjne, wreszcie o włas
ne zasoby finansowe, przewiidywane kredyty i środk,i 
produkcji. 

Nowe inwestycje 

Na etapie wstępnego planowania realizacj i projek
tu przyszłego samolotu przedsiębiorstwo przeprowa
dza szczegółową analizę mocy produkcyjnych znaj
dujących się w j ego dyspozycj i oraz stopnia ich ob
ciążenia rea1izacją innych programów produkcyjnych. 
W wyniku takiej analizy wyłania się kwestia czy dla 
realizacj i nowego programu wystarczą posiadane 
moce, czy też w przewidywaniu poważnych korzyści 
opłaci się zainwestować w budowę fabryk, j eżeli po
siadana baza wytwórcza nie zapewnia wykonania 
planowanych zadań. 

Z tego powodu np. McDonnell Douglas planując 
realizację programu samolotu DC- 10 wydatkował na 
inwestycje  stałe (jedynie w zakładach Long Beach) 
54 mln dolarów. Podobnie i Boeing, który z uwagi 
na wielkie wymiary samolotu Jumbo Jet B-747 (brak 
odpowiednich hal dla montażu) i prawie całkowite 
obciążenie posiadanej bazy produkcyjnej - powziął 
w połowie 1 966 roku decyzję budowy nowego za
kładu. W rok p6żniej nowa inwestycja została za
kończona i firma natychmiast przystąpiła do budowy 
makiety roboczej samolotu, na której .,,wypróbowano 
montaż wszystkich elementów instalacj i (o tej :ne
todzie już była mowa). 30 września 1968 roku nowe 
zakłady opuścił pierwszy samolot Jumbo Jet. 

Francuska firma Dassault-Breguet do produk
cji kolejnych odmian samolotów dyspozycyjnych Fal
con (Fakon 10, 25, 30 i projektowany Falco.n 50) 
oraz samolotu średniego zasięgu Mercure, następcy 
popularnej Caravelle, wybudowała cztery wytwórnie. 
Podobne przykłady można mnożyć. W tym przypad
ku mamy do czynienia z nowym czynnikiem: tem
pem inwestycji, od którego również w poważnej mie
rze zależy przyspieszenie real.izacj i produkcj i seryjnej, 
a zatem i wcześniejsze wejści,e nowego produktu na 
rynek zbytu. 

Dokończenie na str. 16  
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Mgr inż. JAN STASZEK 

P rzedmiotem anaLizu 1est WPll/W 

N iektóre problemy układu kaczki 

przedniego uste rzenia kaczki n a  aero
dynamlke slazudła, zaoaclnienie statecz
ności podłużnej I bocznej, wpłuw pod
muchów na wiei.kość ouciażeń oraz nie-
1aó re,  prakt11cznie zaobserwowane zja
wiska zwiqzane ze statecznoścta duna
mlcznq samo!otu o t11m układzie. 

Część 1 

Oznaczenia 

S8 powier·zchnia skrzydła 
Su - powierzchnia usterzenia 
Su 

a =  - - stx>sunek powierzchni usterzenia do powierzch
Ss 

ni  skrzydła 
Cs -- średnia cięciwa skrzydła 
cu - średnia Dięciwa usterzenia 
� - kąt  natarcia skrzydła 
fi � kąt zaklinowania usterzenia względem sluzy

dła 
Cmos współcz: nik momentu skrzydła przy Cz = O 

Czs wspórczynnik sity nośnej skrzydła 
Cxs współczynnik oporu skrzydła 

Cmou - współczynnik momentu usterzenia przy Cz = O 
Czu - współczynnik siły nośnej usterzenia 
Cxu - współczynnik oporu usterzenia 

! - odległość środka wyporu układu kaczki od 
środka aerodynamicznego skrzydła 

L - odległość środka aerodynamicznego usterzenia 
od śrcdka aerodynamicznego skrzydła 

b - rozpiętość 
). -- wydłużenie 
a - ciśnienie dynamiczne 
, - kąt odchylenia strug za płatem 
e - odległość za krawędzią spływu, gdzie wir pod

kowias.ty j est w pełni uformowany. 

W ostatnich latach wzrosło bardzo zainteresowanie 
układem kaczki, ze względu na niektóre ,korzystne 
jego właściwości. Historycznie rzecz biorąc, należy 
stwierdzić, że samolot braci Wright, na którym do
konano pierwszego udanego wzlotu, był właśnie dwu
płatową kaczką. Układ ten został jednak potem z róż
nych względów wyparty przez układ konwencjonal
ny. Można oceniać, że głównym powodem była naj
pierw trudność realizacji tego układu przy jednosil
nikowym i jednośmigłowym napędzie ówczesnych 
samolotów, a następnie potrzeby wojenne. Te ostat
nie skłaniały bowiem do budowy samolotów jak naj 
zwrotniejszych i zdolnych do wielu ewolucji, a' w 
tym także do lotu plecowego, do którego układ 
kaczki wybitnie nie nadaje się. Bogate doświadczenia 
z tego okresu ukierunkowały również i powojenny 
rozwój lotnictwa. 

W związku z tym nie rozeznano pewnych osobli
wych własności tego układu, odróżniających go znacz
nie od układu konwencjonalnego i nie wykonano tak 
szczegółowych badań aerodynamicznych, jak to zro
biono w przypadku zwykłego układu, z usterzeniem 
wysokości umieszczonym za skrzydłem głównym. Ce
lem tego opracowania jest więc zwrócenie uwagi za
równo na wiele zalet układu kaczki, jak i na trud
ności, na jakie natrafi konstruk,tor przy jego reali
zacji. Ze względu na interesujący nas zakres pręd
kości, nie będziemy omawiali obszaru objętego wpły-

10 

Uwagi i &postrzeżenia ograniczajq się 
do omówienia niektór11ch szcze11ó!nuch 
własności układu Kaczki latającej z nie
wte!ktmt prędkościami (Ma < 0,5). 

wem ściśliwości powietrza, a więc liczb Macha od 0,5 
·wzwyż, ograniczając się do prędkości niewielkich. Wie
le zjawisk zostanie omówionych jedynie jakościowo 
ze względu na brak danych. 

W minionym czasie powstała pewna liczba kon
strukcji typu kaczka, jednak informacje odnośnie 
ich własności i osiągów są raczej fragmentaryczne i 
nie dają poglądu na całość problemu. Poza pionierski
mi konstrukcjami pierwszego dziesięciolecia dwudzie
stego wieku, o których niewiele wiadomo, pojawiły 
się m.in. następujące konstrukcje :  belgijska kaczka
-myśliwiec z pierwszej wojny światowej, Focke F19a 
Ente, SS-Stefanutti, P-56 Ascender, radziecka kon
s,trukcja Mikojana i Guriewicza, japońska Shinden, 
angielska Miles i polski szybowiec IS-5 konstrukcji 
inż. T. Kostii i inż. I. Kaniewskiej , zaś ostatnio an
gielska LDA konstrukcji D. Lockspeisera oraz ama
torska . Vari-Viggen. Publikowane wiadomości o 
wszystkich tych konstrukcjach są raczej bardzo skąpe 
z wyjątkiem F19a Ente. 

Niezależnie od wymienionych konstrukcji ,  w ostat
nich latach pojawia się coraz więcej samolotów nad
dźwiękowych o układzie typu kaczki, częściowo dla 
polepszenia ich własności przy małych prędkościach 
lotu (Milan, Tu-144), lecz głównie w celu zmiany po
łożenia środka parcia przy przejściu do lotu nad
dźwiękowego (XB-70 Valkyrie, SAAB-37 Viggen, 
XFW-12a). 

Obecnie, gdy układ konwencjonalny został, prak
tycznie biorąc, wyeksploatowany do maksimum, wy
daje się celowe zbadanie możliwości układu kaczki. 
Układ ten ma tę podstawową zaletę, że usterzenie 
poziome tego układu bierze udział w unoszeniu cię
żaru, podczas gdy w układzie zwykłym służy ono w 
zasadzie do ustatecznienia samolotu oraz do sterowa
nia nim. Przy zwiększaniu się kąta natarcia siła nośna 

Uktad konwenc1ona!n11 Uk/,w �:1uA1 

/o poziomtJ 

lot wznosząclj, start i lądowanie 

1. Korzyści ·zastosowania układu kaczki 

r 
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NlEKTÓRE PROBLEMY . . .  

usterzenia układu kaczki wzrasta i sumuje się z siłą 
nośną skrzydła głównego, podczas gdy przy układzie 
zwykle stosowanym dla górnopłatów siła na usterzeniu 
poziomym ma przy większych kątach natarcia kie
runek ujemny (ku dołowi) i odejmuje się od siły 
nośnej wy,twarzanej przez skrzydło właściwe (dla 
dolnopłatów bywa dodatni). W układzie kaczki daje 
to w rezultacie około 20% zysku w wielkości siły noś
nej, jak to pokazano na rys. 1, przy wzroście oporu 
indukowanego usterzenia wysokości. Układ ka-::llki 
oferuje więc konstruktorowi, w pewnym sensie bez
płatnie i prawie bez wzrostu ciężaru, dodatkową po
wierzchnię nośną, zmniejszającą obciążenie jednost
kowe, skracającą długość startu i lądowania oraz u
możliwiającą uzyskiwanie większych prędkości WZi'IO

szenia. 

Wpływ odchylenia strug za usterzeniem na skrzydło 
w układzie kaczki 

W normalnym, konwencjonalnym układzie całe 
usterzenie znajduje się w środkowej części obszaru 
strug odchylonych przez skrzydło, co wymaga jedynie 
uwzględnienia średniego kąta odchylenia tych s•trug 
wzdłuż rozpiętości usterzenia. Wobec tego, że roz
piętość skrzydła jest około trzykrotnie większa od 
rozpiętości usterzenia poziomego przyjmuje się, że kąt 
odchylenia strug jest stały wzdłuż całej rozpiętości 
usterzenia i jest równy kątowi odchylenia w płasz
czyźnie symetrii samolotu. 

W układzie kaczki sytuacja jest znacznie bardziej 
skomplikowana, ponieważ strugi spływające z przed
niego usterzenia zniekształcają w znacznie większym 

"-, 
"- �i'-t. •_o_,3_1_s ___ _9� ' ,

cY 
r ,  - - 1� u2s 

I ·  1,5 

z. Proces tworzenia się wiru podkowiastego wg R. R. Cle
mentsa i D. J. Maulla [12] 

śtopniu opływ na skrzydle. Warstwa wirowa 0dry
wająca się od krawędzi spływu usterzenia w bliskości 
skrzydła dopiero w początkowej fazie zwijania się 
i wir podkowiasty nie jest jeszcze całkowicie ukształ
towany. Utrudnia to wyznaczenie pola prędkości tuż 
przed skrzydłem, ch,oć z drugiej strony s twarza wa
runki, w których w miarę zbliżania us•terzenia do 
skrzydła, zmniejszają się gradienty prędkości, w po
równaniu z przypadkiem warstwy wirowej w pełni 
zwiniętej. Wobec tego, że zjawisko jest zależne od 
czasu, wielkości i rozkładu cyrkulacji, a więc i od 
współczynnika siły nośnej C, związanego z kątem 
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natarcia, oraz od kształtu obrysu płata i j ego wy
dłużenia, zagadnienie obliczenia kątów odchylenia 
strug na skrzydle w układzie kaczki jest bardzo zło
żone i przedstawia znaczne trudności rachunkowe. 
Jest ono bardzo pracochłonne, nawet z _ pomocą ma
szyn ma-tematycznych, chociaż przy użyciu numerycz- . 
nych metod iteracyjnych uzyskuje się dość dobrą 
zgodność z wynikami dmuchań tunelowych [9] . 

Przyczyną odchylenia strug jest warstwa tworząca 
się na powierzchni nieciągłości przepływu rozpoczy
nającej się na krawędzi spływu płata o skończonym 
wydłużeniu. Różnice ciśnień na dolnej powierzchni 
skrzydła (nadciśnienie) i górnej (podciśnienie) są przy
czyną przepływu powietrza na końcach płata z jego 
dolnej powierzchni na grzbietową. Przepływ ten po
woduje, że strugi spływające z grzbietowej części 
płata nie są równoległe do strug omywających dol
ną powierzchnię. Strugi na grzbietowej części skrzyd
ła są  bowiem zwrócone skośnie w kierunku do płasz
czyzny symetrii zbiegając się, zaś strugi na dolnej 
części są skierowane skośnie na zewnątrz, od płasz
czyzny symetrii, rozbiegając się. N a powierzchni ze
tknięcia się tych nierównoległych strug powstają za 
krawędzią spływu zawirowania, ·których energia 
przekształca się ostatecznie w energię wiru podko
wiastego po jego całkowitym zwinięciu się. Strugi 
bezpośrednio stykające się ze sobą na powierzchni 
nieciągłości przepływu tworzą warstwę wirową. 

Napływ powietrza ku środkowi na górnej stronie 
warstwy wirowej oraz odpływ na zewnątrz na dol
nej powoduje w rezultacie wyginanie się jej i od
chylenie strug ku dołowi. 

Proces zwijania się warstwy wirowej i tworzenia 
się wiru podkowiastego jest polfazany na rys. 2 [12]. 
Odległość poszczególnych przekrojów za krawędzią 

c;.1 ��- �- ----1-7-- - r-·-1 
6 1---+--- --t-- - -t-- - -t- ----+-- -.,,.-<C..., 

4 

2 

o 0,2 0,4 0,6 

Profil Clark Y .  _,1 _:_6 
Pia t prostokątny 

0,8 (0 

3. Kąt odchylenia strug , w zależności od c, [Il] (mierzono 
w płaszczyźnie symetrii) 

[ 
1.3 c,, 

/[ 

3,4 [,, 
+ 0,05 

4. Kąt odchylenia strug za skrzydłem , (w płaszczyźnie 
symetrii). Profil USA 45; płat trapezowy o zbieżności 2. 
c, = 1,35; J. = 6 
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ć/1 
14 

Profil USA 45 ; C, • (35 ; � ·6 
Ptat trapezowy, zbieżność 2 

- odchylenie w odległości D,05 b ponad . ,i-, 
ptaszcz1pna zerowa (+D,05) !r'\\ 12 • --• odchylenie w ptaszciyinie zerowej (O.O) ,: \\ 

fa ,,_ -- ... odchyleme w odległości Q025 b pod ptasz- I/ ., , 
cz,pna zerowa (- 0.025) ,, \\ 

B - -- odchylenie w odległości 0,05b pod płosz- l c,\\ o 
czyzną zerową /- 0,05) • 1· ·"�\�<::' 6 """ _ _, odchyleme w odleqlosci Q I  b pod ptasz- Jf , � ·", ) 9oJ'·'-- -� 4 czyzna zerowa /-D,f I -..__ 

2 - odchylenie w odieqlości Q/5 b pod płosz- I· 
czyznq zerową (- a 15) , 

o 1------t-'--'-t---'----------+--+---c'f-t---:?"-=cc_� 

-2 
-4 
-6 
- 8  
-IO 
- 12 _ --,.,.

,___
---

- /4 I / ,/ 
- 16 "--:.?-1 _/ 

-18 -- + --

·20 

l----+----+- - ----+---+--t-t- +Q05 

1----4---1----------1---�-+R=+- QO -.; -0,025 1� 
!!f:!�1:Y�.!!!E"!E-- ---,--- -D,05 

-0,{ 
l----+----+-- ó/2 -0.15 

R - rdzeń tworzącego się wiru 

5. Kąt odchylenia strug za płatem , w odległości 1,3 Cśr. 
licząc od środka aerodynamicznego (0,25c) 

spł;ywu została podana w jednostkach czasu bezwy
miarowego. W jednostkach rozpiętości skrzydła od
ległość ta wyraża się wzorem: 

b • ;,, • t 
X = ----

20z 

gdzie t oznacza czas bezwymiarowy. 

(I) 

Na rysunku 3 pokazano wykres zmierzonych doś
wiadczalnie kątów odchylenia strug e w za)eżności 
od współczynnika siły nośnej Cz dla prostokątnego 
płata o profilu Clark Y oraz wydłużeniu 6. Kąt od
chylenia mierzono w płaszczyźnie symetrii [ 1 1 ] .  

Dla porównania na rysunkach 4, 5 i 6 podano 
kąty odchylenia strug e za trapezowym płatem o pro
filu USA 45 i zbieżności 2, w odległości 1,3 oraz 3,4 
średniej cięciwy za osią środków aerodynamicznych. 
Wielkość kątów odchylenia wzdłuż rozpiętości wyzna
czono w odległościach + 0,05b;  O,Ob;  -0,025b;  -0,05b; 
-0,l b  oraz -0,15b od płaszczyzny poziomej zawie
rającej krawędź spływu (rys. 4). Pomiary zostały 
wykonane przy Cz = 1 ,35. 

Wyniki pomiarów wskazują na występowanie du
żych gradientów kątów odchylenia strug e (a więc 
i związanych z nimi prędkości pionowych) w blis
kości rozpiętości skrzydeł, przesuwając się równo
legle od osi podłużnej samolotu ku tyłowi. Gradienty 
te są związane z kształtowaniem się wiru podkowias
tego i zwiększają się w miarę tego jak odległość 
za skrzydłami rośnie. 

12 

Różnice pomiędzy wykTesami na rys. 5 i 6 są  
widoczne i nasuwają wniosek, że  po wykonaniu ob
liczeń, konieczne jest sprawdzenie ich zgodności z wy
nikami dmuchań tunelowych. 

Z załączonych wykresów widać, że ką,t odchylenia 
strug w płaszczyźnie symetrii jest w rzeczywistości 
większy, niż to wynika zarówno z wzoru teoretycz
nego dla eliptycznego rozkładu cyrkulacji : 

2 • Cz 
s = 57,3 -

n • l 
(2) 

jak i z ogólniejszego wzoru przybliżonego podan3go 
przez Ostosławskiego [13) : 

(3) 

gdzie współczynnik x1 uwzględnia zbieżność obrysu 
płata 

współczynnik x2 uwzględnia odległość za krawę
dzią spływu 

współczynnik x3 uwzględnia wysokość w stosun
ku do krawędzi spływu 

Różnice te zmniejszają się w miarę oddalania się od 
badanego płata, co jest logiczne, ponieważ wzory teo
retyczne są ważne dla strug w odległościach dosta
tecznie wielkich za skrzydłem. 

Ogólnie biorąc,przepływ można uważać za zgodny z 
teorią dopiero w odległości od połowy do kilku rozpię
tości za płatem. Dla płata delta o małym wydłużeniu 
warstwa wirowa może być całkowicie zwinięta już w 

E/1 

Profil USA 45, C, ' 1,35 , A ,  6 
Pfat trapezOWIJ , zbu?znosc 2 

..--. odchyleme w odleq/oŚC/ Q05 b ponad 
I 14 płaszczyzną zerową ( •0,05) \ 

t2 • - - +  odchijleme w ptaszczl)inie zerowe1 (0,0) 1t. 
Io ,._ .. ~ odchylenie w odleqlosct 0,025 b pod : .  1\\ -Q05 

plaszczgzną zerową (- 0,025) ! , f,, , '. 'ą;, a - - - odchylenie w odleqlości 0.05 o pod i '  <:�:'j--
p/aszcz1Jznq zerową (-D,05) : 0,';-. '-6 odchylenie w odleqlości O, f b pod -o ',� 

4 pfaszczyzną zerową (- O. I) 
2 -- odchylenie w odleątoso Q 15 b pod 

płaszczyzną zerową (-Q 15) o �
I
��� 

- 2  
- 4  
- 6  
-8 
10 
- 12 i�::/-=:.-

.__ \\ 14 \\ 1· · \  · 16 
\_ \ , ,: 18 
I : -20 

--,--- ------j- : .L 
I : 

• 005 

· -- --ł1· ."" -��25 

1-----,

-
-

-+---Wa-c-sl-!!q_-_-w1_Ct1 __ �, __ '.) -1 ::5 
---- --- ·0 15 

____ __ b�� -- - - - -
R - rdzeń tworzącego się wiru 

6. Kąt odchylenia strug za piatem w odległości 3,4 Cśr. 
licząc od środka aerodynamicznego 

TLlA 1974 nr 9 



• NIEKTÓRE PROBLEMY ... 

bf2 

D 1+---
I 
I 
! 

y 

D y 

·0,f I 
L/ 

I · -· 

b„/2 ,... 
7. Kąt odchylenia strug e i zmniejszenie współczynnika siły 

nośnej skrzydła t1 Czs układu kaczki [5] 

p, 

�-
f-- - - -

-
- - -
--- -

V---

-
--

I 

0•6 '  

--� 
---...._ o 

o Q2 0,4 Q6 • QB 
samo skm;dlo główne 

, , • , skr ZIJdło główne w obecności usterzenia 
( doswiadczalnie) 

-- skrz1Jdlo qlówne w obecności usterzenia 
(obliczeniowo) 

8. Rozkład obciążeń w układzie kaczki (samolot Viggen) 
[9] 

odległości około 0,5b, dla skrzydła prostokątnego o wy
dłużeniu 6 natomiast wir podkowiasty zwija się cał
kowicie w odległości kilka razy większ�j. 

W zależności od rozkładu obciążenia odległość ta 
jest określona wzorem [10] : 

(4) 

gdzie K oznacza współczynnik zależny od charakteru 
rozkładu cyrkulacji. 

Dla eliptycznego rozkładu cyrkulacji współczynnik 
K jest równy 0,28. 

W konkretnym przypadku, dla C, = 1 ,0 oraz wydłu
żenia " = 6 i eliptycznym rozkładzie cyrkulacji otrzy
mujemy : 

6 e = 0 28 · - · b = I 68 b ·  
' 1 ,0 ' ' 

Odległość ta znacznie przekracza wymiary wystę
pujące praktycznie w konstrukcji samolotów i wobec 
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tego można ogólnie przyjąć, że w obszarze bezpośred
nio bliskim skrzydła układu kaczki oraz usterzenia 
układu konwencjonalnego wir podkowiasty jest jeszcze 
w fazie tworzenia się. 

Aby przeciwdziałać ujemnym następstwom znie
kształcenia opływu skrzydła kaczki i uzyskać pra·.vid
łowy rozkład cyrkulacji wzdłuż rozpiętości przy okreś
lonym kącie natarcia, skrzydło - musi być znacznie, 
ogólnie biorąc, nieliniowo skręcone. Kąt natarcia, dla 
którego należy dobrać odpowiednie zwichrzenie 
skrzy,dła, zależy od stanu lotu, na którym nam najbar
dziej zależy. Dla samolotu krótkiego startu i lądowania 
będzie to kąt przy Ozma. , dla szybowca - kąt leżący ( O! )  . ( Oz ) 
pomiędzy - 1 - zaś dla samolotu 

O! max Cx ma� ' 
transportowo-komunikacyjnego kąt bliski C, przy 
prędkości przelotowej. 

W każdym jednak razie opływ na skrzydle będzie 
różny od optymalnego przy wszystkich innych kątach 
natarcia z wyjątkiem kąta określonego uprzednio, dla 
którego zwichrzenie płata zostało specjalnie dobrane. 
Wobec tego, że to „popsucie" cyrkulacji na skrzydle 
ma wpływ na wielkość oporu indukowanego i jego 
zależność od wielkości współczynnika siły nośnej, 
nasuwa się wniosek, że zwichrzenie skrzydła należy 
obliczyć raczej dla lotu przy większych współczyn
nikach C,. 

Wpływ odchylenia strug jest znaczny i nie można 
go w żadnym przypadku zaniedbywać. Przy konkret
nym obliczeniu samolotu komunikacyjnego H. Wocke 
[5] podaje, że przy C,u = 1 ,0 całkowite zmniejszenie 
współczynnika siły nośnej skrzydła wynosi :  LlC, śr. = 
= -0,059, zaś maksymalne lokalne, w płaszczyźnie 
symetrii LlC,, max = 0,17 przy kącie odchylenia strug 
wynoszącym s = 5,2° . Przykład zmian C, i s wzdłuż 
rozpiętości skrzydła dla podanego przypadku pokaza
no na rysunku 7 [�. 

Zmiany C, i s wywołane wpływem usterzenia można 
dość dokładnie obliczyć. Liczbowa metoda podana 
przez M. T. Landahla i V. G. Starka [9] daje bardzo 
dobre przybliżenie w porównaniu z rzeczywistym 
rozkładem zmiąn z wyjątkiem samych końców skrzy
deł, gdzie jeszcze nie sformowany wir brzegowy nie 
pozwala na dokładniejsze określenie odchyleń [9]. 
Na rysunku 8 podano wykresy rozkładu obciążeń 
skrzydła del<ta z uwzględnieniem wpływu strug spły
wających z usterzenia przedniego o podobnym obry
sie [9]. Z wykresu wynika, że negatywny wpływ u
sterzenia jest stosunkowo bardzo duży i że metoda 
obliczeniowa rozkładu siły nośnej na skrzydle głów
nym daje dobrą dokładność w stosunku do wyni
ków pomiarów doświadczalnych, oczyWliście z wyjąt
kiem bliskości końców skrzydeł, o czym powiedziano 
uprzednio. Wpływ odchylenia strug rozprzestrzenia 
się w zasadzie na całej rozpiętości skrzydła, z tym że 
najwięcej zaznacza się w strefie bezpośredniego od
działywania usterzenia i w obszarze tworzącego się 

s. 

� � 

s, 

9. 

13 
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wiru podkowiastego. Jak widać na rys. 5 i 6, w re
jonie tworzenia się wiru występują największe gra
dienty kątów odchylenia strug i prędkości pionowej, 
połączone ze zmianą ich kierunku. Oczywiście prawid 
łowe, prawie skokowe ukształtowanie skręcenia 
skrzydła na tym odcinku będzie nastręczało najwięk
sże trudności. 

Wędrówka środka wyporu układu kaczki 

Dla wstępnego zorientowania się w przemieszcze
niach środka wyporu układu kaczki rozpatrzono u
proszczony schemat pokazany na rys. 9 .  W rozważa
niach nie uwzględnliono zniekształcenia opływu skrzy
dła wskutek odchylenia strug. Przypadek og6lny 
obejmujący różne położenia skrzydła i usterzenia w 
stosunku do środka cię�kości oraz uwzględniający 
wpływ odchylenia strug za usterzeniem powinien być 
bardziej szczegółowo przeanalizowany w innym opra
cowaniu. 

Równanie równowagi dla przypadku określonego 
schematem uwidocznionym na rys. 9 jest następu
jące:  

O mos · Os • Ss • q + Omou • Ou • U •  Ss • q + 

+ OzuL - l • u • Ss • q - Gu • l • S, • q = O (5) 

skąd otrzymuje się dla położenia środka wyporu za
leżność: 

Omos • o, + Omou • Ou • U +  Ozu • L • U 
l = -=�-=-�--------

Ozs + Ozu • U 
(6) 

W punkcie określonym przez tę zależność powi 
nien znajdować się środek ciężkości samolotu. 

Dla zachowania stateczności musi być spełniony do
datkowo warunek : 

dM - < O 
da 

(7) 

skąd, po zróżniczkowaniu równania (5) otrzymuje się 
zależność : 

oOzu -- · u  
l > L - ___ oa 

___ _ 
oOzs oOzu 
- + -- • ()"  
oa oa 

(7a) 

Równowagę obojętną otrzymujemy przy skrajnym 
tylnym położeniu środka ciężkości (wyporu) okreś
lonym zależnością: 

Dla uzyskania jak 

ciężkości ku tyłowi 

największego 
oOzu 

-- - u  
oa 

( 7b) 

przesunięcia śr::>dka 

powinno być moż-

liwe małe, zaś oOzs 
oa 

mo�liwe duże. Sugeruje to 

zastosowanie usterzenia poziomego o małym wy!1łu-
żeniu i obrysie delta oraz stosunkowo niewielkiej 
powierzchni uwarunkowanej jedynie wymaganiami 

14 

stateczności podłużnej. Ponieważ jednak kąt odchy
lenia strug e jest tym mniejszy, im większe jest wy
dłużenie usterzenia Au (zależność 3) więc i znie
kształcenie opływu na skrzydle będzie mniejsze. Ta 
druga okoliczność ma większe znaczenie dla ukła
du kaczki i przy niewielkich prędkościach należy 
raczej stosować duże wydłużenia usterzenia. 

oOzs Uzyskanie dużej wartości 
oa 

nie jest sprawą 

łatwą, ponieważ rzeczywisty przyrost kąta natarcia, 
a więc i związany z tym przyrost współczynnika siły 
nośnej części skrzydła leżącej w odchylonym stru
mieniu spływającym z us•terzenia strug jest mniej 
szy niż dla pozostałych części samolotu. 

Jeśli rzeczywisty kąt natarcia części skrzydła omy
wanej opływem zakłóconym oznaczyć przez a, to 
otrzymuje się następujące zależności : 

(8) 

(9) 

a więc i przyrost LIC,s będzie odpowiadał przyrosto
wi kąta natarcia tylko o kąt LJ,a - Lle, a nie o kąt ,fa, 
j ak dla części skrzydła leżącej w opływie nie zakłóco
nym. 

Kąt natarcia skrzydła w części zakłóconej ujem
nym odchyleniem strug z przedniego usterzenia wyso
kości zmienia się w zależności od C,u usterzenia. 
Z wykresu na rys. 3 można odczytać, że przy wy
dłużeniu }. = 6 :  

� = 5° 
a stąd L1e = 5 • L1Ozu 

L1Oz 
( 10) 

W Jirzypadku gdy wydłużenie usterzenia niewiele 
różni się od wydłużenia skrzydła można przyjąć, 
że : 

100 

80 

60 

I 

I 
I 
I 
I 

',�- -�--- ---
40 - -

20 

---- - --
_ _ _ __ _ _ _ _  J 

O 2 4 6 8 IO 12 14 16 18 20 a ["} 
Wptyw i�, na wartosc I ( w % wie/kose i Cs ) 

f.; '  5 ° 6 , 0,2 
dC 

- ___!J = 005 da 
dC,5 - - da = 0,06 dC _:_!!. = 005 da 

10. Odległość środka wyporu układu od środka aerodyna
micznego w zależności od kąta natarcia skrzydła 
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1 1 . Położenie środka wyporu ! w zależności od kąta na
tarcia skrzydła a przy różnych wielkościach usterzenia o; 
I mierzone w 0/, cięciwy C8 od środka aerodynamicznego 
skrzydła. Kąt zaklinowania statecznika p = 5° 

a stąd:  

aCzu 
= 

aCzs 
= 0,075 

aa aa 

Lla1 = Lla - 5 • 0,075 Lla = 0,625 Lla ( 1 1 )  

a więc przyrost wspólczynnika siły nośnej wywołany 
zmianą kąta natarcia wyniesie na części skrzydła 
będącej w strumien'iu zakłóconym spływem strug za 
usterzeniem: 

(12) 

Będzie on więc stanowił tylko 62,5% przyrostu, 

Dla zilustrowania wpływu przyrostów współczyn
ników siły nośnej usterzenia i skrzydła na prze
mieszczenie środka wyporu dokonano obliczeń war
tości i w zależności od kąta natarcia skrzydła u, przy 
współczynniku wielkości usterzenia a = 0,2 oraz ką
cie zaklinowania fJ = 5° . 

Obliczenia wyikonano dla dwóch przypadków 

1 )  

oraz 

2) 

oCz, = 0,05 
aa 

aczs 
= 0,06 

aa 

acZII 
= 0,06 

aa 

aCzu = 0,05 
aa 

Przemieszczenie środka wyporu podano w procen
tach średniej cięciwy skrzydła od środka aerodyna
micznego skrzydła (rys. 1 0) .  

Z krzywych na rys. 10 widać, że przy zmniejsza-
acz,. . aczs 

jącym się -- i zwiększającym się -- gra-
aa aa 

niczne położenie środka wyporu przesuwa się ku ty-
łowi, powiększając dopuszczalną wędrówkę środka 
ciężkości. 

Dla zbadania wpływu wielkości usterzenia na wę
drówkę środka wyporu dokonano podobnych obli
czeń przy różnych wartościach współczynnika a. 

aczu aczs 
Założono przy tym fJ = 5° oraz -- = 0,06 i -- = 

aa aa 
= 0,05. 

Z krzywych na rys. 11 widać, że zmniejszenie wiel
kości usterzenia umożliwia większe przesunięcie 
środka ciężkości do tyłu, zmniejszając jednocześnie 

120 

100 

80 

jaki wystąpiłby na skrzydle o nie zakłóconym oply- 60 

wie. 

Oczywiście pozostała część skrzydła ma przyrost 
ac,s 

aa 
odpowiadający przepływowi nie zakłóconemu, 

z wyjątkiem partii będącej w bezpośrednim zasięgu 
oddziaływania wiru brzegowego spływającego z uste

aC,s 
rzenia, w którym -- jest większe. 

aa 
Ten wpływ zewnętrznej części wiru, zwiększającej 

kąty natarcia (LI� dodatnie) jest mniejszy niż na 
części środkowej skrzydła, gdzie wewnętrzna część 
wiru zmniejsza kąty natarcia. 

aC,s 
Rozkład zmiany -- skrzydła jest proporcjo-

aa 

nalny do kąta odchylenia strug, przedstawionego na 
rys. 6 dla omawiane.go uprzednio przypadku profilu 
USA 45. 
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40 

20 
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12. Położenie środka 

8 fO 12 14 16 IS 20 a[•] 

w zależności od kąta natarcia 
skrzydła a przy różnych kątach zaklinowania usterzenia p; 
i mierzone w 'I• cięciwy c, od środka aerodynamicznego 
skrzydła. Stosunek powierzchni usterzenia do powierzchni 

Su 
skrzydła a = - = 0,2 

Ss 
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stateczność układu w zakresie dużych kątów nata!'
cia. 

Podobnie zbadano wpływ kąta zaklinowania fi u
sterzenia (różnica kątów natarcia usterzenia i sk,rzyd
ła) na wędrówkę środka wyporu. Obliczeń dokonano 

0Cz11 = 0,06 C,s _ " przy a = 0,2 oraz -- - 0,0o. oa oa 
Z krzywych na rys. 12 wynika, że zmiana kąta fi 

nie wpływa na możliwość przesunięcia środka cięż
kości do tyłu, natomiast zmniejszanie różnicy kątów 
natarcia skrzydła i usterzeriia wpływa niekorzystnie 
na stateczność układu, szczególnie w zakresie dużych 
kątów natarcia. 

We wszystkich przypadkach jest możliwe prze.,u
nięcie środka ciężkości daleko do przodu, aż do gra
nic uwarunkowanych możliwością lotu, z wykorzy
staniem maksymalnej wartości współczynnika siły 
nośnej skrzydła. Dalsze przesuwanie środka ciężkości 
ku przodowi obciąża coraz bardziej usterzenie poziome 
uniemożliwiając jednak uzyskanie maksymalnego 
współczynnika - siły nośnej skrzydła, a więc i cakgo 
układu. 

Samolot pozostaje przy tym jednak stateczny. 
Podane powyżej podsta'Nowe dane orientacyjnie do

tyczące statycznej stateczności podłużnej oraz dopusz
czalnej wędrówki środka ciężkości układu powinny 
był pogłębione przez szczegółową analizę statecznoś
ci statycznej i dynamicznej dla każdego przypadku 
konstrukcyjnego. 
Dokończenie w następnym numerze 

Dokończenie ze s tr. 9 

Podsumowanie 

Zasadniczy wpływ na zwiększenie tempa wytwarza
nia i przyspieszenie obrotu środlkami finansowymi, 
czyli na skrócenie cyklu produkcyjnego mają nastę
pujące czynniki : 

1) przyspieszenie prac projektowo-rozwojowych 
przygotowania produkcji, 

2) zwiększenie wydajności pracy, które z kolei 
uzyskuje się dziękii udoskonaleniu orga.nizacj,i i za
rządzania, zwiększenie stopnia uzbrojenia energetycz
no-maszynowego na każdego zatrudnionego oraz pod
niesienie kwalifikacj.i zawodowych personelu, 

W n astępnym numerze . . .  

wysokościowymi 
prób w Locie. 
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3) wykorzystanie najbardziej nowoczesnych osiąg
nięć techniki i technolog.ii, 

4) skrócenie etapu przygotowania praco- i czaso
chłonnych elementów. Każde zahamowanie w ich 
wytwarzan1iu może spowodować załamanie się te:n
pa prac przygotowawczych, a w rezultacie i rozpo
częcia produkcji seryjnej. 
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pierwsze wyniki Podajemy informacje o pracach przy
gotowawczych do VII Kongresu Tech
ników Polskich oraz Tezy dotyczące 
przemysłu lotniczego oraz działalności 
lotnictwa cywilnego. 

O tendencjach rozwoju produkcji mo
t oszybowców można się dowiedzieć z 
następnego artykułu, w którym przed
stawiono rozwój konstrukcji oraz pro
dukcji motoszybowców na świecie. 

w trzecim kolejnym artykule z cy
klu Porty lotnicze w nowoczesnym 
świecie omówli.ona będzie rola, którą 
spełnia port lotniczy jako czynnik za
gospodarowania 0teren.u. 

W dziale z dziejów polskiej techniki 
lotniczej przedstawiona będzie kon
strukcja pierwszego polskiego seryjne
go samolotu myśliwskiego PWS-IO za
projektowanego w latach trzydziestych 
przez inż. A. Grzędzelskiego i inż. A. 
Bobek-Zdanowskiego. 

Kolej111y artykuł o szybowcach wyso
kościowych przedstawia dwa projekty : 
2-osobowego badawczego i rekordowe
go szybowca stratosferycznego kon
strukcji metalowej Stra,tosallplane or.az 
wysokowyczynowego szybowca z ciśnie
niową kabiną Alcor. Projekt Alcor zo
stał już zrealizowany, podajemy więc 
szerzej koncepcję jego konstrukcji, pr·o
blemy fizjologiczne związane z lotami 
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w artykule Możliwości analitycznej 
oceny skuteczności odpylania bezwład
nościowych odpylaczy promieniowych 
opisana będzie próba analitycznej oce
ny skuteczności odpylania powietrza 
wlotowego w odpylaczu promieniowym, 

Loty średnich I ciężkich samolotów 
oraz śmigłowców wymagają wspoma
gania siłowego układów sterujących. O 
układzie bustera hydraulicznego ze 
zdwojonym suwakiem sterującym moż-
na się dowiedzieć z następnego arty
kułu. 

W Kartotece TLiA podajemy opisy 
konstrukcji wielozadaniowego śmigłow
ca Mi-8 produkowanego w ZSRR w 
wersjach: transportowej, pasażerskiej, 
łącznikowej, sanitarnej, ratowniczej, 
dźwigowej itp. oraz 2-miejscowego lek
kiego samolotu wielozadaniowego Cham
pion (BelJ.anca) Cltabria 7 GCBC Scout, 
produkcji USA. 

W Technicznym słowniku lotniczym 
podana będzie terminologia przyrządów 
pokładowych. 
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Ciekawe konstrukcje 

Rewelacyjne skrzydło W. Kasprzyka 

W artykule opisano zjawiska, z któ
rymi zetknat s!ę W. Kasprzyk w Lotacli 
na swoim szybowcu BKB-1 oraz prak
tyczne ich 1n11jaśnienie. Przedstawiono 
koncepcję supernośnego skrzydta t ko
rzyści wynikajqce z jego zastosowania. 

Polski konstruktor i pilot Witold A. Kasprzyk, zna
ny na Zachodzie pod nazwiskiem Kasper, buduje sa
molot, który wykazuje interesujące właściwości aero
dynamiczne i pilotażowe. Dotąd skonstruował i ob
latał dwa szybowce bezogonowe BKB- 1 i „Kasper 
Bekas N". Odznaczają się one umiarkowanym skosem 
około 20° , statecznikami pia.nowymi na końcach 
skrzydeł oraz oryginalnym rozmieszczeniem po
wierzchni sterowych, które wraz z zastosowanym pro
filem i o.brysem skrzydła stanowią układ sterujący 
dookoła wszystkich trzech osi obrotu (Patent USA 
no 3 438 597). Będąc doskonałym pilotem (czterokrot
ny szybowcowy mistrz Polski w latach 1 937 do 1948, 
łączny nalot na szybowcach i samolotach ponad 4000 
h), sam oblatuje swoje konstrukcje. Podczas lotów doi;
wiadczalnych na szybowcu BKB-1 zauważył niespo
tykane zjawisko. Otóż przy pełnym wychyleniu ste
rolotek do góry (działających wtedy jako stery wy
sokości) prędkość minimalna wynosiła około 64,4 km/h, 
a opadanie ustalało się na około 3 m/s. Jednakże 
szybowiec w tym stanie lotu pozostawał stateczny 
i sterowny, co nasunęło wątpliwości, czy istotnie 
osiągnięto prędkość minimalną. W celu upewnienia się 
o tym przed następnym lotem zwiększono zakres wy
chyleń sterolotek w -górę i naklejono w okolicy kra
wędz.i natarcia skrzydła nitki wskazujące oderwanie 
strug. W locie przy prędkości około 64 km/h na
stąpiło odgięcie nitek, lecz drążek sterowy nie by! 
jeszcze w tylnym położeniu. Po delikatnym ściągnię
ciu drążka opadanie zmalało do 1 , 1  m/s, prędkość 
spadła do 48 km/h, stateczność wzrosła, a sterowność 
pozostała tak dobra jak uprzednio. Nitki na skrzyd
le były odgięte do przodu i napięte, wskazując silny 
przepływ o kierunku przeciwnym do kierunku lotu, 
Zjawisko to powtarzało się regularnie za każdym 
razem. Mimo bogatego doświadczenia w tej dziedzinie 
( 1 5  lat pracy w zakładach Boeinga w charakterze 
aerodynamika małych prędkości i urządzeń super
nośnych przy modelach 727, 737, i 747) nie potrafił zna
leźć wyjaśnienia w podręcznikach klasycznej aerody
namiki. Zaczął eksperymentować ze skrzydłem z na
klejonymi wzdłuż rozpiętości · czte;ema rzędami 
nitek oraz dodatkowym obciążeniem 2,5 kG ołowiu 
w tyle kadłuba dla osiągnięcia większych kątów na
tarcia. Zainstalował także trzy niezależne wario
metry i wskażnik kąta natarcia. Teraz podczas lotu 
w spokojnej atmosferze z prędkością 88,4 km/h 
szybowiec opadał 1 , 1  m/s. Po zmniejszeniu prędkości 
do około 64,2 km/h przy tylnym rzędz,ie nitek poja
wiało się oderwanie strug i opadanie wzrastało do 
3 mis. Dalsze ściąganie drążka powodowało zmianę 
kierunku położenia tylnego rzędu nitek, a następnie 
przedostatniego i drugiego. Przy zupełnie ściągniętym 
drążku sterowym 3 końcowe rzędy były odchylone do 
przodu. Pierwszy natomiast (przyklejony w 25% cię-
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ciwy) pozostawał skierowany zgodnie z kierunkiem 
lotu, lecz był nieco oddalony od powierzchni profilu. 
Prędkość wynosiła wówczas 32,2 km/h, kąt 
natarcia 35° , a opadanie 0,50 m/s, to znaczy połowę 
mniej niż dotychczas w normalnych stanach lotu ! 
Nieznane zj awisko utrzymywało szybowiec, daj ąc 
współczynnik siły nośnej Cz = 3,15.  Jeszcze bardziej 
zadziwiające było to, źe w tej konfiguracji opór 
skrzydła z n�tkami był mniejszy niż skrzydła bez 
nitek, co dawało się odczuć tendencją do skrętu w 
stronę skrzydła bez nitek (odw,rotnie niż w pozostałych 
fazach lotu). Analizując zebrane dane W. Kasprzyk 
doszedł do wniosku, że po przeciągnięciu na górnej 
powierzchni skrzydła powstaje wir wytwarzający siłę 
nośną. Dalsze badania za pomocą nitek i kamery 
filmowej potwierdziły przypuszczenia. Sądzi on rów
nież, że dzięki sile nośnej wytwarzanej przez taki wir 
możliwe jest lądowanie ptaków przy zerowej pręd
kości postępowej. Gdy ptaki rozpościerają skrzydła 

a 

C 

d 

1. Skrzydło w. K asprzyka: a) statecznik poziomy, b) ste
rolotka, c) płyta brzegowa (ustawiona zbieżnie do przodu), 
d) ster kierunku, e) _k lapka zapobiegająca odchyleniu kie
runkowemu, f) wychylane do góry klapy krokodylowe, wy
wołujące wir przy krawędzi spływu, g) klapy wywołują
ce wir na krawędzi natarcia 

d 

• S.P2 
S.P., 

� ,----� 

2. Końcówka skrzydła: a) ster kierunku, wychylany tylko 
na zewnątrz, b) odciążenie aerodynamicz.ne działające jak 
spoiler, c) stal.a płyta brzegowa, d) przesunięcie środka par
cia s.k,rzydla wskutek wychylenia ster,olotk>i 
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REWELACYJNE SKRZYDŁO .. .  

b) 

d) 
.,,.,.

--
-- .,,· ...----, 

f' 

3. Rozkład siły nośnej na piacie przy wychylaniu stero
lotek :  a) sterolotki nfowychylone, lot poziomy: A - środek 
ciężkości, B - śtiOd.ek parcia skrzydła, b) sterolotki wy
chylone w dół, opuszczanie nosa, C - przesunięcie środka 
parcia skrzydła na zewnątrz i do tyłu, c) sterolotki wy
chylone do góry, zadzieranie nosa, D - przesunięcie środ
ka parcia S'krzydła do wewnątrz do tylu, d)  lewa stero
lotka w górze, prawa w dole 

do lądowania - wyjaśnia on od dawna obserwowany, 
lecz zagadkowy fakt - wówczas końcowe pióra skrzy
deł ustawiają się tak, by spowodować przepływ do 
przodu wzmacniając wir wytwarzany przy ponad
krytycznych kątach natarcia. 

W tym szybowcu Witold Kasprzyk zastosował skoś
ne skrzydła z profilem NACA 8-H-12 (o szkieletowej 
w kształcie S, przeznaczonym do łopatek wirnika 
śmigłowca). Zwichrzenie końców skrzydła uzyskał 
za pomocą trójkątnych stateczników poziomych umiesz
czonych przy zewnętrznych końcach krawędzi spływu 
(rys. 1 ) .  Stateczniki są regulowane z kabiny. Wychy
lenie sterolotek do góry przyczynia się także do 
zwiększenia zwichrzenia płata. Płyty brzegowe prze
ciwdziałają przepływowi w kierunku rozpiętości w 
warstwie przyściennej, a zatem i oderwaniu na koń 
cu skrzydła (charakterystycznemu dla skrzydła skoś
nego). Tylny koniec płyty brzegowej j est równocześ
nie sterem kierunku odchylającym się tylko na zew
nątrz (rys. 2). Każdy ster kierunku ma duże po
wierzchnie odciążające aerodynamicznie, które po wy
chyleniu do wewnątrz działają jak spoilery i zmniej 
szając siłę nośną powodują przechylenie w zakręcie. 

Stery kierunku mogą być równocześnie odchylane na 
zewnątrz, stając _się bardzo skutecznymi hamulcami 
aerodynamicznymi i spoilerami. Zbieżne do przodu 
ustawienie płyt brzegowych zwiększa stateczność kie
runkową. Przy naciśnięciu dwóch pedałów równocześ
nie takie ustawienie jeszcze bardziej się uwydatnia, 
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zwiększając dodatkowo stateczność kierunkową np. 
w burzliwej atmosferze. Wychylenie sterów o róż
ne kąty umożliwia zlikwidowanie wpływu bocznego 
wiatru bez stosowania ślizgu. Do sterowania podłuż
nego służą sterolotki (rys. 3). Ich działanie jest pod
wójne :  a) wytwarzają siły za środkiem ciężkości po
dobnie jak zwykły ster wysokości b) zmieniając pro
fil na końcu skrzydła, powodują zmianę rozkładu s iły 
nośnej na całym skrzydle przesuwając środek parcia 
na zewnątrz lub do wewnątrz, a więc wskutek skosu 
- do przodu lub do tyłu. To drugie oddziaływanie jest 
bardziej skuteczne, a o jego ważności decyduje fakt, 
że moment pochylający powstały przez przesunięcie 
środka parcia jest niezależny od prędkości poziomej. 
W ten sposób skrzydło może utrzymywać pełną ste
rowność podłużną nawet przy prędkosci poziomej 
równej zero, tzn. ,,parasol". W zupełności wyelimino
wano więc utratę sterowności przy przeciągnięciu, 
zwykle występującą w konwencjonalnych samolotach. 
Tradycyjnym problemem występującym w samolo
tach bezogonowych jest przeciwne odchylenie kierun
kowe wynikające z wychylenia sterolotek, gdy działa
ją jako lotki. Konstruktor poradził sobie z tym, sto
sując automatyczne klapki na krawędziach spływu 
sterolotek. Pomysł ten został opatentowany. Aby na
leżycie wykorzystać wir, który powstaje na latającym 
skrzydle przy zakrytycznych kątach natarcia. W. 
Kasprzyk zastosował nowe urządzenia na ostataiej 
silnikowej wersj,j, Są to bardzo duża, otwierana do 
góry krawędź natarcia (klapa na krawędzi natarcia) 
oraz klapy krokodylowe, wychylane do góry, ze 
szczeliną przy linii zawiasów (rys. 4). Przez szczelinę 
będzie przepływać powietrze zasilające wir, nawel 
przy zerowej prędkości poziomej. Kierunek przepły
wu pokazuje rys. 4. 

„Kasper Wing" wykazuje następujące korzyści w 
porównaniu z konwencjonalnymi samolotami:  

a) ciężar użyteczny wzrasta od 60'/, do 1001/, ciężaru kon
strukcji w wyniku zlikwidowania części ogonowej oraz 
powstających na niej sil skierowanych w dól, 

b) całkowity opór płatowca zmniejszony o około 30'/,, 
c) stateczność podłużna i kierunkowa ułatwiająca pilo

taż, 
d) niezależne od prędkości postępowej sterowanie podłuż

ne umożliwiające utrzymanie pełnej sterowności przy do
wolnie malej prędkości. zezwala to na  bezpieczne wyko
nywanie zakrętów o 180° na malej wysokości (zmniejszenie 
liczby wypadków wynikających z przerwania ciągu w cza
sie startu samolotu lub przerwania liny holowniczej szy
bowca), 

Dokończenie na str. 40 

4. Opływ skrzydła w wersji silnikowej :  a) klapa na kra
wędzi natarcia, b) klapa krokodylowa na krawędzi spływu, 
c) szczelina, d) wir za krawędzią natarcia, e) wir za klapą 
na krawędzi spływu 
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Kartoteka TLiA 

Samoloty PLL LOT 

Odrzutowy samolot pasażerski krótkie
go i średniego zasięgu 

KONSTRUKCJA. Dwusilnikowy dol
nopłat całkowicie metalowy, silniki w 
gondolach umocowanych na tylnej częś
ci kadłuba. 

Piat. trapezowy ze skosem, konstruk
cji dwudźwlgarowej składa się z pię
ciu oddzielnych części : środkowej, dwu 
pośrednich i dwu skrajnych. Kesony 
środkowych I skrajnych części skrzyd
ła są hermetycznymi zbiornikami pa
liwa, (hermetyzowane żebra dzielą je 
na trzy zbiorniki - kesony). 

Na pośrednich częściach skrzydła za
mocowane są dwuszczelinowe klapy I 
przerywacze. 

Gondole podwozia dzielą klapy na 
cztery oddzielne sekcje. Napęd klap 
mechaniczno-elektryczny, przerywaczy 
hydrauliczno-elektryczny. Na częściach 
zewnętrznych skrzydeł znajdują się 
lotki, wewnęt rzna I zewnętrzna. Wew
nętrzna sekcja lotki zaopatrzona jest 
w klapkę wyważająco-odciążającą, a 
zewnętrzna w klapkę odciążającą. 

Na krawędziach natarcia skrzydła 
urządzenia przeciwoblodzeniowe, zasi
lane gorącym powietrzem ze sprężarek 
silników. 

Kadłub konstrukcji pólskorupowej. 
Między wręgami 1 i 35 - kadłub jest 
hermetyzowany. W hermetyzowanej 
części kadłuba znajdują się : kabina za
łogi, dwie kabiny pasażerskie dla 72 
pasażerów (fotele w czterech rzędach), 
bufet, szatnia oraz dwa pomieszczenia 
na bagaż (tylne i przednie). 

Załoga składa się z czterech osób: 
dwóch pilotów, mechanika I nawigato
ra. Fotel nawigatora znajduje się w 
nosowej części kadłuba. 

w ogonowej, niehermetyzowanej 
części kadłuba znajdują się między In
nymi agregaty sterowania sterem wy
sokości i kierunku, osprzęt elektrycz
ny i elektroniczny oraz pojemnik ze 
spadochronem hamującym. 

Usterzenia. Stateczniki pionowy i po
ziomy - konstrukcji dwudźwigarowej .  
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Tupolew Tu-134  

Krawędzie natarcia mają urządzenia 
przeciwoblodzeniowe (gorącym po
wietrzem pionowy, elektrycznie -
statecznik poziomy). Ster kierunku za
opatrzony jest w klapkę wyważająco
-odciążającą. Na każdej z polówek ste
ru wysokości klapka wyważająca. !;)ta
tecznik poziomy przestawialny. 

Podwozie chowane z napędem hydra
ulicznym. Ciśnienie w kolach przednich 
i głównych - 8,5 kG/cm•. Kola przed
nie sterowane. 

Napęd. Dwa · dwuprzepływowe turbi
nowe silniki odrzutowe D-30 umieszczo
ne w gondolach w tylnej części ka
dłuba. Maksymalny ciąg startowy każ
dego z silników - 6800 kG. Paliwo mieś
ci się w sześciu integralnych zbior
nikach skrzydłowych o łącznej pojem
ności 16 500 1. Zbiorniki te mają zabez
pieczenie przeciwpożarowe na wypadek 
lądowania ze schowanym podwoziem 
(automatyczne doprowadzenie środka 
gaszącego do wnętrza zbiorników przy 
zetknięciu samolotu z ziemią). 

Wyposażenie. Samoloty Tu-134 LOTU 
mają następujące wyposażenie radio
we i radiolokacyjne: radiostację KF 
oraz dwie radiostacje UKF, dwie ra
diobusole, zdwojony zestaw nawigacyj
ny do lądowania bez widoczności zie
ml VOR/ILS, radiowysokościomierz, 
radar meteorologiczno-nawigacyjny, ra
dar Dopplera I dwa transpondery. 
Wyposażenie pilotażowo-nawigacyjne 
obejmuje : busolę giromagnetyczną, u
kład pilotażowo-nawigacyjny „:put" da
jący się sprzęgać z pilotem automa
tycznym (co umożliwia wykonywanie 
automatycznego lotu na trasie według 
radiolatarni i automatyczne podejście 
do lądowania do wysokości 60 m), 
sygnalizator krytycznej prędkości ką
tów natarcia l przeciążeń, radioizoto
powy sygnalizator oblodzenia l magne
tyczny rejestrator parametrów lotu. W 
układzie sterowania kierunkiem - tłu
mik wahań kierunkowych. 

Instalacja elektryczna z prądnicami 
prądu stałego (4X48 kW) I zmiennego 
(2X4,5 kVA), trzy akumulatory (3X55 
Ah). 

Instalacja hydrauliczna spełnia funk
cje: wypuszczanie I chowanie podwo
zia, sterowanie przednią golenią, wy
chylanie przerywaczy I zasilanie 
wzmacniacza steru kierunku. Instalacja 

ZSRR 

powietrzna wykorzystywana jest przede 
wszystkim do wyrzucania pojemnika 
ze spadochronem hamującym i do  za
mykania Wlotu powietrza chłodzącego 
w przypadku pożaru w gondolach sil
nika. 

Kabina załogi kabiny pasażerskie 
mają instalację klimatyzacyjną, która 
zapewnia stały dopływ świeżego po
wietrza. Na wysokości 12 km układ 
25-krotnie w ciągu godziny przepom
powywuje objętość powietrza wypeł
niającego kabiny. 

llOZWÓJ KONSTRUKCJI.  Samolot 
Tu-134 powstał jako rozwinięcie sa
molotu pasażerskiego Tu-124 (rob-,cza 
nazwa Tu-124A). Główną zmianą było 
przeniesienie gondoli silnikowych ze 
skrzydeł w tył kadłuba oraz zastoso
wanie usterzenia o układzie T. Pierw
szy prototyp został oblatany w 1963 r . ,  
a serię informacyjną 15 szt . zbudo
wano w 1965 r. W trakcie prób po
większono znacznie rozpiętość ustt!rze
nia poziomego dla zabezpieczenia samo
lotu przed zjawiskiem głębokiego prze
ciągnięcia, (,,deep stall") właściwego 
dla zastosowanego układu silników I 
usterzeń. Samolot wszedł do regularne.i 
eksploatacji w końcu 1967 r. Lata na 
liniach ZSRR, Bułgarii, Węgier, NRD 
i Polski. PLL LOT ma obecnie pięć 
samolotów Tu-134 ze znakami : SP-LGA, 
SP-LGB, SP-LGC, SP-LGD, SP-LGE. 

Wersją rozwojową samolotu Tu-134 
jest samolot Tu-134A o większym cię
żarze startowym przy zachowaniu do
tychczasowego ciągu silników. Na 
początku 1973 r.  PLL LOT wprowadzi! 
do eksploatacji trzy samoloty Tu-134A. 
Samoloty te otrzymały znaki :  SP-LHA, 
SP-LHB, SP-LHC. 
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Tupolew Tu-134 

DANE TECHNICZNE 

Rozpiętość 
Długość 
Wysokość 
Powierzchnia nośna 
Wydłużenie 
Skos 
Cięciwa nasadowa skrzydła 
Cięciwa końcowa skrzydła 
Powierzchnia klapy 
Powierzchnia usterzenia poziomego 
Rozpiętość usterzenia poziomego 
Wydłużenie usterzenia poziomego 
Skos usterzenia poziomego 
Pow. usterzenia pionowego 
Pow. steru kierunku 
Rozstaw kół głównych podw. 
Rostęp podwozia (baza) 
Wymiary kół głównych 
Wymiary kół przednich 
Wymiary kabiny pasażerskiej 
długość 
szerokość 
wysokość 

29 m 
35 m 
9,02 m 

127,3 m' 
7,3 

35° 

8,658 m 
1 ,916 m 

22,5 m• 
30,68 m• 
11 ,8 m 
4,54 

33° 

20,03 m• 
5,76 m• 
9,45 m 

1 3,75 m 
930X305 mm 
660X200 mm 

13,85 ro 
2,71 lffi 
1,96 m 

Maks. ciężar startowy 
Maks. ciężar do lądowania 
Ciężar norm. do lądowania 
Ciężar paliwa 
Ciężar samolotu wyposaż. 
Ciężar kadłuba 
Ciężar skrzydła 
Maks. ciężar handlowy 
Ciężar pasażerów 
Ciężar bagażu 
Wyposażenie bufetu 
Ciężar poczty i frachtu 

(bez załogi) 

Ma,ks. prędkość podróżna (QsT = 42T, h = 

= 10 km) 
Zakres ekoncmicznych prędkości pod

różnych 

Pułap praktyczny (QsT = 45T) 

Zasięg praktyczny (QsT = 45T, Vp = 850 
km/h, h = 11 km) 

- z maks. ciężarem handlowym 
- z maks ilością paliwa 

o 

Q Q Q Q Q O O Q O O O Q O Tv·,J< 

00 on on 
20 

4 5  OOO kG 
40 OOO kG 
39 OOO kG 
13 200 kG 
27 130 kG 

4720 kG 
5840 -kG 
7700 kG 
5400 kG 
1150 kG 
100 kG 

1050 kG 

885 km/h 

750-i-850 km/h 

Il  900 m 

1740 km 
2770 k m  

R. C. 
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Kartoteka TliA 

Odrzutowy samolot pasażerski krótkie
go zasięgu 

KON STRU KCJA. TrzyMlnikowy wol
nonośny dolnopłat konstrukcji całko
wicie metalowej. 

Płat. Prosty, o obrysie trapezowym o 
znacznym wydłużeniu (8,9) i wzniosie 
(5°30'). Profil laminarny o grubości 150/o 
przy kadłubie i 10°/, na końcach. Kąt 
zaklinowania względem osi kadłuba wy
nosi 3°. Płat mocowany do kadłuba za 
pomocą sześciu okuć. Konstrukcja trzy
dźwigarowa z żebrami i pokryciem u
sztywnionym podłużnicami szczególnie 
w najbardziej obciążonym obszarze mię
dzy przednim i głównym dźwigarem. 
Konstrukcja zbudowana wg zasady fai! 
safe (wytrzymałość kontrolowana). Pły
ty pokrycia z blachy duralowej wyko
nane za pomocą frezowania chemiczne
go (trawienia), dzięki czemu ich gru
bość maleje wzdłuż rozpiętości. Pokry�ie 
mocowane jest do żeber i podłużnic za 
pomocą nitów o łbach wpuszczanych i 
zgrzewania punktowego. Nosek pl.�ta 
(przed przednim dźwigarem) jest odladza
ny przez przepływ gorącego powietrza. 
Piat wyposażony w dwuszczelinowe 
klapy-poszerzacze, wychylane 20° przy 
starcie i 35° przy lądowaniu. Wysuwa
nie klap po prowadnicach ukrytych we
wnątrz płata przy użyciu centraln�go 
silnika hydraulicznego, który za pośred
nictwem walów skrętnych przekazuje 
ruch na wciągniki śrubowe umieszczo
ne przy prowadnicach. Lotki, z których 
każda składa się z dwóch oddzielnych 
segmentów, wychylają się 19° w górę 
i 1 5° w dól. Sterowanie lotek mecha
niczne, ręczne, przez układ mieszany 
(linki wzdłuż kadłuba, popychacze w 
skrzydłach). Na prawej wewnętrznej 
lotce umieszczono klapkę wyważającą 
(trymer) napędzaną elektrycznie. Prze
strzeń między orzednim a glówny!Tl 
dźwigarem i częściowo między głów
nym a tylnym jest uszczelniona i sta
nowi integralny zbiornik paliwa. 

Kadi ub. O kształcie cylindrycznym 
<średnica zewnętrzna 2,4 m) i konstr -1k
cji pólskorupowe.1. zbudowanej wg za
sady fail safe. Szereg wręg kadłuba 
jest szczególnie wzmocnionych, zwłasz
cza wręgi wprowadzające siły od dźwi
garów piata oraz wręgi slużace do za
mocowania silników. Pokrycie połączo
ne z podłużni cami za pomocą zgrze
wania ounktowego i z wręgami za po
mocą klejenia I nitowania. w części 
dziobowej kadłuba, wykonanej jako ko
oula z laminatu. mieści sie radar me
teorologiczny i część wyposażenia ele
ktrycznego ·wraz z akumulatorami po
kładowymi. K a bina załogi o nieco pod
wyższonej poclloc'ze mieści dwóch pi
lotów. Między nimi, nieco z tylu. prze
widziano rozkłRdane miejsce dla me
chanika pokładowego, którego obecność 
nie jest jeclnak niezbędna. Wszystkie 
ważniejsze przyrządy pokładowe, zwłasz
cza nawigacyjne są zdwojone. a niektó
re nawet 7.wielokrotnlone. Samolot jest 
wyposażony w autom atycznego pilota. 
Płaskie szyby sa ogrzewane elektrycznie 
i zaopatrzone w wycieraczki. w dachu 
kabiny umieszrzono awaryjne wyjście; 
oba miejsca pilotów wyoosażone w Rwa
ryjną inst;,lacłę tlenowa. Załoga może 
korzystać z głównego wy iśr. ia .  dvsponuje 
jednak oonadto niewielkimi drzwiami 
zaoasowymi.  zna.ict ującvmi się za kabiną 
zaloi:tl, po lewej s ranie. Przedział pa,a
żerski o dlu�oścl 7,07 m ma osiem okrag
lych okien o średnicy O 3 m po każdej 
stronie i mieści w wersji standardowej 
'J!1 pasażerów w dziewięciu rzędach po 
trzy fotele, dwR no prawej i jeden po 
lewej stronie. Odstęn między rzę.-Jami 
0,75 m.  Każde z mieisc wyoosażone w 
indywidualne oświetlenie i nadmuch 
świeżego powietrza. Nad fotelami wzdłuż 
kabiny umi szczano półki na bagaż 
podręczny. Kabina załogi i pasażerów 
ciśnieniowa i klimatyzowana. Za orze
działem oasażerskim znajduje się oo 
prawej stronie oomieszczenie na więk
szy ha gaż i toaleta.  a po lewej stronie 
garderoba i mały barek, umożliwiający 
przyrzadzenie  nrostych posiłków. Za 
tym oomieszczeniem znajdują się drzwi 
wejściowe. a za nimi opuszczane w 
dół schody (podobnie jak w Caravelle), 
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umożliwiające wchodzenie i wychodze
nie z samolotu bez potrzeby użycia 
schodów lotniskowych. Schody są o
puszczane i podnoszone hydraulicznie. 
Tylną część kadłuba zajmują urządze
nia pomocnicze (np. instalacja klima
tyzacyjna), a w samym końcu zabu
d owany jest środ k owy silnik. 

Usterzenie. w układzie litery T. Na 
ukośnym usterzeniu pionowym umiesz
czone proste usterzenie poziome o ob
rysie trapezowym. Statecznik poziomy 
przestawiany od -6° do +3° za pomocą 
sterowanego elektrycznie silnika hy
draulicznego napędzającego podnośnik 
śrubowy. Ster wysokości wychyla się 
21° do góry i na dól, ster kierunku 
30° w lewo i w prawo. Ster wysokośd 
wyposażony w klaokę wyważającą (try
mer) napędzaną elektrycznie. Sterowa
nie obu sterów sztywne, za pomocą 
popychaczy. 

Podwozie. Trójkołowe z kołem przed
nim, chowane. Kola główne zawieszo
ne na wahaczach wleczonych. zamoco
wanych do wolnonośnych goleni z wbu
dowanymi amortyzatorami olejowo
-pneumatycznymi. Goleń podparta w 
nozycji otwartej zastrzałem blokują
cym. Chowanie odbywa się za pomocą 
wciągnika hydraulicznego po uprzednim 
załamaniu zastrzału. Podwozie główne 
składa się w kierunku do kadlub<:1. 
Wycięcie na goleń w skrzydle zakryte 
pokrywą, natomiast kola, które wy
stają nieco z d olnej powierzchni piata 
pod kadłubem, nie są zakryte. Kola 
dużych rozmiarów, o ciśnieniu 4 k G /cm• 
na nawierzchnie twarde i 3,5 kG/cm• 
na trawiaste; wyposażone w tarczowe 
hamulce hydrauliczne. Koło przednie 
osadzone w widelcowym wahaczu, po
łączonym z golenią podobnego typu 
jak w podwoziu głównym. Chowanie 
w przód. pod podłogę kabiny. Przed
nia część klap zakrywających wykrój 
w kadłubie przymykana po wypuszcze
ni u podwozia, dla zmniejszenia oporu. 
Dolna część goleni może być obraca
na względem górnej za oomocą układu 
dwóch silników hydraul!cznych, co u
możliwia sterowanie przednim kołem. 
Zakres sterowania przy kołowaniu wy
nosi 55° w obie strony, a przy starcie i 
lądowaniu po 5°. Po oderwaniu przed
niego kola od ziemi sterowanie wyłą
cza się automatycznie. Hydr;iuliczne 
urządzenie sterujące przedniego koła 
spełnia również rolę tłumika drgań typu 
shimmy. 

Naped.  Trzy turbinowe silniki odrzu
towe dwuprzenlywowe Iwczenko AI-25 o 
ciągu startowym po 1500 kG przy obro
tach turbiny 16 300 obr Imin I ciRgu no
minalnym 1120 k G  przy obrotach 15 370 
obr/,min. Stopień zmieszania 2 : 1 .  Dwa 
z nich zabudowane w gondolach po 
bokach tylnej części kadłuba, a trzeci 
z nich umieszczony w tyle kadłuba i 
zaopatrywany w powietrze przez kanRł 
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z chwytem umieszczonym nad kadłu
bem. Dla skrócenia dobiegu środkowy 
silnik wyposażony w odwracacz ciągu 
w postaci dwóch wychylanych segm�n
tów. Rozruch silników odbywa się za 
pomocą sprężonego powietrza dostarczo
nego przez pomocniczy silnik turbino
wy A I-9 zabudowany nad kadłubem w 
owiewce chwytu powietrza do silnika 
środkowego. Silnik AI-9 wyposażony w 
rozrusznik elektryczny uruchamiany z 
akumulatorów pokładowych, dzięki cze
mu rozruch silników jest uniezależnio
ny od źródeł lotniskowych . .  Może także 
służyć na postoju do zasilania instala
cji klimatyzacyjnej kabiny. Integral
ne zbiorniki mieszczą 4000 kG paliwa. 
Samolot nie ma centralnej instalacji 
olejowej, gdyż każdy silnik wyposa::o
ny jest w indywidualną instalację. Sil
niki główne mają również wymienniki 
ciepła, w których olej jest chłodzony 
przepływającym paliwem. 

Wyposażenie. Instalacja elektryczna 
zasilana przez trzy prądnice prądu sta
łego WG-7500, z których każda jest na
pędzana przez silnik ,  oraz dwa aku
mulatory pokładowe. Odbiorniki prądu 
zmiennego zasilane za pośrednictwem 
przetwornic przetwarzających prąd sta
ły o napięciu 24 v na jednofazowy 
prąd zmienny o napięciu 115 V i trój
fazowy prąd zmienny o napięciu 36 v. 
Instalacja hydrauliczna zasilana dwie
ma pompami NP-72M z napędem od 
silników bocznych, tłoczącymi 1:wyn 
AMG-10 pod ciśnieniem 150 k G/cm•, 
a w obwodzie hamulców 100 kG/cm•. 
W przypadku unieruchomienia silników 
instalacja korzysta ze specjalnej pom
py awaryjnej NS-14S napędzanej sil
nikiem elektrycznym zasilanym z aku
mulatorów pokładowych. 

ROZWÓJ K ONSTRU KCJI. Samolot 
powstał w słynnym biurze konstruk
cyjnym Aleksandra S .  Jakowlewa. Pro
totyp samolotu został oblatany 21 paź
dziernika 1966 r. Już w następnym 
roku podjęto produkcję i 30 września 
1968 r. Jak-40 wystartował do pierw
szego oficjalnego lotu w barwach Ae
rofłotu. Obecnie lata ich około 300. 
Zdobył on uznanie w oczach fachow
ców lotniczych, co wykorzystała ra
dziecka centrala eksportowa Avla
export, organizując dużą akcję rekla
mową dla pozyskania kontrahentów 
zachodnich. Jak-40 ma tzw. między
narodowe świadectwo typu. Samolot 
jest już homologowany we Włoszech 
i RFN. Jego zalety i stosunkowo niska 
cena ok. 1 mln dolarów sprawlly, że 
kilka egzemplarzy zakupiły włoskie 
linie lotnicze lokalne Aer Tirenna, za
chodnioniemieckie Central Air Nord, 
somalijskie Somali Airlines, czechosło
wackie Slov Air. Również polski prze
mysł lotniczy zakupi! do lotów służ
bowych jeden egzemplarz, który lata 
ze znak_al"!li _ rejestracyjnymi SP-GEA. 
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Jakowlew Jak-40 

Trwają również rokowania w sprawie 
sprzedaży Jaków-40 do USA, gdzie 
przedstawicielstwa samolotu podjęły 
się zakłady lotnicze North Americ:rn 
Rockwell. Dla krajów zachodnich ofe
rowana jest wersja służbowo-dyspozy
cyjna na 8-10 miejsc (w tym 5-6 w 
salonie głównym i 3-4 w przedziale 
pomocniczym) z dwiema toaletami w 
tyle kadłuba i tzw. wersja 17-osobowa, 
w której w przodzie umieszczono sa-

DANE TECHNICZNE Wymiary 
Rozpiętość 
Długość 
Wysokość 
Pow. nośna 
Pow. klap 
Pow. lotek 
Pow. usterzenia poziomego 
Pow. steru wysokości 
Pow. usterzenia pionowego 
P.ow. steru kierunku 
Rozstaw kół 
Rozstaw osi (baza podwozia) 

Ciężary 
Ciężar własny 
Ciężar udźwigu 

22 

o 

o o o 

o 

!on wyposażony w kanapę i dwa ob
rotowe i rozkładane fotele, duży stół 
i niewielki barek , a z tylu przedział 
dla 12  osób (4 rzędy po trzy fotele), 
miejsce na bagaż, toaleta-garderoba, 
barek-lodówka. Wersje eksportowe wy
posażone w osprzęt zachodni, urządze
nia radio-nawigacyjne i elektroniczne 
firmy Collins. Oprócz opisanych wersji 
istnieje jeszcze wersja turystyczna na 
33-34 miejsca urządzona przez dodanie 

Ciężar płatny 

dwóch rzędów foteli w miejsce prze
strzeni b,igażowej i garderoby oraz wy
korzystanie. miejsca stewardessy. 

Wersją rozwojową Jaka-40 ma �,yć 
Jak-40M, który będzie mógł w wy
dłużonym kadłubie pomieścić 34 pasa
żerów i bagaż w wersji standard i 40 
pasażerów w wersji turystycznej. Jego 
ciężar całkowity wzrośnie do 16 OOO kG 
i otrzyma on nowe silniki AI-25T o 
ciągu startowym 1750 kG. 

Ciężar całkowity 
Obciążenie powierzchni 

2300 kG 
14 700 kG 

201 kG/ml 

o 

25 m 
20,36 m 
6,50 m 

70,00 m• 
16,50 m• 
3,70 m' 

13,00 m• 
4,90 m' 

10,50 m' 
2,60 m• 
4,52 m 
7,46 m 

9060 kG 
5640 k G  

o 

Osiągi 
Prędkość maks. O m 
Prędkość maks. 6000 m 
Prędkość przelotowa 6000 m 
Prędkość lądowania 
Maks. wznoszenie 
Pułap praktyczny 
Pułap praktyczny z dwoma silnikami 
Zasięg (550 km/h,  6000 m, rezerwa pa-

liwa na 45 min.) 

Zasięg (420 km/h, 8000 IP,  bez rezerwy) 
Zasięg maks. (4000 kG paliwa) 
Rozbieg 
Dobieg 
Dop. współczynniki przeciążeń 

600 km /h 
550 km/h 
420 km/h 
160 km/h 
9,1 m /s 

12 OOO m 
8000 m 

600 km 

1000 km 
1350 km 
600 m 
500 m 

+3,5 + -1,65 

W. B. 
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Według zaleceń literatury częstość 
pierwszego tonu clrgań własnych popy
chaczy powinna różnić się od obrotów 
silnika lub innych częstości wzbudzenia 
o co najmniej 300 1/min. 

Dla popychaczy podpartych przegubo
wo na sztywnych podporach, ni,e obcią
żonych siłą osiową, częstość drgaó włas
nych na minutę określa się według 
=oru : 

gdzie : EJ - sztywność popychacza 
[kGcm'J 

m - masa jednostkowa popycha-

cza [ 
kGs'

] 
cm' 

! - długość popych,acza [cm] 
Wpływ podatności podpór na częstość 

drgań własnych może być w sposób 
pewny określony drogą doświadczalną, 
rachunkowo wymaga to uwzględnienia 
wz,ajemnego wpływu drgań popychaczy 
podpartych 111a wspó.lJnej dźwigni lub 
wahac2u, a ponadto dokładne rachun
kowe o.kreślenie sztywności podpory 
jest trudne. 

W przypadku, gdy zakres częstości 
wzbudzenia jest taki, że praktycznie 
nie ma możliwości takiego dobrania 
częstości popychacza, by znajdowała 
się poza tym obszarem (zdarza się to 
np. na śmigłowcach), możliwe jest za
stosowanie tłumika drgań popychacia, 
np. w postaci odcinka pręta metalowe
go oblanego gumą, włożonego do we
wnątrz popychacza w równej odległo
ści od jego podpór. 

Skuteczność tego tłumika, przy sta
rannym doborze ciężaru i luzu, jest 
znacz,na, może o.n nawet 50-70-krotnie 
zmniejszać naprężenia w materiale po
pychacza, przez co praktycznie usuwa 
niebezpieczeństwo jego pękania. Sz�ze
gółowe zasady doboru takiegro tłumika, 
którego masa bywa równa około 10'/, 
masy popychacza, omówione są w lite
raturze, m.Ln. w książce Dinamika kon
strukcji tietattetnych. apparatow, A n a
n j e w  I. W. i i n n i: wyd. Maszyno
!j,trojenije, Moskwa 1972. 

Dla najczęściej spotykanych wymia
rów rur popychaczy podano poniżej 
wielkości : 

Określenie 
częstości d rgań własnych popychaczy układu sterowania 

\Vymiary rury 
[mm] 

----- - - -- -- -

l!l X 1 7 
20XHl 
20Xl7 
2oxv, 
21x1s 
22x18 
22x10 
22x20 
2ax20 
23X21 
24X20 
24X21 
24X22 
25x21 
25x22 

25X23 
26X23 
26X24 
27X23 
27X24 

27X25 
28X24 
2sx25 
28X26 
29X25 
21lX21l 
2PX27 
30X26 
30X27 
sox2s 

31X27 
31X28 
31X29 
32X28 
32X29 
32X30 
33X29 

33X30 
33X31 
34X30 
34X32 
35X31 
35X32 
35X33 
36X34 
37X35 
38X 34 
38X 35 

rlla duralu 

3,13 
3,14 
3,22 
3,30 
3,30 
3,48 
3,57 
3,65 
3,74 
3,82 
3,83 
3,88 
4,00 
4,01 
4,09 
4 , 17  
4,26 
4,34 

4,35 
4,44 
4,51 
4,62 
4,61 
4,69 
4,70 
1,78 
4,87 
4,87 
4,95 
6,03 
6,03 
5,13 
5,21 
5,22 
5,30 
5,38 
6,39 
5,47 
6,56 
6,56 
5,73 
5,74 
5,82 
5,90 
6,08 
6,25 
5,26 
6,33 

dla stali 

3,10 
3,20 
3,28 
3,36 
3,46 
3,55 
3,64 
3,72 
3,81 
3,80 
3,00 
3,95 
4,07 
4,08 
4 ,17  
4,25 
4,34 
4,42 

4,43 
4,62 
4,60 
4,61 
4,70 
4,78 

4,79 
4,86 
4,96 
4,96 
5,04 
6,12 5,14 
5,22 
5,31 
5,32 
5,40 
6,48 
5,49 
U,57 
5,66 
5,66 
5,84 
5,85 

5,93 
6,01 
6,20 
6,37 
6,38 
6,45 

Opr. A.K 

Określenie dopuszczalnego obciążenia statycznego łożysk tocznych 

Wydana w roku 1073 (wyd. Transport, l\Ioskwa) książka Spratl·ocznik Awiacjannooo Jnł;yniera podaje wr,ory do określania dopuszczalnych obciążeń 
statycznych łożysk tocznych. 

Oznaczenia. 

Z - liczba kulek lub wałeczków w Jednym rzędzie 
,: - liczba rzędów kulek lub wałeczków 
<1,.,<1,-- odpow iednio średnica kulki Inb wałeczka (dla wałeczków stożkowych - średnica średnia, dla sferycznych - maksymalna) [mm) 
I, - długość wałeczka (bez fazek) [mm] 
D1 - średnica bieżni wewnętrznego pierścienia łożysk& Igiełkowego [mm] 
fi - kąt styku 
Uwaga : W koustrukcjach, od których wymaga się plynnoścl ruchu i małego tarcia, obciążenie należy przyJmowaó 1,6 + 2, 5  raza mniejsze od dop\18zozalne

go według tablicy. 
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Typ łożyska 

Kulkowe promieniowe Jednorzędowe 
Kulkowe, promieniowe sferyczne dwurzędowe 
Wałeczkowe, promieniowe, rolki cylindryczne, krótkie 
Wałeczkowe, promlenlowe sferyczne dwurzędowe 
Igiełkowe 
Kulkowe promieniowo-oporowe Jednorzędowe 
Wałeczkowe stożkowe: 
Jedno-, dwu-, czterorzędowe 
Kulkowe oporowe 
0l)<'rowe z wałeczkami stożkowymi 
Oporowe z wałeczkami cylindrycznymi 

Dopuszczalne obciążenia statyczne � [kG] 

1,25 z.d. 2 sz 
0,68 z.d.2

51 ,  cosll 
2,2 · I ·  z ·  dr · lr 
4,4 · z ·  d, • l, ·cos(l 
3 · D1 • lr 
1 ,25 • z • d 2 

sz • cos(l 

2,2· i ·  z • d,· lr • Cosfl 
As1 = 6 • z • dsz2 

A51 = 10 ·  , . d,· l, • cosll 
A51 = 10 • z · d, • lr 

Opr. A. K 

ZALEŻNOŚĆ PRĘDKOŚCI I PRZYSPIESZEŃ W RUCHU HARMONICZNYM OD CZĘSTOŚCI DRGAŃ DLA RÓŻNYCH WIELKOŚCI AMPLITUDY 

!OJ 

2 - -

IO 

2 

6 

- q ' 981 /m s·'J 
I 4 

. I -1 

L\L +----+--�- -+-+--++----t+-�

..1-.

++-+--,--i 

a ·2 1o ·'A f' I 
v -Y, 10·' A f 
a[q}; A , ,nm] 
v[m s·'J ; f[Hzl 

I � /-
.. L .. / ---·

i / 
- -- - --

! I 

.J 

/ 

Oe!/ -i----t-----,<----,--+----+----t-t---:---+-rt-t---++--,.....,--,......-+----+----,,'----+---,-+---r--i 
a I 
o -

i ' 

o,ro.,t------r--H--r--;-r--t---t+---r---t--1-+if-+--+l---r'-----f--+----,''-,------j----, 
8 • --

j 

.L 

/ . .. I 

l 'tlOO'-i--t---t----1�-,,- ...__,_-+----+----Hc._,,,,___--+--rt-t---++--,,,._,-----+- ----- � ......... +---......, 
a 

d 6 8 Q /  

WCT /260/K/74 

4 6 8 4 6 8 !{I 2 4 

Opracował Ryszard Słotwiński 
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Mgr inZ: ANDRZEJ SŁODOWNIK 

O T ROBL E MV 

NIEKTÓRE PROBLEMY EKSPLOATACJI 

LOTNICZYCH TURBINOWYCH SILNIKÓW ODRZUTOWYCH W PLL LOT 

W artykule omówiono wyposa.tente 
silntka turbtnowego w układy kontrol
no-pomiarowe i wynikajqce stqd mo:l:U
wości oceny stanu techniczneuo turbi
nowego stinika odrzutowego NK-8-4, w 
który wyposa:l:ony jest samolot 11-62, 
eksploatowany przez PLL LOT. 

Omówtono te:I: izotopowq metod� okre
ś!anta stanu technicznego Lotniczych sil
ników turbinowych. 

Lotnicze silniki turbinowe stanowiące źródło na
pędu współczesnych samolotów komunikacyjnych 
charakteryzują się bardzo dużą niezawodnością dzia
łania. Na tak dużą niezawodność działania składają 
się dwie grupy czynników, z których pierwsza 
dotyczy samej konstrukcji silnika, a druga poziomu 
obsługi technicznej. Nie trzeba udowadniać, że nawet 
najbardziej dopracowana kons,trukcja dla spełnienia 
warunku dużej pewności działania wymaga odpowied
niego nakładu prac obsługowych, który jest tym 
większy, im intensywniejsza jest eksploartacja urzą
dzenia. Najbardziej dogodne dla eksploatującego by
łoby takie rozwiązanie, w którym na podstawie od
czytu wybranego zestawu parametrów pracy silnika 
(rejestrowanych automatycznie) można byłoby okreś
lić z odpowiednio wysokim poziomem ufności prze
widywany okres niezawodnej pracy silnika. W takim 
rozwiązaniu można sobie wyobrazić, że zainstalowa
ny układ rejestracji parametrów pracy silnika współ
pracowałby z układem automatycznego przetwarza:1ia 
danych, krtóry to układ potrafiłby wypracować odpo
wiednie informacje dla załogi samolotu i dla obsługi 
naziemnej o stanie silnika, umożliwiając uniknięde 
sytuacji awaryjnych. Pomimo stałego postępu tech
niczneg,o współczesne rozwiązania odbiegają jednak 
znacznie od przedstawionej koncepcji. 

Zajmujący się zagadnieniem automatyzacji procesu 
kontroli stanu technicznego silników muszą rozwią
zać problem wyboru odpowiednio reprezentatywnego 
zestawu parametrów, które należałoby automatyc:mie 
rejestrować oraz znaleźć zależność funkcjonalną po
między stanem technicznym silnika określonym p1:zez 
wart,ości i przebiegi wybranego zestawu parametrów 
a przewidywanym czasem niezawodnej pracy silnika. 

Aktualny stan prac w tej dziedzinie pozwala 
stwierdzić, że stoimy u .progu rozwiązania, które w 
niedalekiej przyszłości pozwoli zrewolucjonizować do
tychczasowe systemy obsługi technicznej. Zniknie po
jęcie resursu silnika lotniczego (narzuconego sztywno 
przez producenta), bowiem eksploatator na pods-tawie 
pełnej znajomości j ego stanu technicznego będzie 
mógł określić, na jaki okres czasu dopuścić silnik do 
eksploatacji, mając pewność jego niezawodnej pracy. 

Według S.  Szczecińskiego · właściwą liczbę informa
cji o stanie technicznym silnika turbinoweg-o oraz 
jego układu automatycznej regulacji i sterowania 
można uzyskać dopiero na podstawie rejestracji prze
biegu wybranych parametrów w warunkach „przej-
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ścia", tj. podczas zmiany prędkości obrotowej wirni
ków od warunków „małego gazu" <lo maksymalnych, 
i odwrotnie. Chcąc więc obiektywnie ocenić stan tech
niczny silnika należałoby porównać przebiegi wybra- . 
nych parametrów zarejestrowanych w warunkach 
,,przejścia" z przebiegami wzorcowymi. Układ reje
strujący te przebiegi mógłby być zabudowany bez
pośrednio na pokładzie samolotu. 

W pracach nad określaniem stanu technicznego lot
niczych silników turbinowych wykorzystano własnoś
ci izotopów promieniotwórczych. Prace te dotyczyły 
określania za pomocą izotopów promieniotwórczych 
tych parametrów silnika, kitórych znajomość do oce
ny stanu technicznego silnika ma decydujące zna
czenie. Chodzi tu o określenie stopnia zużycia łożysk 
wirnika silnika i badanie wielkości luzu wierzchoł
kowego turbiny. Wprowadzenie do materiału, z któ
rego jest wykonane łożysko izotopu promieniotwór
czego umożliwia pośrednio ocenę stopnia zużycia ło
żyska przez pomiar ilości wytartego napromieniowa
nego materiału, który znalazł się w instalacji olejo
wej silnika. 

Znajomość stopnia zużycia łożysk umożliwia ocenę 
wielkości luzów w układzie ułożyskowania wirnika 
silnika turbinowego. M etoda określania wielkości lu
zu wierzchołkowego turbiny za pośrednictwem izo
topu promieniotwórqego opracowana i praktycznie 
sprawdzona na silniku WK-1 polega na umieszcze
niu w obudowie turbiny napromieniowanego kółka 
grafitowego, który w miarę zmniejszania się luzu 
wierzchołkowego był zeskrobywany przez turbinę sil
nika. Ubytek materiału promieniotwórczego jest pod
stawą do określenia aktualnego luzu wierzchołkowe
go turbiny. Powyższe metody określania parametrów 
stanu technicznego silnika nie wyczerpują możliwo
ści zastosowań do tych celów izotopów promienio
twórczych. 

Zaletą wspomnianych metod jest przede wszystkim 
to, że umożliwiają śledzenie w trakcie eksploatacji 
kształtowania się parametr6w silnika, co j est punk
tem wyjścia do prognozowania czasu niezawodnej je
go pracy. 

Według źródeł zachodnich prognozowanie czasu nie
zawodnej pracy silnika wymaga znajomości wielkości 
i przebiegu w procesie e'ksploatacji około dwustu je
go parametrów, w tym wielkości luzu wierzchołko
wego turbiny i stopnia zużycia łożysk wirnika. 
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NIEKTÓRE PROBLEMY EKSPLOATACJI ... 

System obsługi lotniczego silnika turbinowego za
leży od tego, jakie są  możliwości oceny stanu tech
nicznego silnika przez eksploatującego, stąd siłą rze
czy współczesne systemy ,obsługi są odbiciem rzeczy
wistych możliwości określenia stanu technicznego sil
nika. Zagadnienie określania stanu technicznego lot
niczego silnika turbinowego i związanego z tym sy
stemu obsługi, trzeba rozpatrywać w dużo szerszym 
kontekście, system obsługi silnika musi być bowiem 
związany z systemem obsługi płatowca i zabudowa
nych w nim urządzeń radiowych, nawigacyjnych, e
nergetycznych itd. Obowiązuje tu zasada „najsłabsze
go ogniwa", system obsługi samolotu bowiem jest siłą 
rzeczy podporządkowany systemowi obsługi urządze
nia, które dla spełnienia warunku wysokiej nieza
wodności działania wymaga największej pracy na 
jednostkę czasu nalotu. 

Współczesne systemy obsługi technicznej silników 
lotniczych polegają- na wykonywaniu okresowych 
czynności kontr-olnych i obsługowych po wypracowa
niu przez silnik określonej liczby godzin, przy czym 
po przekroczeniu okresu międzynaprawczego silnik 
kierowany jest  do remontu. 

Okres międzynaprawczy usfalany j est  doświadczal
nie przez producenta i niejednokrotnie dany egze!Tl-

,.-

1. Konstrukcja silnika NK-8-4 

~-�- - - -- - - - �  - -

. � . � ..,._ 

. ---:- � 

2. Przebieg powietrza i gazów spalinowych w silniku NK-8-4 
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plarz silnika uzyskuje zwiększony okres międzyna
prawczy do następnego remontu w wyniku przepro
wadzenia przez producenta modyfikacji. W czasie 
przeglądów okresowych wykonywanych jest wiele 
czynności obsługowych i kontrolnych w zakresie na
rzuconym przez producenta, przy czym, jeżeli spraw
dzenie wypadło pozytywnie, silnik dopuszcza slę do 
eksploatacj i  na przewidziany instrukcją producenta 
okres, po przekroczeniu którego wykonywany jest ko
lejny przegląd okresowy. 

Systemy obsługi technicznej silników lotniczych, 
w których producent narzuca sz,tywno wielkości o
kresu międzyprzeglądowego i maksymalny okres mię
dzynaprawczy są właściwe dla takiego stanu techni
ki, w którym eksploatujący na podstawie mierzonych 
parametrów nie jest w stanie ocenić stanu technicz
nego silnika w takim stopniu, aby móc ·prognozować 
na jaki okres czasu dopuścić silnik do eksploatacji 
będąc pewnym jego niezawodnej pracy. 

Przejście ,od systemu oceny stanu technicznego sil
nil:a na podstawie godzin lotu do systemu oceny sil
nika wg aktualnego stanu technicznego stanowić bę
dzie ogromny skok w technice eksploatacji. 

Obsługa techniczna silników turbinowych eksploa
towanych w PLL LOT odbywa się w systemie prze
glądów -okresowych, w czasie których wykonuje się 
wiele prac kontrolnych i obsługowych. W miarę 

TLiA 1974 nr 9 



NIEKTÓRE PROBLEMY EKSPLOATACJI. . .  

wprowadzania do eksploatacji w PLL LOT nowych 
typów samolotów wyposażonych w coraz bardziej no
woczesne źródła napędu, obserwuje się proces wypo
sażania silników w coraz bardziej złożone układy 
kontrolno-pomiarowe i zabezpieczające. Stopień wy
posażenia silników eksploatowanych w PLL LOT w 
układy kontrolne-pomiarowe i wynikające stąd mo
żliwości oceny stanu technicznego zostaną dalej omó
wione w oparciu o silnik NK-8-4, w który wyposażo
ny jest samolot Ił-62. 

Silnik NK-8-4 jest dwuprzepływowym dwuwirni
kowym turbinowym silnikiem odrzutowym o stosun
ku wydatków konturu zewnętrznego do wewnętrzne
go 1 :1 i rozwijającym ciąg startowy (w warunkach 
standardowych) równy 10 500 kG. 

Podstawowe informacje o stanie silnika i jego u 
kładu automatycznej regulacji dostarczają pokładowe 
układy kontrolno-pomiarowe, które można podzielić 
na „klasyczne" przyrządy kontrolne, układy półauto
matycznej kontroli pracy silnika i automatyczne u
kłady kontrolno-zabezpieczające. 

Drugą grupę informacji o stanie silnika uzyskuje 
się podczas przeglądów okresowych, na podstawie 
oględzin i pomiarów za pomocą ręcznych urządzeń. 

W okresach pomiędzy przeglądami silnik jest kon
trolowany na podstawie informacji dostarczanych 
przez pokładowe układy kontrolno-pomiarowe. 

,,Klasyczne" przyrządy kontrolne obejmują wskaź
niki prędkości obrotowych wirników wysokiego i nis
kiego ciśnienia, ciśnienia i temperatury oleju, ilości 
oleju w ins,talacj i, ciśnienia paliwa przed wtryski
waczami, temperatury gazów za turbinami wysokiego 
i niskiego ciśnienia, wydatku paliwa, poziomu drgań 
silnika i położenia kątowego dźwigni agregatu auto
matycznej regulacji silnika. 

Układy półautomatycznej kontroli silnika sygnali
zują (za pomocą sygnalizacji świetlnej) następujące 
stany niesprawności : 

- minimalne ciśnienie paliwa za filtrem niskiego 
ciśnienia (możliwość kawitacji), 

- ,,zatkanie" filtru paliwowego niskiego ciśnienia 
(paliwo płynie do silnika z pominięciem filtru), 

- minimalne ciśnienie oleju (ciśnienie oleju 
zmniejszyło się do 2,3±0,5 kG/cm2, co nie zabezpiecza 
prawidłowego olejenia łożysk wirników), 

- zbyt wysoka ,temperatura gazu (temperatura ga
zu przed turbiną niskiego ciśnienia wzrasta do 870°C), 

- minimalna ilość oleju w zbiorniku olej owym 
(ilość oleju w zbiorniku obniżyła się do 5+2 1), 

- opiłki w oleju (pojawienie się opiłek metalowych 
w instalacji olej owej silnika), 

- wzrost drgań silnika (sygnalizowany jest pod
wyższony wzrost prędkości wibracji określony na 
65± 1 0  mm/s oraz niebezpieczny wzrost ·prędkości wi
bracji okTeślony na 90±15  mm/s), 

- oblodzenie silnika, 
- położenie kątowe przestawianych łopatek kie-

rujących na wlocie do sprężarki wysokiego ciśnie
nia (stan niesprawności występuje w przypadku nie
przestawienia się łopatek z położenia rozruchowego 
w położenie robocze przy prędkości obrotowej wirni
ka niskiego ciśnienia 43±:,6% wg skali umownej ; sy
gnalizowane jest położenie rozruchowe łopatek za po
mocą świetlnej tabliczki), 
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T a b l i c a  
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Czasokres wykonywania I przed/ 7 dni I 200± 20h I 600±40h 1 1200 ±80hl lotem lotu lotu lotu 

- położenie zaworów upustu powietrza ze sprężar
ki wysokiego ciśnienia (stan niesprawności występuje 
w przypadku niezamknięcia się zaworów upustowych 
przy prędkości wirnika wysokiego ciśnienia 74,5 + 
+ 1 ,5% wg skali umownej ; sygnalizowane jesit za
mknięte położenie zaworów), 

- zdjęcie blokady z zamka odwracacza ciągu (stan 
niespr�wności występuje w przypadku samoczynnego 
nie kontrolowanego zdjęcia blokady w locie), 

- włączenie odwracacza ciągu (stan niesprawności 
występuje w przypadku nieprzestawienia się zasb
nek odwracacza ciągu po przestawieniu dźwigni ste
rowania odwracaczem w położenie „ciąg wsteczny"), 

- włączenie układu automatycznego sterowania 
rozruchem (stan niesprawności występuje w przy
padku niewłączenia się układu po naciśnięciu przy
cisku rozruchu). 

Wszystkie wymienione .  układy półautomatyczne syg
nalizują stany niesprawności silnika, lecz nie dostar
czają informacji o ich przyczynie. 

W przypadku uzupełnienia pokładowego rejestrato
ra parametrów eksploatacyjnych silnika urządzeniem 
naziemnym umożliwiającym znalezienie przyczyny 
uszkodzenia, mamy do czynienia z automatycznym 
urządzeniem kontrolnym. 

Silnik NK-8-4 wyposażony jest w układ automa
tycznej kontroli regulatora temperatury gazów przed 
turbiną RTA-26-9-1 .  W czasie pracy silnika tempera
tura gazów przed turbiną niskiego ciśnienia i tem
peratura gazów za turbiną silnika są kontrolowane 
na bieżąco na podstawie odczytu wskaźnika tempe
ratury. 

Stan niesprawności układu RTA-26-9-1 objawiający 
się przekroczeniem zadanej dopuszczalnej temperatu
ry gazów przed turbiną niskiego ciśnienia jest syg
nalizowany za pomocą świetlnej tabliczki. 

Naziemny tester PI-38- 1  imitujący siłę ,termoelek
tryczną termopar umożliwia skontrolowanie działania 
wzmacniacza RTA-26-9-1 we wszystkich zakresach 
pracy oraz sprawdzenie mechanizmu wykonawczego 
IM-7-7 regulującego wydatek paliwa w zależności od 
zamierzonej temperatury gazów. 

Niezależnie od możliwości sprawdzenia działania 
układu RTA-26-9-1 za pomocą testera PI-38-1 istnie
je możliwość sprawdzenia RTA-26-9-1 za pomocą je
go wewnętrznego układu kontroli, które wykonuje się 
w czasie próby silnika na ziemi po przełączeniu ukła
du na zakres „kontrola". 

W tym przypadku układ RTA-26-9-1 ustala _ lrnn
trolną maksymalną temperaturę gazu przed turbiną 
na poziomie niższym od dopuszczalnej temperatury 
gazu na zakresie startowym. Wskutek tego przesta
wianie dźwigni .sterowania silnikiem w kierunku 
większego ciągu będzie powodowało wzrost prędkości 
obrotowej wirników silnika tylko do momentu, w 
którym temperatura gazu przed turbiną niskiego ciś
nienia osiągnie zadaną wartość kontrolną. Układ 
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RTA-26-9-1 j est sprawny, jeżeli pomimo dalszego 
przestawiania dźwigni sterowania silnikiem tempera 
tura gazu przed turbiną niskiego ciśnienia i prędk0ść 
obrotowa wirników utrzymują się na jednakowym 
poziomie. 

W przypadku niesprawności układu automatycznej 
regulacji temperatury gazu przed turbiną, w wyniku 
którego temperatura gazu przekroczyła wielkości eks
ploatacyjne, do podjęcia decyzji co do dalszej eks
ploatacji silnika niezbędna jest informacja, jaki prze
bieg w czasie miała temperatura gazu po przekro
czeniu wielkości eksploatacyjnej .  

Układ RTA-26-9-1  umożliwia uzyskanie tej infor
macji na podstawie odczytu wskazań wskaźnika tem
peratury. Niemniej konstruktorzy dążą do zautoma
tyzowania tej czynności. 

Jednym z rozwiązań, które można zaproponować, 
jest połączenie układu rejestracji temperatury z re
jestratorem czasu pracy silnika. Urządzenie takie re
jestrowałoby osobno czas pracy silnika z tem!)eraturą 
gazu przed turbiną niższą od temperatury na zakre
sie startowym i osobno czas pracy silnika z maksy
malną temperaturą gazu na zakresie s tartowym. Jed
nocześnie w przypadku przekroczenia dopuszczalnej 
temperatury układ rejestrowałby automatycznie jej 
przebieg w funkcji czasu. 

Podobne urządzenia są już produkowane m.in. 
przez firmę Smiths Industries Limited. 

Poza informacjami o stanie technicznym silnika 
dostarczanymi przez omówione powyżej pokładowe 

układy kontrolno-pomiarowe, pozos-tałe informacje 
uzyskiwane są w wyniku przeglądów technicznych. 

- Przeglądy te dzielą się na startowe i okresowe i 
wykonywane są wg zasad podanych w tablicy. 

W systemie tych przeglądów zakres czynności wy
konywanych w miarę wzrostu nalotu powiększa się, 
a w związku z tym wzrasta czas postoju samolotu 
na przeglądzie. 

Informacje o stanie technicznym silnika uzyskane 
w czasie przeglądu dzielą się na następujące grupy : 

• - informacje uzyskane w wyniku optycznego 
sprawdzenia stanu zewnętrznego silnika i jego in 
stalacji, 

- informacje uzyskane w wyniku kontroli filtrów 
instalacji paliwowej i olejowej , 

- informacje o stopniu wypracowania niektórych 
elementów uzyskane w wyniku częściowego demon 
tażu silnika, 

- informacje o stanie łopatek turbiny uzyskane w 
wyniku sprawdzenia ich krawędzi spływu za pomocą 
defektoskopu indukcyjnego. 

Niezależnie od możliwości sprawdzenia łopatek za 
pomocą defektoskopu indukcyjnego w PLL LOT sto
suje się także defektoskopię rentgenowską, z tym że 
ze względu na trudności z zainstalowaniem aparatu
ry na silniku możliwe jest jedynie sprawdzenie ło 
patek ostatniego stopnia turbiny czy też pierwszego 
stopnia sprężarki. 

Omówiony w artykule stopień wyposażenia silnika 
w układy kontrolno-pomiarowe i wypływające stąd 
możliwości oceny stanu technicznego silnika w pełni 
odpowiadają obowiązującym standardom i przepisom. 

WCT/531/K/74 

ZAKŁAD DOŚWIADCZALNY POLSKIEJ AKADEMII NAUK 
INSTYTUTU CHEMI I FIZYCZ NEJ 

INSTYTUTU CH EMII ORGANICZNEJ 

chemipan Warszawa, u l .  Kasprzaka 44, tel. 32-63-35, 32- 1 6-66. 

CYJANOPAN B-4 - klej cyjanakrylowy skleja w ciągu · sekund 
l{lei: metale, ceramikę, szkło, tworzywa termoplastyczne, tworzywa termoutwardzalne, drewno i wiele in

,nych materiałów - wytrzymałość 100 do 300 kG/cm2• Przy sklejaniu nie wymaga utwardzaczy, temperatury, 
ciśnienia ani żadriych przyrządów pomocniczych. 

Niezbędny element w nowoczesnej technologii produkcji i montażu wszelkiego rodzaju urządzeń w prze
myśle precyzyjnym, w przemyśle urządzeń pomiarowych, w elektronice oraz elektrotechnice. 
Kleje cyjanakrylowe stosowane przez wszystkich czołowych ·producentów maszyn, wyrobów elektrotech
nicznych i elektronicznych na świecie są ouecnie produkowane w Polsce przez Chemipan pod nazwą Cy
janopan B-4. 
Dystrybutorem kleju Cyjanopan B-4 jest POCH Gliwice, ul. Sowińskiego 11. 
Zamówienia należy składać w Przedsiębiorstwie Handlu Chemikaliami „Chemia" (dawna nazwa Woje
wódzkie Hurtownie Wyrobów Przemysłu Chemicznego). Cena 20-gramowego opakowania wynosi 212 zł. WCT/1508/K/74 
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Mgr inż. KRYSTYNA SZUSTER 

Wvbrane 
z·agadnienia 
wytrzymałośc iowe 
klejonej, wysokoobciążonej 
konstrukcji dura lowej 

Klejenie j ako technologia łączenia znajduje szero
kie zastosowanie w wielu dziedzinach produkcj i :  w 
elektrotechnice, w przemyśle komunikacyjnym, gdzie, 
poza lotnictwem, dla którego klejenie ma szczególne 
znaczenie, należy wym'ienić ,przemysł samochodowy, 
kolejowy i okrętowy, w przemyśle budowlanym 
meblowym, w przemyśle maszynowym oraz r:he
micznym. 

W przemyśle lotniczym klejenie metali wprowadzo
no początkowo dla wykonywania płyt wielowarstwo
wych (sandwicz). 

Dla wykonywania np. płyt przekładkowych z rdze
niem komórkowym klejenie okazało się jedyną me
todą łączenia warstw. Płyty typu sandwicz okazały 
się znakomitym rozwiązaniem wszelkiego rodzaju 
ścianek i pokryć nie ulegających wyboczeniu, Lami
naty metalowe umożliwiły konstruowanie elementów 
o skomplikowanych kształtach bez konieczności fre
zowania, jak również łączenie pakietów blach z róż
nych materiałów, np. stal-dural, dural-miedź itp. 

Klejenie elementów samolotów stosuje się w Anglii 
i Holandii od 1952 roku, w USA od 1949 roku. 

Zespoły klejone zarówno drugorzędne, jak i nośne, 
mają samoloty : Hornet, Dover i Comet firmy de Ha
villand oraz Britannia - firmy Bristol, a także 
Friendship - Fokkera i Argosy Armstrong Whit
worth Aircraft. 

Obecnie klejenie w samolotach stosuje się jako spo
sób łączenia równorzędny z ni•towaniem czy zgrze
waniem. 

Ze względu na jak najlepsze wykorzystanie mate
riału (lekkość) połączenie klejowe należy projektować 
tak, by osiągało ono swą największą wytrzymałość, 
tzn. warstwa kleju powinna być obciążona jedynie 
siłami stycznymi, bo te klej przenosi najlepiej. 

Inne rodzaje obciążenia, szcz�gólnie takie, które 
wprowadzają w kleju naprężenia rozciągające, nie 
mogą być w zasadzie przenoszone przez połączenia 
klejowe (rys. 1) .  

W budowie samolotów optymalne warunki obciąże
nia połączeń klejowych występują głównie w elemen
tach zginanych (kesonach). Są to : 

- wzmocnienia pokryć w miejscach otworów itp., 
- łączenia pasów ze ściankami dźwigarów, 
- łączenie podłużne, żeber z pokryciami, 
- łączenie kesonów skręcanych. 
Zalety łączenia metali za pomocą klejenia rozpa

trywać należy w trzech aspektach. Najważniejsze jest 
zagadnienie wytrzymałości. Części klejone wykazują 
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W artykute omówiono zalety łączenia 
metati za pomocq klejenia i zwrócono 
uwagę na korzyści w stosowaniu tej 
metody w przemyśte totniczym. 

Przedstawiono prace przeprowadzone 
w Instytucie Lotnictwa przez zespól o
pracowujqcy koncepcję materialowq, 
technotogicznq i konstrukcyjnq szubow
ca perspektywicznego. Badania dotycz11-
ly rozwiqzań technologii wykonania la
minatowych pokryć oraz klejonego 
dźwigara. Przedstawiono probtemy, któ
re się wylonUy w toku prac. 

wytrzymałość zbliżoną do wytrzymałości materiału 
łączonego. Obciążenie przenoszone jest przez warstwę 
klejową bardzo równomiernie, bez spiętrzeń naprę
żeń, zaś kształty części łączonych są płynne, nie wy
magają otworów, wobec czego nie występuje zjawis
ko karbu. Ma to szczególne znaczenie dla trwałości 
zmęczeniowej. Przy klejeniu nie mamy zmniejszenia 
pracujących przekrojów na otwory (np. nitowanie), 
a więc nie wymaga ono zwiększenia przekrojów (do
datkowego ciężaru) dla zapewnienia żądanej wytrzy
małości łączonych elementów. 

Własności te sprawiają, że w zasadzie połączenie 
klejowe nie wymaga zwiększenia ciężaru, jakie ma 
miejsce przy każdym innym typie połączeń (nitowa
nie, spawanie, zgrzewanie). 

Drugim zagadnieniem jest zabezpieczenie przed ko
rozją, niewątpliwie znacznie większe niż w przypad
ku np. nitowania czy zgrzewania. Poza tym wyklu
czenie powstawania ogniw galwanicznych daje mo· 
żliwość łączenia różnych materiałów, np. duralu i mie
dzi w instalacjach przeciwoblodzeniowych ogrzewa
nych elektrycznie (rys. 2). 

Trzecim względem ekonomicznym jest mała praco
chłonność operacji oraz prostota oprzyrządowania. 
Technologia klejenia nie wymaga wysoko kwalifiko
wanego personelu, urządzenia zaś są typu uniwer
salnego. Wszystko to sprawia, że metoda ta jest 
mniej kosztowna od innych. 

Trudnością tu może być tylko warunek właściwego 
projektowania złącza z punktu widzenia wytrzyma
łości, co wymagać może stosowania nietypowych roz
wiązań konstrukcyjnych. 

t. Rodzaje połączeń 

b) 

2. Rozkład naprężeń w połączeniach: a) klejonym, b) ni
towanym 
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Dżwiqar 

Skorupa 

3. Schemat struktury skrzydła 

Wiele badań, jakie przeprowadzono zarówno w Pol
sce, jak i na świecie udowodniło, że technologia kle
jenia ma niewątpliwą przewagę nad wszelkimi tra
dycyjnymi metodami łączenia. 

Kontynuowanie prac w kierunku jej rozwijania 
j est zatem ze wszech miar pożądane. Szersze zasto 
sowanie klejenia w przemyśle lotniczym umożliwi 
bowiem wprowadzenie najnowocześniejszych rozwią
zań konstrukcyj nych, co prowadzi do produkcji 
sprzętu o najwyższej jakości. 

W Polsce, od wielu lat, na szeroką skalę stosuje 
się klejenie w produkcji łopat śmigłowców WSK
-świdni:k. 

Duże osiągnięcia ma również Szybowcowy Zakład 
Doświadczalny z Bielska, który zamierza w najbliż
szym czasie zastosować w jednym ze swojch szybow
ców klejony dźwigar duralowy. Na podkreślenie zaa 
sługuje fakt przeprowadzenia, na zlecenie SZD, przez 
Instytut Lotnictwa oraz Politechnikę Warszawską 
szeroko zakrojonych prac badawczych, które umożli 
wiły opracowanie siln"ie obciążonej konstrukcji wy
konanej z zastosowaniem ,technologii klejenia. 

W Instytucie Lotnictwa w 1969 roku powołany zo
stał zespół do opracowania koncepcji materiałowej, 
technologicznej i konstrukcyjnej szybowca perspek
tywicznego. Efektem prac zespołu miały być rozwią
zania konstrukcyjne i technologiczne określonych ze
społów szybowca. W toku prac zdecydowano, że 
skrzydło szybowca ma mieć konstrukcję dźwigarową 
ze skorupą obciążoną skręcaniem. Dźwigar, przeno - . 
szący obciążenia zginające miał być klejony z pakie
tu blach duralowych, skorupa zaś wykonana z lami
natu szklano-epoksydowego. Pragnę tu podkreślić, że 
gros prac dotyczyło rozwiązań technologii wykonania 
zarówno lamina,towych pokryć, jak i klejonego dźwi
gara. Niemniej jednak ostateczny produkt musiał być 
przebadany wytrzymałościowo, co sprawiło, że sta
nęliśmy wobec konieczności rozwiązania wielu pro
blemów stąd wynikających (rys. 3). Podstawowym 
węzłem konstrukcyjnym, wymagającym sprawdzenia 
wytrzymałości było połączenie klejowe między o·ku
ciem głównym i dźwigarem skrzydła (rys. 4). 

Jest to połączenie silnie -obciążone i pierwszorzędne 
pod względem bezp'ieczeństwa. Okucie zostało wkle
j one  w pasy dźwigara, a więc moment gnący skrzy- , 
dło zamieniano na parę sił „pasowych" obciążają-
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cych skleinę. Ponieważ wysokość dźwigara jest sto
sunkowo mała, siły pasowe są duże. Uwzględniając 
ok. 30% spadku nośności kleju w czasie, wynikający 
ze s tarzenia ,oraz obowiązujący w przepisach współ
czynnik bezpieczeństwa konstrukcj i 1,5 nośność sta
tyczna badanego połączenia powinna być ok. 23 t. 

W pierwszej serii badań wybrano fTagment kon
strukcji obejmujący jeden „wąs" okucia z przykle- -
jonym doń odcink•em pasa dźwigara (rys. 5). Próbkę 
taką poddano r-ozciąganiu statycznemu na maszynie 
wytrzymałościowej. Przebadano łącznie 26 próbek o 
różnych parametrach geometrycznych - wyniki prób 
podaje tablica. 

Z danych materiał�wych kleju MEl, który został 
użyty do sklejenia konstrukcji wzięto, do projekto
wania omawianego połączenia, war,tość średnich na -

prężeń tnących niszczących równą • 380 
kG . W ten 
cm2 

sposób otrzymano powierzchnię klejenia potrzebną do 
przeniesienia zadanego obciążenia. 

Po przebadaniu już pierwszych próbek okazało się, 
że osiągnięta w praktyce wytrzymałość kleju jest bli
sko 2-krotnie mniejsza. 

Rozważając szczegółowo to zjawisko wytypowano 
parametry, które w zasadzie opisują połączenie z 
punktu widzenia wytrzymałości, są to: 

- średnia siła niszcząca, 
- średnie naprężenie normalne w materiale, 
- średnie naprężenie styczne w kleju, 
- parametry geometryczne: gil, bil, 
- s-tosunek przekrojów części łączonych, 
- Qr materiału. 

Spójrzmy teraz na statykę położenia klejowego 
dwóch elementów prostopadłościennych o jednako
wych przekrojach poprzecznych, a płaszczyźnie kle
jowej nachylonej pod małym kątem do kierunku 
działania sił (rys. 6) : 

l l 
P = u • g • b = , oos a •  b • -- + n sin a • b • --

oos a cos a 

, sin = n cos a 

n = , • tg a  

u • g = ,l + tg2 a 

ponieważ ,a małe przyjmiemy tg2a = O 
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(5 
_ Nat !J. 

Mat ! 
P,1 -
R,1 
Óą,ff 
ó\Y! . 
Q,! 

- - ·-_:..::::::-=---

Q,I 

wówczas otFZymujemy zależność : 

a ·  g =  r: • l 

lub inaczej :  

r: = a · -
l 

Formuła ta daje nam funkcję średnich napręzen 
ścinających w kleju przy zmianie wytężenia mate
riału łączonego dla danych proporcj i geometrycznych 
połączeń (przy F1/F2 = 1; b1 = b2) .  

Otóż, jeśli z przebadanych próbek wytracić te, któ
re spełniały warunki geometrycz·ne podane wyżej, 
a więc tę samą szerokość i przekrój części łączonych, 
daje się zauważyć pewna prawidłowość uzyskanych 
wyników (tablica). Widzimy, że w przypadku próbek 
typu 2.2. 1 ;  2.2. 1 ' ;  2.3.1. i 2.3.3. Onlszcz. są bardzo zbli
żone do siebie i wynoszą średnio 35,125 kG/mm2. Tej 
wartości naprężeń odpowiada średnie wydłużenie ok. 
6%. Na podstawie tej obserwacji wysunęliśmy przy
puszczenie, że przyczyną zniszczenia kleju jest nad
mierne wydłużenie materiału, a więc i kleju unie
możliwiające mu dalszą pracę. Wartość średnią wy
dłużenia materiału, przy którym następowało ścięcie 
kleju nazwaliśmy odkształceniem granicznym. 

Wyniki badań próbek typu 2.3.4. i 2.3.5. wskazują 
na Ontszcz. znacznie większe, wynoszące średnio 44,15 
'cG/mm2 (nie uwzględniono wartości 48,8 kG/mm2, 
)onieważ materiał ten był uprzednio utwardzony 
,gniotem i zniszczenie nastąpiło przez urwanie próbki 
;)oza skleiną). Po zbadaniu materiału, z którego wy
konano próbki okazało się, że ma on znacznie pod
niesioną granicę plastyczności, a także wytrzym2_łość, 
kosztem zmniejszenia wydłużenia przy zniszczeniu, a 
więc ma własności charakterystyczne dla materiału 

T a b l i c a  1 

I 
g 

I 
I 

I · 
b 

I 
r:r 

Nr próbki niszcz 
[mm] [mm] [mm] [kG/mm2] 

2.2.1. 8 120 60 35,7 
2.2. l .  8 120 60 85,0 
2.8.1 . 8 240 00 36,1 
2.8.8. 20 280 60 34,8 ----- --
2.8.4. 10 120 60 44,5 

I 48,8 
I 2.8.6. 1 0  100 60 43,8 
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silnie zgniecionego, utwardzonego praktycznie do R,. 
Jak przypuszczamy, próbki wycięto z miejsca w po
bliżu brzegu arkusza blachy (grubość jest ok. 1 0% 
mniejsza od grubości nominalnej blachy). 

Jeśli spojrzymy teraz na wykres rozciągania dura
lu (rys. 7) widzimy, że charakterystyka materiału sil
nie zgniecionego pod.niesiona jest do góry, a zatem 
do wywołania odkształceń granicznych panować w 
nim muszą znacznie większe naprężenia niż w mate
riale o normalnych własnościach. 

Nasuwa się więc prosty wniosek : żeby jak najle
piej wykorzystać wytrzymałość materiału, należałoby 
go doprowadzić do takiego stanu, w którym wydłu
żenie graniczne dla kleju byłoby wywołane nap::ęże
niami bliskimi wytrzymałości (R,). Praktycznie stan 
taki jest nie do zrealizowania, jednak wydaje nam 
się, że dodatkową obróbką plastyczną na zimno 
wprowadzającą zgniot na powierzchniach klejonych 
można by pod•nieść nośność połączenia. Interesująca 
byłaby także możliwość używania materiałów o spe
cjalnie podniesionej granicy plas-tyczności w wyniku 
obróbki plastycznej w czasie obróbki cieplnej. 

Pragnę tu zwrócić jeszcze uwagę na łączące się z 
dotwardzaniem zjawisko zmniejszania wytrzymałości 
zmęczeniowej. Materiał zgnieciony bowiem niekiedy 
charakteryzuje się zmniejszeniem odporności na ob
c1ązenia zmienne, wzrostem czułości na karb itd. 
Otóż na plus połączeń klejonych zaliczyć należy to, 
że stanowią one konstrukcję geometryczną czystą, z 
płynnymi przejściami, bez otworów, co sprawia, że 
ilość punktów spiętrzeń naprężeń wydatnie maleje 
w porównaniu z jakąkolwiek inną koncepcją połącze
nia. 

Przeprowadzono rachunek statystyczny, który nie 
zaprzeczył stawianej przez nas hipotezie zniszczenia 
połączenia klejonego, ale też rozrzut wyników był na 
tyle duży, że nie potwierdził jej z pewnością. 

Dla . uzyskania pewności podjęliśmy dalsze prace 
nad tym zagadnieniem, których wyniki pozwolą nam 
przyjąć stawianą hipotezę lub ją odrzucić. 

Pragnę podkreślić, że całe rozważanie oparte jest 
o pomiary wartości średnich, bez wnikania w ścisłe 
rozkłady zarówno naprężeń, jak i odkształceń. Wy
daje się, że rozwiązanie problemu znajduje się właś
nie w nierównomierności rozkładów w punktach 
spiętrzeń naprężeń. Szczegółowe opracowanie zrobi
my w przyszłości, w miarę uzyskiwania środków na 
dalsze badania. 

Wracając do wyników badań podanych w tablicy, 
można było sprecyzować na ich podstawie konkretną 
formułę, która w pierwszej fazie prac posłużyła kon-

I 
� 

I niszcz. 

[kG/cm2] 

236 Qr =36,3 ; Rr= 46,9 
238 Qr =36,3 ; Rr=46,9 
120,5 Qr=86,3; Rr=46,9 
248 Qr=36,3; Rr=46,9 
370 Qr=41,l;  Rr =48,9 
408 
488 Qr= 41,l ; Rr=48,9 
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WYBRANE ZAGADNIENIA .. .  

T a b l l c a 2 

Nr próbki Up l b1 Fi 
[mm] [mm] [mm] [mm] 

2.2.2. 12  120 56 660 

2.1.3. 20 280 22 4 40 

2.1.1 .  20 280 22 440 

------ · 
2.1 .5. 19 280 46 873 

struktorowi do wstępnego wymiarowania połączenia, 
brzmi ona : 

T = 3426 gfl [kG/cm2] 

Wartość współczynnika proporcjonalności wyznaczo
no na podstawie wyników prób za pomocą rachunku 
statystycznego. Jego sensem fizycznym jest wartość 
granicznego, z punktu widzenia kleju, średniego na
prężenia normalnego w materiale łączonym. 

Wartość liczbowa podana wyżej odpowiada mate
riałowi o typowych własnościach, która powinna jed
nak być sprawdzona bądż zagwarantowana atestem. 

Ogólnie wielkość Ogr zależna jest od właściwości 
wy,trzymałościowo-sprężystych łączonych materiałów. 

Analogiczne zjawiska obserwować możemy w przy
padku próbek nie spełniających lub spełniających tyl
ko częściowo założenia równości przek_rojów i szero
kości powierzchni klejowej. 

Weżmy teraz wyniki badań próbek przyklejenia 
grubego, frezowanego pasa do pakietu blach (ry:!;. 8). 

Jak widać z zestawienia (tabl.), poza próbką 2.2.2., 
która miała bardzo nierówne przekroje prawidłowość 
jest również wyraźna, tyle, że współczynnik w for
mule uległ zmniejszeniu i wynosi obecnie (wyliczony 
za pomocą rachunku statystycznego) :· 

kG 
a1, = 27,90 -

mm2 

A więc dla połączeń tego typu napisaliśmy wzór : 

T = 2790 g/l [ ::
2 ] 

Oczywiście wzór ten należy stosować ze szczególną 
ostrożnością, tzn. w przypadkach, gdy istnieje wy-

__ ____,\ 
8 

I 

/ :  
Fmax0 : Wkładka 

32 

I 

Fi a T F„ 
[mm] [kG/mm2] (kG/cm2J Il = -

Fo 

440 18,82 185 0,658 
28,4 

440 28,2 201 1,0 
29,5 

440 20,2 208 1 ,0  
30,6 

834 32,1 207 0,056 
29,2 

rażne podobieństwo geometryczne węzła konstrukcyj
nego. 

Trzecim czynnikiem, mającym, naszym zdaniem, 
wpływ na j akość pracy połączenia, jest nierównomier
ność przekrojów łączonych elementów. 

Dla zilustrowania tego zagadnienia wybrano wyni
ki następujących próbek, dla uproszczenia klejonych 
tylko z dwóch elementów : 

T a b l i c a  3 

Nr próbki Fi 

2.3.2. 440 

--
2.1.4. 874 

u 

' f 

,.-----�- F. i r 

F2 

480 

- -
722,5 

"r,, 

a 

0,9 16 

- -
0,828 

II 
J 

"dośw. teor 
0teor. r = --

doAw 
o I p 

31,4 31,5 32,2 0,936 
1,021 -- -- --

20,2 35,3 20 , l  0,008 
0,827 

Jeżeli za wartość wyjściową naprężeń graniczny::h 
wziąć średnią uzyskaną z badań próbek pierwszego 

kG 
typu, wynoszącą 35,125 --2 , można wyliczyć 

m m  
współczynnik równania korygujący wartość Ogr o sto
sunek przekrojów łączonych części, czyli : 

ag, = ag, • a 

Wyliczoną w ten sposób wielkość Ogr nazwiemy 
Ogr teor • 

Jeżeli porównać obliczoną w ten sposób wielkość 
naprężeń normalnych z wartością zmierzoną w trak
cie badań ,  widać, że stosunek Oteor do Odośw różni się 
bardzo niewiele od 1 .  

Dla uzyskania zadanej nośności wprowadzono, na 
podstawie wyników badań, następujące poprawki 
konstrukcyjne: 

- zwiększono przekroje poprzeczne łączonych ele
mentów w obszarze skleiny, tak by zmniejszyć na
prężenia normalne do wartości poniżej Ogr, zachowu
jąc w dalszej części konstrukcji wymiary pierwotne 
(by nie zwięikszać ciężaru), 

- dobrano dokładnie wielkości przekrojów łączo
nych elementów tak, by były równe, 
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WYBRANE ZAGADNIENIA ... 

10 

Q,ad/
= 

-PAwyp 

Q ·a x Mąmax 

Pp = !19 /h 

- odsztywniono końce łączonych częsc1, frezując 
liniowo okucie, w pas zaś wklejając wkładkę, która 
miała do spełnienia dwa zadania : 1 ° - zwiększyć 
przekrój pasa w partii złącza oraz 2° - umożliwiać 
liniową zmianę przekroju wzdłuż skleiny od ze
ra do wartości maksymalnej na końcu (rys . 9), 

- dodatkowo zwiększono powierzchnię kleju przez 
poszerzenie okucia, ponieważ mimo wszystkich 
zmian omówionych wyżej realna do uzyskania war
tość średni·ch naprężeń tnących niszczących w kleju 
niewiele przekraczała 200 kG/cm2, a więc znacznie 
mniej aniżeli .przyjmowano w obliczeniach wstęp
nych. 

Tak zaprojektowane próbki poddano ·badaniom i 
uzyskano zadowalający współczynnik bezpieczeństwa, 
średnio Y = 2,25 (próbki 2.l .4. i 2 .1 .5.). 

Przystą,I1iono więc do następnego etapu pracy, ja
kim było wykonanie bardziej złożonej próbki całego 
węzła konstrukcyjnego, tj . czoła dźwigara głównego 
skrzydła szybowca. 

Dźwigar ten obciążony jest momentem gnącym oraz 
siłą poprzeczną wynikającą z ciśnień na powierzchni 
płata, która odbierana jest w okuciu jako ciężar ka
dłuba. Ponieważ skrzydło jest dzielone, okucie głów
ne przenosić musi cały moment gnący obciążający 
każdą z połówek skrzydła. Wobec małej wysokości 
dżwigara (grubość skrzydła) wielkość siły obciążającej 
skleinę między pasami dźwigara okuciem jes t 
duża. 

Rysunek 10 przedstawia schemat obciążenia czoła 
dżwigara. Konstruując próbkę węzła nasady dźwiga 
ra najłaltwiej byłoby zrobić dwa dźwigary, lewy i 
prawy, spiąć je sworzniami w okuciach, tak jak ma 
to miejsce w szybowcu, zabudować na nich żebra 
(zastępujące reakcje kadłuba), które można by moco
wać i taki układ obciążać s iłam'i rozłożonymi podob
nie jak wypór aerodynamiczny na skrzydle. Takie 
rozwiązanie próbki było jednak bardzo trudne ze 
względu na potrzebę wykonywania długiego elemen
tu, j akim jest dźwigar, natomiast skrócenie go do 
długości nie przekraczającej 1 ,5 m (czego żądali od 
nas technolodzy) napotkało na trudności nie do po
konania z wprowadzeniem momentu gnącego. 

Wobec tego skonstruowano próbkę (nazywaną dalej 
,,dźwigarem skróconym"), która odtwarzała dokład
nie wielkość i rozkład obciążenia, a której jedynym 
mankamentem była konieczność przykładania bardzo 
dużych sił (rys. 1 1 ) .  W przypadku proponowanym na 
wstępie obciążano by bowiem cały układ łączną siłą 
1090 kG, zaś dźwigar skrócony trzeba było obciążać 
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łączną siłą równą 1 5  1 90 kG, co pomnożone przez 
współczynnik bezp'ieczeństwa 2 dało maksymalne ob
ciążenie układu siłowego 35 380 kG. 

Próbek takich wykonano ogółem 8 sztuk, ponieważ 
bardzo wiele kłopotów sprawiły ścianki dźwigarów, 
dlatego że po utracie stateczności odklejały się nisz
cząc dźwigar. Kolejn e  egzemplarze miały wprowadza
ne zmiany konstrukcyjne mające za zadanie usunię
cie tych trudnośc'i. W efekcie tych zmian uzyskano 
zadany wynik - 200% obciążenia d_opuszczalnego dla 
badanego połączenia klejowego okucie - pas. Znisz
czenie nastąpiło po przekroczeniu 205% obciążenia do
puszczalnego, a więc dokładno_ść wyliczeń okazała się 
bardzo duża. 

Pragniemy podkreślić, że parametry geometryczne 
połączenia dobrane zostały na podstawie podanych 
przez nas wzorów, ułożonych na podstawie wyników 
przeprowadzonych przez nas badań. 

Uzyskanie tego wyniku pośrednio potwierdziło na
sze sugestie na temat istotnych zjawisk występują
cych przy klejeniu elementów silnie obciążonych, jed

nak w sposób niewystarczający. Dlatego też podjęliś
my prace w kierunku optymalizacji wymiarów geo
metrycznych i ich proporcji w badanym węźle pod 
kątem maksymalnego wykorzystania nośności kleju 
oraz minimalnego wzrostu ciężaru całej konstrukcj i .  
Idzie tu bowiem o to ,  by tak zaprojektować połącze
nie, aby klej znalazł się w warunkach pracy umożli
wiających mu osiągnięcie maksymalnej wytrzymało
ści na ścinanie, a jednocześnie, by naprężenia w ma
teriale były możliwie duże, co jest wymaganiem pod
stawowym z punktu widzenia lekkości konstrukcji. 
Dla przykładu, podniesienie granicy plastyczności ma
teriału z 30 do  45 kG/mm2 mogłoby dać zwiększenie 
•niszcz. z 200 do 400 kG/cm2, a więc znacznie lepsze 
wykorzys.tanie nośności kleju, a jednocześnie zysk na 
wielkości przekroju poprzecznego ok. 30%. 

Na zakończenie należałoby wspomnieć o proble
mach, które wyłoniły się w toku dotychczasowych 
prac, a które należałoby r ozwiązać dla uzyskania peł
nego obrazu zagadnienia klejenia. Są to :  

1 )  wytrzymałość na obciąż-enia zmienne, 
2) wytrzymałość na obciążenia długotrwałe w 

podwyższonych tempera turach, 
3) problemy związane z występowaniem nieko

rzystnych zjawisk w przypadku klejenia elementów 
cienkościennych po utracie stateczności. 

Ad. 1 )  Łatwo zauważyć, że przeprowadzanie badań 
zmęczen'iowych przy cy'klu symetrycznym obciążenia 
(ze zmianą zwrotu sił) jest bardzo trudne ze względu 

11 

33 



WYBRANE ZAGADNIENIA . . .  
na duże smukłości sklein (Ug ,..__, 20) .  Usiłowano prze
prowadzać tego typu badania na próbkach omawia
nych w części początkowej referatu, ale otrzymane 
wyniki nie są miarodajne ze względu na silne wy
boczenie, jakiemu ulegały w części ściskającej cyklu 
próbki (mimo stosowania podpór w środku próbki) 
Obecnie przeprowadzane są próby zmęczeniowe na 
dżwigarze skróconym, który umożliwia prawidłowe 
podparcie ściskanych pasów ściankami i dzięki temu 
umożliwia zmianę zwrotu obciążenia nawet przy wy
sokich jego wartościach. Próby te nie są jednak ty
powymi próbami zmęczeniowymi, maj ącymi określić 
wielkość trwałej wytrzymałości zmęczeniowej , lecz 
są to próby programowane typowymi obciążeniami 
eksploatacyjnymi szybowca. Zadaniem ich jest więc 
ocena badanego węzła konstrukcyjnego z punktu wi
dzenia pracy w określonych warunkach eksploatacji, 
próby umożliwiające wyznaczenie współczynnika 
trwałości badanego węzła w stosunku do zadanej 
trwałości całego szybowca. 

Ad 2) Na temat tego zagadnienia mamy pewną 
ilość informacji zaczerpniętych z literatury, natomiast 

z powodu braku środków nie zamierza się podejmo
wać obecnie żadnych prac. 

Ad 3) Problem ścianek dźwigarów klejonych jest, 
jak dotąd, otwarty w tym sensie, że należałoby zba 
dać możliwości pracy konstrukcji w polu ciągnień. 
Obecnie radzimy sobie z nim w ten sposób, że pod
nosi się sztywność ścianki tak, by nie traciła ona 
stateczności do około 1 ,5% obciążenia dopuszczalnego. 
W ten sposób zabezpiecza się konstrukcję przed znisz
czeniem wskutek oderwania ścianek. Zdajemy sobie 
jednak sprawę, że j est to rozwiązanie połowiczne, 
dalekie od doskonałości, ponieważ taka ścianka, która 
została silnie usztywniona jest znacznie cięższa, oraz 
technologia jej wykonania jest trudniejsza niż ścian
ki, która może pracować powyżej obciążeń krytycz
nych. 

Trzeba zauważyć, że w konstrukcjach lotniczych 
powszechne jest stosowanie cienkich ścianek pracu -
jących w polu ciągnień (w zakresie odkształceń sprę
żystych). 

Ponieważ rozwiązanie tego zagadnienia wymagało
by dużych nakładów, wątpliwe jest, abyśmy mogli 
podjąć prace w tym zakresie w najbliższym czasie. 

WARUNKI PRENUMERATY 
CZASOPISM TECHNICZNYCH NA ROK 19?5 

A ktual ne formy prenu meraty 

e Prenumerata dla zakładów pracy 
e Prenumerata indywidualna 

e Prenumerata dla jednostek i instytucji 
wojskowych 

e Prenumerata ze zleceniem wysyłki za granicę 
Wa runk i  p renumeraty 

e Prenumerata dla zakładów pracy 
Zamówienia na prenumeratę czasopism 

technicznych WCT NOT, na znormalizowanych 
drukach, należy kierować do Działu Zamówie11 
i Rozliczeń Wydawnictw Czasopi'Srn Technicz
nych NOT, Warszawa 00-048, ul. Mazowiecka 12, 
telefon 26-80-16 .  
Przyjmowane i realizowane będą jedynie za
mówienia na prenumeratę roczną. Przesyłając 
zamówienie należy jed nocześnie wpłacić należ
ność za roczną prenumeratę wymienionych w 
zamówieniu czasopism. Przesłanie zamówienia 
na rok 1975 i dokonanie wpłaty powinno na
stąpić w nieprzekraczalnym terminie do dnia 
31 .X. 1974 r . ;  wpłacać należy na konto PKO 
e Prenumerata indywidualna 

Prenumeratorzy indywidualni mogą zamawiać 
i opłacać prenumeratę roczną, półroczną i kwar
talną czasopism WCT NOT w dowolnym Urzę
dzie Pocztowym za pomocą blankietu PKO ,  

I O/M Warszawa n r  1-9- 121697 Wydawnictwa 
Czasopism Technicznych NOT. 

dem) odbio,cy, tytuły zamawianych czas•opism, 
technicznych NOT będą wysłane druki zamó
wień wTaz z cennikiem oraz informacją o spo
sobie ich wypełniania. Nowi prenumeratorzy -
mogą składać zamówienia na dowolnych for
mularzach podając pełną nazwę zamawiają:::ej 
instytucji (płatnika), pełną nazwę i adres (z ko
dem) odbiorcy, tytuły zamawianych czasopism, 
l iczbę egzemplarzy. Zamówienie powinno być 
podpisane przez dyrektora i głównego księgo
wego oraz zawierać informację o dacie doko
nania wpłaty za prenumeratę. 

wpłacając ,należność na konto 1 -9-121697 Wy
dawnictw Czasopism Technicznych NOT WaT
szawa 00-048 ul. Mazowiecka 12. Na odwrocie 
blankietu PKO (w miejscu na korespondencję) 
należy podać tytuły oraz liczbę egzemplarzy. 

e Prenumerata dla jednostek i instytucji 
Zamówienia na prenumeratę czasopism tech
nicznych WCT NOT przyj muje wyłącznie RSW 
.,PRASA-KSIĄŻKA-RUCH" Centralny Kolpor-

wojskowych 

taż. Wojskowy Warszawa 00-950, ul. Grzybow-
ska 77, skr. pocztowa 2039, konto NBP VIII 
O/M Warszawa nr 1532-6/0 1 - 8 1 1 1 6. Warunkiem 
8 Prenumerata z rabatem 33% 

Prrnumerata z rabat�m 33% przysługuje człon -
1<om SNT-NOT (podającym przy zamówieniu · ., 
numer legitymacji upoważniającej do zniżki) . . 
Wszelkich dodatkowych informacji  i wyJasmen 
Warszawa ul. Mazowiecka 1 2, tele�q11 , ' 26::,85-88-

p:-zyjęc ia  zam6wienia do realizacj i jest termi
nowe przesłanie go do CKW z jednoczesnym 
V.'Pla:::eniem należności .  Termin przesłania za
rr.6wier1 na rok 1 975 i wpłacenie należności za 
prenumeratę - zamówionych ) czasopism upływa 
z dn iem 3 1 .X. 1 974 r. 

oraz -�naurzycielcm, studentom i uczniom szi<ól 
tcc'. ,iicmych. 

udziela Dział WCT .JOT, 

·-----�-----------
-

-------------- ---- - --- ------ ----

34! TLiA 1974 nr 9 



23  Technicznq !iilownik lotnlczq 

0 
T; / // 7 l // l I I I I /  I I I I I I I I I I /  I I 

MECHANIKA LOTU 2 

1 - kołowanie 
2 - rozb,!eg 
3 - oderwanie 
4 - rozpędzanie 
5 - w=oszenie 
6 - zbliżanie 
7 - zniżanie 
8 - wy,równarue 
9 - wytrzymywanie 

10 - przyziemienie 
11 - dobieg 
12 - akrobacja lotlllicza 
13 - zakręt g łęboki 
14 - zakręt z opadaniem 
15 - zakręt na wznoszeniu 
16 - spirala 
17 - zwrot bojowy 
18 - ,pętla (p. weWiilętr,zna) 
19 - pętla zewnętrzna 
20 - becz.ka szybka 
21 - półbeczka 
22 - beczka sterowana 
23 - beczka pionowa 
24 - ,przewrót 
25 - wywrót 
26 - zawrót, imme1man 
21 - ósemka pozioma 
28 - ósemka pionowa 
29 - świeca 
30 - ślizg na ogon 
31 - śLizg na sknydło 
32 - przeciągnięcie 

FL IGHT MECHANICS 2 

1 - tax,iing 
2 -= •take-off roll, t.o. run 
3 - lif<t-off, unstick 
4 - a,cceleration 
5 - climbing 
6 - approach 
7 - approach descemt, glide 
8 - ro.undout 
9 - float 

10 - touchdown, al!ghoog 
11 - landing roll 
12 - a,erobatics, acrobatics 
13 - ,vertical turn 
14 - diving turn 
15 - climbing turn 
16 - spiral descent 
17  - max_ performance climb-

ing turn, chandelle 
18 - loop, inside loop 
19 - outside loop 
20 - snap roll, flick roll 
21 - half roll 
22 - slow roll 
23 - v,er ta cal roll 
24 - renversement, 

head s,tall 
hammer-

25 - half roll and dive out 
26 - rmme1man turn, half loop 

and roll-out 

27 - horiz,ontal e!ght 
28 - ver,tical elgh t 
29 - zoom, chanctelle 
30 - taił slip 
31 - side slip 

M. R. 32 - stall.mg 
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A3PO,Il;HI-IAMHKA 
CAMOJIETA 2 

1 - pyne1n1e 
2 - pa31'5er 
3 - OTpb!B (OT 3eMJI11) 
4 - pa3rOH 
5 - Il0A'beM 
6 - 3axoA Ha nocaAKY 
7 - CHl1»c.eHHe 
8 - Bb!paBHMBaHMe 
9 - BbIAep>KMBaHMe 

10 - npM3eMJieHHe 
11 - npol'5er 
12 - Bb!CIJ111H nl1JI0Ta>K 
13 - rnyl'50Kl1l'I B11pa>K, 

KpyToti BHpa>K 
14 - Bl1pa>K co cH11me,meM 
15 - pa3B0p0T C Hal'5opoM 

BbIC0Tbl 
16 -- cnl1paJJb 
17 - 6oeaoił pa3aopoT 
18 - neTJJJł HecTepoaa, 

MepTBaJt neTJIJł 

19 - ol'5parHaJt nerJJJł 
20 - 1'5blCTpaJł 1'50'łKa 
21 - nonyl'50'łKa, nepenopor 
22 - ynpan;rneMaR 

(3aMe11ne,rna.fl) 1'50'łKa 

23 - neprl1KaJJbIJa.FI 1'50'łKa 
24 - nepe3opor 'łepe3 Kpbrno 
25 - nepeB.Jpor 'łepe3 Kpbrn::> 
26 - ropKa, l1MM€:IbMaH 
27 - l'0pV.3011TaJJbHa,I 

D0CMepKa 

28 - aepr11KaJ1bHa,1 B0CMepKa 
29 - cae'<a, cae'łKa, ropKa 
30 - CKOJlbJKeHHe Ha XBOCT, 
31 - (1'50KOBOe) CK0Jlb»ceHMe 
32 - ,,nepe-rJirJ1sa11J.1:e' ' ,  

(rr0T0Ka) 
Cpb!D 

D IE  FLUGMECHAN I K  2 

1 - das Rollen 
2 - das Anrollen 
3 - das Abheben 
4 - das Anschweben 
5 - das A nsteigen 
6 - der Landearulug 
7 - das Abgleiten 
8 - das Abf'angen 
9 - das Ausschweben 

10 - das Aufsetzen 
11 - das Ausrollen 
12 - der K,u.nstfl,ug 

• 13 - d<ie steile Kurve 
14 - clie gedrtickte Kurve 
15 - die gezogene Kur:ve 
16 - dle Spirale 
17 - die Kampfkurve 
18 - der Looping, der Ober-

schlag 
19 - der Looping nach vorne, 

L .  nach unten 
20 - die ger-Jssene Rolle 
21 - die palbe R olle 
22 - die gesteuerte Rolle, die 

langsame R. 
13 - die senkrechte Rolle 
24 - das Tur,n 
25 - der Abschwung 
26 - der Aufschwung, der Im-

melman-Turn 
:7 - die 1iegende Acht 
23  - die stehende Acht 
29 - die Chan.delle 
30 - da:s M!innchen 
31 - die Schlebung, das Schle

ben 
32 - das Oberziehen 

K. D.  
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Z dziejów polskiej · łechn il< i  lotn iczej 

Mgr inż. ANDRZEJ GLASS 

RW0-9- zwycięski samolot Bajana 

J. Drzewiecki przy projekcie RWD-9 

W wyniku zwycięstwa Żwirki i 
Wigury w międzynarodowych za
wodach lotniczych Challenge 1932 
- Polste przypadł przywilej zor
g-anizowania za dwa lata następ
nych zawodów. Ambicją naszego 
lotnictwa i społeczeństwa było 
również odniesienie zwycięstwa w 
Challenge'u 1934. Wyrazem tego 
było zebranie przez społeczny Ko
mitet im. żwirki i Wigury dużej 
sumy pieniędzy na budowę nowych 
samolotów na zawody oraz na or
ganizację zawodów. 

W jesieni 1932 r. inż. S. Rogal
ski i inż. J. Drzewiecki rozpoczęli w 
Doświadczalnych Warsztatach Lot
niczych na Okęciu projektowanie 
samolotu RWD-9 przeznaczonego 
do udziału w międzynarodowych 
zawodach Challenge - 1934. RWD
-9 był dalszym rozwinięciem samo
lotu RWD-6. Ze względu na zmie
niony regulamin Challenge'u RWD
-9 miał większy ciężar i większą 
moc silnika niż RWD-6 oraz był 
czteromiejscowy. Komitet im. 
żwirki i Wigury zamówił 6 samo
lotów po 25 OOO zł, z funduszy spo
leczny,ch zebranych za pomocą 
LOPP. Ministerstwo Komunikacji 
pokryło koszty prototypu i cg-zem
phrza do prób statycznych. Proto
typ RWD-9 (nr fabr. 72) wyposażo
ny w silnik rzędowy Menasco go
towy był 8.X.1933 r. Ze względu na 
oczekiwanie na dobrą pogodę zo-
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stal oblatany przez K. Chorzewskie
go na lotnisku Okęcie w Wars3a
wie dopiero 4 .XII.1933 r. Próby w 
locie rozpoczęto 4.1.1934 r. Prototyp 
miał skrzydła bez klap, a lotki nie
szczelinowe. W dniu 22.11.1934 r. 
K. Chorzewski wykonał pierwszy 
lot na prototypie, po wyposażeniu 
go w silnik gwiazdowy Walter 
Bora. 

W lutym 1934 r. DWL rozpoczął 
budowę 8 sztuk RWD-9, z czego 6 
dla ekipy polskiej, a 2 dla Czecho-

Prototyp RWD-9 z silnikiem Menasco 

Przedstawiono historię powstania t bu
dowy sportowego samolotu RWD-9. Opi
sano przebieg Chaaenge'u w 1934 r . ,  
który zakończyŁ się zwycięstwem kpt. 
pH. J .  Bajana. Scharakteryzowano kon
strukcję samolotu. 

slowacji. Dla polskiej ekipy wy
brano znajdujący się dopiero w 
budowie silnik inż. S. Nowkuńskie
go - Skoda GR-760. Ponieważ mia
ły być wykonane 4 silniki tego 
typu, dwa pozostałe RWD-9 dla 
polskiej ekipy otrzymały silniki 
Walter Bora, tak jak i RWD-9 dla 
ekipy Czechosłowacji. N a wiosnę 
1934 r. wykonał pierwszy lot RWD
-9 z silnikiem GR-760. Samoloty z 
silnikiem Skoda oznaczono RWD-9S, 
zaś z silnikiem Walter RWD-9W. 
W trakcie prób po zapadnięciu się 
jednej z przednich szyb - płaskie 
szyby przednie zastąpiono sztyw
niejszymi wypukłymi. 

Instytut Aerodynamiczny Poli
techniki Warszawskiej, prócz prze
prowadzenia dmuchań modelu sa
molotu, pod kierunkiem prof. Cz. 
Witoszyńskicgo dopracował kształty 
samolotu. W kwietniu 1934 r. prze
prowadzono próby różnego ukształ
towani.a spodu kadłuba. Inż. Cz. 
Bieniek przeprowadził w Instytucie 
Aerodynamicznym badania mające 
na celu sprzężenie slotu i klapy, by 
slot otwierając się powodował wy
chylenie klap. Dla zwiększenia sku
teczności klapolotek przy nosku 
piata naprzeciw lotek zastosowa
no interceptory. Próby działania in
terceptorów przeprowadził na 
egzemplarzu RWD-9 z silnikiem 
GR-760 K. Chorzewski. Początkowo 
zastosowano interceptory długości 
około I m, które powodowały przy 
otwarciu gwałtowne zarzucanie 
maszyną z przechyleniem. Po pra
wie dwukrotnym zmniejszeniu in-
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RffD-9 . . .  

' t 

Prototyp RWD-9 po wyposażeniu w silnik Nowkuńskiego GR-760 

44 s został uzyskany przez założe
nie do samolotów na czas próby u 
proszczonych sworzni skrzydłowych 
o mniejszej średnicy i zawieszo
nych na pasku skórzanym; na żą
danie komisji samolot wykonał lot 
z tymi sworzniami. Rozpiętość pręd
kości, czyli stosunek prędkości 
maksymalnej do minimalnej, wyso
ko oceniony w zawodach, dla 
RWD-9S wynosił 5,2. W Challen
ge'u pierwsze miejsce zajął kpt. 
pil. J. Bajan z G. Pokrzywką na 
SP-DRD (nr fabr. 99) . ,Jan Snia
dec:.d" nr konkursowy 71, 2 miejs
ce S. Płonczyński z S. Zientkiem 
na SP-DRC (nr fabr. 9G) ,.Bcbe
wuer-Lot" nr konkurs. 75. 7 miejs
ce - J. Buc7yński z W. Rogalskim 
na SP-DRE (nr fabr. 100) .,Podofi
cer I" nr konkursowy 72,  15  miejs
ce - H. Skrzypiński i M. Lorcnz 
na SP-DRB (nr fabr. 97) .,LOPP
- Lotniczka" nr konkurs. 76. Czech 
J. Anderle na OK-AMD (nr fabr. 
101) zajął 8 miejsce. T. Karpiński 
na SP-DRF (nr fabr. 90) ,,Dar Ty
toniowców" nr konkurs. 74 oraz S. 
Florjanowicz na SP-DRA (nr fabr. 
95) ,.Sląsk" nr konkurs. 73 - nie 

terceptorów - działały one po
prawnie. Do cech RWD-9 należała 
doskonała sterowność poprzeczna 
nawet przy przeciągnięciu oraz 
możliwość wykonywania lądowania 
bez załamania toru lotu, schodząc 
stromym torem do ziemi - dzięki 
dobrej amortyzacji podwozia. Wed
ług opmu wyrażonej w 1970 r. 
przez francuską prasę lotniczą -
RWD-9 dziś nadal przewyższa 
własnościami startu i lądowania 
współczesne samoloty sportowe. 

Polskie RWD-9 otrzymały znaki 
rejestracyjne: SP-DRA, -DRB, -
egzemplarze z silnikami Bora, zaś 
e�zemplarze z silnikami GR-760: 
SP-DRC, . -DRD, -DRE i -DRF. Cze
chosłowackie RWD-9W nosiły zna
ki OK-AMC i -AMD (nr fabr. 98 
i 101 i nr konkursowe 53 i 54). 
Podczas treningu SP-DRB rozbił 
H. Skrzypiński na dwa tygodnie 
przed zawodami uszkadzając prawe 
skrzydło, lecz samolot zdążono wy
remontować przed Challengem dzię
ki posiadaniu zapasowej pary 
skrzydeł. Natomiast OK-AMC cze
chosłowacki pilot P. Pochop rozbił 
na dwa dni przed zawodami, gdy 
na remont samolotu było już za 
późno. 

W Challenge'u 1934 (28.VIII.
-16.IX.1934) wzięły udział 34 za
łogi z pięciu krajów. Zawody obej
mowały próby techniczne i rajd na 
trasie Warszawa - Królewiec -
Berlin - Kolonia - Bruksela -
Paryż - Bordeaux - Pau - Ma
dryt - Sewilla - Casablanka -
Meknes - Sidi Bel Abbes - Algier 
- Biskra - Tunis - Palermo -
Neapol - Rzym - Rimini - Za
grzeb - Wiede11 - Brno - Praga 
- Katowice - Lwów - Wcilno -
Warszawa (9538 km). Na RWD-9 
uzyskano średnią prędkość podczas 
rajdu 214 km/h (Płonczyński), pręd
kość maksymalną na trasie 300 km 
(Warszawa - Nowosolna - Głowa
czew - Warszawa) - 255 km/h 
(Płonczyński), prędkość minimalną 
- 54,1 km/h (Bajan), start na 8-
-metrową bramkę - 76,1 m (Bajan) 
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i lądowanie znad 8-metrowej 
bramki - 76,9 m (Karpiński). Czas 
montażu i demontażu RWD-9 -

RWD-9W z silnikiem Walter i płaskimi przednimi szybami kabiny 

RWD-9S z silnikiem Nowkuńskiego 
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RWD-9.,. 

RWD-9 ze złożonymi skrzydłami 

ukończyli zawodów. Sukces Baja
na był drugim kolejnym zwycięs
twem Polski w Challenge'u. 

W końcu 1934 r. zwycięski RWD
-9 był wystawiony na· Międzynaro
dowym Salonie Lotniczym w Pa
ryżu. Podczas Meetingu Lotniczego 
(14-15.IX.1935) w Warszawie zorga
nizowanego na rozpoczęcie zawodów 
balonowych Gordon-Bennetta K. 
Chorzewski zademonstrował pokaz 
startu i lądowania oraz minimalnej 
prędkości lotu na RWD-9 SP-DRE 
w czasie „ślimaczego wyścigu" z 
autożyrem Cierva C-30 pilotowanym 
przez ppłk. S. Stachonia. W 1935 r. 
trzy  RWD-9: SP-DRA, SP-DRB i 
SP-DRE, zostały sprzedane za gra
nicę. Pierwsze dwie z silnikiem 
Bora zakupiło w czerwcu 1935 r. 
lotnictwo cywilne Hiszpanii (uży
wane później J?Odczas wojny domo
wej jako łącznikowe), trzecią z sil
nikiem GR-760 francuski instytut 
lotniczy - Centre d'Essai w Villa
coublay pod Paryżem. Egzemplarz 
dla Francji dostarczył do Paryża 
K. Chorzewski, który dał w Villa
coublay pokaz możliwości RWD-9. 
W dniu 16.VII.1936 r. na SP-DRC 
zginął gen. G. Orlicz-Dreszer z kpt. 
pil. A. Łagiewskim i płk. S. Lot
hem podczas zbyt niskiego lotu 
nad morzem koło Orłowa, lecąc na 
spotkanie statku, którym wracała 

J8 

J.  Bajan w RWD-9 SP- DRD nr 71 

do Polski jego żona. Dwa egzempla
rze RWD-9 były używane w aero
klubach - z tego SP-DRD (który 
otrzymał Bajan, a następnie zamie
nił na RWD-13 SP-BJN) w -Aero
klubie Warszawskim do 1938 r., a 
SP-DRF rozbił F. Peterek w Ust
janowej. Prototyp pozostał w wy
twórni, gdzie został w 1937 r.  prze
robiony na RWD-20. 

KONSTRUKCJA 

Czteromiejscowy samolot sporto
wy mieszanej konstrukcji o ukła
dzie zastrzałowego górnopłata ze 
stałym podwoziem. 

Kadłub kratownicowy, spawany z 
rur chromo-molibdenowych kryty 
płótnem na szkielecie z listew drew
nianych. Kabina z 4 miejscami, po 
dwa obok siebie. Fotele regulowa
ne. Przednie miejsca mają podwój
ne sterownice. Dźwignie sterowa
nia silnikiem po bokach tablicy 
przyrządów. Dźwignie hamulców 
kół nad orczykiem. Tablica przy
rządów wyposażona w prędkościo
mierz, wysokościomierz, 2 busole, 
zegar czasowy, zakrętomierz, chy
łomierz, wiatrometr, obrotomierz, 
manometr oleju, termometr oleju I 
paliwomierz.  Z prawej strony dwo
je drzwi, z lewej jedne. Drzwi w 

razie potrzeby łatwo odrzucane. W 
przedniej szybie wywietrznik. Okna 
otwierane. Pod tablicą przyrządów 
pasy do mocowania walizek. Bagaż
nik w dole kadłuba, dostępny na 
ziemi. Podwozie dwukołowe trójgo
leniowe z amortyzatorami olejowo
-powietrznymi o skoku 290 mm. 
Koła niskociśnieniowe Dunlop z ha
mulcami Bendix, osłonięte owiew
kami. Płoza ogonowa ze stalowej 
sprężyny piórowej z amortyzatorem 
olejowo-powietrznym. 

Płat prostokątny z zaokrąglony
mi końcami, dwudzielny, dwudźwi
garowy, kryty sklejką od góry do 
pierwszego dźwigara, od dołu - do 
drugiego, reszta kryta płótnem. Za
strzały o układzie V dodatkowo u
sztywnione dwiema podpórkami z 
rurki. Sloty trójdzielne Handley
-Page wysuwane automatycznie, 
sprzęgnięte z klapami. Klapy wy
chylane do 20° powodują równo
cześnie wychylenie obu lotek do 
dołu o 15°. Lotki szczelinowe wy
ważone masowo. Sloty i klapy blo
kowane. W pobliżu końców skrzy
deł - interceptory blaszane o wy
miarach 58 X 8 cm, otwierane przy 
wychyleniach lotek po otwarciu slo
tów. Składanie skrzydeł - wokół 
osi tylnego okucia skrzydłowego, po 
podniesieniu klap nad skrzydła. 

. . . .... . ...-- . 
◄ Start RWD-9 na bramk,; 

podczas Challenge 1934 

RWD-9W ekipy czechoslo- ► 
wackiej 
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RWD-9 

i. 

Szerokość samolotu po złożeniu 
- 3,25 m. Usterzenie wolnonośne, 
drewniane. Stateczniki kryte sklej
ką, stery płótnem. Statecznik 
poziomy przestawialny w locie za 

Kraksa J. Orllcz-Dreszera 
na RWD-9 przy molo w► 
Orłowie 

◄ Zwycięzca Challenge 1934 
.Jerzy Bajan przy nwD-9 

pomocą samohamownego kółka. 
Napęd lotek i sterów - linkami. 

Silnik w RWD-9S chłodzony po
wietrzem, 9-cylindrowy, gwiazdowy, 
sprężarkowy, Skoda GR-760 o mo
cy nominalnej 260 KM przy 3000 
obr/min, mocy startowej 290 KM 
przy 3300 obr/min. o ciężarze 155 
kG, średnicy 0,97 m, z reduktorem 
o przełożeniu 3 : 2. Rozrusznik Viet 
na sprężone powietrze. Silnik osło
nięty pierścieniem Townenda. Loże 
spawane z rur stalowych. Przód 
kadłuba osłonięty blachą alumi
niową. Smigło dwułopatowe, elek
tronowe, przestawialne VDM Sieger 

Dane techniczne 

Silnik 
Moc 

Sprzężenie wychylenia lotki w górę z otwarciem się in
terceptora przy otwartych slotach 

Rozpletość 
Dlugoilć 
Wysokość 
Powlorzchnla nośne. 
Ciężar właściwy 
Clęże.r użyteczny 

Sprzężenie wychylania się klapy z wysuwaniem się slotu Ciężar calkowltty 
Obciążenie powlerzcbnl 
Obcllłżenle mocy 
Prędkość maksymalna 
Prędkość przelotowa 
Prędkość minimalna 
Wzuoszonle 
Pułap 
Zaslell 
Start na bramko 8 m 
Lądowanie z h = 8 m 
Współczynniki obcląże-

nla nlazczącego 

RS, w trakcie prób też śmigło Le
tov, Dwa zbiorniki paliwa w skrzyd
łach i jeden w kadłubie za kabiną, 
o łącznej pojemności 160 I. Przelo
towe zużycie paliwa 25 1/h. 

Silnik w RWD-9W chłodzony po
wietrzem 9-cylindrowy, gwiazdo
wy Walter Bora I o mocy nomi
nalnej 200 KM przy 2100 obr/min, 
mocy startowej 220 KM przy 2300 
obr/min o ciężarze 16fl kG, średni • 
cy 1,14 m. Smigło dwułopatowe, 
elektronowe, przestawialne na zie
mi Letov, a w trakcie prób drew
niane, stałe. Przelotowe zużycie pa
liwa 28 1/h. 

Silnik prototypu - chłodzony po
wietrzem, 6-cyllndrowy, rzędowy, 
sprężarkowy Menasco Buccaneer 
B-6S-3 o mocy startowej 265 KM 
przy 2500 obr/min, o ciężarze 193 
kG. Smigło dwułopatowe drewnia
ne, stałe - Szomański. 

MALOWANIE. Samoloty polskiej 
ekipy miały przód i dół kadłuba, 
podwozie i zastrzały - czerwone, 
górę kadłuba, płat i usterzenie -
srebrne. Znaki rejestracyjne na 
kadłubie srebrno-czerwone. Samolo
ty ekipy czeskiej były całkowicie 
ciemnoniebieskie. Znaki rejestra
cyjne w postaci białej obwódki li
ter. 

KM 
m 
m 
m 
m2 
kG 
kG 
kG 
kG/m2 
kG/KM 
km/h 
km/h 
km/h 
m/s 
m 
km 
m 
m 

RWD-9 RWD-98 RWD•9W 
Mennsco Skoda GR-760 Walter-Bora 
265 2!10 220 

1 1,64 
8,0 
2,08 

10,0 
660 
870 
930 
68 
8,6 

8 

11,04 
7,6 
2,08 

16,0 
560 

870(280)• 
980(790)• 
58(49,4)• 
8,6(2,92)• 

281• 
105-225• 

54,l• 
o• 

1000• 
soo• 

76,l• 
10,u• 

8 

11 ,04 
7,6 
2,08 

10,0 
560 

870(280)• 
930(790)• 
58(49,4)• 

4,65(3,95)• 
200• 

204-248• 
55,2• 
5,6• 

6000• 
735• 

89,6• 
01,0• 

8 

• - przy clętarze całkowitym 790 kG czyli z 2 osobami załogi 
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z działalności Sekcji Lotn iczych SIMP i SITK • Zespół Ośrodków Doskonalenia 
Kadr ZODOK opracował projekt 
instrukcj i  SIMP w zakresJ.e inspi
rowania, organizowania i finanso
wania konferencj i i narad nauko
wo-technicznych. Projekt ten 
- przekazany do oceny Zarządowi 
naszej Sekcji - obejmuje nastę
pujące zagadnienia 

• Do udziału w „Dniach Polskie
go Przemysłu Maszynowego" w Buł
garii Zarząd Sekcj.i Lotniczej SIMP 
delegował kol. Feliksa Borodzika. 
, ,Dni" odbyły się w Sofii w okre
sie 6-8 maja br. Mgr inż. F. Bo
rodzik - w obecności przedstawi
cieli sfer gospodarczych PRL -
wygłosił prelekcję ,pt. ,,Polska apa
ratura agrolotnicza i jej tendencje 
rozwojowe". Po prelekcj i, ilustro
wanej przezroczami, wywiązała się 
fachowa dyskusja. 

Bułgarskie przedsiębiorstwo agro
lotnicze Bałkan zorganizowało 
s,pecjalne spotkanie w celu szer
szego przedyskutowania tez prelek
cji. W dyskusj i poruszono wiele 
problemów związanych z konstruk
cją i eksploatacją sprzętu agrolot
niczego, ze specjalnym podkreśle
niem niezawodności sprzętu ,i jego 
parametrów decydujących o j akości 
zabiegów agrolotniczych. 
• W maju odbyła się w Pile IV 

l{rajowa Konferencja Kół Wojsko
wych SIMF', na której dokona
no oceny działalności kół, jak 
również aktywnośe,i ich członków. 
W konkursie ,na najlepsze koło Do
wództwa Wojsk Obrony Powietrz
nej Kraj u - Koło Sekcji Lotniczej 
SIMP otrzymało I I  miejsce. Mię
dzy innymi: Złote Odznaki SIMP 
przyznano kol. kol. A.  Misiorkowi i 
M. Sikorskiemu, Srebrne Odznaki 
NOT otrzymali kol. kol. M. Macie
jowski i E. Sobecki, zaś Dyplom U
znania wręczono kol. A. Werle. Re
dakcja TLiA serdecznie gratuluje 
simpowskim działaczom wojsk lot
niczych. 
• Zarząd Oddziału Warszawskiego 

Dokończenie  ze str. 18  

Sekcji Lotniczej SIMP odbył w 
maju interesujące zebranie wspól
nie z członkami Zarządu Koła Nau
kowego Lotników, studentów Wy
działu Mechanicznego, Energetyki i 
Lotnictwa Politechnik1i Warszaw
skiej. 

Przewodniczącym Zarządu sim
powców - juniorów działających w 
kole na Wydziale MEL - jest kol. 
J. Kędzierski, a sekretarzem - kol. 
K. Sybdlski ;  ze strony Rady Wy
działu opiekuje się Kołem profesor 
K. Głębicki, zaś z ramienia Sekcji 
Lotniczej OW SIMP - kol. kol. H. 
Dąbrowski i W. Kolbrecki. 

Koło Naukowe Lotników pragnie 
kontynuować działalność i tradycje 
przedwojennego Koła Mechaników 
Pohitechniki Warszawskiej , z któ
rego - jak wiadomo - wyszła 
słynna grupa konstruktorów lotni
czych RWD (Rogalski ,  Wigura, 
Drzewiecki). Studenci zaprojekto-wa
li i obecnie budują motoszybowiec 
jednoosobowy, konstruują miękopłat 
typu Rogalla, organizują ku,rsy 
szybowcowe. Działalność Koła Lot
ników cieszy się życzliwym popar
ciem dziekana Wydziału. 

Dla członków Koła Naukowego 
Lotników PW byłaby bardzo cenna 
fachowa pomoc Sekcji Lotniczej 
SIMP, zaś materiiałowa i warszta
towa Aeroklubu - a więc Sekcj i  
Głównej Komunikacji Lotniczej 
SITK. 

Cieszymy się, że w skład na
szego zrzeszenia weszło aktywne 
studenckie Koło liczące 33 simpow
ców, jednak bardzo pragniemy, aby 
wpłynęły wk,rótce deklaracje kan
dydackie od ,pozostałych 120 stu
dentów - lotników. 

- Zasady ogólne (temat, miejsce, 
termin, zgłaszanie i zatwierdzanie 
imprezy) 

- Zasady organizacyjne (komitet 
honorowy i organizacyjny, sekretarz 
o-rganizacyjny i naukowy, opraco
wanie referatów i materiałów kon
ferencyjnych, wnioski z konferencji 
i narad, imprezy towarzyszące) 

- Zasady finansowania (prelimi
narz budżetowy i technika finanso
wania). 
Do instrukcj i załączono terminarz 
prac nad planem konferencj1i i na
rad. Przewiduje się zgłaszanie pro
pozycji imprez do 30.VII (za co 
ocipowied21ialne są komitety, zarzą
dy oddziałów lub sekcji) oraz opra
cowanie ostatecznej wersji planu 
do 30.X (- za co odpowiada ZO
DOK). Plan zatwierdza prezydium 
Zarządu Głównego SIMP w termi
nie do 30 Listopada. 

W ubiegłym roku odbyło się w 
kraju 20 konferencj i  i 47 narad, 
przy czym 57 imprez zorganizowa
no przy współpracy ośrodków Dos
konalenda Kadr SIMP. Niestety -
sądząc po wynikach - wiele z nich 
cechowała radosna twórczość, bo
wiem tylko w 14 przypadkach zo
stały opracowane ,wnioski pokonfe
rencyjne. 

Do projektu instrukcji zgłosili 
swoje uwagi kol. kol. Borodzik, Po
budkiewicz i Zaremba, po czym zo
stał on poddany dyskusji na posie
dzeniu Komitetu Koordynacyjnego. 

c) przyłożenie sil od sterów wysokości (stero1.otek) na 
końcach skrzydeł umożliwia ograniczenie wspólczynika ob
ciążenia do 3,5 g (przeciążenie od podmuchu) wskutek o
szczędności ciężaru, 

padał po przeciągnięciu, nie będzie wchodził w kor
kociąg. To mogłoby zdecydowanie zmienić zgubne 
zwykle konsekwencje zakrętu o 1 80° po uszkodzeniu 
silnika w czasie startu. Jeżeli ten samolot będzie 
mógł powoli schodzić prawie pionowo przy zachowa
niu pełnej sterowności i lądować przy prawie zero
wej prędkości, wówczas zniknie niepokój o skutki 
przymusowych lądowań i uszlmdzeń układu napędo
wego w nocy lub przy pełnym zachmurzeniu. Kusząca 
jest także możliwość krążenia w szybowcu z pręd
kością 32 km/h i opadaniem 0,5 m/s. 

f) brak usterzenia ogonowego eliminuje siły skręcające 
skrzydło przy wyrwaniu, 

g) brak konwencjonalnego usterzenia ogonowego elimi
nuje siły skręcające i zginające w kadłubie, robiąc z nie
go element nie pracujący podczas lotu. Umożliwia to lżejszą 
konstrukcję i dalszą oszczędność ciężarową. 

Jeżeli teorie Witolda Kasprzyka są słuszne, jeżeli 
jego konstrukcja będzie pracowała tak jak on sądzi, 
to będziemy mieli samolot, który nie będzie prze-
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Pod koniec bieżącego roku uka:l:e się XXIII  edycja 

TERMINARZ TECHNIKA 
na rok 1975 

Cena Terminarza w okładce igelitowej wraz z jedną 
wkładką branżową i notatnikiem adresowym wynosi : 

w przedpłacie - 25 zł; w sprzedaży - 30 zł 
Przedpłatę od członków stowarzyszeń naulrnwo-tech
nicznycb, indywidualnie i zbiorowo (przez kola zakła
dowe) przyjmują wyłącznie zespoły kolportażu przy biu
rac:h. terenowych NOT do 1 października br. 
Sprzedaż po cenie normalnej (30 zł) odbywać się będzie: 
a) w księgarniach ,. Domu Książki", b) w niektórych 
kioskach , Ruchu". 

na podstawie „Soaring" 1973 nr 12 oprac. T. Wusa

towski 

Tytuły wkładek branżowych 
Automatyka Przemysłowa e Budownictwo i Architek
tura e Chemia e Ekonomika i Organizacja Przemy
słu e Elektronika e Elektrownie i Sieci • Geodezja 
• Górnictwo • H utnictwo • Instalacje i Urządzi!nia 
Elektr. e Komunikacja e Leśnictwo i Drzewnictwo e 
Materiały Budowlane e Mechanika - Konstrukcje • 
Mechanika - Technologia e Melioracje i Budownictwo 
Wodne • Odlewnictwo e Ogrodnictwo i Tereny Zie
leni e Okrętownictwo • Poligrafika i Papiernictwo • 
Przemysł Cukrowniczy • Przemysł ,Mleczarski • Prze
mysł Naftowy e Przemysł Skórzany e Przemysł Spo
żywczy e Rolnictwo e Technika Cyfrowa e Technika 
Sanitarna i Gazownictwo e Teleelektryka • Włókien
nictwo e 
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WAŚKOWSKI W. 

The Effect of Time Factor on · Profitability of Aircraft Production 

The article discusses the newest methods used by large companies 
to maximally reduce the design/development time and extend the pro
duction whkh give many economical advantages to the manufacturer. 
It also discusses the organization of labour in large aircraft facto-ries 
at all stages of propu�tion preparation. Some methods enabling to 
shorten the time of some production stages and examples of such 
shortening of the production by different companies are presented. 

STASZEK J. 

Some Problems of the Canard Arrangement 

The subject of this article is an analysis of the effect oi forward
-mounted horiwntal stabilizers on the wing aerodynamics, problems 
of longitudinal and horizontal stabilization, effect of gusts. on the ma
gnitude loads, and some practically observed phenomena connected 
with the dynamie stability of an a>ircraft of canard arrangement. Re
marks and comments confine to a discussion of some pecularities of 
the canard configurntion flying at low speeds below Mach 0.5. 

W. Kasprzyk's Sensational Wiµg 

The phenomena encountered by W. Kasprzyk in his flights on the 
BKB- 1 saiLplane and their practical explanation are described. A con
cept of a super-lift wing and benefits resulting from its application 
are presented-

E,ŁODOWNIK A. 

Some Operating Problems of Turbojets in the Polish Airlines LOT 

This article discusses the equipment of a turbojet with measuring
-and-controlling systems and • resultant possibilities of estimating the 
techncical condition of the NK-8-4 turbojet which is power,ing an IŁ-6� 
operating on LOT's lines. An isotopic method of determining the tech 
nical condition of aero turbojets is discussed. 

SZUSTER K. 

Selected Strength Problems of a Bonded High-loaded Dural Structure 

A paper describing the advantages of joining metals by means of 
adhesives and profits resu1ting from employing this method in the air
craft industry. Works conducted at the Aviation Institute by a team 
engaged 1n materiał, technological and design concept study of a per
spective glider are presented. The research was aimed at finding so 
lutions of making GRP coverings and a bonded spar. Problems er.co
untered under way are presented. 

GLASS A. 

RWD-9 - Bajan's Winning Aeroplane 

The history of the design and construction of the RWD-9 sport aero
plane and its participation in the 1934 International Touring Competi
tion which resul,ted in captain pilot J. Bajan's victory are described 
'I'he aircraft design is characterized. 



Z prasy .z:agranic.znei••· 

Materiały złożone (kompozyty) na osnowie metalicznej 

Od wielu lat ONERA (Krajowe Biuro Studiów i Badań Lot
niczych) prowadzi badania nad materiałami złożonymi (kom
pozytami) na osnowie metalicznej ze stopu lekko ,vzmocnio
nego włóknami węgla lub grafitu. Opracowano i wyproduko
'Nano wiele próbek, a następnie porównywano ich właściwości 
mechaniczne. 

W artykule przypominano własności charakterystyczne 
włókien i metali stosowanych do łączenia materiałów złożo
nych na osnowie metal icznej .  Opisano doświadczenia, których 
wynikiem jest wprowadzenie stopionego aluminium we włók
na węgla niklowanego. Podano przykłady różnych materia
łów złożoqych opracowanych na osnowie aluminium. Ważnym 
udoskonaleniem jest stosowanie koloidalnej zawiesiny do two
rzenia początkowej powłoki powierzchniowej . 

Wyjątkowe właściwości mechaniczne pewnych włókien są 
dziś podwaliną nowej generacj i materiałów złożonych, zwanych 
kompozytami. 

Materiały te powstają z połączenia włókien odpowiednio 
złożonych, które zachowują ich właściwości mechaniczne i os
nowy, która zapewnia spójność i przenosi naprężenia. 

Elaboration de materiaux compostes a matrice metalique, 
, ,La recherche aerospatiale'·' 1 9 74, Janvier - Fevrier. 

Co piszą inni. . .  

Normalizacja wyrobów lotniczych 

Współczynnik normalizacji odgrywa dużą rolę przy l!Stala
niu zasad stosowania norm i opracowywania ich na etapie 
projektowania konstrukcji nowego wyrobu. W artykule omó
wiono korzyści, jakie daje normalizacja w zakresie oprac9 
wania dokumentacji oraz jej wpływ na zmniejszenie kosztó\' 
wytwarzania. Podano porównanie współczynników normall 
zacj i samolotu An-2 i TS-1 1 .  
, ,Normalizacja" 1 974, n r  4·. 

Analiza luzów montażowych w połączeniach przewodów p,,. 
kładowej instalacji hydraulicznej 

Funkcjonalność pokładowej instalacj i hydraulicznej wywie • 
ra znaczny wpływ na niezawodność eksploatacji .  Na właściwą 
funkcjonalnoś� pokładowej instalacji hydraulicznej mają 
wpływ prawidłowe połączenia odcinków przewodów i moco
wanie ich w podporach. Osiąga się to przez odpowiedni dobór 
luzów montażowych. 
„Pr'zeglląd Wojsik Loitni'C'zych i Woj'slk Obrony Powietrznej 
Kraju" 1 974, nr 5 .  



1 - 2 
TWIN - ENGINE M U LTI - PU RPOSE H ELICOPTER 

Passenser /cargo t ranspo rt 
8 passengers o r  700 kg  of i nterna !  
fre ight .  Under-fuse lage hook can 
be fitted fo r exte rna l  load of  800 kg .  
Ambulance version - fou r  stret
chers a n d  a med ica l  attendant .  
Agricu l t u ral version - 700 kg  
l i qu i d  or  d ry chem ica l s .  
Optiona l :  sea rch and  rescue version 
with hoist capac ity 1 20 kg , photo
grammetr ic  vers ion and  ocher on  
dem  and .  

DESIG N FEATU RES:  

e Cab i n  heat i n g ,  ve nt i lat ion and  
a i r-cond it ion i ng  

e Roto r bfade de- ic ing system 
e Two supplementary exte rna l  

tan ks .  
POWER PLA N T: 

• Two PZL GTD-350 t u rboshaft 
eng i nes ,  of 437 h p  rat i ng- each.  

Fue l  tan k  capacity - 600 l i t res .  
Two 238 l i t re exte rna l  ta n ks 
Optional : Metal sk i  l a nd i ng  gea r 

Manufacturer :  

TEC H N ICAL DATA : 

Mai n  roto r d i amete r 
Length  ove ra l l  
Le ngth o f  fuse lage 
He ight  
Whee l  t rack 
Em pty we ight  
Poy load 
Max. T-0 we ight 

1 4.5 m 
1 7 .4 m 
1 1 .4 m 
3.75 m 
3 .05 m 

2370 kg  
800 kg 

3550 kg 

Max. s peed at 500 m 
Max. c ru i s i ng  s peed 
Rate of c l i m b  
Se rvice cei l i n g  
Range 
Range with exte rna l  
tan ks  

2 1 0  k m /h 
200 k m /h 

4.5 m /s 
4200 m 

230 km  

570 km 

4000 ,-----,-----,-----,----=-----, 
H 

[m) 

o 

!Max cetlmg 

2CXXJ 3000 4000 
Q[kg} 

8 
[1/h} 

2.0 

f.5 

I. O 

Fuel consumpfion 

t-

o.� 7� 100 125 /50 175 500 
V[km/h 

Wytwórnia Sprzętu Komunika• 
cyjnego Delta - Świdnik, 
Świdnik k/Lublina. 
Phone: Lublin 1206 1 .  
Telex : 84212 and 84302. 

a.�� PEZETEL 
� P O  · L A  N , D 

Exporter: 
PEZETEL Foreign Trade Enter• 
prise of Aviation lndustry, 
ul. Przemysłowa 26, 00-9S0 War
szawa, POLAND 
PO Box 37 1 ;  Cabie: Pezetel ; 
Phone: 28-S0-71 ;  Telex: 3 1 3430 
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