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Inż. JAN STASZEK. 

Główny Instytut Lotnictwa: 

• • rozwazan1a o przepływie z ~wielką prędkością 

WSTtP. 

Szybki rozwój lotnictwa, pojawienie się napędu 
strumieniowo-1odrzutowego, konsekw,en:tne ulepszanie 
maszyn przepływowych, jak turbiny i sprężarki o.raz 
wymagania balistyk,i spowodowały wyS'U:nięci,e na 
pierwszy ptlan badań nad prz~ływem gazów jako cie
czy ściśliwych przy wielkich prędkośoi-ach. Pierwszy 
wyło,m w nieznanym zagadnieniu uczynili naj1Pierw 
Mach i Sarrau, później zaś CzapHgin i Meyer. Rozwa
żania ściśle teoretyczne roz:po1częte w Niemczech przez 
A. Buieman.na pod kierownictwem L. Pmndtla i kon
tynuowane przez Sauera oraz Gortlera, były· prowa
dzone również przez Karmana, Ferrariego, Ackereta, 
U'aylora, Tsien Hsue Shena i innych. Na podwalinach 
pracy wymienionych badaczy oraz całego szeregu 
innych uczonych można było rozpocząć systematyczne 
doświadczenia, wykonane częsmowo w tunelach 
o prędkościach ,przepływu zbliżających się dl()I pręd
kości rozchodzenia się dźwięku lub przekraczających 
ją. Poważnym wkładem są również badania przepro
wadzane w locie, dużo trudniejsze, jednak dające wy
n ilk:i, bardziej zgo1dlne z rzeczywistością niż otrzymy
w,ane z dośwfadczeń tunelowych, Przyczyną tego jest 
przede ws,zys tkim odipowiadająca .rzeczywistości liczba 
Reyn_oldsa, przy której są one wykonywane oraz 1ośro

dek poz1bawiony całkowici,e zaburzeń, co w warun
kach 1a:boratoryjnych jest n:iemożliwe do osiągnięcia. 

Zupełny ·brak polsbej Hteratury technkznej ,· 
traktującej o tyc;h ciekawych zjaiwiskach, spowodował 
powstanie całego szeregu mylnych pojęć i poglądów, 
dlatego też artykuł ten powmien przyczynić się do · 
wyjaśnienia panujących niiezg,odnoś'Ci . 

WYKAZ UŻYTYCH OZNĄOZEŃ. 

v0 - początkJowa prędkość przepływu, · 
v - prędkość przepływu w danym miejscu, 
v1 - składowa prędkości r,ów.noległa do osi x, 
V2 ,, " ,, " , , Y., 

V3 " " 
,, ,, " z, 

Po - ciśnienie początko1we, 

p - ciśnienie ,w danym miejscu, 
P kr - ciśnienie krytyczne .. 
T,, , T , T kr - temp.era tury odpo,wiadające powyższym 

ciśnieniom, 

Po , P, Pkr - odpowiednie gęstości; 
~~.::__ c kr - odp-ow.iednie prędkości dźwięku, 

y - c:ężar właściwy, 

R - stał,a gazowa, 
,u - współczynnik leipkości , 

V - -~inematyczny współczynnik lepk1ości, 

g - prŻyśpiesze:nie ziem.skie, 
l - wymiar lini·owy, 
b - wsjpólczyrmli/k prze:w:odnictwa ciepła, 

C p - ciepło właśdwe przy stałej prężnosc1, 

CV - ciepfo właściw:e przy stałej objętości, 

- wykładnik adiabaty, 'X.= 
c_p_ 
C -

V 
'A - WS!Pókzynnik odwzorowania Prandtla, 
cp - oznaczenie potencjału, . 
n - linia Macha, 
a - kąt Macha, 
S - ' '11nia zgęszczenia, 
a - kąt po.chyle.nia linii zgęszczenia, 

{} - kąt załamania przei-pływu, 

vl 
Re = -- liczba Reynoldsa, 

V 

V . b M = - ·- hcz a Macha, 
G 

.,,..., v2 
F= 

lg 
liczba Frouda, 

P - c P • y ' v - iliczba Prandtla, 
r - b_ 

z 

V 

a 
E 

E 

- przesunięcie przekroju, 

- ,objętość, 

-- przyśip:i:e:szend,e, ,, 

- iwydłużenie jedinostkow,e, 

- moduł sprężystości (ściśliwości) , 

rot v = curl v - wektor ·•wku, albo rotacja, .we
ktora prędkiości V. 

Składowe tego wektor,a muszą spełniać warunki: 

a vz _ o v y_ 
rotx v _ 

oy iJZ 

- . ;:,v · · ·· avz 
. . rot y v = _ _ x,. _ _ _ 

oz ox 
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div v 

rot z v 
cJVY 

cJ X cJ y 

- diwergencja albo rozbieżno_ść wektO'I"a v 
jest funkcją współrzędnych (x, y, z), utwo
rzoną z pochodnych składowych tego we
ktora . P rzedstawia 1o•na wielkość skalarną 
związ,aną z we~torem v równaniem: 

_ av x avy av z 
div v = -- + -- + 

cJ X cJ y az 
grad cp - wektor o składowych równych pocho.d

nym fukcji cp . Natężenie jego jest okre
ślone wziO'I"em: 

V( o Cf) )2 + ( ;, <p )2 ( cJ Cf) )2 grad cp = -- -- + --
o x o'!f a z 

m = masa, 

t = czas. 

· PIERWSZE BADANIA. 

Sam charakter Clplywu zo~tał zbadany już dość 
daiwno przez balistykę, która zetknęła s.ię ze ściśliwo
ścią gazu znacznie wcześniej . Doświadczenia te jed
nak, pomimo stwierdzenia niewątpliwych zm'an sił 
oddziaływania ośrodka na badane c i ało przy przekra-

czaniu prędkości dźwięku, nie wystarczyły do pozna-
•nia istoty zjaw.iska. Rezultatem tych badań było 
stwierdzenie istnienia tzw. ,,bariery- dźwiękowej ' 1 

charakteryzującej się znacznym zwiększeniem współ
czynnika oporu powietrza oraz pojawieniem się nie
znanych tworów określonych jako fale dźwiękowe. 

Po prze~roczeniu „bariery dźwiękowej" współ
czynnik oporu 1wyraźnie maleje, co łatwo ~tłuma
czono sob ie znanym zjawisk:em rozchodzenia się fal 

Rys. 2. Przepływ z ,p rędkością ,dźwięku M = 1,01 . Przed 
pociskiem pojawia s ię ,., fala czołowa" w poslaOL linii nie
c iąg łości c iśn,:•e-nia. Na boku poci,sku tworzy ,się miejscowa 

!•in ia zgęszczen ia1 ) , 
W częśeii tylne j przepływu zaczyna się ksz-1-altować linia 

zgę,szczenia, pochodząca . o-d wyslająoego p ierśc ~enia wodzą~ 
cego pocisku, analogiczna do poprzedru~j lini.i n:•e.ciągłośc 1 
ciiśnieni,a. 

wytwarzanych np. na po1wierzchni wody przez impulsy 
przesuwające się z różnymi prędkościami. Pomierzono 
opory różnych ciał przy zmieniających się prędkoś
ciach, co pozwoUłio nawet na ujęcie zjawiska w formę 
matematyczną, polegającą na określeniu współczyn
ni·ka <0,pmu zwykle w postaci! w~1omi!aiilu typu: 

C = a + bv + cvz + dv3 + 

Rys. 1. Przepływ poddźw,iękowy przy M = 0,86 Wid•oczny 
tylko obsz-ar zaburzeń poza pociskiem. 

1 ) Liniami zgęszczenia i rozrzedzenia bę,dzie~Y. nazy
wać linie, na których ciśnjenie zmienia się ,d-o wartosCJ. wyz
szeJ lub niż&zei, l~cząc zgodnie z kierunkie_m przepływu. 
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- Ba~ani~ te, choci,aż prawie zupełnie wystarczające 

dla _bah~t?kl, były zbyt ubogie dla aerodynamiki, zaj
muJąceJ się n 'etylko siłami stycznymi do toru, a-le rów-

Rys. 3. Przepływ pooo.,ddźwiękowy przy M = · 2,51. Li·Il'ie 

zgęszczenia wyraźnie ub,ztałtowane. Słabiej wi-doczne linie 

Macha w po,staci HiJl,ió. roz.rze.dzenia . 

nież i normalnymi do niego, j,ako mającymi bard:z;o 

ważne znaczenie przy maszynach :przepływowych oraz 
umożliwiającymi w ogóle latanie w pojęciu obecnym. 

Vv' balistyce zresztą zbaczanie toru pocisku nastręczało 

rówin. ' eż pewne kłopoty, jako ,wywołane no-rmalną do 
t oru s-iłą aerodynamiczną o n :.eznanej wielkości oraz 
osi działani,a. Poprawki konieczne do uwzględnien:a 
w tabela,ch strzelniczych uzyskiwano drogą do,śwjad

czalną dla każdego typu pocisku oraz każdej prędkości 
początkowej z osobna nie z.aj ,mując się bliżej wi-elkoś

o:.ami sił · oraz ich liniami działan' a. Przyczyną tych 
tak bardzo niekompletnych wyników były n iedosko
nałe urządzenia pomiarowe, opier,ające się na mierze
n iu oporu ciała, usta,w::.onego w strumieniu wypły
wającego ze zbiocrnika powietrza, znajdującego się 

pod _znacznym c iśnien!€m. Nie uzyskiwano tu stałej 
prędkości dźwięku, zaś ciśnieni" e krytyczne panujące 
w otworze wylotowym, w miarę zmniejszaniia się 

ciśnienia w zbiorniku, bylic, zmienne wg. wzoru: 

'l, 

Pkr = (_2 )'l.-1 
'l, + 1 

Po = 0,527 Pu, 

C 
gdzie 'l. = _ P_ oznacza stosunek ciepła w!aści w ego 

Cv 

przy stałej prężności do ciepła właściwego przy sta

łej objętości. 

Zmiana ciśnienia powodowała oczywiście zmianę 

gęstości, a co za tym idzie dokładne określeni€ wiel
kości wzajemnego oddziaływani ,a ośrodka. i pocisku 

w danych warunkach było- niemożliwe . 
. ·. ' Bardzo ·systematyczne i dokładme badania prze
prowadzono nad przepływami w dyszach turlbin paro-

1vych. Wlprawdzie czynnikiem użytym przy bada
niach była para wodna, jednak pomiary wykonane 
przed trzydziestu laty przez StodoLę nie straciły do 
dzis:iaj aktualności. Zawidzj ęcżamy im np. poznanie 
tak ciekawego zjawiska, jak sprężenie uderzeniowe, 
charakteryzujące się gwałto,wnyrn wzrostem dśnie

nia, ~ęstości i temperatury cprzy jednoczesnym zmniej 
szenm prędk,ości przepływu. 

· WSPół..CZYNNIKI -CHAR.A.K'TERYSTYCZNE 
DLA ZJAWISK ZACHODZĄCYCH PRZY PR,ĘD-

- KOŚCIACH NADDŹWIĘKOWYCH. 

W normalnych v;ypadkach, gdy prędkość prze
pływu gazów w porówna,ni u z prędk,ośdą dźwięku 

była niewielka, stosowano w aerodynamice rozwa

~ania matematyczne z założeniami b-ardzo upras,Zcza
Jącymi zag,ad.nienie, traktując, je na równi z hydrody
namiką dał płytI111ych o stałej •objętości. To zruniedba
n ie ściśhw:ości gazów w równaniach ciągłości powodo
wało bł_ą? bardzo n iewielki, bo ni,eosiągający 1 % przy 
prędkosc1 50 m isek , temperaturze 15°C oraz ciśnieniu 
atmosferycznym. Odpowiednia Ucz,ba Macha wynosi 
w tych warunkach ok. M = 0,15. Przy hczbach Macha 

zb:iżają~y_ch się do jedności błąd jest z,naczn_ie większy, 
zas ,po JeJ przekroczeniu (M > 1) równania zwykłej 
aerodynamiki tracą zupełnie swoją ważność na ko
rzyść jnnych, wyprowadzonych Z. aerodynamiki ,ośrod

kóiw ściślivrych, czyil-'i: krótko - dynamiki gazów. 
Przy większych prędikościach pr_z,epływu, w od

n iesieniu d o prędkości dźwi ęku, staje się wpływ ściśli
wości na rozkł,ad linii prądu eoraz większy ,L przy prze
kroczeniu prędkości rozchodzenia s: ę dźwięku wystę

pują zupełnie nowe prawa. W szczególnośd pojawia
ją,ce się zaburzeni,a n :e rQlbejmują całego pola prąrdu, 

a tylko jego część i stałym przyrostom prędkości 

i ciśnienta odipow!iadają ni-estał€ zmiany stanu. Ma
tematyczne wyjaśnienie tych istotnych zmian, -0kreślo
nych jaklo przepływy poddźwięk-owe i naddźw.1ękiowe, 

_polega na tym, że równanie potencjału w zakresie 
poddźwiękowym jest typu el,iptycznego podobnie jak 
dla ośr-odków nieściśil-iwych, Ziaś w ,obsza:r;;ze pooiad
dźwiękowym wyrażenie potencj,ału ma formę hyper

bolicZrną. 

• Dla zorientowania się w charakterze zachodzących 
zjawisk musimy ustalić priawa po1dobieństwa, umożli

wiające - porównanie wyników badań z rz.eczywis:tością. 

Zjawi1Skai, zachodzące przy przep-ływie ściśliwym, 

zależą od kilku zasadniczych 1w<spółczyn,ników bezwy
miarowych. Współczynnikami tymi są: 

a) Eczba Macha M = ~ (gdzie v = prędkość prze
c 
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ł , c prędkość dźwięku), ,określająca p ywu zas - . 
wpływ ściśliwości ośrodka. W aerodynamice zwy-

kłej prawo ,p odobieństwa wymagało, aby f (: ) = 

= const. Równanie to, noszące nazwę _reguły 
Bairstow-Bootha, oznacza, że dla uzyskama p~a
wa porównywania wyników, doświadczenia wm
ny być wykonyw1ane przy tym sa~~m s:os~nku 
prędkośdi. przepływu do prędkosc1 dzw1,ęku. 

Wpływ tego stosunku prz~ nor~a.lnyc~ ~ręd_~ 
kościach, jak już powiedz1ano, Jest rne~_1-e1~1, 
staje się on jednak domlinującym prz! _zbl~zaruu 
się do liczby Macha M = 1 oraz powyzeJ teJ war
tości. 

v.l(d ' l . b) Liczba Reynoldsa Re = - V- g zie - wynuar 

liniowy, zaś v - kinematyczny współczynnik lep
kości), określająca wpływ lepkości powi~trza 
i związanego z nią charakteru opływu. Liczba 
Reynoldsa nie traci n ic ze swej ważności w _za
kresie wielki·ch prędkości , czego dowodem Jest 
stwievdzenie, że opływ 1am1narny jest dużo ko
rzystniejszy przy wielkich prędkościach niż 

opływ burzliwy, dający lepsze wyniki przy nie
wielkich prędkościach. Wpływ tej liczby charak
teryzującej zjawiska zachodzące w warstw~e po
wierzchn'owej jest więc rów.nie ważny i dla wiel
kich prędkości. 

v2 
c) Liczba Frouda F = - (gdzie g - przyspie-

Zg 
szenie z:ems,kie), określająca w:pływ sił bezwład

ności i związanych z nimi krzywizn badanego 
ciała. Wobec znacz.nie w: ększych prędkości ni ż 

w aerodynam:ce zwykłej, przy mniejwięcej takich 
samych wym1ara,ch rozważanych cia,ł , siły bezwład

ności są dużo większe, powodując wcześn~ejsze 

oderwania strug. Już przy M = 0,6, czyli okrągło 
200 m isek, następuje pr zy normalnych profilach 
na dużych kątach natarcia skrzydła przedwczesne 
oderwan:e, zaś przy M = 0,9 pogorszenie opływu 
jest tak znaczne, że można tu stosować tylko bar
dzo cienkie profile, charakteryzujące się n ·ew'iel
k imi krzywiznami, i tylk,o n :ewielkie kąty natarc.ia 

CP.V.'( 
d) Liczba Prandtla P r =--b-- (gdzie y - ciężar 

właściwy, zaś b - współczynnik przewodnictwa), 
charakteryzująca wpływ przewodnictwa cieplne
go. Przy silnych sprężeniach i r-ozrzedzeniach 
zachodzących przy wielkich prędkościach ,otrzy
muje si ę na powierzchni ciała różnice temp,eratur, 
tak że zjawisko to winno być właściwie rozpatry
wane przez termodynamikę, co oczywiście bardzo 
komplikuje badan:a. N.a szczęście rw zakres:e 
stosowanych obecnie prędkości, wymi-enione róż
nice tem'peratur są nie~naczne i wpływ 'ich, a więc 
i liczby Prandtla, mo,żna zaniedbać bez szkody 
d la naszych rozważam. 

TUNELE NADDźWitKOWE. 

Zbadanie zjawisk zachodzących przy prędkościach 
przepływu bliskich prędkości dźwięku ,oraz przekra-

czających ją, to zadanie jakie ma przed sobą aerody
namika dużych prędkości. SP'ooóib ujęcia zagadnienia 
jest mniej więcej taki sam jak i w aerodynamice zwy
kłej, tzn. bada:nia są wykonywane w tunelach, które 
jednak różalią się od poprzednich znacznymi prędkoś
ciami przepływającego, gazu. 

P ierwsze badania przepływu o wielkich prędkoś
cfach były wykonywane przez ba:listykę przy pomocy · 
urządzeń już opi,sanych. Urządzeni.a te, jak już 

wspomniałem, nie nadawały się do ścisłych ,badań 

aerodynamicznych ze wzg}ędu na krótki czas działaniia, 

jaik również i na już wymienioną niestałość warun
ków. 

o 

w 
B p 

/ 
-----i:;:-7r--

A 
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Rys. 4. Schemat twnelu o napędizie pośrednim. 

Udoskona'leniem tych urządzeń są tunele o na
pędzie pośrednim (rys. 4) . Jako napęd stosuje się tu
taj strumień sprężonego powietrza doprowadzonego 
przewodem A do pierśderuowego im:żektora J. Po

wietrze to, wypływając ze znaczną prędkością przez 
szczel:nę inżektora, zasysa nowe powietrze z otoczenia 
B poprzez urzą,dzenie osuszające O oraz przestrzeń 

pomiarową P i porywa je ze sobą 'do wylotu W. Czas 
pracy jest przy tym znaczn:e dłuższy i obecnie znaj
duje si ę ,w użyciu cały szereg tuneli tego ty,pu. ~adą 
ich jest •n iewielka przestrzeń pomiiarowa oraz n-ska 
sprawność całego urządzenia. Przestrz-eń po~arowa 
znajduje się z reguły przed inżektorem, aby CJał~ b_a
dane było umieszczone w niezakłóconym strum1emu. 
Urzadzen 'e osuszające powietrze jest niezbędne, po
nie~aż zasysane powietrze, rozpędzając się do pręd
kości nadźwiękowych, rozpręża się adiabatycznie. 
Pociąga to za sobą spadek temperatury z?acznie ~o
n iżej o0c. Zamarznięte -kropelki wody, ktore ,wydzie
liłyby si ę przy tym z wilgotnego p?wietrza, yoru
szaj ąc s:ię z w:elkimi prędkościami, utruidmał~by 

pomiary. Jako czynnik odwadniający. używ,~·~Y Jest 
prażony chlorek wapnia CaCh lub prazemy srhca gel 
(H4Si04)n. 

Rys. 5. 

A B 

93149-RS 

Schemat urzą,dzenia ,d-oświadcza:lnego •pracującego 

przy stałej liczbie Macha. 

Obniżenie temperatury jest dla nas zja-wiski~m 
korzystnym, ponieważ prędkość dźwięku jest zalezna 
jak to wynika z równania: 

c=\lg'l„R.T 
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Ry.s. 6. Schemat tun~lu o ,d1Jiałaniu ciągłym. 

większej pręd.kości. Aby temu zapobiec obniża się CP 
właśnie wyłącznie od temperart:ury T, gdyż x = -

c v 

g - przyśpieszenie ziemskie oraz R - stała gazowa 
pozostają niezmfonio,ne. Zmniejszenie prędkośd dźiwię 
ku z temper,aturą umożliwia nam więc osiągnięcie 

wyższych lic~b Macha. 

, • zwykle ciśnienie w tunelu do 0,1 ata. Kanał tunelu 
musi być wówczas hermetyczny. Zmniejszenie ciśnie

n ia powoduje wtedy pr-oporcjonalny spadek mocy po· 
chłanianej, pogarszając jednak przy tym znacznie 
li,czbę Reynoldsa w sensie jej zmniejszenia. Pom!',Jno 
tak niskiego ciśnienia wydatek mocy jest jednak bar
dzo duży i np. w tunelu Ackereta w Zurychu wy!Il'osi 
1000 KM przy lkzb.:e Macha M = 2 ,oraz wymiarach 
przestrzeni pomiarowej zaledwie 380 X 400. 

· In:nym rodzajem tune'1'u, opar.tego na wypływie 
sprężonego powietrza ze zbiornika, j,est urządzenie 

przedstawione na rys. 5. P.ozw,ala ono na uzyskanie 
stałej prędkości przepływu przy zachowaniu stałego 
ciśnienia początkiowego ,oraz ten11Peratury. W tych wa
runkach liczba M(l)cha zachowuje również wartość 

stałą przez cały czas dośiwtladczenia, pozwalając na 
uzyskanie bardzi,ej dokład'nyich wyn!ików. Urządze~ 

nie to składa się: ze zbi•oTniika głóWlrrego A , zawie
rającego sprężone i osuszone uprzednio powietrze; 
z zaworu redukcyjnego Z1, przy pomocy którego regu
foje s.ię ilość przepływającego czynnika; z zaworów 
odcinających Z2 i Z3, ze zbiornika wyrównawczego B, 
zruwierającego przez cały czas pomiaru stałą Hość 

czynnika o jednakowym ciśnieniu i temperaturze, oraz 
z przestrzeni pomiarowej. 

Oczywiście zawór redukcyjny powini~n zmie~~ć 
podczas pomiaru swój prześwit, ,aby, w miarę zmmeJ
sza!!11Va się ciśnieniia w zbiorniiku głównym ilość po,
w1etrza prz,epływ1ająceg,o w jednostce czasu, bylai ta 
sama. Wiadą tego urządzeni1a jest, tak jak i w poprzed
nkh tunelach, krótki czas dZJiaiłania or,az niew.iiel!l{ie 
wymiary przestrzeni p Olmi;arowej. · · ,_.' 

Tunelem umożliwiającym dokładne wykonanie 
różnego rodzaju doświadczeń jest t1;1nel o_ działaniu 
ciągłym. Wprawdzie koszt wykonania tak_iego u~zą
·dzenia jest 2inacznie wyższy, jednak jego mewątphwe 
zalety powodują, że wszystkie poważniejsze doświad
czenia są wykonywane w tunelach tego typu. Tru~
nością zasadniczą jest tutaj kon:eczność zainstalowama 
bardzo dużych mocy przy stosunkowo niewierrikich 
wymiarach przestrzeni doświadczalnej .. Przyczy~ą 
tego jest fakt, że moc pochłaniana _rrośm,~ ,z trzecią 
potęgą prędkości, powodując np. komecz.nosc zasto,s~
wania 64 razy mocniejszego silnika przy czterokrotnie 

Tunel pokaz.owy na ry,s. Nr. 6 składa się zwy1k.le 
z zamkniętego szczelnego przewodu rurowego, w któ
rym sprężarka S, napędzana silnikiem: M, przetłacza 
przez chłodnlicę C - powietrze nadając mu ,w. prz~
strzeni pomiarowej znaczną prędkość. Do wytwarzan:a 
odpowi,edni,ej wielkości podciśnienia w tunelu słuzy 
specjalna pompa próżniowa Pr. D~iaŁanie taki.ego tu
nelu jest następują,ce: powietrze w tunelu opróż:nlionym 

przy poffi/ocy pompy jest sprężone ad1abatycznie wi,e}o
stopni!ową srężarką os:.ową lub zivviykłą odśwdkową,, 

o dużym wyda,tku objętośc1oW)':m. Skutlóem sprę~a:nia 
nagrzewa się ono •i musi być chłiQldzone następme w 
chłodnicy ulowej, skąd przechodzi do przestrzeni po
miarowej , tworzącej część specjalnie ukształto:"'ane· 

go przewodu przemian. Chłodnica ma zadan:e od
prowadzić znaczną ilość depła wytwiornonego skut· 
kiem tarda o powierzchni ę wewnętrzną tuneilu. Pra
wie cała praca dostarczona przez silnik zamieni,a się 

w ciepło, którego zaledwie niewielka część rrozprasza 
się drogą promieniowania ,oraz przewodnictwa. Zdol
ność -odprowadzania depła w wymten:iionym już tunelu 
Ackereta wynosi 750.000 Kal/godz. 

obszar ponaddźwiękOWfL>l: . 
~ r-- i i ____ l..-__ _ 

:~ , ,, 
~; . :, 
~.I. ,,,,,,,,,1.I: 

Rys. 7. 

dyfuzor 

93/49 - R7 

Uk.sz t,a ltowan.ie przewodu przemian, 

:t 



6 TECHNIĘA LOTNICZA MARZEC 1949 --------------
Przewód, w którym uzyskiwana jest prędkość 

naddźwiękow,a, jest w swoJeJ przedni.ej części 
ukształtowany jako dysza de Lavala, w tylnej zaś 
jako dyfuzor. Przekrój jego, licząc od przodu, naj
p ierw zmniejsza s ' ę, aż do przekroju krytycznego, 
w którym powietrze osiąga prędkość dźwięku, potem 
zaś powiększa się powo-dując dalszy wzrost prędkości 
aż do założonej l:czby Macha. Oczywiście zjawisku 
zwiększania prędkości towarzyszy zmn iejszanie się 
ciśnienia oraz obniżenie temperatury wobec n iemal 
adiabatycznego rozprężania. 

Poza przestrzenią pomiarową przewód ma kształt 
dyfuzora o odwrotnym działaniu niż dysza. Energia 
kinetyczna rozpędzonego powietrza zmienia się tuta j 
na energię ciśni eni -a . Całkowita zamiana energii kine
tycznej na energ:ę ciśnieni a jest niemożliwa ze , 
względu na perturbacje powstałe wskutek tarcia 
o ściany dyfuzora, przeszkadzające sprężan'u ude
rzeniowemu. Dyfuzor posiada kształt najpierw zwę
żaiący s i ę aż do przekroju, w którym pow:etrze osiąga 
prędkość dźwięku, potem zaś rozszerzaiący s'ę w celu 
możEwi e zupełnego wytracenia prędkości. Z jawiska 
zachodzące 1w przewodzie przemian n'e są bynajmniej 
tak proste, jakby to z naszego, bardzo pobieżnego opisu 
wynikało, bowiem wychodzące ze ścian naddźwi ę
kowej częśc; przewodu fale dźwiękowe wypełniają 

~obA. równ;eż przestrzeń pomiarową, znajdującą się 
Doin;ędzy dyszą i dyfuzorem, zakłócając przepływ . 
A:by w przestrzeni pomiarc•w1ej -otrzymać przepływ 
śc;śle równoległy, trzeba dyszę tak ukształtować, aby 
poszczPgólne fale dźw'ękowe uległy wygaszeniu i nie 
wpływały na wyniki ł:i'adań. Oczywiście w żadnym 
wypadku nie można dopuścić do tego, aby nakładały 
się one na siebie wywo-łując zjawisko interferencji. 

N iemnie,isze znaczenie dla poznania całokształtu 
ziaw;sk wyn;lrniacych ze śc 'śiliwości -ośrodka, mają 
tunel e o oredkośc;ach przepływu od 200 m /sek do 
nre-dk•o·ści dźwieku . Cały ten zakres jest bar-dzo ważny 
7 f' względu na kon ; eczncść zbadan ' a zmian współczyn
r 'ków aerodynam:cznych przy dużych prędkościach. 
Stwierdzono przy tym, że bardzo duże znaczenie ma 
tutaj warstwa powierzchniowa, która w zależności od 
tego, czy przepływ jest laminarny, czy burzliwy, wpły
wa bardzo wyraźnie na pojawi enie się m iejscowych 
prędkości dźwięku już wtedy, gdy przepływ główny 
odbywa się z prędkością dużo niższą. Gdy cały prze
pływ jest czystym przepływem poddźwiękowym, tzn. 
gdy nie pojawiają się lokalne prędkości dźwięku, ciś
nienia na profilu są proporcj•on.alne wg. równania 

1 
Glauerta - Prand;,la do-:::===; odnosi s:ę to oczy-

\11 - M~ 
wiście również i do współczynników wyporu i cporu . 
P ojawien ie się lokalnych prędkości dźwi ęku n ie ma od
powiednika 1w powyższym równaniu, tak że liczba Ma
cha nie może być tutaj przyjmowana jako kryterium 
do oceny profilów w rozważaniach teoretycznych. 
Cały ciężar ustalenia wpływu warstwy powierzchnio
iwej oraz związanego z nią pojawiania si ę m iejscowych 
prędkości dźwięku spada więc na aerodynami·kę do
świadczalną. Badan:a są przeprowadzane w tunelach 
typu zwykłego, o prędkościach przepływu odpowiada
jących l iczbom Macha 0,6 -:--1, a więc dużo wyższych 

niż ~c;rmal.!11:e st?sow.ane. Dużą prreszkodą w ,otrzy
maruu dostatecznre dokładny,ch wyników jest niem · _ 

, ' k . t 1 oz n~sc uzys ama w . _une ':1 pr~ep~wu całkiem pozba-
w1•onego turbulencJl, ktora Jak JUŻ wspomnieliśm 
jest główną przyczyną zachodzących zjawisk. Y, 

Aby uniknąć tej okoliczności wykonuje się rów
nież badania w locie, dające wyniki dużo dokładnie ·-

. d k . , J sze, Je na wyma,gaJą~e zar-~wn? odpowiednio przy-
stosowanego sprzętu , Jak w1elk1ego opanowania od 
pilota, który musi wytrzymać samolot dostatecznie 
długo w locie nurkowym, aby osiągnąć wymaganą 
wi elkość l iczby Macha. Stosuje się zwykle do tych ba
dań szybki samolot myśliw,s,ki z wbudowaną odpo
wiednią aparaturą. Ponieważ jednak w ten sposób 
można wykonać tylko część interesujących nas do
świadczeń, główny ciężar zbadani.a tego zakresu pręd
kości spo·czywa na dośw : a,dczeniach tunelowych. 

PR~DKOść DźWI~KU. 

Podstawową wielkością fizyczną, przy rozważaniu 
zj.aw:sk zachodzących przy dużych prędkościach, jest 
tzw. ,,prędkość dźwięku" czyli prędkość przemieszcza
n ' a się zmian gęstości i ciśnienia (fal głosowych) w da
n ej masie. 

Aby uzmysłowić so,bje zjawisko rozchodzenia się 
dźwięku, rozważmy gaz, zamknięty w rurce o obję· 

X dx 

z 

Rys. 8. Zmiany c iśn :enia pod wpływem impulsu. 
r -

· tości odpoW'iadającej długości rurki dx, ograniczonej 
przekrojami I i II (rys. 8). P od ,wpływem impulsu 
zewnętrznego, wyrażonego c : śnieniem p, gaz ten do
znał przesunięcia i zmiany objętości, przy czym prze
krój I przesunął się do m iejsca I' o wielkość z, zaś 

dz 
przekrój II - do miejsca II' o wielkość z + - dx. 

dx 

Przekrój I znajdował się licząc od początku układu: 

przed przesunięciem - w odległości x 
p o przesunięciu - w odległośc: x + "z. 

Analogicznie przekrój II znajdował ~ię: 

przed przesunięciem -w odległości x + dx 
po przesuni,ęciu - w ochległości: 

dz 
x + dx + z + - . dx. 

dx 

Dlug,ość słupa gazu p,o przesuni-ęc.iu wynosi: 

dx +- dx=dx 1 + -dz ( dz) 
dx - dx . 
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Zaś wydłużenie jednostkowe 

_dx 

E = 
(l + dz) 

- dx 

- dx 

- dx 
dz 

dx 

Modułem sprężystości gazów E nazywamy sto
sunek przyrostu ciśnienia do przyrostu - objętości 
(analogicznie do prawa Hooke'a) 

dp 

1 
-dv 
V 

W-abec tego (rozszerzając analogię) c1smen:i!e 
przedstawia nam naprężenia panująee w przekrojach 
I' i 11'. 1 

Dla przekroju I' otrzymamy więc : 

dp 
- l ' 

--dV 
V 

zaś dla przekroju 11' 

dz 

dx, 

p + dp = E (E + d E) = 

dp . (~ + d2z dx) 

_1_ dV dx dx2
. 

V 

Różnica c iśnień spowoduje przyśp:eszenie cząste
czek gazu wg. równania: -

F. dp · m. a 
ponieważ zaś 

m = p. F . dx, 

zaś przyspieszenie w naszym wypadku 

d 2z 
a=·--

dt2 

możemy po pods:taiwieniu nap:sać 

dp 

2_ dV 
V 

Ostatecznie po skróceniu i przekształceniu otrzymamy: 

d2z V dp ·d 2z 
--=-

dt2 dV. p dx2 

Ogólnym r,ozwiązan:em tego równania Jest: 

Z = f1 ( X - v -+ :; t) + f2 ( X + 

+··I-~ dp t) V p . dV 

i przedstawia dwa zaburzenia rozchodzące się w- prze
ciwnych kierunkaoh z prędkością -v V . dp . .c-,-- . _- T dV .·· 

Rys. 9. Rozchodzen<ie się fal. 

Prędkość tę nazywamy prędkością dźwięku czyli 
prędkośc i ą ro-zchodzenia się zmian ciśnienia i gęstości, 
jak to zresztą widać ,od razu ze wzoru określającego ją. 

Po podstawieniu do tego równania wyr.a,żenia na 
E, otrzymamy . 

C = 

Jest to znany ogóln:e z fizyki 1wzór określający 
prędkość rozchodzenia się . dźwięku w danym ośrodku. 

Aby lepiej uwidocznić falowy charakter zjawiska 
ro-zważmy bliżej równani'€ 

z = f 1 (x ·- Co t) +, f2 (x + Co t). 

Przypatrzmy s'.ę pierwszemu członowi prawej 
strony równania. Dla pewnej określonej chwili czasu 
t - człon ten jest funkcją jedynie zmiennej x i mo.że 

być przedstawiony przy pomocy pewnej krzywej np. 
przy pomocy krzywej LNO na rys. 9, której kształt 

zależy od funkcji fi. 
Po upływie pewnego czasu 6. t - argument funk

cji f1 będzie równy 
X - C (t + 6_ t). 

Wartość funkcji f 1 nie ulegnie zmianie, jeśli tylko 
równocześnie ze zmi,aną czasu t na t + 6. t, zmiana x 
osiągnie wartość · x + c 6. 'li. 

W1Skazuje to, że :krzywa LNO, wykreślona dla 
chwili t, jest zachowana r,ównież i dla . chwili .t + 6. 
pod warunkiem przesunięcia jej 1w kierunku osi x na 
odległość 

co pokazano linią prz·erywaną na rys. 9. 
Z rozważan: ·a tego wynika, że rozpatryw,any człon 

przedstawia sobą falę przemieszczającą się w kierun
ku osi x ze stałą prędkością c. 

W ten sam sposób można wykazać, że drugi człon 
rozważanego równania odpow;ada fali przemieszcza
jącej się w przeciwnym kierunku. 

A wi~c rozważane przez nas ,ogólne równanie ,. 
przedstawia dwie fale przemieszczające s'ę w kierun
kach wręcz przeciwnych ze stalą prędkością c. 

· Wzór na prędkość dźwięku w ośrodku gazowym 
spotyka się zwykle w nieco innej postaci. P,onieważ 

zmniejszeniu . objętości odpowiada . tutaj przyrost 
gęstości, więc 

dV d p 

V p 

i ostatecznie p,o podsta,wieniu otrzymujemy: 

C -. V dr. 
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PRZEPŁYW PRZY WIELKICH PRtD~OśCIACH 

Frzy rozważaniu teoretycznym zjawisk zachodzą
cych przy przepływach ściśliwych wychodzimy z rów

nania ruchu Eulera 
dv --

p __ -:--- - grad p. 
dt 

Przy założeniu , że ruch jest niewirowy, czyli przy 

rot v = O 

otrzymujemy równanie 

- - v 2 1 
grad -- = - grad p, 

2 p 

oznaczające, że powierzchnie p = const. są identycz
ne z powierzchniami v ==; const. i są związane funkcją 
p( v ), którą możemy ,oblliczyć z rów1ruania różniczko
wego BernouUiego 

dp 
vdv + --=0 

. p 

Pisząc to równanie w postaci całkowej 

P. 
1 • • _J f dp O 

2 (v- - Vo- ) T p (p) = , 
Po 

dochodzimy d1a. ośrodka nieściśliwego, gdy p = const. 
do znaneg,o r-ównania zwykłej aerodynamiki 

p ., + (J ., + - v- P = - V o - Po· 
2 2 

rzy przep yw.1e sc1s •1wym n a ezy ca ę --P ł . , . ' l' 1 . łk J dp 
- . p (p) 

wyliczyć z równania adiabaty, względnie z rńwnania 
Hugoniota. 

Rozważanie równania prędkości dźwięku 

c= V:: 
prowadzi dla gazów nieściśliwych (a także przy założe
niach zwykłej aerodynamiki) 

przy ~=0 \ 
dp 

do wartości c = C';:) 

Fizyczny sens tego r.ozważania ma duże znaczenie, 
oznacza to bowiem, że w aerodyna-mice zwykłej aczy
niliśmy założenie, że zaburzenia rozchodzą się z nie
skończenie wielką prędkością. 

Po uwzględneniu rów1nani.a stanu p = g p R T 

'l. . dp p 
oraz równania adiabaty p = a, p , skąd -- = 'l. -

dp p 
otrzymamy znany wzór 

c
2 = ,1, : = 1

, :: ( ~ ) 'l, = g'l.RT, 

z którego wynika, że prędkość dźwięku jest zależna 
tylko od temperatury danego gazu. 

Przez podstawienie równania adiabaty do ró _ 
nani.a ~ :rnouUiego otrzymuje~y ,~wiązek określają:y 
prędkosc przepływu przy daneJ roznicy ciśnień 

'l,-1 

v
2 =~~[1- (!__)~] = 

'/.- 1 Po . Po . 

= -. 2 [ ,. ~ - c2] 
Y.- l _ Po 

Przy ciśnieniu końcowym równym ciśnieniu po
czątkowemu p = Po prędkość przepłyiwu- v = o, zaś 
przy wypływie w próżnię, czy•li przy p = O prędkość 
osiąga maksimum o wartości 

v max = • / ~ Po 
V ·1-- l Po 

Prędkość dźwięku osiąga wartość maksymalną 
przy 

Co = C max = v 'l. :: = v g ,. RTo _ = 

./Y.-1 
= v--2- vmax 

Ponieważ zaś jednocześnie 

Po 'l. - 1 • 
c2 = 'I, - - -- v · = ,,gRT0- _ 

Po 2 

'l.-1 • 'l.-1 
- -- v- = (v2 max - v2), 

2 2 

widać więc, że prędk,ość dźwięku zmniejsza się do zera 
ze wzrostem prędkości wypływu do wartości maksy
malnej. 

Dla odpowiedniej krytycznej prędkości otrzymu
jemy znany z termodynamiki wzór 

f 2'l. Po • /- 2-
v = c kr = V 'l. + 1 . [¾ = V 'l. + 1 Co 

oraz w,artości ciśnienia, gęstości 2. temperatury od
powiednio: 

'I. 1 

P kr= ('l. ~ 1)1'- 1 
. Po; Pkr = (_2 ),.-1 Po 

'Y, + 1 

2 -
Tk,= 'l. + l To 

Z porównania prędkośd ma1ksymalnej i prędk,ości 
krytycznej wynika, że ich stosunek jest wielkością 
stałą i zależną tylko od wartości wykładnika adiaba
ty 'l,. Dla p owietrza wynosi on 

V max=• /"' + l = 2,437 
ck, V"' -1 

Wartość ta ma duże znaczenie przy ro:ziw;ażaniach 
teoretycznych, prowadzących w wyniku końcowym do 
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geometrycznego ,okreśtenia przepływów przy prędkoś

ciach naddźwiękowych przy pomocy tzw. metody 
charakterystyk. 

Z warunku swobody wiI"owej 

rot v = O 

wynika istnienie funkcji potencjału cp, przy czym 

v = grad cp. 

Z równania tego oraz z równania ciągłości 

div v =O . 
otrzymujemy 

O =(PV1)x + (PV2)y + (p Va)z=P(cpxx+<f>yy+tfzz)+ 

+ Px <f x + Py <f>y + Pz tf z 

gdzie wskaźniki, x, y, z oznaczają pochcdne cząstkowe. 
Z różniczkowego równania BernouUiego oraz wy

rażenia na prędkość dźwięlm otrzymujemy 

d p = d p . dp = - _f_ v d v = - _2_ d ( v
2

2 

) , 

dp ~ • ~ 

stąd zaś da~ej 

po podstawieniu tych wartości otrzymujemy równanie 
potencjału 

q,2 q,2 
O= Cfxx (1 - c: } + <f>yy ( 1 - i) + 

+ <f>zz 

- 2 <p <?.z <Fx - 2 <p cpx rpy . 
zx c2 x y c2 

Należy tu podkreślić, że c2 nie jest wielkością stałą 
lecz, jak to wynika z ró1wnania Bernoulliego, jest 
funkcją 

V2 ::::i cp2 X + <p2 y + cp2 Z 

!f; 

'------ --- ---- - - X1 

Widzimy więc, że równanie potencjału jest nielinio
wym równaniem różniczkowym, co bardz,o komplikuje 
bliższe rozważania nad przepływami. 

Dila prz·epływu płaskiego r ,ównanie to sprowadza 
się do również nieliniowego równania rótniczkowego 

cp X . cp· y cp X cp y 

( 2) ( ") ' 
<f xx 1- 7 + fP.yy 1-~2- - 2 cpxy c2 = O. 

Aby zadanie uprosc1c, sprow:adzamy równanie 
powyższe· do równania liniowego r,obiąc założenie, że 

drugie i wyższe potęgi przyrC\Stów v'i, v'2, v'3 i od
powiadające im cp' oraz pochodne cp' miożna zaniedbać . 

Uprosz.czone w ten sposób związki będziemy nazywać 
równaniami liniowanymi. 

Założenie to jest słuszne dla opływu ciał ,ostrych 
i smukłyoh ustawionych pod niewielkim kątem na
tarcia. 

Musimy tu oczyw1sc1e wykluczyć -otoczenie 
punktu zerowej prędkości , ponieważ przyrooty pręd
kości w tej okolicy nie mogą być traktowane jako 
małe. 

Po wprowadzeniu bezwymiar,owej prędkości 

- V 
w postacj, liczby Macha M = - i uwzględnieniu po-

c 
wyższego założenia, otrzymujemy dla przepływu prze
strzennego równanie potencjału we współrzędnych 

prostokątnych: 

rpxx (1 - M2) + (f) yy + rpzz= O' 

zaś dla przepływu płaskiego 

Równanie to przy przepływach poddźwiękowych 
jest typu eliptycznego i można je przy pomocy odwz-o·
rowa·nia podobnego sprowadzi-ć do równania La
place'a. Odwzorow.anie to oparte jest na regule 
Prandtla głoszącej ·, ż-e: -

,,z pewnego z góry danego nieściśliwego przepły

wu w płaszczyźnie x i y i otrzymuje się pewien linio

wany ściśliwy przepływ poddźwiękowy w płaszczyź
nie x k y k, gdy sfę płaszczyznę Xź Yi przekształci po

dobnie przez .powiększeni-e każdej współrzędnej y 

w stosunku V 1 - M2 
: 1 i jednocześnie prz.yrost po- · 

tencjału cpi powiększy przy pomocy dowolnego sta-

łego w.spółczynn*a ~ ". 
'A 

< 

'---------------=- x. 
93/~8 ·R 10 

Ry,s. 10. Odwzorowanie po,doihne Prandtla. 
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Dyskusja tego równania po zastosowaniu reguły 
Prandtla prowadzi do cieka•wych wn: osków odnośnie 
ściśliwych przepływów poddźwiękowych. 

Wnioski te są następujące: 

f1 i f2 są dowolnymi funkcjami y + tg a i muszą być 
każdoraz.c·wo okreś·'.one z warunków brzegowych roz
ważanych zag.adnień. 

Obydwa układy prostych równoległych: 

1. z nieściśliwego opływu smukłych pr•ofilów y - xtga = const. oraz y + xtga = const., 
otrzymujemy liniowany, ściśliwy opływ poddźwięko- -

. , . , d nachylonych do wektora prędkości przepływu v pod 
wy przy tym samym rozkładzie c1sru_ ·en _prz_ez o_ wzo- kątem + na a 11· . . M h . b d . 

1 Ś _ a zyw, my mami ac a 1 ę z1emy ozna-rowanie podobne przy ), = l. Profl cierna się przy 
dł d k . k ł czać Eteram~ n. 

ym w kierunku prostopa ym o :erun u przep y-

wu w stosunku 1 : ;V 1 - M2, przy c_zym kąt natarc:a 
zmniejsza się w tym samym stosunku. 

2. z nieściśliwego opływu smukłych ciał obroto
wach otrzymujemy liniowany, ściśliwy opływ pod
dźwiękowy tego samego ciała obrotowego pod tym sa
mym kątem natarcia przez przekształcen:e przy pomo
cy równania cpż .= 'A cp' k podstawi ając dla pierwszej po-

chodnej potencjału cp' współczynnik },_' = 1, zaś dla 

drugiej pochodnej cp" współczynnik )-.." = 1 : V 1 - M 2 • 

Przyrosty c1smeni.a LI p oraz przyrosty prędkości 
vi' + v/' pozostają przy tym na powierzchni ciała 
niezmien ione. 

3. Rozważanie tłumienia zaburzeń prowadzi do 
konkluzji, że w wypadku ściśliwym zaburzen:e na 

profilu tłumi się w stosunku 1 : (1 - M 2/l 2 wolnie j 
niż w wypadku nieściśliwym; w wypadku granicznym 
przy M = 1 •oraz przy prędkościach ponaddźwię~o

wych (M > 1) zaburzenia n ie tłumją się w ogol~, 
a przepiieszczają si ę w nieskończoność z niesłabnącą 
siłą. W wypadku ciała obrotowego zaburzenie zanika 
w wypadku ściśUwym wolnie j n ' ż w nieściśliwym 

w tym samym stosunku. 
W rzeczywistości nie spotykamy się n igdy z n· e

skończenie wielką prędkością dźwi ęku, ponieważ nie 
znamy cieczy idealnie nieściśliwych, oraz z n·esłabną
cym w m.iiarę przemieszczania się zaburzeniem z po
wodu istnienia tarcia wewnętrznego, wywołanego 

lepkością. 

Opływ skrzydła mo-że być w dostatecznej odle
głości od końców rozważany jako płask i, zaś opływ 

kadłuba, w grubszym przybliżeniu, jako przestrzenny 
ciała obrotowego. Z wniosków 1 i 2 wynika, że ściśl~
wość zwiększa przyrosty i różn : ce ciśnień na skrzyd,:e 

w stosunku ✓ 1 - M 2 
: 1, na kadłubie zaś nie. Wsku

tek tego ściśliwość w zakresie poddźwi ękowym pro
wadzi tylko dla skrzydła do wcześniejszych oderwań 
•warstwy powierzchniowej. Niebezp : eczeństwo zbliża

nia się do prędkości dźwięku jest więc dla skrzydła 
dużo większe niż dla kadłuba. 

Przy przejściu do prędkości większych od pręd
kości dźwięku (M > 1) liniowane równanie różn: czko

we potencjału jest typu hyperboliczneg•o j nie mo-żna 

go uprości ć przy pomocy odwzorowania podobneg:>. 
Jak się łatwo przekonać przez podstawienie rozwią
zanie tego równania jest całką ogólną: 

cp' = f 1 (y - xtg a) + f 2 (y + xtg a) 

przy czym odpowiedni ){ąt a, nazyw1a-my kątem Ma
cha, jest zdefiniowany przez równanie: 

1 
.!in a = 

M 

C 

V 

1 < 1; lub tg a= 
\/ M 2 - 1 

R ys. 11. Siatka Macha. 

Kierunki linii Macha nazywamy krótko kierun
kami Macha. L:nie te tworzą prostoliniową siatkę 

Macha przepływu naddźwiękowego. Wzdłuż nicl:! 
rozchodzą się zaburzenia i dlatego zapewne są one 
nazywane, niezupełnie śc : śle, falami dźwiękowymi. 

Dla ścisłości podkreśl am, że wyrażenie „f.ala dźwięko
wa", jak i użyte w tekście określenia „lina zgęszcze
nia" oraz „linia rozrzedzenia" nie odźwierc:a<llają 

odpowiednio jstoty zjawisk , które muszą być obszer
niej omawiane. 

Z rozważań najprostszego wypadku opływu żała
mania ,wklęsłego lub wypukłego w teorii lin:owanej 

dochodz:my do wn~c,sku, że wektor przyrostu V' jest 
zawsze prostopadły do linii Macha n . Ma to wyraźny 
sens fizyczny, bowiem rozchodzące si ę wzdłuż l:nii 
Macha zaburzen ' a wymiarują stałe ciśnien:e. W związ
ku z tym gradient p, ,a co za tym idzie również i we
ktor przyśpieszenia oraz proporcjonalny dó n'ego 
wektor przyrostu prędkości v' muszą być prostopadłe 
do Lnii Macha n . 

Z rozumowania tego wynika prosta konstrukcja 
geometryczna wektora prędkości, w~.doczna bezpośred
nio z rysunku Nr. 12 . . 

Na rysunku 12a przedstawi,c-ny jest opływ z~ła
mania wypukłego. Z punktu załamania P wychodzi tu 
zaburzenie przern::eszczając,e się wzdłuż linii, Macha,_ n. 
Każdy wektor prędkości zmien:a od linii Mac_ha kie
runek na równoległy do pŁaszczyzny załamama, p_rzy 
czym nowa jego wielkcść j-est określona warunk1_e~ 
prostopadłości przyrostu wektora prędkości do linii 
Macha. Z równania BernouUiego wynika, że pr~y~o
stowi prędkości musi towarzy~zyć zmn_i;~sze~ie ;isn:: 
n~.a, a w naszym wypadku c::.eczy śc1sllweJ rown 
i zmniejszenie gęstości. Można więc linię Macha, rwy- . 
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n 

a) 

J,ak i w poprzednim wypadku przyrost prędkości jest 

prostopadły do linii Macha n nazywanej w tym wy

. padku linią zgęszczenia. 

u 

Rys. 12. Prz~pływ ,na załamaniach: 

a) wypukłyIIlj, h) wklęsłym. 

chodzącą z załamania wypukłego nazwać linią rozrze

dzenia, jako oddzielającą zaburzony zakres o mniej

szym ciśnieniu od zakresu ciśnienia początkowego. 

Na rysunku 12b przedstawiono liniowany prze

pływ naddźwiękowy w zał,amarnliu wklęsłym. Oczy

wiście w zwj,ązku z widocznym na rysunku z·mniej

szeniem prędkości, musi wzrosnąć ciśnienie oraz, po- · 

nieważ przepływ jest ściśliwy, również i gęstość. 

Linia Macha n oddziela więc w tym wypadku obszar 

zaburzony o -ciśnieniu i gęstości/ większej niż ,w nie 

zaburzonym obszarze ciśnienia i gęstości początkowej. · 

Rys . 13. LiJilie prądu oraz O:Vachlar,z roz,rzedzeń przy opływie 

załamatJJia wypłukłego. 

Bliższe rozważanie ścisłe nie liniowanych równań 

prądu i potencjału prowadzi do nieco innych wyni~ 

ków, bardziej dokładny,ch . Na rysunku Nr. 13 jresit po

kazany przebieg linii prądu, zachodzący ,w rzeczywi

stości, zaś linia rozrzedzenia przechodzi tutaj w cały 

szereg ułożonych w wachlarz ilinii, na których ciśnie

nia spadają coraz bardziej w miarę oddalania się - ,od 

przepływu początkowego . P ierwsza linia rozrzedze

nia n 0 odpowiada linii Macha przepływu niezaburzo

nego. Poczynając od tej linii prędkości, ciśnienia i gę

stości! zmieniają się w sposób ciągły, aż do końcowej 
linii rozrzedzenia n, odpowiadającej obszarowi równo

ległego przepływu ponaddźwiękowego, w którym 

prędkość, ciśni•ęnie i gęstość zachowują stałą wartość. 

Zmiany ciśnienia, gęstości i prędkości zac1iodzą wi ęc 

tylko w . -obszarze zawartym między skrajnymi linia

mi rozrzedzenia n 0 i n. Linie prądu są krzywymi po

doibnymi ze środbem podobieństwa · w punkcie zała

mania i są styczne zarówno do linii prądu przepływu 

początkowego, jak i do linii prądu · przepływu koń

cowego. 

Rys . 14. Poz.bawi.one fi:zyczne,go ,serus,u teoretyczne linie 

prądu przy opływie załamania '¼1klęsłego. 

Przy ścisłym ro~ważaniu nielini<owanych równań 

prądu i potencjału ponaddźwiękowego opływu zał.a

mąnia wklęsłego, dGchodzimy początk,owo do obrazu 

przepływu, nie mogąceg'O mieć miejsca w rzeczywi

stości. Przyczyną tego jest przesuni'.ęcie linii Macha n 

przepływu końcowegio p'rzed linię Macha n 0 przepły

wu początkowego. Pomiędzy ·liniami n 0 t n otrzyma

Hbyśmy wtedy, pozba'Wiony zupełni·e fizycznego sensu, 

przepływ o odwrotnym kieru,nku. Jeszcze dokładniej

sze rozwa·żanie zagadnienia po-zwala ustalić, że mamy 

tutaj do czynienia z jedną tylko · l inią zgęszczeni a, 

która jednak ni,e jest linią Macha przepływu początko
wego, ani też końcowego. Dla porządku przypomin:a

my, że linia zgęszczenia rozdziela tutaj tylko dwa 

obszary, z których jeden przed tą li.:nią zawiera c iśnie

nie i gęstość ni;ższe niż drugi - poza nią. N a linii 

zgęszczenia notujemy gwałtowny, nie ciągły skok 

_ciśnienia, gęstości i prędkości. 
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Opierając się na wniosku prostopadłości ,wektora 
przyrootu prędkości do Enii oddzielającej dwa obsza
ry, z których jeden ma w każdym swoim punkcie 
ciśnienie Po, zaś drugi analogiczne óśnienie p, możemy 
linię zgęszczenia jednoznacznie określić. Z pomocą 
przychodzi nam fakt :niezmiennc•ści równoległych do 
linii zgęszczenia, składowych wektorów prędkości 
przed i po zgęszczeniu . 

Rys. 15. Lini-'l. ,zgęszcz~n,ia. 

Rozwiązanie zagadnieni,a komplikuje w znacznym . 
stopniu okoliczność nieadiabatycznych zmian stanu, 
zachodzących przy sprężaniu uderzeniowym. Wi prz·e
ciwieństwj,e do ciągłych adiabatycznych zmian stanu 
przy przepływie rozrzedzenioW'ym otrzymujemy tutaj 
zmiany nieciągłe, polącz,one ze wzrostem entropii. 
Trudności rozwiązujemy przy pomocy równania 
Hugoniota: 

p 

P, 

p 

Po 

'l. - 1 

2 

którego używamy zamiast równania .adiabaty dla 
· określenia sprężania uderzenioweg10. 

Równanie to określa również maksymalny stopień 
'sprężeni,~ dla danego gazu, jaki można uzyskać przy 
sprężaniu uderzeniowym. Wartość ta dla powietrza 
(przy 'X. = 1,405) wynie:si: 

Porównanie równania -Hugoniota z ró~~naniem 
adiabaty p ozwala na wyciągnięciie wniosku, że stosu-

nek 1:__, a zatem również i temperatura T wzrastają 
p 

przy takich samych zmianach gęstości szybciej przy 
sprężaniu uderzeniowym, niż przy adiabatycznych 
zmianach stanu. 

.Ostateczn:·e kąt pochylenia linii zgęszcżenia obli
czamy wzl(}rem: 

[c'l.-1) + (;,. + 1) .E_ J (x - 1) 
• ? - Po sin-a = --------- - - ----

opierając się na równaniu Hugoniota, oraz na nastę
pującym związku: 

p + Llo 

Po 

tga 

tg (a - o) 

Rysunek Nr. 16 przedstawi.a naddźWięlwwiy 
opływ klina oraz rozkład ciśnień wzdłuż linii prądu. 
Wynik ten został iotrzymany ze 4cisłych, nieiliniowa
nych zależności i odpowiada w zupełności zjawiskom 
rzeczywistym. Wychodzące z ostrza kli!Illa linie zgę
szczenia oddzielają obszar przepływu pierwotnego od 
równoległego przepływu odchylonego o zwiększonej 

gęstości, ciśnieniu i temperaturze przy zmniejszonej 
prędkości'. Rozkład ciśnień wzdłuż linii prądu wska- _ 
zuje gwałtowny, nieciągły skok na linii zgęszczenia. 

p 

Po 

Ry.s. 16. Opływ ponaddźwiękowy klina 
wz,dłuż lmii prą,du. 

p 

·. 

ro-zkła<l. ciśnień 

Obliczony również ze ścisłych, nieliniowanych 
zależności opływ obrotowego stożka nie wykazuje tak 
gwałtownego 'Skoku ciśnienia. Wprarw:dzie i! tutaj po
dobnie, j,aik w wypadku poprzednim wychodzą il·inie 
zgęszczeni-a tworzące dokoła stożka inn.y . stożek, 
o większym kącie rozwarcia, jednak charakter zmian 
zachodzących nie jest tak gwałtcwny, jak przy klinie. 
Kąt załamania linii prądu na liniach zgęszczenia jest 
przy stożku mniejszy, niż przy klinie. Od miejsca 
załama1ni ,a linie prądu pozia sto-żbem zgęszczenia za
krzywiają si,ę li, zbli1żają ,asymptotyczn:ie d,o opływane
g,o stożka . Za1chodzące przy tym sprężeni,e przebiega 
w sposób ciągły i adiabatycznie, nie dając żadnej ana
logii z klinem. 

To ciągłe, adiabatycz,ne sprężanie może na,wet 
spowodować przejście poniżej prędkości dźwięku 
w wypadku, gdy prędkość przepływu pierwotnego 
różni się niewiele od prędkości dźwi,ęku lub gdy kąt 
rozwarci.a przeszkody jest duży. Ob.serwujemy wtedy 
przesunięcie l inii . zgęszczenia przed ostrze oraz za-
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Rys. 17. Opływ ostrego stożka i rozkład ciśnień wzdłuż 

linii ,prą,d u. 

krzywienie jej, aż do kerunku prostopadłego do prze
pływu pierwotnego. Prostopadłość ta świadczy 

o zmniejszeniu się prędkości przed samym pi;zodem 
prz.eszkcdy, aż do wartości niższych lub równych 
prędkości dźwięku. Warunkiem powstawania tego ro
dzaju opływu jest, aby kąt roz\X.'.arcia przeszkody o był 
większy od pewnego kąta krytycznego o kr. 

Jeszcze wyraźniej zarysowuje się wygięc~e linii 
zgęszczen:',a p,rzy opływ:e tępej przeszkody. · Dokoła 
punktu P tworzy się obszar, gdzie prędkość jest równa 

93/49-RIB 

Rys. 18. Kszfałt l1i1nii zgęszcz,eni:,a przed tępym klinem 

i przed tępą przeszko-dą . 

zeru, zaś ciśnienie osiąga wartość największą. W mi,arę 

oddalania się od punktu P w kierunku przeciwnym do 
kierunku przepływu pierwotnego, prędkość rośnie _ 

i przekroczywszy prędkość dź•w'ięku wzrasta dalej , aby 
na linii zgęszczenia osiągnąć prędkość przepływu po

czątkowego. 

-Po rozważeniu najbardziej ogólnym charakteru 
opływu ponaddźwiękowego przechodzimy do 1opływu 

skrzydła w nieliniow.anej teorii. Opływ ten jest przed
. stawiony na rys. 19. Profil możemy zastąpić w przybli

żeniu_ wielobokiem o bardzo wielu załamaniach. 

· Pierwsze i ostatnie załamania mają charakter wklęsły, 
cała zaś reszta załamań P'ośrednich ma kształt wypukły. 

Wskutek tego z pierwszego i ostatnń.eg.o załamania wy
chodzą Lh1·ie zgęszczeni,a1 pomiędzy nimL zaś r1c<zC'iąga 

się cały ,wachbrz ·Linii Macha, będących liniami roz

rzedzenia. Linie zgęszczena tworzą ostre, nieciągłe 

przejściia dla prędkości, ciśnienia, gęstości i tempera
tury i dlatego dają się bardzo łatwo spostrzec np. 
na fotografiach opływu. Otrzymały one już dawno 
nazwy czołowej j tylnej fali dźwiękowej. 

Jak już powiedzieliśmy wyżej, nazwy te nie okre
ślają bynajmniej charakteru zjawiska i nie są szczęśli
wie dobrane. Wachlarz ro-zrzedzeń pomiędzy oby
dwiema liniami zgęszczeń ma cha,rakter ciągły , 

a zatem C'iśn~e n:ia, prędkości i tempe-ratury doznają 
równie~ zmian ciągłych . Wiiel-kość parametrów stanu 
gazu na krawędzi spływu w zakresie rozrzedzeń jest 
zależna oczyw1sc:e od kąta zawartego pomiędzy 

stycznymi do problu przy krawędzi natarcia i kra
wędz:i spływu . 

Strumi,eń poza profilem płynie dalej niez.akłócony, 

tak że za1burzenie ogranicza się tylko do, zakresu p o
między przedn·m i tylnym załamaniem i nie tłumi 

się •wcale w tym obszarze. Linie prądu· z.apurzeń 

wychodzą z profilu zg,odnie z kierunkiem 1:nii 
Macha, przy czym kolejne Linie rozrzedzeń, mające 

charakter prosty, natrafiiając na linie zgęszczeni a, 

zakrzywiają je, zmniejszając w miarę oddalania si ę od 
pr-oft~'u skok ciśnień, gę.s<tości, prędk1ciśc•i i temperatur. 

Podczas gdy przy przepływach poddźwiękowych 
n ~e zachodzi teoretycznie żaden opór, przy przepły
wach nad dźwiękowych rozkład crsrnen •w 'zdluż 

prmilu daje obok wyporu, prostopadłego do k ie
runku wjatru, również i przeciiwstawiaj ący się mu 
opór, który zwykle nazywamy oporem falowym. 

I 
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I I I I / / / 
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I I I / / 
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Rys. 19. Uk,ształfowanie linii zgęiszczernia i Tozr.ze-dz-z:nua 

przy o,pływi,e ciała smu'kłego. 

Te zasadnkz,o różne wyniki prz.epływów 1>od- i nad
dźwiękowego zależą od różnych rodzajów r-ozchodze

n ia się zaburzeń. 
ścisła teo•ria opływu prof.Ju nastręcza bardz-o 

poważne trudości rachunkowe z powodu bardzo za-
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wikłanego charakteru równań . Przeprowadzone ba
dania w teorii lini-owanej prowadzą do następujących 
wyników: 

1. przy stałym kącie natarcia i stałej liczbie Macha 
otrzymujemy dla •wszystkich profilów naddźwię
kowych tę samą wartość wyporu, 

2. wartość opc•ru za,leży od kształtu profilu i jest 
tym mniejsza, im profil jest cieńszy i bardziej 
~rostoliniiowy, 

C 
3. doskonałość _z_ zależy tylko od kąta natarcia 

e x 
i kształtu profilu, natomiast nie zależy od lic:ziby 
Macha. 
Przy kącie natarcia równym zeru -opływ każdego 

profilu daje wartość współczynnika wyporu cz = O, 
podczas gdy współczynnik oporu e x znika tylko dla 
profilu prostcQiniowego. N ajlepszym więc profilem 
naddźwiękowym okazuje się profil o grubości: zero
wej w kształcie linii prostej. 

Porównanie •opływów naddźwiękowych klina 
i stożka oraz odniesienie jego wyników do skrzydła 
i kadłu1ba pozwala wyciągnąć wniosek, że opór falowy 
skrzydła jest większy i bardziej „twardy" niż kadłuba. 
Z rozkładu ciśnień wz-dłuż linii zgęszczenia -oraz poza 

Inż. JERZY TEISSEYRE. 
WSK Wrocław. 

nią można wy,wnioskować, żę nieciągłe sprężenie 
uderzeniowe, zachodzące na lini,i, zgęszczenia , wycho
dzącej z ostrza klina, musi powodować większe straty 
energii, a tym samym wywoływać większy opór falo
wy, niż w wypadku stożk.a, gdzie wykres ciśnień oraz 
linie prądu załamują się wprawdzie na linii zgęszcze
nia, wychodząc-ej z ostrza stożka, jednak poza nią zbli
żają się ,asymptotycznie do jego tworzących. 

Bliższe rozważania poszczególnych zagadnień, jak 
zmiany współczynników aerodynamicznych w zależ
ności od kąta natarcia ,oraz liczby Macha, sprawność 
dyfuzorów i kształt dysz, metody określania przeply-
1wu itd. wymagają znacznie obszerniejszego omówie
nia, przekraczającego ramy ni-niejszego artykułu. 
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Stateczność podłużna samolotu o podwoziu łróikołowym 

. w czasie startu. 

WSTtP. 

Coraz częstsze zasto.so-wani-e trójkołowego pod
wozia przy nowoczesnych samo'lota,ch stawia przed 
konstruktorem cały szereg· nowych !Pr'Oiblemów, zu
pełnie odmiennych od tych, z jaki.mi spotykał się on 
dotychczas przy podwoziach typu klasycznego. 

Problemom tym poświęcono od chwili pojawienia 
się pieriwszy,ch trójkołowych :podwozi wie.le pracy 
i badań i jakkolwiek postęp w tej dziedzinie jest 
znaczny, to jedinak n ie można twierdzić, że zagadnie
nie należytego roZiWiązani-a trójkoŁowego podwozia 
samołotów zostało ca&:owicie opracowane i raz.wią
zane. Powodem tego są Hczne triud!ności natury teore
tycznej i konstrukcyjnej, które w siposób dość z:nacz
ny kompilikują zagadrnieni-e. 

Występują tu p roblemy, które 1w klasycznym 
układzie podwozia bą,dź ni,e istniały, bądź też nie 
grały zbytniej riali i ni,e przysparzały przez. to kłopotu 
konstruktor.owi. 

Prawidłowość pracy tPOdtwozia trójkołowego za
leży od poniższy-eh czy!llników: 

1. P.oł'ożeni,e kół tylinych wg. ś. c. (środek cięż
kości) samolo,tu. Od położenia tego zależy stateczność 
kierunkowa i !P odłużna toczącego 1Się po ziemi samo-

1'o1Ju, możliwość lądowani a z dużą szybkością jpoziomą 
i dużą szybkością opadania (bez podskoków), długość 
startu i statyczna reakcja· na przednie koło. 

Jak z powyższego iwynika, od nai1eżytego umiesz
cieni a tylnych kół wg. ś. c. zależą nie tylko charakte
rystyki lądowania i startu samolotu, ale i j-ego bez
pi,ecz,eństwo. 

2. Rozstęp wzajemJny tylnych kół, od którego 
zależy stateczność przeciw wywróceniu się samolotu 
przy t oczeniu się po ziemi. 

3. Położenie ~ układ kola przedniego. 

Od 1P'ołożenia tego 'koła wg. ś. c. zależą przypa
dające na nie obciążenia. Od ·prawidłowego rozwiąza
nia całe,go układu przednieg.o podwozia zależy jego 
obciążeni e dynamkz.ne, sikfonność -do „shimmy" (oscy
lacj,e ,w płaszczyźnie prostopadłej do płaszczyzny - kół) 
oraz do drgań. 

Z tych ostatnich szczegó1nie „shimmy" sprawia 
najwięcej kłopotu zarówno konstruktorowi samolotu 
jak i jego użytkownikowi, tj. ipilotowi. 

h . " Całkowite wyeliminowanie zjawiska „s 1mmy 
j-est kwestią dalszych studiów - jakkolwiek poczy
niono już w t~j dziedzinie dluile postępy. Aby mu 
zapobiec, używa się obecnie tłumików tarciowych lub 
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hy,draulicz:nych oraz .opon specjalnego typu. Studium 
matematyczne tłumikhw jest dość skomplikowane, 
lecz upraszcza się -znacznie, j,eżeli założymy, że mo
m ent tłumiący jest pr01porcjonalny do kątowej szyb
kości o&cylaicji (shimmy). Najwc1żniejszy~i czyu.mi
kami wpływającymi . na potrzebną wielkość tłumienia 
są kształt opo'l1ly i moment bezwładności koła (i, wi
delca) około osi goleni (amortyzatora), mc:icującego 
podwozie <lio kadłuba. 

Inne czynniki (jak kąt pochylenia goleni itp.) 
mają mniejszy wpływ. 

Mim.o licznych trudności zaróW\no natury teore
tycznej jak i 1p-raktyczno-kons:trukcyjnej, trójko,ło•wy 

układ podwozia przedsfaw'ia tyle korzyści pod wzglę
dem użytkowości sa,mo1otu, że zaczyna 'być co,ra·z 
chętniej stosowany przez wytwórnie płatowców. 

Układ ten nadaj,e się szczególnie do'brz.e dla sa
molotów szybkich 10 dużyćh obciążeniach powierzchni 
nośnych. 

. Zaletami jego są: 

1) zabezpieczenie iprzed „kapotażem", 

2) m10żność lądowania z bocznym wiatrem, 

3) możrność lądowania na dużej szy,bkości, 

4) łatwość startu, 
5) po.ziome poł·o,żenie samolotu przy positoju :1a 

ziemi, waŻIIle zwł~za dla maszyn pasażer
skich. 

Jak widzimy z powyższego, punkty 1 i 3 (a ' także 
częściowo 2-gi) mają kapitalne wprost znaczenie dla 
nowoczesnych samolotów, n iejednokrotnie bardzo 
silnie -obciążonych (na jednostkę p.owierzchni nośnej), 
u ktorych zatem problem lądowiania jest kwestią 
delikatną i sprawiającą wiiele kłop,otu k-onstruktornwi. 

Do wad trójkołowego układu podwozia należy 
bez wątpienia zaliczyć następując-e: 

1) trudności należytego rozwiązani-a konstrukcyj-
cyjnego i umieszcz·enia podwozia, · 

2) stosUIIlkowo więksizy ciężar podwozia (docho
dzący do 8 % całkowitego ciężaru w locie), 

3) trudność zapobieżenia „:shimmy" przednri.ego 
kółka, 

4) ib. tr.UJdne umieszcz.e1nie kółka przec1nieg.o przy 
jednosilnikowym samolocie, 

5) przy składalilym ,podwoziu konieczność poświę
cenia znacznej ilości miejsca w przodzie 
kadłuba na schowainie kólika przedniego. 

. Wady te jednak i trudności nie odstraszają k1on
stI"ll'ktoróW1, którzy coraz chętniej stos,ują podwozia 
trójkołowe do swych samolotów, a praktyka Jo,
tych~zasowa zdaje się potwierdzać powszechną opinię 
co do zalet tego układu. 
. Dzięki położ,eniu kół tylm.ych poza ś. c. samolotu 

podwozie trójkołowe jest kierunkowo stateczne, przy 
czym stopień stateczności zależy od ,odstępu tylnych 
kół od! ś. c. :i wysokości ś. c. ponad ziemią. · 

Sterowiność kiemmlmwa jest odwwtmie pro.po,r
cjonalna do stateczności kierunlwwej i wpro1St piro- , 
porcjonalna do rozstawu kół tylnich (o ile uzyskana 

jest dziJałaniem różn'kowym hamule:ów na głównych 
kołach). 

Położenie tylnych kół ,wz,gl. ś. c. samolotu jest 
najważniejszym i decydującym czy.nnikiem, ,w:pływa
ją,cym na ,długość i łatwość s tartu. Prawidłowy start 
ż :reguły -odbywa się przy podni,esi•onym prz,ednim 
kole, co zwiększa nośność płatów i zmniejszając re
akcję na tylne koła, zmniejsza . opór ta,rcia tych kó-ł, 

a zatem skraca długość startu. 

Aby jednak start taki był moiili:wy, samolot musi 
być stateczny podł,użnie IW czasie rozbiegu na dwóch 
tyl!nich kołach - czyli, że ka2;da ~zmiana kąta natarcia 
płata must wywołać moment starający się przywrócić 
równowagę. 

Równowagę samolotu podczas startu !Określają 
zas.adnicz.o trzy główne rodzaje sił: 

1) siły ciężkości, które jak zobaczymy, zawsze 
dają w ,efekcie nies<tate,czność samolotu, 

2) siły aerodynamiczne, które zwiększają statecz
ność, lecz dopiero powyżej szybkości kry
tycznej. 

Przy mały.eh szybkościach samolot toczący s:ię 

tylko na diwu głównych koła,ch byłby stale niesta
teczny. W praktyce jednak wyp,aidek ten nie zachodzi, 
bowiem siły działają,ce wtedy na usterzenie ,pozi,ome. 
są zbyt małe, aby umożliwić podniesienie przedniego 
kółka. Samo1lot powirri,en, być s.tateczny przy szyb
kości, na jakiej może oderw,ać przednie kółko ,o,d zie
mi•. Szybkość ta powiinna 1w'ynosić ,około 2/ 3 szybkości, 
przy której cały samolot ·odrywa się od ziemi. 

P,o,żą,dan,e jes:t, aby ist1niała sta:teczno-ść przy .mirnittnal
nej szybkośd, na jakiej pa·zednie 'kółiko moż.e ocl!e.rwać się 
od .zi.emi:, d-la ws,zystkiich kątów nafar,c1ia. Warunek fon je&t 
bardzo t.ru'Cliny .do wrz.ec.zywis,tnie:nia., a zwykle okazuj,e się 
nawet ni,emożliwy. 

Nal-eży zatem starać isiię, aby -o·trzymać ,state.cz.no,ść przy 
minimum szyh'kośoi o-derwania ,się przedtnieg,o kół-ka ·od .zie
mi na ,dużym kącie natarcia - ~aru,nek, który a:ównież 
może być trudny do urz•e·czywiis1tniienia. ·P.owó<l: tmdnośc,i 
l,eży w tym, ż•e .aby po1Prawić stateczność, 1należy :Z111ll1Jiej .sz,yć 
odległ,ość kół głównych ,o,d ś. ,c. 1111b .z-większyć Sk!Uteczność 
rns:terzeJ1ia pozi,ome,go ('pow,i,ęks,zają,c ,j,ego a:,amię lub po
wierzchnię). Powoduje to zmniej,sz.en!i1e s,zybkości, na któa:ej 
przednie kółko mo.ż,e z:o-stać odiea-wane od ziiem.i, co :zno,wu 
wy.magla. powięlks,zienia sta:tecznio-ści. 

Rys. 1. 

Warunki te .oraz warunek, aby przy lądowaniu 
kola główne były niewiele P'oza ś . c. gdy' samolot 
o.g,onem „dotyka" :ziemi og.rank,zają !Położenie kóił . 
głównych do ba-rdz10 wąski•ch granic. 
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ltóWNANIE MOMENTÓW. 

Podobnie, jak stateczność w locie, moż.emy ba

dać analirtycznie stateczność samolotu, toczącego się 

po ziemi na dwóch głównych kołach, oraz czynniki 

cd których ta stateczność zależy . 

Rysunek nr. 1 przedstawi.a schematycznie układ 

głównych sił działających na samolot podczas startu 

przy przednim kółku n :e dotykającym powi•erzchn:i 

ziemli. Przy poniższych rozważaniach pominięto cały 

szereg sił, jak np. opór .aerodynamiczny sa-m::ilotu, 

ciąg śmi,gł.a i•tp. , które nie mają dużego wpływu na 

charakter stateczności. 
Jeżeli , założymy szybkość pos:tępową v =-= O oraz 

taki ciężar na końcu kadłuba, który by równowa

żył m om ent rnmclotu dookoła osi kół gfowmych przy 

przednim kółku podniesionym nad ziemią, t o rozpa

trując jedynie siły ciężkości, ·otrzymamy: 

a zatem: 

dM = - Rw da0 

dM 

d a0 

Rw (1) 

skąd wynika•, iż mała zmiana kąta a 0 powodtuje przy

rost momentu, dążący do zwiększenia go. Wynika 

z tegc·, że samolot jest zawsze n iestateczny przy v = o 

(lub przy v > o, lecz n ie wystarczającej do podnie

sienia przedniego kółka). 

Weźmy obecnie pod uwagę samolot toczący s:ę 

po ziemi na, tylnych kołach z szybkością v . 

S:ły, jakie działają wtedy na układ samolotu, 

przed.stawia schema,tyczn:.e rys. nr. 2. 

Siły działające na sam·olot są następujące: 

Siła norma1na do cięciwy profilu PN= Sqc 

i siła .styczna PT = Sqc t . 
n 

Siła normalna na usterzeniu poziomym 

F H = S H · q H . c nH 

gdz:e S H - potwierzchnia całkciwita usterzenia po-

. ziomego; 

q H - ciśnienie dynamiczne na usterzeniu 

·poziomym; 

c nH - , współczynnik siły normalnej na uste· 

rzeniu poziomym. 

Wspókzynnik c nH zależny jest od kąta natarcia 

usterzenia 

. . (3) 

gdzie o H jes.t kątem zaklinciw·-ania usterzenia, zaś .E 

kątem -odgięcia strug za skrzydłem . 

Siłę styczną na usterzeniu p cimijamy. 

Reakcja kół tylnych o wielkości R skierowana · 

jest prostopadle do z:emi , zaś reakcja od tarcia o wiel

ke1ści ,Ll R - równolegle d-o z:iemi. 

Współczynnik tarcia ,ll j-est zależny od stanu na

wierzchni lotniska i wynosi: (Lii. 1.) 

dla nawierzchn'i b et-onow1ej gładk:ej 

dla twardej naw~-erzchni z.:.emnej 

dla twardej nawierzchni :t:eµmej 
o krótkiej trawie 

L„ 

L 

439/48 ~R 2 

,u= 0,02 

,ll == 0,04 

,ll=:: 0,05 

Rys. 2. 

Oznaczamy przez a kąt natarcia profilu, zaś przez 

o w kąt zaklinowania skrzydła względem poziomu 

(przy samolocie stojącym na ziemi na trzech punk

tach). Mamy wówczas: · 

(2) 

gdzie a 0 jest kątem ·odchylenia samolotu od poz:omu 

przy przednim kółku uniesionym w górę. 

dla twar:dej nawierzchni ziemnej 
o długiej traw:,e 

dla mi,ękbego gruntu lub piasku 
,u= o,os do 0,10 

,u-= 0,1.5 do 0,30. 

Są to ś.re-d.nie , przybliżone wart-ości. 

W rzeczywistości współczynnik ,ll jest funkcją nie tylko 

stanu nawi1erzchni lotni.ska lecz rów:nież i to w zna-cznej 

mierze, funkcją ciśnienia po~ietrza w opon\e (przy ,ciśnieniu 
ck. 2/3 ciśnienia normal-nego, w1s.półczynnik ten może wzros

nąć o 500/o), ,rodzaju ł-oży,s,ka w kole (panewkowe lub r-olko

we} i w pewnym -stoI?niu siły działa,jącej na kolo (Lit. 2.). 
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f 

Wielkość reakcji ipionow€j R określa w przybli-
żeniu równanie: 

R = Q - PN cos a - F H cos a H 

= Q - _PN cos (a0 + ow) _:_ F H cos (a0 - o H) 

Ponieważ z:wykle kąty ow i o H są bardz:o małe 
(w granicach + 2°), przeto można je zaniedbać i za
łożyć, że: 

R ~ Q -:-- PN cos a 0 - F H cos a 0 (4) 

Opór samolotu (bez skrzydła) oznaczamy przez D 
i zakład-aimy, iż jest on p,rzył'ożony w ś. c. samolotu. -

P odobnie w ś. c. przyłożona jest siła ,potrzebna do 
przyśpieszenia masy całeg,o samofotu, czyli: 

Q dv 

g dt 

Oznaczając jeszcze - ·oidip.01wiednią częsc ciągu śmi

gła przez T 1 otrzymujemy_ równanie równowagi: 

lub: 

T1 cos a 0 = Q 
g 

dv + D + ,uR 
dt 

Q dv 
T 1 cos au - p R = - . -- + D 

g dt 

przy c-zymi, jak już wyżej powiedzieliśmy, te dwie 
9statnie siły działają w ś. c. i nie dają zatem żadnego 
momentu. , 

I'<odobnie możemy .zwykł€ przyjąć, że (T1 cos a0 -

- p R) a ~ O, i_ zaniedb~ć wpływ ciągu śmigła, co 
w praktyce ma miejsce w j.ednosi,lnikowym „normal
nym" samolocie, lub przy dolnopłacie z silnikami na 
skrzydle. 

P.rzy góT!Ilopł.ćlic.i,e z ,s,ilniikami na ,skrz,ndle (l1U!b przy 
hycłr-opl,anve z ,s,',lnilki-em wyS;oik.o wz.nie,s1:onym) moment ci,ąg,u 
śmigła w ,st-o.stttrku do ś. c. samo,lotu jest znaczny i musi być 
zrównoważony działamiem u:sterz,e,nia poziomego. Dopóki jed
cak uważać będiziemy ciąg śmigła jako stały ,i niezaI.eżny od 
szybkośd (,co nie jest ś,ciisłe) to wpływ ciągu śmigła ,n.a cha
rakteir .sfa·tec;zności jest minimalny. 

Bi·orąc ,pod UJ\Vagę wyliczone poprzednio siły dzia- -
łające na układ -samolotu oraz uwzględniając wyżej 
przyjęte za!łożenia i pamiętając, że cos ow ~ 1, mo
żemy napisać rów,nani,e na mom'ent całkowity wzglę
dem ś. c. samolotu. 

h + -r cos a 0 sin ( cp - a 0) + 
+ pr . cos ·a0 cos (cp - ao) l + , 

·+ F H [L - r . cós a 0 sin (cp - a0) -

- pr. cos u.0 cos (cp - a0)] + r. Q [sin (cp - -ao) -+ 
+ /l cos (cp - a0)] + PT . h (6) 

przyjmując, że cos (cp - a 0 ) ~ 1 oraż cos a0 ~ 1, 
wstawJając wyrażenia na PN , PT i F ff oraz oznacza· 

Q - = p otrzymamy równanie uprosz.-
S , 

. q H i· 
Jąc-- = n 

q 
czone 

M 

S .q.r 
=i ---,- C n (; - : o w + sin ~cp - au) + ~] 

n. [ ~ - sin (cp - a0) _- ,u]+ 
p _ 

+ - [sin (cp - a 0 ) + ,ll] + c t 
q 

h 

r 

Oznaczając ,ponądrto [sin (cp - a0 ) + p] = A 
otrzymu~emy: 

M 

S . q. r 
= - en 

(7) 

Równan:.e to po~w:a1la na wyciągnięcie szeregu 
wniosków co dq natury ruchu przy toczeniu się samo
lotu po ziemi. Załóżmy mia,nowic:e, że samolot toczy 
się po ziemi przy a0 = O, zatem na trzech punktach; 
jednak tak, że .reakcja na przednim kółku je.st rów,na 
zeru, - np. przednie kółko wciągnięte jest do kadłuba . 
Jest to skrajny wy,padek całego szeregu możliwych 
położeń samo1utu podczas toczenia się po ziemi 
(od a 0 = O aż do a 0 ograni<czon-ego warunki,e,rn, a:by 
tył samo-ło:tu znajd-01wał się tuż ponad ziemią). 

Przy założeniu, że a 0 =Omamy: r. sin (cp -a0) = 
=---= rsincp = c1 i cał,e równanie przybiera postać: 

M = - en . Sq (c - h ow +Ci + ,ur) + c nH S H. 

q . n (!-, - c1-- pr) + Q '(c1 + pr) + c t Sqh 

RóWtnanie to można bezpośrndnio napisać biorąc ) 
. momenty nie wz,ględem §. c. saimofo,tu l,e,cz 'Względem 

punktu E (rys. nr. 2) i zastępując moment: fl R. r. cos cp 

przez ft R -. r = ,ur (Q - PN - F H ) = 
= pr [Q - en . Sq - c nH S H. q. n] 

+ Rr sin ( cp - • a 0 ) + /l Rr . cos (cp _:_ a 0 ) + PT . h -

W dalszym ciągu otrzymujemy: 

Zakła,daimy ,tu co,s (f) = 1, czyli kąt sto,sunkowo mały 
(10° - 1'5'0). Założenie to jest 1JJS1Prawiedliwio,ne ,dla więk
sz ości samolotów., tym bardziej, jeżeli_ weźmiemy po,d uwagę 
niepewmość i zmienność w;spółcz,ynmika 1-,l, :który waha się 
w ,dość szerokich gr.anica,ch. Dlate,go ścisłe oznaczenie wy-M=-PNc+PN.owh+FHL+Pr h + 

+ Rr [s<in (cp - a0 ) + fl cos (cp - ao)] • (5a) ,, 
zaś wstawiając wyrażenie na R dostajemy ostatecz
nie: 

ra~enia 1-l cos (f)_ ńie j,e,s,t praktycznie ważne. 

Wynika z tego, że podczas toczenia . się po ziemi; 
(na tylnych kołach) obrót samolotu następuje około 
punktu E, a nie około ś. c. samolotu, jak to met miej-
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sce w locie. Położenie punktu obrotu E okr-eślone .· 
jes-t każdorazowo przez wie1kość kąta a 0 • Ponieważ 
stateczność zmniejsza się, gdy punkt obrotu przesuwa 
się do tyłu, to samolo.t może być niestateczny podczas 
toczenia się po ziemi, a stateczny w locie. 

Równanie 9 moż-emy przekształcić w dalszym 
ciągu składając: 

,u = sin \Jt , czyili pr = r. sin ll' = E E 1 = C2· 

Otrzymujemy nowy punkt E1 o współrzędnych 
względem środka ciężkości: 

c + c1 + c2 - h o w = s oraz 

L - c1 - Cz = L H . (10) 

Równanie momentów przybjera wówczas postać: 

M = - c n Sqs + c nH . S H . L H . q . n + 
+ Q (c1 + Cz) + et . Sqh (9a) 

To równanie daj·e od raz.u momenty względem 
punktu E1 z pominięcjem siły poziomej µ R, która 
jest już uwzględniona przesunięciem do tyłu punktu 
E o wielkość c2. 

Widzimy zatem, że oddziaływanie ta,rcia jest 
tego rodzaju, że pod jego Wtpływem następuje fik
cyjne przesunięcie się koła do tyłu, do punktu Ei 
i stateczność pogarsza się w dalszym ciągu. Wielkość 
współczynnika tarcia Wtpływa zatem na s,tateczność 
toczącej się maszyny, -oraz na wielkość siły potrzebnej 
na usterzeniu pozi:omym dla utrzymania równowagi. 
Ponieważ LH < L , zatem w cięż-bm terenie pilot 
musi startować na dużym kącie natarcia z drążkiem 
sterowym „ściągniętym na si-ebie". W rzeczywistości 
przy wzroście q, w miarę jak samolot nabiera szyb
kości, wSJPółczynnik J,l maleje zdążając do zera, a za
tem maileje też wielkość s, dążąc ,do wartości c. Ra
mię L H rośnie :przy tym;, zdążając do wielkości L, 
którą os: ąga w chwili ode11wania się samolotu od 
ziem'i . . 

P od01bne zj1awi,sko powstałoby, gdyby samolot 
mógł przy małej szybkości, ,a więc przy małym q 
(stery dostatecznie efektywne) zwiększyć kąt natar
cia tak, ;aby w grani1cy a 0 =i cp + ~. Wypadkowa R 
przechodziłaby wówczas .przez ś. c. i obrót odbywałby 
się równi,eż ,o~oił,o teg,o punktu, jak dla fl =. O, czyH 
dla samolotu 1w powietrzu. 

USTALENIE WARIUNKóW STATECZNOś'C1 
STATYCZNEJ. 

Chcąc zbadać warunek stateczności, znajdźmy 

pochodną momentu względem kąta a 0 , czyli wie1kość 

d M . Uważajmy chwilowo wielkości s i L H za stałe 
dao 
(zakładamy tu, że mała zmiana kąta a 0 n:e .:w1pływa 
:qa s i L H, co jest założenie1m ra;czej niekorzystnym 

dla stateczności). Przy tych założeniach otrzymujemy: 

1 

S.q 

dM 

dcnH S H L det + -- · -- n· H + - h . . (11) 
da0 S da0 

dc 1 Ponieważ __ h jest zwykle wyrażeniem bardzo 
da0 

małym, przeto można je zaniedbać. 

1 

S.q 

dM 

dcnH S H L +-- . n. H (lla) 
da0 S 

Wzór 11 jest analogiczny do 1wzoru na statecz
ność w lrocie, z tą różnicą, że momenty brane są tuta,j 
nie względem ś. c. lecz względem punktu E. 

Warunkiem stateczności jest, aby pochodna mo
mentu względem kąta natarcia miała wartość do
datni ą, czyli musi być: 

1 dM 
> 0 

S.q da0 

a zatem 

dcnH S H L dcn 
(12) ---- H > 

__ s 
da0 S da0 

(dla bezpieczeństwa zakładamy n = 1), 
czyli ,wi,dać od razu, że zmniejszenie s poprawia wa
runki stateczności! 
Poni eWiaż s =. c + c1 +c2 - how= c + r sin <p + 

+ pr - h o w przeto widać, że przy stałym c wchodzi 
w rachubę odległość kół głó-Mnych od ś. c. samolotu, 
oraz współczynnik tarcia ft, Współczynnik ten ma
lej-e w miarę wzrostu szyb!koś-ci, zaś odległość 

c1 = r sin cp należy ,obrać tak małą, jak możUwe, 
z zachowaniem jedynie warunku, aby przy dotknięciu 

ogonem do ziemi ś. c. samo}otu znajdował się nieco 
'Przed gł6wnymi kołami. 

WPŁYW SZYBKOŚCI TOCZENIA SI~ PO 
ZIEMI NA STATECZNOść SAMOLOTU. 

Uwzględniając zmienność s i L Hz kątem a 0, CZY'li 
znajdując pochodną momentu wzgl. ao z równania 7, 
otrzymujemy szukaną ;p:o&h.od!Ilą w· postaci: 

--·---- -+~~-~-1 dM de n [ c 
rSq da0 - ~ T 

- : ow + 11) + c n cos (cp• - a 0) + 

+ d c nH • 
8

H n [!::__ - sin (<p - a o) - P·) + 
d~ S r . 

+ c nH S H n cos (cp - a 0) - _.Ł cos (cp - ao) + 
s q 

. . . . . (13) 



MARZ'.Ec 1949 T1tC!:tNit{A tóTN'tC.ZA 19 
den d [sin (<p - a0)] 

d a 0 d a0 

cos ( <p - a0) 

Poniew·aż w . chwili oderwania się samo1otu ,od 

ziemi 

n = 
. C n S · q + cnH S H q H 

S.q 

Q p 

s. q q 

zatem w czasie toczenia się ,po ziemi wyrażenie 

SH 
c n cos ( <p - ao) + c nH S n CO§ ( <p - a 0) -

- ~ cos (<p ---:- a0) =/= O 
q 

jest proporcj.ona1ne do reakcji na kola, zaś w granicz

nym wypadku przy v = O wyrażenie to staj,e się rów

ne całkowitemu ciężaroy.,i samolotu (Q). 

Otrzymujemy zatem równanie: 

1 . 

$.q 

-

dM_ dcn[. -h 1:- + ___ - _ __ C UW 

d a 0 d a 0 · 

+ r sin (<p - a0) + µ r] + . 

• W powyższym równaniu należy dodać jesz,cZJe 

wyraz -;- ( ; q . w), uwzględniający wiie1'kość reakcji 

na (tylne) koła :podwozia i. zależny od szybkości v. 

Ponieważ R ~ Q - en S q - cnH S H. qH · 

gdzie c' n = en 

zatem 

ponieważ zaś c' 

przeto 

n 

- Q-c' - n Sq 

d c'n 

da 
a = a' a 

w, . 

Widzimy tu wyraźnie uniestateczni ający iwpływ sił 

ciężkości (vide rówmmt e 1) . Ujemny ten wpływ nik-

n i-e dla !:_ = a' a, ·ponieważ a' jest wielkoś;ią stałą, 
q 

więc i:m mniejsze q (szybkoi ć) , tym wJększy kąt na

tarcia jest potrzebny, by wply,w' ciężkości nie uwydat

. ni ał si ę. 

. _s_H_ n [L _ r. s,!.n (<p _ a o) _ fl r] + ' Otrzymujemy ter,az analo;gkznie do równania 12 

s _ . wyrażenie warunkując.e stateczność toczącego się 

samolotu: 

oraz 

· det R +-- h - r. cos (<p - a0 ) · 

da0 S . q 

Rorąc pod uwagę, iż r. sin (<p - a o) = 

= r sin cp cos a 0 - r cos <p sin a O ~ 

~ c1 cos a 0 - w. sina0 ~ c1 - Wag 

r. cos (<p - a 0 ) = r. cos <p cos a0 + 
+ r . sin cp sin a0 ~ w 

otrzy~amy: 

(13 a) 

1 d M - den [. . 
__ . -- = - -- c - how + C1 -

S. q dao d a 0 

l dcnH 
- wa0 + µ r +--

d a0 

SH [ • -
8
- n L-c1 + 

+ wao - µ r + __ t_ h 
] 

de 

. da0 . 

R 

Sq 
w. (13 b) 

równanie, jak widać analogiczne do równan.La 11, 

tylko że wielkość s jest teraz zmienną i wynosi : 

s = c - how + c1 + p. r - w ag 

SH dcn 

S 
[ L - C1 - p r + w a0] > --

d a0 da0 

. [ C c_:__ h GW ~ w ao + C1 + fl r l + [: :--- a' a] w (12 a) 

det 
Pomijamy tu -- h. Jeżeli kąt cp jest bardzo duży, 

da0 

możemy zamiast fl r podstawić 

j,l r . cos (cp - a0) = p w 

. d C 

WYZNACZENIE WIELKOśCI __ n 
da 

i d cnH 
da 

W FUNKCJI WYDŁUŻENIA ')... 

, den 
Jeżeli oznaczymy a0 = -- dla '),_ = co 

da · 
dcnH 

oraz ,przez a0H = - da dla ),H = co 

wówczas dlla dowolnego wydłużenia ], mamy, jak · 

wiadomo: 

n A ao 
a1 = -----=----

. n A + a0 (1 - a) 
• • (14) 

zamiast poprzedni,ej wartości stałej, . określonej gdzie a jest współczynntkiem zależnym o·d stosunku 

róW1Ilan1:em 10. Podobnie ma się rzecz z wie1kością · między . odległością płata od ·ziemi a rozpiętością 

L H. płata . W\sipółczynnik ten bierzemy z !Pomiarów aer{)~ 
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dynamicznych. Ponieważ zwykle wysokość płata pad 
ziemią wynosi 0,1 do 0,2 rozpiętości, to możemy 
przyjąć a = 0,5 . 

Oczywiście w locie a = O i wtedy: 

n ], ao 
a1 = --- . (14 a) 

TT t, + ao 

przy czym równania te są ważne dla ], >, 2,5. Poni
żej tej wartnści a1 jest w rzeczywJstości mniejsze, niż 
to wypada ze wzoru. TE·oretycz.nie przy ), = co mamy 
a,; = 2 rr, zarówno dla 'Plata jał<- i dla u sterzenia . 
W rzeczywistości n ie można osiągnąć tej wartości, 

lecz_ z dostateczną dokładncścią możemy napisać 

a0 = · (1,7 -:- 1,8) n 

lub j eśli to możliiwe, to odczytać · z wykresu aerody
namicznego podającego cz = f (a). 

W,artcść wsipółczynnika a 0 zależy jeszcze o-d: 
1) liczby Reynoldsa, 
2) kąta zacstrzenia. krawędzi spływu profilu, 
3) wielkości szcze1iny między sterem j, statecz-

nikiem , 
4) położenia szczeliny, 
5) wpływu kadłuba. 

Ze względu na brak m~ejsca pomijamy wpływ 
tych wt:elkości na wielkość aQ, gdyż jest on stosunko
wo n iewielki, a zainteresowanych czytelników odsy
ł.amy do zeszytu Aircraft Engineering Nr 223 , r . 1947. 

Licząc działanie usterzenia ;poziomego, przyjmu
jemy częstokroć najgorsze warunk i pracy usterzenia, 

_czyli zakładamy aH = O zatem 

aoH · 1t · .I.H 
a1H = - -

n AH + a0 J-J 

gdy ogon samolotu zbliża się do• ziem i, to a H rośnie 

i stateczność p-c,prawia się. 

Kąt natarcia usterzen i.a poziomego wynosi 

a H = a 0 - 0 H - s gdzie: 

o H - kąt zaklinowania statecznika poziomego 

(vi<le rys. 2), 
s - kąt odchylenia strug za skrzydłem, zależny 

od kąta natarcia płata a, od wydłużenia 
płata ], oraz od odległości płata od usterze
nia. Wpływ wysok::: -ści płata względem 

usterzenia jest przeważnie nieznaczny. 
Typowe odchylenie strug ze skrzydłem w funkcji 

nośności płata !J)O<laje rys. 3 (Lit. 3 i 4). 
Dl.a usterzenia leżącego na poziomie płata lub 

wyżej , możemy przyjąć: 

ds 2 (d Cz ) . (l _ a), 
da = Jt A ~ _o 

co przy a = 0,5 (przy ziemi), daje: 

ds-~ 

da n A 

(15) 

(15 a) 

zatem przy uwzględnieni.u odchylenia strug, otrzy
mujemy : 

d cz1.!_ = aoH n t, H . l 1 - ~] (16) 
da . n1,H+a

0
H · n], . 

120 ~ - -,--,----.---.-----.---.---....,/ 
Cy 

100 r------;----r-----t---t----t-7"'-:,f-- -l 

50 70 l 
439/48 - RJ 

Rys. 3. 

POLOżENIE KóŁ TYLNYCH WZGL. 
ś, c. SAMOLOTU 

Oznaczaj ąc przez ·r1 wydajność usterzenia pozio
mego (na skutek Wlrływu kadłuba itp.), dostajemy wg. 
równania 12 warunek statecznc-śc i : 

> + rr /\ a11 (1 - a) 
.s 

lub 
. s 

·ri L l-1 _!_!_ 
s 

a oH I, IT + ~ u (1 - a) 

a" -;: i,H + a 0H 

wstawiając a= 0,5 

otrzymujemy: 

przyjmując a0 

gdzie s = c + c1 + ,ur - h ow - w a 0, 

L · L - c1 - ,tt r + w a0 

oznaczając: 

• ( A - 0,9 - ~) 

(AH + 1,8) 
= K 

otrzymujemy: 

s 
-~ SH [L - C1 - fl r + w a0] K >, 

> C + C1 + ,ll r - how - W ao 

z po1w1yższej niiterówności wynika, że : 

(18) 

zaś 
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SH 
L. K - c + how 

s 
------------ - ,tł r + w a 0 >- c1 

SH 
1 + -~-K s 

(19) 

Wzór ten pod.aje odległ'c,ść kół głównych od 
środka ciężkości samolotu, przy której samolot jest 
jeszcze stateczny - m:.e-rzoną .rów1nolegle d o, ziemi, 
gdy samolot stoi na trzech punktach (a0 = O). 

Widać od razu, iż wzrost kąta a 0 poprawia wa
runki stateczności . 

Dla wyznaezenia c1 należy założyć a 0 = O, a za
tem równanie przybierze postać: 

SH 
. K - C +h o -~ -L 

s w 
- ,ur > C1 

SH 
1 + -~- K (19a) 

s 
Wpływ kąta ow jes,t bardz:a korzystny na sta

teczność i kąt ten powinien- być przyjęty mlożliwie 

duży (porównaj równan'e 20 i . wyjaśnienia znajdu
jące się poni żej). 

SH 
Zazwyczaj wyrażen:.e 1l -- K jest bardz-o ma;łe s 

we-bee jedności i n c-rmalnie waha się w granicach 
0,06 do 0,1 (średnio 0,085), przy czym wielkość K 
wynos,i, od 0,5 do 0,6 zaś -~ ;::::::; 0,8. 

Możemy zatem bez wielkiego błędu napisać rów
n anie uprc•szcz-one w postaci: 

. ( s H 
0,92 -~SL . ' K - c + how)- 1-i·r >, c1 

(19b) 

Ponieważ L i r mało z.mieniają się ze wzrostem 
kąta natarcia, zaś wymiar c1 szybko maleje, to sta
teczność poprawi.a się automatycznie w miarę „za
dz:erania" sa1molotu d,o, góry. 

Równanie 19b może być pożyteczne .przy wstęp
nym p-rojekei,e, dla p,r,owizoryczneg,o i przybhżonego 
ustalenia 1p-ofożeni a głównego ,podwozia. Nie uwzględ
nia ono jednak wpływu szybkości na, statecz:ność 

.samolotu, a zatem i na wielkość _c1. • 
Aby ten wpływ ustalić, należy wz. : ąć za punkt 

wyjścia równanie 12a. 
Otrzymamy wtedy wzór określający wielkość c1 

w postaci: 

S H · J, + 0,9 [ p ] 
-~ - K . L - c + h ow -

1 8 
A - - a'a0 w 

s . ' Jt _q -

SH 1+ K s 
(19c) 

pAr 
q = 

C n (c + Ar - how ) 

Podstawiają•c a 0 = O: czyli a = ow oraz bio.rąc 

pod uwagę, jż wielkość r nie 'Wiele różni się od w 

i upraszczając jak poprzednio, otrzymujemy: 

[
. SH . + -. ("-·+ 0_,9 0,92 ~ __ K . L - c how - w 

S _ ,1 ,ąnA 

p 

q 

a' o w (19d) 

Równa.nie to pozwala określić wielkość c1 w za- . 
leżności od q, czyli od prędkoŚCli toczenia się samo
lotu po z.iemi lub też przy danym c1 znaleźć szybkość, 

przy której samolot zaczyna być stateczny . Szybkość 
tp, powinna odpowiadać prędkości, przy której przed
nie koło odrywa s.i,ę od ziemi i powi.nna wynosić ok. 2i3 
szybkości oderwania się całego samolotu. 

Wielkość a' nie wiele róż.ni się od wielkości a1, 

określonej równaniem 14 (a' jest w przybliżeniu, 

ok. 10 % . większe od .a1) i dlatego możemy bezpiecz
nie podstawić w równaniu 19c wartość a1 zamiast a' , 
tym bardziej, że założen!e takie zwiększa nam sta
teczno,sć . 

Biorąc zatem: 

gdzie przyjmujemy a0 ~ 1,8 n oraz a = 0,5 i wsta

wi.ając tę wartmść w równanie 19d otrzymujemy: 

0,92 [ ·~ 3_1!_ K . L - c + ho -. s . . w 

p 

q 
(19e) 

Kąt ow wyraż ony j,e-st w radi;am,ach, zaś o0 w j-est 

bezwględną wartością kąta (radianach) zawart,e-go 

m'.; ędzy osią samol!otu i kierunbem zerowe-g,o wyporu. 

PR~DiKOść, PR-ZY KJTóREJ P~ZEDNIE 

KóLK9 ODRYWA SI~ OD ZIEMI. 

Długość startu i stateczność w czasie rozbiegu 
zależy ·cd prędlkości, 'Przy której przednie koło odry
wa się od ziemi:. Od tego momentu, aż do -chw:rri 
całkowitego oderwania się od ziemi samolot toczy s i ę 

. jedynie na tylnych kołach. Dla wyznaczenia tej 
prędkości należy w równani:u 8 założyć M = O. 

Otrzymamy wówczas po: przekształceniu: 
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lub ponieważ dla a 0 = O Ar = C1 - w ao + ;,i r 
p (c1 + r) 

C1 + p r, zatem: 

. (20a) q --------------- ----- ----------
s H 

cn(c + c1 + pr-how) - CnH S n(L-c1 - pr)-ct h 

Ponieważ moment oderwania ,przedniego kółka 
od ziemi następuje wtedy, gdy kąt natarcia jest 
jeszcze mały, przeto możemy zani,edbać wyraz et h. 

Dla wychylonego steru pozi·omego wielkość c nH 

wyznaczamy z równania (24), a ponieważ siła na uste
rzeniu .skierowana jest wtedy w dół, przeto rprzed cnH 

stawiamy znak (+ ) i szybkość, przy której przednie 
kółko oderwie s~ę od ziemi maleje bardzo znacznie. 

Z równań :powyższych wynika, że przednie koło 
tym prędzej oderw:e się o d ziemi, im większa jest 
nośność płata, czyli im wi~kszy kąt natarcia w czasie 
biegu na trzech kołach. T en korzystny wpłY'W dużego 
początka,wego kąta nastawienia płata (iprzy pozi,omym 
położeniu całego samo~!o:tu) przyczyn ia się pcnadto 
w znacznej mierz.e do szybszego osiągnięcia statecz
ności podłużnej w czasie k 1olowania. Pochodzi to stąd, 
iż krzywa momentów skrzydła, wykazująca zawsze 
dużą niestateczność w zakresie małych kątów natar
cia, w miarę wzr-os.tu '){ąta natarcia staje się mniej 
stromą (przechcdzi stopniowo w stan równowagi obo
jętnej), aby ,przy dużych kątach natarcia zmienić swe 
nachylenie i przejść w zakres stateczności. 

Ustawiając zatem S1krzydło pod 'Pewnym dodat
nim kątem wzgl. poziomu, zmniejszamy automa
tycznie stopień niestateczności tego skrzydła przy 
b iegu samolotu po ziemi (na małych kątach natarcia), 
przez co szybciej uzyskujemy stateczność. Jest to 
tym bardziej ważne, że jak po,przeclnio wi,dzieliśmy, 

samolot na małych kątach natarcia i małych szybko
ściach jest trudny do ustatecznienia i w chwili odry
wania przedniego koła od ziemi, przy źle roŻwiąza
nym układzie podwozia, pilot może być zmusZ}o,ny do 
„duszenia" maszyny w cz,asie startu, aż do chwili 
nabrania odpowiednio dużej szybkości - co niepo
trzebnie przedłuża start. 

WPŁYW WYOHYLENIA STERU POZIOMEGO. 

Wpływ wychylenia steru pozi,omego odgrywa 
minimalną rolę, jeżeli chcidzi ,o stateczność samolotu, 
ma jednak zasadnicze znaczenie dla stanu równo,wagi 
podłużnej, a zatem •określa moment o derwania koła 
przedniego od ztemi (patrz równanie 20a) i w konse
kwencji warunkuje długość startu. 

Jakikolwiek do:tychcZiasowe rozważania przyjmo
wały milcząco położenie steru poziomego w stanie 
neutralnymJ (ni,ewychylonym), to j·ednak w czasie 
startu 1war.u,nek ten nie bywa nigdy spełniony i ster 
poz~omy mniej lub więc.ej wychy1ony w.pływa za
równo na szybkość, przy której przednie koło oderwie 
się ,od z.iiemi, jak i na wa,runki równowagi samolotu 
toczące.go się na tyln:ich kołach. 

Zmiana warunków równow,agi zależy od siły 

aerodynamicznej działającej na usterzenie poziome. 

Wielko-ść tej siły określimy znając kąt wychylenia 
steru ~ oraz kąt wychylenia klapki wyważającej ,:. 

. . (22) 

Wartość a 1 obliczymy z łatwością z rówania 14 
lub 14a dla odpowiedniego wydłużenia - jeżeli tylko 
znamy wi,eJ.,kość a oH , która np, dla profilu N. A. C. A. 

0009 wynosi 1,73 n = (0,095)0
• 

W rzeczywistości wielkości a1 obliczone tenre
tycznie i zmierzone różnią się nieco od siebi€, ~własz
cza przy małych wydłużeniach. Wyniki .otrzymane 
na podstawie badań N. A. C. A. podaje poniższa 

tabelka, oraz rys. 4 (Lit. 5). 

I Wy-dłużenie /, I 3 4 5 

a 1 teoret. 0,059 I o,0648 1o,0695 

- \---
a 1 -dośw. o,0465 I o,0"595 0,0612 

6 

0,0730 

0,0720 

Uwagi: 

Dla 
m1e 

kątów 
rzonych 
opniach w st 

'~ I -- ..... ... ~ --
0,06 

I _.....-
~ ·e .,.,.. 

et~).r / 
\eol' ·-

/✓~r~/ _,,,..,,, '?).<:),<Y-

/ :i<:>,,. 
j7 

V 

0,05 / 
V 

--4 s 6 ). 

439/48 -R4 

Wielkość współczynnika m zależy, jak wiadomo: 

1) od stosunku powierzchni steru do ip·owierzchni 
całego usterzenia, 

2) od stosunku powierzchni kompensacji do po
wierzchni steru, 

3) od wielkości szczeliny między ster.em, a sta,
tecznikiem. 

N~ektóre ·pra,ce podają wartość 

gdzie 

m = 1,27 V-;- (1 - 0,2a) 

Sst 
a= 

SH 

. . (23) 
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czyli stosunek powierzchni steru do całkowitej .po
wierzchni usterzenia . 

Wzór ten jednak daje za wys:okie wartości na m 
i lepszy wydaje się wzór ALLa:rda 

m = 1,04 {~ - 0,005 B0 (24) 

Wartość współczynnika n zależy w pierwszym 

Skomp. 
rzędzie od stosunku - - - 1 wynosi ok. 0,355 dla 

S st 

Skoml!.. = 0,08. 
S st 

Bliżej nie rozpatrujemy tych spraw, gdyż nie 
wchodzą one w zakres niniejszego artykułu i pomi
jając wpływ kompensacji obliczamy siłę nośną 

z równania: 

gdzie: 
(25a) 

UWAGI . DODATKOWE. 

a. Niezbędny rozstęp tylnych kół, stateczność 
przeciw wywtróceniu :się. . 

Jeżeli na samolot działa jakakolwiek siła bocz,na 
(np. w czasie lądowia:nia z 1bocznym wiatrem), to sta
teczność jego przeci'W wywróceniu się zaleiy od od
stępu wzajemnego tylnych ,kół. Gdy wypadkowa 
z ciężaru samolo tu i siły bncznej trafr poza linię 

łączącą środek przedniego i tylnego koła (patrz rys. 5), 
to samolot ulegnie wywróceniu. Stateczność samo-

~~---=--! ---

~~-~[~, ----,ft---i--~ 

~39/48 -RS 

. Rys. 5. 

lotu przeciw takiemu wywróceniu będzie zapewniona, 
jeżeli koła zaczną się ślizgać , zanim dadzą dostateczną 
siłę tarrda umożliwiiającą wywrócenli:e samolotu. 

Przyjmując oznaczenJia jak na rys. 5 otrzymu
jemy: 

Qs > /I. QH czyli 

ponieważ 
b 

s = l1 sin y, zaś simy 
2 V l2 + (b /2)2 

zatem: 
l1 . b 

s = ---;=====c==::= 
2 v r2 + (b /2)2 

czyli: µH <;: 
2 V I2 + (b /2)2 

a więc: 

Wielkość współczynnika tarcia fl należy . tutaj 
przyjąć ok. 0,85 czyli 

1,7 H. l 

h2 
- 0,72 H2 

b. Stateczność kierunkowa kołuJ·ącego samofotu. 

Zależy ona od ,odstępu tylnych kół od ś. c. oraz 
od oddalenia tegoż ś. c. od z1emi (wz.niesien1a ponad 
ziemią). Na rys . 6 przedstawiony jest zakrzywiony 
tQIT saJmolotu na ziemi, przy czym/ promień skrętu 
wynosi R, zaś siła odśrodkowa działająca •w ś. c. ozna
cz-ona jest przez F. 

439/48 -R6 

Rys. 6. 

Jeżeli sterujemy samolotem za pomocą różnico
wego działania hamulców na tylne koła, to wtedy 
sterowność jest proporcjonalna do rozstawu tylnych 
kół b i odwrotnie proporcjonalna do stateczności kie
runkic,w;ej. 

Poni,eważ przy wszystkich podwoziach trójkoło
wych ko,la głów:rie leżą po:za ś. c. - zatem wszystkie 
trójkołowe podw1o;zia są kierunkowo stateczne. 

Jeżeli mamy dane wielkości l1 i r, to tym samym 
mamy już zdefiniowaną stateczność kierunkową. 

Załóżmy mi-anowide ; iż przednie kółk,o j e.st 
zamc,cow1am-e obrotowo i nie może zatem przenieść 
ża,dnej siły bocznej. S i ła odśrodkowa daje n 3.m 
względem kół tylnych moment o wielkości: 
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Ponieważ jednak s :ła ta działa na wysokości H 
względem ziemi, to daje ona moment 

Na skutek powyższego na koło zewnętrzne działa siła 
zwiększona o wielkość 

F. H Q V~ H 
LIP= --=--· -

b gR b 

zaś na koło wewnętrzne siła zmniejszona -o tę samą 

wielkc,ść . Zjawisko to powoduje zwiększenia tarcia 
na kole zewnętrznym i powstanie momentu usiłują
cego naprostować ter samolotu. 

Wielkość momentu pro,stująs:ego wyniesie: 

gdzie /In jest współczynnikiem tarcia dla k ola zew
nętrznego, nie hamow:a,nego . Z kolei moment wywo
łany hamowaniem koła wewnętrznego ,wynosi 

. b 
MK = p w (,u k - _11 ") - 2-

gdzie ,u k jest w.s,półczynnikiem tarc ia kola hamowa

negc,, zaś P w jest wielkością reakcji przypadającej 

na koło wewnętrzne. 

Pw -- . -- -'-

2 
LIP = Q [~ 

2 1 gR 

a zatem moment od.., hamowania kola wewnętrznego 
wynosi: 

[-A- - :bv:]' [,U k -·,110] ; 
Przy skręcie o stałym promieniu Mp = MK , czyli: 

- (ci + H ,Hu) = Q -- - -- ,u k - ll t1 -Q v
2 

, [ 11 H v' ] [ ] b 
Rg . 2 l Hbg ' 2 

skąd możemy wyli czyć promień skrętu 

. + 1 
R = 4 v~ [ ci 2 H (p k + ,Uo) ] 

g b 11 (,u lz - ,uu) 

Według danych dośw!iadczalnych amerykańskich 
dla lotniska betonowego można przyjąć następujące 
współczynniki tarcia: 

dla koła niehamowanego (zewnętrznego) ,u• = 0,03 
dla koła hamowanego w ten sposób, 

iż śl i zga się ono po betonie ,u k = 0,55 

Warunki te dają nam promień najciaśniejszego 
zakrętu w po,staci: 

v 2 l 
Rmin= 0,785 [ci + 0,29 H J 

b 11 

Dla zapobieżenia ślizganiu s : ę na bok mu~i być 
spełniony warunek 

czyli 

Q v' 

g R < P k 

R >, 
g ,ak 11 

ZESTAWIENIE WYNIKÓW. 

Na podstawie powyższych rozważań dochodz;imy 
do następujących wniosków: 

l. -Pe-łożenie tyiln ych kół podwozia wzgl. ś. c. samo
lotu decyduje, czy samolot jest stateczny podłuż-:
nie w czasie rozbiegu z p odniesi-onym przednim 
kołem i jeśli tak, to w jakim zakresie. 

2. Odległość tyil:nych kół od ś. c. samolo,tu (mierzo
na poziomo, gdy samolot stoi na trzech punktach) 
powinna być mc,żliwie mała, tak jednak by przy 
największym kącie natarcia wypadkowa c i ężaru 

trafiała n ieco i::rzed oś przednich kół. 

3. Stateczn c·ść podłużna samolotu podczas rozbiegu 
na tylnych kolach zależy od szybkości i w m i arę 

wzrostu szybkości rośnie. Poniżej pewnej szyb
koś.ci , zależnej od charakterystyki samolotu n ie 
można osiągnąć stateczności podłużn e j , nawet na 
dużych kątach natarcia. 

4. Duże obciążenie płata utrudnia osiągnięcie sta
teczności przy małych szybkc•ściach. Dlatego pra
widłowe położenie podwozia wzgl. ś. c. jest szcze
gólnie ważne przy nowoczesnych silnie obciążo

nych same-lotach. 

5. K orzystnym jest tak ie ustaw:enie skrzydła 1'v':zglę 
dem całego samolotu , aby przy samolocie stoją
cym na ziemi (na trzech punktach) skrzydło po
siadało ipewien mały kąt natarcia względem 

pc-ziomu lub , śc iś le j b ' orąc , było u stawione tak 
względem p oziomu aby, przy ruchu postępowym 
sam-olotu, bez zmiany kąta nata-rcia (bez zadzie
rania samolotu) działała na skrzydło pewna 
,, wstępna" s : ła nośna rzędu c-k. 0,2 do 0,35 cz . 

Ustawienie takie zwiększa stateczność toczącego 

si ę na tylnych kołach samolotu i skraca długość 
startu. 

6. Prędkość, przy której przednie koł o odrywa s :ę od 
ziemi, zależy o,d wychylenia steru poziomego. 
Nato.miast stateczność jest, praktycznie biorąc , 

niezależna od wychylenia steru. Statecznc,ść ,po
ja1·.viia s:ę przy pewnej szybkości (zależnej od 
umjeszczenia podwoziia, obciążenia płata i rodzaju 
nawierzchni lotniska) z początku na dużych kątach 
nat.arc1a, niastępnie, w mi-arę wzro~tu szybkości , 

samolot staje się statecznym na małych kątach 
natarcia (małe wychylenia -steru poziomego). 
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Inż. R. ALEK~ANDROWICZ 

Główny Instytut Lotnictwa 

Obliczanie bezpośrednich kosztów eksploatacii samolotów 

na podstawie . danych A·. T. A. 
(Air Transport Association of America)" 

Dane o wytycznych _A.T.A. wraz z wieLkościarmi 

cyfrowymi zostały zaczęrpnięi/e z artykułu· na ten te

mat, umieszczonego w Nr 11 „Interavia" listopad 1947, 

str. 27. 

WST:Ę:P. 

W dobie dzisiejszej, gdy próblem komunikacji 

lo1tni-czej w zasadzie jest roz.w;iązany, na· pierw

szy plan wysuwa się zagadnienie opłacalności przed

siębiorstw lotn:czych i to nie ty1ko w porównaniu 

i rozmaitymi warunkami komuTJ.ikacji sa•!llolotowej, 

lecz również w porównaniu z jnnymi środkami loko

mocji , nie tylko powietrznej, lecz i lądowej (np. auto

bus, pociąg, helikopter, samolot). Czynnikami wcho

dzącymi · tu w grę są: zaoszczędzony czas podróży, 

bezp i-eczeństwo, regularność oraz częstość i taniość 

połączeń (pomijając kwest:ę komfortu podróży). · 

Celem stworzenia możliwoś c:i porównywania róż

nych samolotów w danych ,warunkach· eksploatacyj 

nych, Ameryk. Stow. Trans:pra-rtu · Po,wietrznego -

Air Transport Association of Am-erica, opierając · si-ę 

na ogłosz·o1nej w 1940 r. pracy W.C. Mentzera i Wa1. E. 

Nourse'a, wprow,a-dziła swoje wytyczne, które · s:ą dziś 

stosowane przez przedsiębiorstwa amerykafo:k:e, ma

jące do czynienia z komunikacją lotniczą. w ,edlug 

tych wytycznych •większość wytwórni określa charak-

terystyki eksploatacyjne swoich samolotów. · 

Opierają si-ę one na cenach aktualnych w Ameryce 

w 1944 - 1947 r. i na amerykańskfch -doświadcze

niach z samolotami, które były dłuższy czas w eksplo

atacji, a więc starszeg,o typu, są jednak oparte na 

logi-cznej pods:fa:,,._,ie i przedstawiają w bardzo poglą
dowy sposób możliwości techniczne danego samolotu 

(w P'lanie lotu). 

Na podstawie wytycznych A.T.A. m;zna -obli-~zyć 
bezpośrednie koszty eksploatacji1• Ni,e uwzg,lędn'iiają 

c·ne kosztów ogólnych (generalnych) danej instytucji 

oraz kosztów służby informacyjnej . na z.:emi itp. 

W naszych •warunkach należy uw,ażać wytyczne A.T.A. 

za mater.i-al do szczegółowej krytyk.i i do obmyślen1i ,a 

nowego, bardziej nam odpowiadającego . systemu po

równawczego. Również ceny w dolar.ach są zupełn· e 

nieaktuai1ne, jeśli chodzi o nasze warunki i podane 

są w poniższym schemacie jedynie dla przykładu 

w celu porównania sto'Sunkowych kosztów poszczegól

nych pozycji w Ameryce i u nas. 

Przed obliczeniem kosztów eksploatacji według 

A.T.A. należy ułożyć tzw. plan lotu j przygotować na': 

stępujące dane: 

1) zasięg, · . L km 

2) czas przel,o,tu dla zasięgu L od stanu 

spo.czynku do .s:ta,nu Sip:oczynku, t godz 

3) szybkość handlowa na danym V = L kmlgodz 
odcinku · · · h t 

4) godzinowe zużycie pa1liwa na jeden 
silnik · (średni·o dla t) , B kg/godz 

5) godzin,cwe zużycie oleju na jeden sil-

nik (średnio dla t), S kg/godz 

6) cięż.ar użyteczny (płatny) , 

7) przeznaczeni·e: towarowy czy pasażer

ski, 

Qu ton 

8) flość silników, n 

9) ilość cylindrów każdego silni·ka, m 

10) licz·ba -oktanowa pailiiwa (dLa stosun

ków amerykańs:kich 91 1:ub 100), 

11) .....-ciężar pustego płatowca bez sHnikq'Y, 

lecz łącznie ze śmigłami, Q P kg 

12) cicężar suchego silnika, Q 5 kg 

13) powierzchnia podłogi wszystki-ch po
mieszczeń pasażerskich i bagażowych 
łączni e F m 2 

oraz objętość p,cmi·eszczeń bagażowych 

łącznie, V m 3 

(dotyczy tylko samolotó,w pasażerskich) 

14) eena nowego płatowca beż silników, CP 

15) cena każdego noweg,o- silnika, C 5 

16) łączna cena samolotu, · CP +· 5 ==:= CP + nC s 

17) załoga: 

a. pierwszy pdilot, drugi pil,o-t, radiotelegrafista, 

mechanik pokładowy (personel prowadzący) , 

b. steward, bagażowy (personel pomocniczy). 

W.szelkie inne, do rachunków wchc dzące wartości, 

mają być zaczerpn:ęte z danych doświadczalnych 

A'..T.A., co właśnie stw:a,rza możliwość porównań na 

podstawie jednolitych założeń. 

Dane od 1 do 6 wyznacza się na podstawie planu 

lotu, jako funkcję zasięgu. 
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Plan lotu należy układać korzystając .'.? danych 
doświadcza,lnych AT.A. , ale tylko tych, które zostały 
zebrane w pod,obnych warunkach eksploatacyjnych. 

PLAN LOTU. 

Całość lotu obejmuje •Okres kołowania przed star
tem, jak r<iw:nież po lądowaniu, wznoszenie do wy
sokości podróżnej i przelot (schodzenie na lotnisko 
docelo•we nie jest brane pod uwagę). 

A. Dla kołowania na ziemi: z obciążeniem podróżnym 
na pracujących silnikach podczas startu i lądo

wania łącznie przyjmuje się według A.T.A. na
stępujące czasy: 

t . kołow:arria = 0,07 go:dzim (4,2 min.) dla jednosi-1- · 
nikowego samolotu, 

0,12 godzin (7,2 min.) dla dwusil
nikowego samolotu, 

0,14 g,odzi1n (8 ,4 min.) dla trzysil
n ~kowego samolotu, 

0,17 godzin (10,2 min.) dla cztero
siln~kowego samolotu. 

B. Zakłada się •wznoszenie do wysokości· podróżnej na 
80 % maksymalnej dopuszcz,alnej mocy trwałej 
(METO = maxim:um except take ,off, - maksy
malne obciążenie za wyjątkiem startu, co w naszej 
nomenklaturze odpowiada mocy nomdnalnej) , lub 
na wiadomej naj~,epszej mocy wznoszenia z odpo
wiadającym zużyciem paliwa. 

C. Podczas przelotu są uwzględniane cztery wypadki, 
w ktbrych bierze się pod uwagę odpowiadające 
mocy silnikaJ zużycie p,aliiwa: 

1) lot na 60 % METO, 

2) lot na maksynia~nej mocy przelotowej , 

3) lot na innej, wskazanej przez wytwórnię, sta
łej mocy, 

4) lot na dużą odległość ze zmi·enną mocą silnika 
przy 110 % szybkości największego zasięgu. 

D . Wysokość lotu przyjmuje się : 

1) dla odległości .;,,.iększej niż 320 km (200 mił) -
3050 m, · 

2) dla odfogłości mni,ejszej niż 80 km - 305 m 

3) dla ,odległości między 80 [. 320 km zależnoś~ 
ta jest linfowa. 

Można również założyć inną, wybraną przez do-
stawcę najlepszą wysokość przelotu. . . 

Dla wyliczeń potrzebny jest również szereg da
nych, dostarcw,nych przez wytwórnię, dotyczących 
mccy silnika i zużycia paHwa, a mianowicie: 

1) moc siJnika podczas przelotu - N 
p 

podczas wznoszenia - N 
w 

KM, 

KM, 

2) jednostkowe zużycie paliwa: 
przy mocy przelotowej 

podczas wznoszenia 
-bp g./KMh, 

-bw g./KMh, 

przy czym d o rachunku pod
sta:wia się każdorazowo 105 % 
wartości podanej przez do
stawcę, 

3) czas wznoszenia na wysokość 
przelotową 

4) szybkość przelotowa 

5) szybkość pozi>cma _ podczas 
wznoszenia 

(w obu po:przednl·ch wypad
kach winien być uwzględniony 

wpływ przeci>wnego wiatru · 
przez ·Odjęcie 16 km/godz), 

6) długość o dcinka wznoszenia -

- tw godz., 

- v P km/godz, 

-vw km/godz, 

. - Lw = t w . vw km 

N as tęp nie obliczamy: 

t == tkał. 

-v h "'= L/t 

B = 'ft [ Nw . tw. bw + NP. bp ( tk ,I. + L~Lpw )] 

OKREŚLENIE CitżARU UŻYTECZNEGO. 

Ciężar użyteczny da się wyznaczyć dopiero gdy 
znany jest całkowity rozchód p aliwa B . t. Normy 
AT.A. nie wskazują w szczeg.ółach jak ,'Jn ma być 
,obliczony, należy jednak uwzględnić co następuje: 
oprócz pali,w1a, przeznaczonego nai zużycie, samolot po
winien być zaopatrzony w pewną rezerwę bez prze
kroczenia dopuszczalnego ciężaru przy starcie, względ
nie lądowaniu. Rezerwa ta ma umożliwić przy odcin
kach mniejszych niż 320 km dalszy 45 minutowy lot, 
przy ·dłuższych zaś odcinkach przelecenie 320 km + 
45 rrrin. l otu z szybkością 125 % w stosunku do szyb
kości •odpowiadającej maksym:a.Jnemu zasięgowi. 

Również dla ·olej u musi być przewidziana pewna 
rezerwa, w określonym stosunku do rezerwy paliwa. 
W żadnym wypadku zapas oleju nie może wynosić 
przy •odlocie mn'iej nliż 1/40 odpowiedniego zapasu 
paliw.a 

Jeżeli nie ma urządzeni·a do przepompowania ole
ju z jednego zbiornika do drugiego, to stosunek ten 
powinien wynosi:ć 1125. Cięilar użyteczny rue m'Oże 
być większy, niż pozwala na to pojemność prze
strzenna. Do wyznaczeni,a tej maksymalnej wartości 
zakłada się ciężar lmżdego pasażera 77,1 kg (170 :lb.) , 
ciężar jego bag,ażu 18,15 kg podcz-as podróży nocnej 
i 13,6 kg podczas podróży dziennej c•raz na każdy m 3 

bagażu lub frachtu 160 kg. 

To ograniczenie ciężaru użytecznego szczególnie 
odczuwa się na krótkich odcinkach. 

W końcu specjalnie podkreślone jest to, że dla 
obliczeni.a kosztów przyjęte jest pełne wykorzystanie 
rozporządzalnego ciężaru użytecznego, ,ograniczonego 
kubaturą użytk,aw1ą lub maksymalnym ciężarem za
ładowanego samolotu. 
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OBLICZENIE BEZPOśiREDNICH KOSZTÓW 

EKSPLOATACJI. 

Według A.T.A. ogólne koszty · są sumą 12 po
szczególnych skła:dników. Dla każdego z n:kh podany 
jest ,wzór, do którego podstawi,a się odpowiednie war
tości, przy czym otrzymuje się bezpośrednie koszty 
na jedną tonę ameryka1'iską (2000 lb) ciężaru użytecz
nego i 1 milę przebytego odcinka. Wydaj,e s : ę jednak, 
że wygodniej jest przedstawić koszty w odn· esieniu 
do godziny lotu, jak to podają n iektóre wytwórnie 
ameryk,ańskie. 

Niedogodność p'erwszego przedstawienia kosztów 
eksploatacji polega przede wszystkim na tym, że 

wprowadzony do ,wszystkich 12 składników ciężar 

użyteczny zmien:a s:.ę z.ależn:e nie tylko od długości 
trasy, ale również od rodzaju wyposażenia samolortu. 
P onadto niektóre składowe kosztów, jak amortyzacja, 
część koszt.ów ubezpieczenia i utrzyman:a załogi, n ie 
zależą od szybkości, raczej od cz,asu eksploatacji, tak 
że szybkość na odcinkach przelotowych musi być 

wprowadzona dodatkowo, aby obLczyć te koszty 
w odniesieniu do ilości przebytych kilometrów lub 
mil. · 

Dlatego też pon'. ższe wzory przedstawione są 

również w takiej formie, że dają one koszty w odnie
s:en:u do godziny lotu. Przy poszczegó:nych pozycjach 
koszt odn'esi-ony do tono-km oznaczony jest przez 
Ki , gdzie _i - nr kolejny pozycji, koszt zaś odnie-

s:ony do <godziny :!lotu przez K ' i . 

1. Koszt paliwa. 

1 
K

1 
= cena paliwa 1) 

gdzie K' 1 = cena paliwa . n . B - jest kosztem paliwa 
odniesionym do jednej godziny lotu. 

(Dla wygody można sporządzić 1wykres pomocni
czy, przedstaw;1ający koszt paliwa w zależności od 
zużycia godzinowego dla jednego silnika, który można 
stosować przy analiz'e różnych samolotów) : 

2. Kcszt smaru. 

_ zuzycze o a e na 
(

· . · ddtk ~n . NP 
K 2 - cena smaru X ;edrwstk. + zmianę smaru V h Q u 

Dodatek na okresową zmi!anę smaru 
przyjąć 20 % zużycia jednostkow~go. . . 
\Vizór ten można przedstawić w meco 1:nneJ 

można 

formie: 

1 
_K2 = cena smaru (n . S + dod. na zmianę ) . ~V--Q

- h u 

K'
2 

=::: cena smaru (n . S + dod. na zmianę ) 

1) Cena za 1 kg (Amerykanie ,przyjll1'.ują _k~z~ paliwa 
lub .smaxu za 1 litr i dxielą go przez ,o,dpowredm c1ęzar wła-
ściwy). · 

Ostatnie wzory , zawierają moc silnika i zużycie 

jednostkowe jedynie p,ośredn~OI poprzez zużyc.:.e g-odzi
Il!OWe. 

Wytyczne A.T.A. dają z jednej strony moti:i- • 
wość obliczyć koszt smaru z mocy przelotowej 
i zużycia jedn9stkowego, z drugiej strony dopusz
cza"j ą obliczenie zużyc1a smaru Q h w po-staci okre-

ślonego ułamka zużycia paliwa Bh (zwykle 1/40). 

Różnica w oblicz·eniu w stosunku do całości 

kosztów jest bez znaczenia. 

W Ameryce przyjmuj e się następujące ceny 
paliw.a ~ smaru: 

paliwo: 91 oktan. 0,0343 $ /ltr (0,13 $ /U. S. gal.) 

100 oktan. 0,0423 $ /ltr (0,16 $ /U. S. gal.) 

c. właściwy 0,719 kg/ltr ·(6 H'b/US ,gal.) 

smar: 0,119 $ /ltr (0,45 $ /US gal.) 

3. Amiortyzacja k:oszt.ów płatoWjca. 

1 . C p - cena złomu 

roczny czas lotu czas amortyz. 

1 
- - ---
V h Qu 

1 

Wytyczne A.T.A. przyjmują: roczny · czas lotu 
3650 godz. (10 godz,. na dobę}, 
cena złomu 10 % ceny nowego płatowca. 

Czas amortyzacji przy CP mniejszym od 100.000 $ wy

nosi 5 ilat, przy 100.000 $ < CP < 1.000.000 $ wynosi 

( 
C - 100.000 ) .· 

5 + __ P_____ lat, przy CP większym n :·ż 
300,000 , 

1.000.000 $ wynosi 8 lat. 
- Powyższe założenia są oparte na tym, że małe, 

tańsze płatowce mają krótszyi żywot niż większe, droż
sze. Te ostatnie jednak, wskutek przestarzenia typu 
oraz ograniczonej wytrzymał-ości na zmęcz.enie metalu 
lekkiego - po 8 latach nie nadają się do użytku. Pod
staw_·ając powyższe wartości -o-trzymamy: 

1 

3650 czas amorf. 

0,00.0247 CP 

czas amortyzacji 

4. Amortyzacja kosztów silników. 

czas amorf. roczny czas pracy 

1 

Czas amortyzacji - 4 lata. · 

Roczny czas pracy - 3000 godz. 

1 

Żywot jednego silnika jest okreś1ony na 12.000 
godzin pracy (!) jest więc: 

n. c!I 
K'1 _ --- =::: 0,0000833 n 

12.000 



5. Kiosz.ty remontów i zamiany silników. 

wsp. porówn. [porówn. wynagr. (wsp. ciężaru + 
K 5 ilości silników na godz. lotu 2 

+ wsp. i~ości cy!. ) + 

· · (porówn. I•oszty )(wsp. cięż. siln.+wsp. ceny)] _ 1_= + mat. na godz. lotu 2 Vh Q. 

1 

= K\ Vh Qu 

Powyższy •wzór opiera się na danych doświadcz,al

nych dla wynagrodzenia za pracę _i k osztów materia
łów przy okresowych przeglądach :i, remontach silni
ków samolotu porównawczego, mianowicie DC - 3. 

Założono, że koszty przeglądu na godzinę lotu dla 
samolotów innego typu zmien:.ają s ' ę następująco: 

koszty ogólne - proporcj-onalnie do ilości silników, 
wynagrodzenie za pracę - proporcjona1lnie do średniej 

arytmetycznej dwu 'W!Spółczynników, z których jeden 
jest proporcjonalny do ciężaru sd,nika, drugi zaś do 
ilości cylindrów; w końcu koszty materiału i części 

zamie nnych - prOiporcjona.lnie do średniej z dwu 
współczynników, z których jeden jest prop. do ciężaru , 

drugi zaś do ceny silnika. 

Współczynniki wchodzące do wzoru występują 
jako stosunki: odpowiednich danych rozpatrywanego 
samol-o·tu 'i samok,tu Douglas DC · - 3. Należy więc 
w pierwszym rzędzie ustalić t e dane porównawcze. 
Dla DC-3 brzmią -one: 

ilość silników - 2, 
ciężar każdego sii]nika - 635 kg (1400 lb), 
ilość cylindrów sUnika - 14. 

Według A.T.A. w Stanach Zj ednoczonych przyjmuj e 
się: 

cena nowego si:lnika 12 tys. · $ 
wynagrodzenie za pracę - 1,25 $ / godz. lotu 
materiał - 2,80 ,, ,, 

Jeżeli dla przykładu podstaw imy te wartości do 
wzoru, to otrzymamy (Q s w : kg): 

n 
K' 5 = (1 ,25 

2 

Q s /635 + m/14 

2 

Q s t635 +
2

c s /12000) + 2,80 

+ 

6. K;0szty przeglądów i remontów płatowca. 

K
6 

= [(por, wynagr.) (wsp. w.'elkości +wsp.ilości siln.)+ 

na godz. lotu 2 • 

+ (por. koszty mate-rialu 
na godz. lotu ) (wsp. ciężar\ + wsp. ceny)] . 

1 
K 's 

. 1 
- - - - - ----
Vh Qu Vh Qu 

Również ten wzór jest oparty na znanych kooztach 
prz-eglądu i remontów płatowca Do1:1glas DC-3. 

Występujące tu w:spółczy,nniki, ·porównawcze na-
leży rozumieć następująoo: 

wsp. wiel:k. dla samolotów to•warowych jest sto
sunkiem ciężaru danego (pustego) płatowca do 
ciężaru płatow~a porównawczego; dla ,samolotów 
pasażerski·ch jest stosunkiem całkowitej powierz
chni podłogi wszystkich pomieszczeń za wyjątkiem 
pomi,eszczeń załogi, do odpowiedniej powierzchni 
samolotu porównawczego. 

Pozostałe współczynniki są stosunkiem od
powiednich wartości danego samolotu i. porów
nawczego. 

Niżej są przytoczone wartości wyjściowe dla DC-3: 
Ciężar pustego pł,atCYVv1ca 

bez silników 
powierzchnia podłogi b ez 
pomieszczeń załogi 

cena nowego, płatowca 
bez silników 
koszt pracy 
k c-szt materiału 

- 6260 kg (13800 lb) , 

- 20 ,72 m 2 (223 sq. ft.) 

- 100.000 $ I 

- 3, I O $ g,e:dz. lotu. 
- 2,50 $ gc<lz. lotu. 

P odstawiwszy znowu dla przykładu wartości przyjmo
wane w Ameryce, otrzymamy: 

dl-1 płatowca towarowego (Q P w kg.) 

K's = 3,10 ( Qp /62:0 + n /2) + 

+ 2,50 ( ~ P 
1
6260 : CP ,100.000) 

oraz dla pasażerskiego (1" w w m2) 

(
F /20,72

2
+ n/2) + K\ = 3,10 

+ 2,50 ( Q P 16260 ~ CP /100.000) 

7. Obsługa przyziemna płatowca i zespQłu śmigło
silnikowego. 

(
ko,szty porówn. ) 12 u:f~i + 
na godz. lotu siln. 

3 

wsp. ) 1 
ciężaru .--= vh Ou 

' I 
=K7VhQu 

Koszty rolboci:zny ( czyszczenii,e i przegląd) są tu 
połączone z kosztami materiałów potrzebnych do wy
konywania powyższych czynności (smar, szczotki, 
śrndki do czyszczenia itp.) . 

Współczynnikowi ilości silników nadano podwójne 
znaczenie. 
Wart.ości porównawcze dla DC-3 są następująoe: 

ilość silników - 2, 
ciężar pustego samolotu bez 
silników - 6260 kg (13800 lb) 
robocizna i materi:ał: 

dla pł-atowców towarowych - 5,50 $ / godz. lotu, 
d1a płatowców pasażerskich - 6,87 $ / godz. lotu, 
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Podstawiając powyższe dane otrzymamy dl a pła

towców towarowych (Qp w kg): 

K '1 = 5,50 ( 2 ~/2 + 3Q P /6260) 

dla pasażerskich zaś: 

K'. =--= 6,87 ( 2 - n/2 +
3 

Q P /6260 ) 

8. Utrzymanie pierwszego pilota. 

K 8 = ·-= (1 + stawka ubezp. ) [ 
upos. zasadnicze 
godz. lotu rocznie 

+ (dod. godz.) (wsp. dzienno-nocny) + 

+ dodatek kilometrowy 

+ 

Utrzymanie pierwszego pilota składa się w U.S.A. 
z trzech następujących części: 

· a) zasadnicze uposażenie roczne, 

b) dodatek godzinowy, uzależni.iony od efektyw
nej (handlowej) szybkości przelotowej , 

c) dodatek kilometrowy, który odpowi,ada ilości 

przebytych kilometrów (mil) po odliczeniu 
tych, które zostały przebyte z szyibkością poni
żej 161 km/godz. (100 mph). 

Dla lotów nocnych przewidziany jest 50 % dodiatek 
do dodatku godzi.nowego, przy czym nocne loity sta
nowi-ą przeciętnie w U.S .A . w ruchu towarowym 66 % , 
w pasażerskich zaś 50 % ogólnej ilooci wylatanych go
dzin. Stawka ubezpieczeniow,a obejmuje ubez.pi,ecze
nie pilota od wypadku, śmierci, starości i bezrobocia. 

Dla przykładu można podać następujące cyfry, 
które w U:.S.A. do wiosny 1947 r. był~ zbli~oine do rze
czywistości: 

stawka ubezpieczeniowa 
zasadnicze upos. roczne 
dodatek godzinowy -
(vh w km/godz) 
w.sp. dzienno-nocny: 

- 7 %, 
- 2400 $, 

(3 ,55 + 0,0041 vh ) $, 

w transporcie towarowym (50 % doda-
tek do 66 % lotów) 1,33, 

. w trarusporcie pasażerskim (50 % doda-
tek do 50 % lotów) 1,25, 
doda tek kilometrowy -
(vh w km/godz) 0,0062 (v h - 161) $, 

Dailej ocenia się ilość wylatanych przez pilota go-
dzin na 850 rocznie. 

9. Utrzymanie drugiego pilota, mechanika pokła
dowego i radiotelegrafisty. 

K 0 = (1 + stawka ubezp.) 
upos. zasadn. X 

il. tio,dz. lotu rocznie 

1 
X wsp. szybkości • ---

V h Qu 

Ta część załogi otrzymuje wyż.sze uposażenie 
roczne (zasadna.cze), ,a to dlatego, że, jak wi<lać z ni
żej podanych cyfr orientacyjnych, jest ono tylko W 

połowie stałe, reszta zaś jest zależna od szybkości 

(handlowej) i osiąga pełną wartość dopiero przy szyb
kości 257 km/godz. 

premi•a · ubezpieczenirowa 
roczne uposażenie zasadnicze 
czas lotu rocznie 
współczynnik szybkości -

-7%, 
- 3700 $ , 
- 850 godzin, 

(v h w km/godz) - 0,5 + v h /515. 

Należy przy tym pamiętać, że obliczony w powyższy 
sposób współczynnik K 9 (K' 9) · daje koszt na jednego 
członka załogi . 

10. Utrzymanie personelu pomocniczego (pokła

dowego). 

K 10 obliczone jest wg. tego samego ,wzoru, z tą 

samą stawką ubezpieczeniową i współczynnikiem 

szybkości'owym jak i K 9 ; natomiast roczne upo
sażenie zasadnicze tego personelu jest w U.S.A. inne 
i wynosi: 

na płatowcach towarowych - 1800 $ 
na płatowcach pasażerski'ch - 1600 $ , 
roczny zaś czas lotu przyjmuje si:ę 

- 900 godzin. 

11. Urlopy załogi. 

Według A.T.A. zało,ga otrzymuje dodatkowe wy

nagrodzenie tytułem urlopu ( przeznaczone 'Il!a cele 
wypoczynkowe), które jest uzaJeżni,one jedyni,e ·od 
przebytych kilometrów i nie zależy od czasu ani od 
szybkości• . Stawka kilometrowa wypłacana persone
lowi pomocniczemu jest większa ni,ż przez,n,aczona 
dla personelu prowadzącego (pierwszy i· drugi pilot, 
mechanik pokładowy i radiotelegrafista). 
Stawka WYJP101czynkowa (k:Hometrowa) wynosi w 
U.S.A. przykładowo: 

dla personelu prowadzącego samolot 
- 0,00140 $ /km 

dla personelu pomocniczego - 0,00214 $ /km 

Koszt urlopów załogi w odniesieniu do tono-kiJo
metra wyraża się następującym wzorem: 

1 
K 11 = (stawka Wtypoczynkowa X liczba członków załogi) Qn 

dla wyznaczeniia kosztów na godzinę il.otu niezbędne 
jest następujące przekształcenie: 

1 
K 11 = ( ,tawka wyp. X liczba czl. załogi X V h ) V Q -

h u 

1 
= K'11 V Q skąd 

h u 

K' 11 = stawka wyp. X liczba załogi X V h 

12. Ubezpieczenie samolotu. 

Ku= 

~ 

(wysok . ubez.p /c P + s) X stawka ubezp X C p + 
5 

roczny czas lotu X V h X Q u + 
stawka ube·zp; od 
odpow. cy_wilnej 

Qu 
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Stawka ubezpi,eczen1owa od odpowiedz1alności cy- · 
•wilnej jest tak samo jak urlopy personelu latające
go niezależna od czasu ani też od wartości samolotu, 
lecz jedynie od przebytych kilometrów. Przekształ
cając ten wzór ana;l:ogiczn::e do poprzedniego o.trzy
mamy: 

K,2 = 
_ [(wysok . ubezp. / Cp + s) X slawhaubezp. 

roczny czas lotu .. 

XC 
p + s - -- + 

+ (. stawka ubezp. od)] 1 _ K' 
1 

odpow. cywilnej V'h Qu - 12 V h Qu 

Tutaj wytyczne A .T .A. przyjmują: 

wysokość ubezpieczenia 

cena nowego samolotu 

stawka ubezp:eczeniowa 
roczny czas lotu · 
stawka od odp. cywilnej 

Zestawienie. 

90% 

8% , 
3650 godz., 
0,00081 $ /godz. 

Przez dodanie poszczególnych wartości kosztów od 
K'i do K' w pomrnożc-nych odpowiednio przez liczbę 
si lników, względnie ilość przewidzianej załogi , otrzy
mamy łączne koszty bezpośrednie K' na godz:nę lotu. 
Dta obl:cz,enia kosztów. nai samoloto-kikrrnetr (ewent. 
milę) należy powyższą wartość podz· elić przez szyb
kość 

Ks. K 

wreszcie, jeżeli chcemy koszt · ten odnieść do tono
kilometra, należy wartość dla samoloto-km podz:eLć 
jeszcze przez c:ężar użyteczny w tonach 

K = Ks .K 

Qtl 

K' 

Koszty należy obLczyć kolejno dla różnych dłu
gości: przelotu, przy czym każdorazo1v.,1 :) K' 1 , K' 2 , K' ,, 
K' g, K' 10 , oraz K' 1 1 , jak również drugi -człon w K ' 12 

musi być obliczony ponown:.e, podczas gdy K' 3 do K ' ~ 
· i część pierwsza K '12 nie ulega zmianie. 

PRZYKŁAD UŁOŻENIA PLANU LOTU. 

Dla otrzymania pewnego porównania wybrano 
dwa samoloty: Skandia 90-A-l oraz Convair 240, dla 
których potrzebne dane są następujące: 

SKANDIA CONVAIR 
1) ·ciężar startowy kg 14000 18370 
2) c'ężar własny z wypo-
sażeniem kg 8727 12156 

3) maksym. ciężar przy 
l~dowaniu kg -14000 17495 

4) ilość miejsc pasażersk:ch 24 40 
5) ,objętość 1bagażników m3 11,1 12 
6) p:01j.emn. zbforn. paliw.a 1 2900 3785 
7) szybko•ść prz-elotowa1

) 

vp km/godz 360 468 

8) wysokość lotu h P m 3050 4875 
9) szybkość wznoszenia w m isek 6,1 6,0 

10) szybkość pozioma przy 
wzno,szeniu1 ) V u km/godz 216 281 

11) zużycie p,a1liwa przy mo-
cy podróżnej2) kg/gcdz 273 455 

12) zużycie oleju przy mo
. cy podróżnej " 

10 17 

13) zużycie paliiwa przy m o•
cy wznoszenia " 

636 , 900 

14) zużycie oleju przy mo
cy wznoszenia " 

19 27 

15) przyj -ęto ciężar właści

wy paliwa 0,74 kg/1 (benzyna) 

Z powyższej tabeli widać , że maksyma11ny ciężar 
załadowani a (pkt. 1 m inus pkt.2) wynosi dla Skandii 
5273 kg i dla Oonvaira 6214 kg i obejmuje: ciężar 
materiałów pędnych , załogi· , pasażerów i bagażu. 
Maksyma.lny ciężar użyt€czny, plaitny, ogranicząny 

rozmiar ami samolotu wynosi 3626 kg dla Skandii 
i 5003 kg dla Convair:a,, przy założeniach wg. A.T.A. 
t. j. 77,1 k g na pasażera i 160 kg na 1 m 3 bagażnika. 
P lan lotu opracowano dla odległości przelotowych 
od 320 km do maksymalnego zasięgu i w tych gra
nic.ach przyj ęto dla poszczególnego samolotu stałą 

wysokość przelotow'ą, podaną w poprz. tabeli. 
Sumując odpow:ednie rubryki dla wznoszenia 

i l otów p oziomych dla różnych odcinków, otrzymamy 
w rezultacie zużycie paliwa j czas lotu oraz obliczymy 
t. zw. szybkość handlową na różnych odległościach. 

(patrz tabHce 1 i 2). 
Zasięg samofotu obliczamy, wychodząc z maksy

ma,1nej pojemności zbiorników paliwa. Przeliczywszy 
i-lość benzyny na kilogramy możemy znaleźć, na j.aki 
czas lotu ( po przebyciu pierw szych 500 km) wystarczy 
jej, stąd znajdziemy cdległość, jaką można na niej 
przelecieć. Sumując te wartości z obl"czonymi dla 
500 km znajdziemy maksymalny zasięg, cz.as lotu 
i szy,bkość handlową. Jeżeli uwzględn·my niezbędną 

rezerwę paliwa (320 km + 45 min. lotu), to postę
pując w p odobny sposób otrzymamy analogiczne war
toś ci dla lotu z rezerwą pabwa. 

Obliczone wartości dla Skandii i Convaira przed
stawiają się następująco: 

lot z rezerwą paliwa 

,._; . 
<il 'Ol) ,u 
._,-'( 

'Cl) 

samolot .ro 'Ol) 
o .~ ro -~ 

,.D :: -'(- u ;':'. ~ ;j Cl>' Cl) ,.D "'Q N . .., ·;;; >- . .., 
q) - ro >- i:: •N- •N·-

-,,; ro ro N N ro ::, ro ::,~ 
~ o. N u V).,:: N P., N O 

SKANDIA 459 1995 5,97 334 1681 60,9 

CONVAIR 665 1925 4,48 430 2135 78,1 
I 

1 ) Bez uwzglę·dnienia wiatru (czoł,owego). 
2 ) Wszystkie zużycóa mat. pędnych podane .są na god:z. 

lotu dla wszystki<:h siln. łącznie; zużycie .smaru wra.z z do-
datkiem na zmianę. · 
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dla lotu bez rezerwy 

I •u 

samolot · '"' -~ "' (l) o '01) ...!C_; ·-" 

-~ "' ..o "' 
~ $ ~::l ,>,, .,; 

~ "' ;,-, C: •N- ·N•.-.. 
N N o:1 ::J "' ::l..:°:! 

I ~ u ćo..C: N 0. N 0 I SKANDIA 2570 7,65 

CONVAIR_ 2590 5,95 

336 2.140 

435 2800 

77,7 

103,0 

I 

jąc nie2lbędną rezerwę dla lotu na żądaną od1ległość 
(w rozpatrywanym ,odcinku rezerwa jest staJ.;a),_ mo
żemy znaleźć ciężar użyteczny (płatny) jako różnicę 
mi ędzy c:ężarem załadowarn:ta a sumą ciężar-ów: ma- , 
teriałów pędnych wraz z przewidzianą r-ezerwą, oraz 
załogi wraz z jej bagażem. Zakładając dla przykładu 
załogę czteroosobową dla każdeg,o sa1molotu, ciężar 

czł,onka załogi, 77,1 kg i jego bagaż 7 kg, ciężar oleju 
wraz z rezerwą 200 kg dla każdego samolotu i odcinka 
lotu (tutaj zał,0tżona rezerwa oleju znacznie większa 
niż wg. A .T.A.) , -otrzymamy po pizdkzeniu następu
jące ciężary użyteczne (Qu w kg) w funkcji odleglo~--

. 

Znając zużycie materiałów pędny,ch i przewń.<lu- ci. 

' 

Samolot I odległ ,ość km I 
320 I 500 

Q wł. I Qu I Q wł. I Qu 

Skandia 1349 3924 1491 3782 

I 
Convair 1722 4492 1900 4314 

Z powyższej tabeli widać, że ciężar użyteczny dla 
Skandii na małych odcinkach jest ograniczony po
jemnością maszyny (362·6 kg), dla samolotu zaś Conva-ir 
maksymalnym c i ężarem iądowania. Całkowity roz
porządzalny ciężar płatny Convaira można wykorzy
stać dop:ero na takim odcinku lotu, na którym spali 
on Hość mater:-ałów pędnych odpowiadającą różnicy 
ciężarów całkowitych przy starcie i lądowaniu. 

I 
I 

1000 I 1500 I 2000 

Q wł. I Q u I Qwł. I Qu I Q wł. I Qu 

1887 3386 2283 2990 2679 2594 

2405 3809 2910 3304 3415 2799 

Q startu - Q [ądow. = 18370 - 17495 =.:: 875 kg 
(zużyci-e w powietrzu) 

plus 28 kg na koł,ciwan:,e po ;lądowaniu 

razem . 903 kg 

(zużycie -całkowite), 

co zg-odn:e z wykre~em Nr. 2 -odp,ow~ada - 672 j<m. 

TABLICA 1. 

Samolot 

Skandia 

Convair 

SamoLot 

Skandia 

Convair 

0,12 

0,12 

292 

260 

200 

265 

0,85 

0,58 

hp 
w 

0,1 7 28,0 

0,226 59,9 

636 

900 

19 

27 

89 

203 

2,6 

6,1 

344 

452 

273 

455 

-~ .-
....... '01) 
0...!C 

10 

17 

0,97 265 9,7 472 1,37 1,49 407 15 · 1,45 396 14,5 

0,70 318 11,9 440 0,97 1,09 496 18,5 2,H 505 19,0 
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TABLICA 2. 

I I I I 26 I 27 I 28 I 29 30 31 32 33 

I 
1 

Odległość soo km. Odległość 320 km. 

zużycie 
zuży c ie 

.szyb . .szyb. czas czas 
handl. paliwo olej handl. 

Samolot .. pali-wo ol,ej 
godz. godz. 

kg. kg. Vh km}g. kg. kg. Vh km/g. 

a+16 I 9+17 I 4+1s I 320/28 I 

-

a+21 I 9+22 I 4+~o I 500/32 

Skandia 354 13,3 1,14 281 496 17,5 1,63 307 · 

Convair 521 18,0 0,93 344 699 24,5 1,32 379 I 

34 I 35 I 36 I 37 I 38 I 39 I 40 I 41 I 42 I 43 I 44 I 45 

Odległość 1000 km. I Odle.głość 1500 ikm. Odległość 2000 km. 

z użycie zużycie 
.szyb . 

zuży c ie 
szyb . .szyb. 

czas czas czas 
handl. pal iwo olej handl. ,paliwo olej handl. paliwo olej 

I k,g. kg. 
godz. 

Vh km/g. kg. ,kg . 
godz . 

V hkm/g. kg. kg . 
godz. 

Vh km/g. 

30+24 I 31+25 I 32+23 I HJO0/36 34+24 I 35+ 25 

892 32 3,08 325 1288 46,5 

1204 43,5 2,43 412 1709 62 ,5 

Przy odległości 320 km ciężar startowy ni•e może 

być większy niż maksymalny ci·ężar przy lądowaniu , 

powiększony o spalone na tym -odónku w p owietrzu 
materiały pędne czY'}i · 

539 - 28 == 511 kg 

za tern ciężar przy starcie może wynosić najwyżej : 

17495 + 511 = 18006 kg, 

co odpowiada ciężarowi użytecznemu - 4128 kg. 

Wszystkie obliczenia, dotyczące planu lotu, zesta- . 
wiane są na wykresach, umieszczonych niżej. Widać 

z nich, że szybkość handlowa bardzo wyraźnie zmie
nia się przy małych odcinkach przelotowych, gdzie
wpływ straconego cz.a.su na kołowanie i wznoszenie 
jest duży. Przy dłuższych przelotach wpływ ten jest 
stosunkowo mały i szybkość handlowa zmi-eI11ia się 

w nieznacznym stopniu na korzyść większych odcin
ków. Krzywe -ciężaru handlowego są wyraźnie ogra
niczone na krótszych odcinkach warunkami pojem
ności lub maksymarnym; ci ężarem lądowania i są po
zi1ome ,w, ,okresie lotu na r ezerwie paliwa. Zmniejszenie 
zapasu rezerw,owego spo•v.,1oduje przesunięde środko

wej części krzywej ładunku pł.atnego równolegle ku 
górze. Zestawienie odpowiednich krzywych dla róż
nych płatowców porównuje w sposób bardzo przej
rzysty kh możliwości techniczne i jest cenne, ziw'ła

szcza w wyp,ad:kach podobniych typów. W naszym 
przykładzie · widać, iż kosztem większego zużycia pa
liwa samolot Oonvalir zyskuje w stosunku do Skandii 
znacznie na szybkości (ok. 27 % ) i mniej na ciężarze 
użytecznym (ok. 12%). 

\ 3s+ 23 I 

4,53 

3,54 

450 

km/godz 

400 

350 

300 

250 

200 

150 
o 

1500/40 -38+ 24 I 39+ 25 I 40+23 1 WD0 /44 

331 1684 

424 2214 

1 bk ! . d1 
, . Szi) osc po rozna 

~ 
J---

/ 
:/ 
r 
I 

I )/ !..--"" 

I 

V 
c::, 

~ 

-

soo 1000 

61,0 5,98 334 

81,5 4,65 430 

I 1 
J Convair240 ., -

Skandia ' 

1500 2000 km 2500 
123/49-RI 

Wykres 1. 

O He sp.osób układania planów lotów nie nastrę
cza naogół wątpliwości ani pod 1w'zględem układu, ani 
też w stosunku do przyjętych zał•ażeń , o tyle kwestia 
obliczani.a kosztów 'bezpośrednich może podlegać dys
kusj i, zwłaszcza w naszych odrębnych warunkach 
ekonomicznych i technicznych. Dyskusja ta może do-
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N 
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. 1000 1500 

Wykres 2. 

2000 km 2500 
IZ3/ 49-R2 

tyczyć zarówno podziału na poszczegóme pozycje, j,ak 

równ:eż (i to w przeważnej mierze) przyjętych przez 

A.T.A. założeń. Jeżeli chodzi o podział, to najw}ększe 
zastrzeżenia mo.gą dotyczyć punktów, związanych z 

wyna.gr.odzeniem personelu. Co -do założeń, to niektóre 

z nich są zupełn!ie nie do przyjęcia -dla nas, np. SU,!Jla

ryczny czas pracy silnika, lub wartość zużytego ma

teriału (złomu). Inne, dotyczące stosunkowych ko-sz

tów przegilą-dów i remontów silnik,a oraz płatowca 

nie mają u nas, bezpośredn'ego potwier-dz-enia wo-bee 

prowadzenia statystyk krajowych w h11nej formie. 

Budzi wreszc1:e zastrzeż·enia i to, że do ,obliczenia kosz

tów remontu płatowca nie wchodzi zupełnie jakość 

ich wykonan' a i łatwość dostępu -do części kontrolo

wanych. Nie ulega jednak żadnej wątpliwości, iż za

chowując ogólny szkielet kalkulacj1 i zmieniając na 

LIST DO 

Niniejszym przytaczamy list, który otrzymaliśmy 

od prof. J ęrzego- Bukowskiego: 

W zeszycie 2 - 3 Techn!:1ki Lotniczej (grudzi,eń 

1948) na str. 39 (artykuł in. Fr. Janika „Obliczan;ie 

osi•ągów samolotu") znalazłem zdanie: ,,Oprzemy się 

w naszym przykładz::,e na p,ubl-k.a;cji: prof. J. Bukow

skiego (Wyd. I. A. 1942) ... ". 

Czuję się w obowiązku sprostować, że byłoby 

w porządku, gdyiby zdan;,e to brzmiało: ,,Opieramy się 

na PRZEKŁADZIE pubhkacji prof. J. Bukowskiego 

(Wyd. I. A . 1939) ... ". Orygmalne Wydawnictwo Insty~ 

tutu Aerodynamicznego (zeszyt VII - tekst polsko

angielskii) nosi bowiem tę datę. Zeszyt -będący praw

dopodobnie w dyspozycj-i Autora artykułu jest prze-

'· 
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~ykres ·3_ 

2000 km 2500 
123/49-R3 

razie niektóre założena można by pwwadzić kontrolę 

ek-s;ploatacji w sp.osób bardzLej racjonalny co nie

wątpliwie przyniesie dor,aźn1e s:z;ereg •oszczędności, 

zmusi ponadto do zbierani-a danych s.tatystyc:z;nych 

według jednolitego planu, co w następstwie umożliwi 

. udoskonaleni-e kalkulacji i przewidywania kosztów 

eksploatacji w stosunku do nowych typów samolotów. 

Nasuw.a się również pytanie, czy . jest racjonalnym 

bazowanie się przy obliczaniu kosztów -bezpośrednio 

na jednostce tej czy innej waluty, czy też należałoby 
wprowadzić jakieś jednostki porównawcze, opierając · 

się jedynie na stosunkowych wartościach czasu pracy, 

wartości materiału i wynagrodzeń - co w rezultacie 

bardziej umiędzynarodowiłoby obliczeni-a kalkula

cyjne. 

W ka:żldym razie pewne }ednoznaczne określe

nie pojęcia kosztów eksploatacji jest bardzo potrzebne, 

szkielet zaś wpr-owadzony przez A.T.A. ma tę prze

wagę, iż jest już dziś do-ść powszechnie stosowany. 

REDAKCJI 

kładem ndiemieckim opubli'koWJanym istotnie w r. 1942, 

ale nie stano,wiącym Wydawnictwa I. A., a tym mniej 

pierwodruku moj-ej pracy. 
N'ie chcę tą drogą rob i ć wymówek Szanownemu 

Autorowi tak bardz-o interesującego artykułu, ale moj e 

sprostowanie uzna za celowe każdy, znający warunki · 

okupacyjne w kraju. 
Przy spos,obności miło mi jest wyrazić Sz. Redakcji 

m oje pełne uznanie za jej osiągnięda: każdy technik 

przeczyta nowy zeszyt T. _L. n :-e tylko z pełnym za

interesowaniem, ale i z niewątpli1wą korzyścią. 

Łączę wyrazy prawdziwego szacunku 

(-) J. Bukowski 
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NOWOŚCI TECHNICZNE 

Szybowiec typu •de Hav.illand, zaopatrzony w skrzydła z o-d- · 
sysaną warstwą grani -czną , gotowy ,do prób w locie. 

Ro,zpiętość płatów: 17 ,1 m. 

PR.óBA ZASTOSOWANIA METODY ODSYSA
NIA WARSTWY GRANICZNEJ. 

Aviation Week donosi, że Austra,lian Council fo,r 
Sdent:fic and Industrial Research przeprowadz,a prak
tyczne badanie profilu laminarnego z odsysaną war
stwą graniczną. Profile te charakteryzuje duży stosu
n ek grub o,ści do cięciwy; teoria ich została opr,acowana 
przez dr A. G. Griffitha. 

Pierwsze próby w locie zostały wykonane na se
ryjnym sześcioosobowym szybo-wcu typu de Havilland 
DH G2, za.opatrzonym w płaty konstrukcji drewnianej 
o wyżej wspomnianym profilu. Urządzenie odsysające, 
wyposażone w sprężarkę odśrodkową napędzaną sil
Ill'ikiem Ford V8, umieszczone został,o w -odpowiednio 
zmodyfikowanym kadłubie. Układ szczel'n odsysa
jących _umieszczony jest w początku wklęśnięcia na 
grzbi·ec'•e profilu, a więc w punkcie, .w którym nor
malnie warstW'a laminarna odrywa się. 

Próby te traktc-waille są jako prace wstępne przed 
za-stosowaniem tego typu płatów na samolota:ch. Ze 
względu na to, że płaty te odznaczają .się dużą gruboś
dą, rozważana jest możliwość zastosowania ich w sa
molotach typu „latające skrzydło". Dużą grubość ta
kich płatów charakteryzuje wyraźnie przykład: skrzy
dło samolotu · rzędu DC-4 ·o wyżej wspomnianym pro
filu pos·: adałoby grubość ,okol,o 1,8 m. W samo1'oitach 
bezk.1dłubowych zatem umieszczeruiie pasażerów i za-

Szczegóły konst.rukc:yjne płata ; przewód odsy.sający znajduje 
się pod tylnym zag ięciem (wk lęśn ięciem) grzbietu profilu. 

łogi w płatach byłoby dużo łatv-~iejsze niż przy użyciu 
zwykłych profili. 

Badania nad tym typem płatów oraz prace kon
strukcyjne zostały rozpo_częte w Australii na początku 
1947 r. 

P ierwsze badan:a w tunelu aerodynamicznym 
miały wykaza ć , że płaty laminarne z odsysaną war
stwą gran 'iczną posiadają szereg zalet w stosunku 
do typów konwencjonalnych . 

Niestety źródło nie podaje, jak zachowują si-ę 

płaty w wypadku uszkodzenia urządzenia odsysają

cego . 

Av:ation Week, Dec. 13, 1948. 

PRóBY W LOCIE SAMOLOTU BELL X-1. 

Najnowsze doniesien:ia „A,merican Aviation 
Daily" prostują poprzednie spr-awozdania z lotu sa
molo tu Bel'l X-1 , według których X-1 mii:ał osiągnąć 
prędkość 1600 km/godz. W€dług ,,Daily''. samc,lot 
x ·-1 przekroczył jedynie nieznacznie prędkość 1350 
km/godz. (850 mil/godz). Błąd powstał na skutek 
nieuwzględnienia zmiany szybkości dźwięku z wyso
kc,śc ią przy przeliczaniu osiągniętej szybkości na pod
st'awi-e pe.danej Hcz;by Macha którą $amolot osiągnął. 

AeronautJics, Dec. 1948. 
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NOWE 

Dr WITOLD KASPEROWICZ. Mechanik precyzyiny 

Sp. Wydawnicza ,.Czyteln~k'' 1948~ 

W a-ama·ch bihli,ot€:ki ,,W.zorowy za,wod,ow,iec" •zootał wy

da.ny p,rz,ez ,,. Czy,tel.niika" podręczinik p . t, ,,Meohrun~k pn~cy• 

zyjny'". 

Ten cenny podręcim,ik, prz-e:Dna-czOIIlly dl!a o~ółu mechani

ków p<recyzyjiny,ch , powi,nii0.Il znaleźć .się w b 'lbl i,o,tece :każdego 

p.racownńlka l,ot:11,iictv.1a ·zw i ązainego z wyil'wa.rz-a,nri,em pl"Zyrzą

·dów po,ktiadowych, .s-iilniików lotni,czych;, akce.s-OTiii,, nairz.ę,d'zii 

i ,t. p. 

T,rieść książki jest ba.r,cl!;o skondensowania. - .z tej racji 

dość frud,na w czytaniu - :toteż ,ni,e llliależy jej pol.ecać pio

czą•tk-ującym. Koni,ecz,na jest tu Ztnajomość pod,stawowej tech

n 'lki warszta tow,ej. 

Na 258 s.fronach tekstu au:tor po·r,ooza ina1Stępując.e te

maty: w ,r•oz,dziak:i I-ym je.st p•o•dana o-gólina ocena obróbki 

p;r€cyzyj1nej. Rozd'z. II-gi 11100.i ,tytuł „ Te,chnika obróbki do

kł,a-dn,ej ". W 1mz,dz. III-,cim .są -0móWiiione pr.zyrzą,d!y ,d'o 

dokład,ny,ch pomiarów i •i,ch wyk•Oillywani-e. W roz,dz. IV-tym 

opisane .są .specja·lne ohr.aibia,tk,i z jaiki:mi .s,poty:ka się w -swej 

pra;kty,ce me-cha,n:ik precyzyjny,. Dane •O •stopach mel:a:li, ,i ma

ter,iała,ch ceramicznych używanych w -technice p.recyzyjnej 

cma wia T•ozdz;i:ał następ,ny: Dals,ze roz.d!zi1a-ły są {P•O-święcrnn,e 

sprawom wy:koń•cza,n,:a pow~erzch111tii - p•o omówii;ni.u .sp•OISIQ

bów utwar,dz;a.nia p-owiie·rz-chin,:ow.ego aut,o:r 1sz,er,o:kó om:awi:a 

śc.i,ern ·ice-. ora:z .s211ifowan,:,e i ,d,qgład!zanie powie.:nzohni a lakże 

l!laj ,d1okładlruiJej-sze a-o,d,zaj,e ob,ó-biki p l'zy użyciu diam-2intów. 

Osita1tn,i.e d wa r,021d•z ·1ały ,d1otyczą sposohów łączen,i.a oraz za

sad •budowy przyrządów. P,odainy jes.t s,zer-eg p.recyzy jnych 

:robót z ,dziledz un.y p,r.zyr.ządów •o:ptyc,znych, ze,gairmistr.z<o•stwa 

el·ementów me,cha:nizmów. 

W ca-lej pra-cy j,e,sit użyte n~o,gół po.p.r:awn~ polskie .słow
nictwo tedmi,cz;n,,2 .it .zami'es.zczo;ruy w tekooie szereg ,definicji', 

kt&e n,iewątp!.:.wie IP-fZyczynią się ,d!o wyj a,foi.emia wiie]u n.ie

por,ozumeń. Czas,em je,cllnaik auto1r ,n,iepiotr,z,eibn:,e -01d:stępUtj ,e od 

już utartych okr-eśl,eń, np. odlew wtryskowy 111azyw.a ,,!Ila

fryskowym". 

Był,oby rów,ni.eż ir-zeczą pbży'tecz1ną umi,es1zozenie na ,końcu 

k.si,ąż.ki ~ik oirow.:dzu rzec,zoweg•q, C'O· ułatw-iłoby ikoirzy,staniie 

z n :,ej „n.a wyrywiki,". 

Spół,dziehiiia 'Wydaiwnicza ,,Czy:telniik'' dołożyła w1sz;el

kich starań żeby .s.zata ,z1ew:nętrzna po,d'r,ęc·zin:ka wypadła jak 

· naj le:p,iej , t,o.też z c,~łą przyjeminośc'ą foerze .Sli-ę g,o do ręki. 

Wy,d1a111y p-odręc,z:n~k stM1ie się napew,no diohrym .d•otrad'cą 

i drogoWL<'lk.azem ,dla w,:elu fachowców chcących się poświęcić 

mecha,n,ioe ,p•rec:yizyjn,ej, st1ają-c s1i.ę jedną z wyb,i:tn,',ej.szych ,p·o~ 

·zyojj n.aiszej lilt:eratuTy techniczno--lWiarsztafowe-j. 

R. L. 

·s. G. POPOW - ,,Izmierienje w~zdusznyfz potokow" (Mie

rzenie strumieni powietrznych). OGIZ-GOSTIECHIZAT -

1947, s'fr. '296, Format AS. _ 

K,si.ążka zaw,iera _ nasbępujące r,ozd;zi;ały: 

1. Milkromanomehy. 

KSIĄŻKI 

2. Pomiar średnich e:iśnień ,prędkośc.i w strumieniu 

p,ow,ielr.znym. 

3. Określenie prędkości -L cilŚnlień w -strumieniu ;nieusta-

!onym. 

4. Optyczne met·od y badiań s 1trumiteni- p•owue,!a-mych. 

Autor p-oda!j,e w sp,o.sób przys,tęp,ny ,ii wyc~erpujący opis oraz 

•teo.retycz·ne po.&st·awy ,dz,iałiania p.r.zyrzą,dów służących ,d•o 

bada'l1ia s1irumieni powi1etr1mych, to, z11iaczy · do mierz,emia 

c iiśni1enia i .pirędkośc-i, a wi.ęc p·oz,wal,ających na określ,enlle 

zależ,n,ości między ,slrumilen,i,em powfo<Ł,rz•nym aip.ływanym, co 

j,est ;istotą całej ,a,e<r-0,dy,11aimiki ekspe.rym•entah1ej. 

Poza tym a:Ut~o,r p,o,d:aje 1Spos,oby wykonani.a p-omia~ów 

1 p-rakbycz:ne wska•zówiki d'la uilliilkn,ięci'a błędów ,pomiar owych. 

W o,51tallllim r-oz;dz,ifale aiut0tr opri.suje .s,z;ereg metod op-Ły,cznego 

ba,dania p~zepływów -oraz zastos•o-wa,nie sliroboskopów i apa

ratów :k,i.nematog•rafi,cznych. 

P,raoa oparl;a j,est na Lif!ietra:turz•e ra,d:z',eckiei, angiehk ii-2j, 

fra,n,cu.skiej i n,i,emiec:k iej ora,z na 1wyillikach ra:dzi-eck,iej :prak

tyk~ l:aborntocyjnrej. Słusznie uważa au lor, iż tyLko ,wycz~,r

pujące p·oz.na,nfo całego dorobku w tej d:ziiedzilllie umoż.liwi 

uooslkonalenie .istlllieją,cy,ch, wz.ględniie zlmd·owanie :n,owy,ch 

lll"zą,diz,eń pomiarowych i nal-e.żyt.e ich sfo,s-owaniie. Ta !ll•iez

m ',e.r.Illie cer.m:a kstiąiJka pow:illna się znaleźć w ,rękach każ.dego 

fachowca , z;ajmuijąceg-o sę pomia•rami ae•rody,namicz,nymi,. 

w. R. 

J. I. SOŁOWIEW:' Giroskopiczeskije pribory i awfop•iloty. 

(Przyrządy żyroskgpowe i piloty automatyczne). Wydanie 

OBORONGIZ str. 510 Mos kwa 1947 r. 

Powiązainie opi~u techniczneg,o olI!!aw.iam•eg~·- urządz.e.nia 

z;e zw,ięzłym ujęciem teor,etyczniy<:h 12.asa:cl, na których opiera 

•się ,jego d!zi.ałanie, j,e.s•t w wielu wy:padlkach wygodną i, pi zy-

. je,mną fonmą ujęaila t,ema:tu. Czyt.eLn,'1k , którego poza mec;ha

n'1zmem ,;amteresują iprawa mecha11.:ki czy f,izyki wyk:o:r,zy

,sta:ne p·rzy je.go hudiow,ie, ma wów,czas niezbędny mat.er.iał 

„ po,d ręką", be.z pota-zeby uciieka:nia s,ię d:o te-or-ety:z,nych 

-dzieł .sp:ecjaLnych. 

Książkę Solowiewa c-ech uje taka właśnie · ,, l,eoret yc;ma 

: lU1st:racja" op.is.owego w zaisa,d'zi,e, ujęc-ia t.ematu. 

K,s~ążlka - poświę~o;n,a j.e.st omówieniu ko1n:sbrukcyjnych 

· ro.związań .stos.oiwa111ych oibec,n,i.e w lotniotwi.e ży;r,o;sikopo,wych 

przyrzą,d'ów poikładow_y;ch :i uraą,diz.eń .samoczyn,n,ego stero

wan',a, tSamol-otu. J ,es,t,'oin,a ,prz;ew6dzi1ana j.alko podręc:mi:itk wp:ro

wadza-j ący w tę sipec,j:Lną ,dlzied.zi.nę w.ied·zy. Z:ależno-ści . i .w.zo, 

ry ma:temety<ezJJ1e -0,g'r,an:icw,no cDo inri-ezbęclnego milillimum 

a . załą,czOlll,e p,r,zykł-aidy wy.jaśni,aiją jruk posługiwa~ się nimi 

przy wyli:cZ•€:n1iach. 

Liozate rysunki! i fol,o,~rafie stano!W,ią cell!ne uzupeł,nien ie 

tek.stu. 

Książkę poprzedza krótki wstęp, poświ~co,n,y :omów~eni•u 

·o,dczuć p•s·yicho-fiZJj•oiogicz111ych ,do·zina,wainych p·r.zez p,il,ota 

po,dc:za.s wylkonywa1n:ia ewolucji w locie. 

z. w. 
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KR.O_ N I KA Z P _I L 
NOWI CZŁONKOWIE. 

. . Od . eh wili . ,ogłoszenia •listy _czynnych . członków 
ZPIL w zeszycie 1148 „Technib Lotnicz~j" zostali 
przyjęci do naszego Związku następujący koledzy: 

L.p. Nazw.s'ko i imię 

69. Te•iisse.yre Jerzy 
70 . Wesołowski Jerzy 
71. Stanis Henryk 
72. Piechowski Leszek 

· 73. Drużny Czesław 

74. J arorr,inek Władysław 
75. Łatyszew Mikołaj 

76. Staszek Jan 
77. Pietraszek MliecŻy-sław 
78. Zbiegini Zbi~niew. , 

Pozosta;li koledzy, którzy złożyli deklaracje, · są . w 
trakcie weryfikacji. 

. . Kolegom .pragnącym w~tąpić do Związku przy
pominamy, że należy w tym celu wypełnić deklarację 
i zgłoszenl,e do SIMP oraz zło-żyć oświadczen'.e dek1_a

. rujące gotowość pracy w Kole Lotniczym. 

Wyjątki ze Statutu SIMP, •wyjaśniające cele i za
dani,a Stow1a,rzyszenia -podaliśmy w zeszc'·e 1 z 1948 r. 

SPROSTOWANIE. 
Niniejszym prostujemy omyłkę w liśc:e członków , 

ogłoszonej w zeszycie 1148. 

Zamiast Iwanicki Tadeusz -
powinno być Zwanicki Tadeusz. 

ODCZYTY. 

W okresie sprawozd,awczym odbyły się trzy od
czyty: dni:a 28 stycznia b. r. :odbył się w sali n ·omu 
Technik.ai odczyt kol. Z. Brodzkiego p. t. 

Wfropłaty - część I. 

dnJia 25 lutego b. r. w audytorium Instytutu 
Aerodynamicznego - odczyt kol. Br. Żurakowskiiego 
p .t. Wiropłaty ....:.... część II, 

oraz dnia 11 marca b. r. w ·audytorium Instytutu 
Aerodynam:icznego - odczyt dysku_syj1;1y kol. C. Bień
ka p.t. 
O organizacji wyższych studiów, Lotniczych w Polsce. 

WALNE ZEBRANIE I_ WYBóR NOWEGO 
ZARZĄDU. 

Dn~a 10 lutego br. w audytorium Instytutu Aero
dynamicznego od:było s :. ę doroczne walne zebran,ie 
ZPIL, _Po sprawozdaniu ustępującego Zarządu , które 
odczytał · kol. . R. . ~omJitcki, zebrani postanowi,li . udz1i-elić 
absolutorium _ustępującemu Zarządowi i przystąJ?i-l'i. do 
wyboru nowych władz Związku. W wyniku głoso:v.ra-

. nia Przewodniczącym ZPIL został obrany · · 
. . . 

kol. Wiktor Roth. 

Na członków Zarządu wybrano kolegów: 

Zbigniewa Brzoskę 
Zbigniewa Jakubowskiego 
Stanisława Koślacza · 
Jana Paczoskiego 
Jerze go Pinderę 
Jana Staszka. 

Ponadto zebrani posta•wili dezyderat, aby nowy Zarząd 
dokooptował do swego grona dwóch członków z pośród 
nowcprzyjętych do Kola techników lotniczych. 

Jak wynika z programu prac· nowego Zarządu, 
przewiduje on powiększenie akcji wJdawniczej· i od
czytowej oraz zam1qowan/ie akcji wycieczkowej, 
któr:a w · roku ubiegłym pomimo usilnych starań Za
rzą1du n ie doszła do skutku. 

· Zebrani uchwalili jednogłośnie re'zolucję-, w 
której gorąco dziękują Władzom . Wojskowym za 
umożliwienie, dzięki- wypłaconym subsydiom, wyp 
dawania „Techniki Lotniczej". · 

CZYTAJCIE . i PRENUMERUJCIE CZASOPISMA I W SI M'P 
MECHANIK ~ PRZEGLĄD MECHANICZNY · 

- PRZEGLĄD SPAWALNICTWA * TECHNIKA LOTNICZA · 

Wy,cLaj.e INSTYTUT WYDAWNICZY SIMP. Redaguje KOLEGIUM REDAKCYJNE ZPIL 
Skład Kolegium: Przewo-dniczący - Inż . Wł. Fiszdon. Członkowie: inż. Br. Bochenek, dr inż . Z. Brzoska, 
płk. inż. H. Krajewski, inż. Fr. Janik, . dr inż. Fr.. Misztal , inż. R. Romicki, inż. J. Paczoski (Redaktor Techn.). 

Cen_a . pojedyńczego z,eszyt,u: Konto PKO-I-8100. Prenumerata za r . 1948 - 300 zł, 
1948 r. - 120 ·d, · 1949 r . - 200 zł. _ , półroczna w 1949. - 300 zł., roczna w 1949 - 600 zł. 

Organizacj,om mło,dzieży uczącej się pr-z y,sł uguje zniżka 500/o prizy 'P•r•enumerac.iie od 10 egz. 
Prenumerata za granicą: ro,czrni,e $ 4 wzgl. ,:l" 1 · 

Adres Reda_kcjt: Warszawa, ul. _6 Sierpnia 24. Adres Administracji : Warsza·wa, ul. Mickiewicza 18 . 
. Redakcja czynna jest we wtorki i c.zwar~ki ' od godz: 17.30 4o 18.30 

D.ruk. ,,AUTOMAT" War,s,zawa, W:i1leńska 7. B-71'604. 
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Wskazówki dla autorów współpracuiqcych z „Techniką lotniczą". 
. . 

L - Prze!il przystąpieniem do / op;racowam: a arty
kułów lmtnpilacyjnych. lub tłumaczeń do „Techniki 
Lotniczej" należy porozumieć się z redakcją, celem 
upewni,enia się, że dany temat n±e jest w ,op,racow_aniu . 
przez kogio-imp.ego. 

2. Przy opracowywaniu artykułów .należy poło
żyć jak największy nac:sk na przejrzystość -układu, 

zrozumiałość i jasnoś-ć treści. Brak tej cechy sprawia, 
że Rajwartościowsze nawet prace nie mogą być na,le-' 
życie ,ocenione. 

Należy posługiwać się zdaniami, krótkimi, myśli 
główne iilależy wyraźn:e uwypuklać, choćby nawet 
przez p9wtairz~ie ,się. 

'Specjalnie ważne jest staranne i logiczne wprowa
dzanie wzorów, przy czym .należy robić jak najmniej 
prz~skioków. - · 

Należy rozbi ć artykuł na logiczne- rozdziały 
i ustępy, zaopatrując je V{ tytu_ły, . numerować waż

niejsze wzory, przestrzegając je<;lnakowego słownictwa 
w tekście· i na II'ysunkac_h, przestrzegać nowej pis:owni 
polskej zatwierdzonej przez Ministerstw-Ol Wyznań 
Religijnych i Oświecenia Publicznego z dn. 24 czerwca 
1936 r. , oraz ogólnie _przyjętych symboli, skrótów itp. 

3. Rękop;s względnie :maszynopis; madesłany do 
r-edakcji :m4si -09powiadać następującym wymaga
IDom: 

, . 

-' . 
' , należy w środku szpa'1ty podać oznacz.enie w po-

, \ . 
staci: Rys. 1., Rys. 2., itp . W• szczególności nie 
należy wcinać tekstu - (tj. zmniejszać sze.rokoś_ci 

szpalty dla oznaczenia ryŚ1J.nku). · _ , 

e) Wzory matematyczne podawać w oddzielnych 
wierszach. Wzory pisać odręcznie możliwie naj
wyraźniej, za,cho,wując odpowiedn: ą- wie,1.kóść_liter 

i cyfr oraz praw~dłowe położenie wskaźników 
' i symboli. 

f) Odnośniki pisać bezpośrednio po wierszu, w któ
rym cyfra ,odnośnika została ' podana 1): 

g) W odn-0śnikach biograficznych podawać nazwi
sko autora, tytuł książki lub . artykułu, tytuł 1 nu-. 

' mer czasopisma, w kt.9rym dany artykuł ukazał 
, się, oraz rok wydania. 

h) 'Numer,o,wać kartki rękopisu względnie maszyno~, 
pisu w ·postaci: 
- 1 - , - 2 -, itd. p,ośrodku strony u góry. ;·· 
4. Rysunki i wykresy w:~ny być wykonane 

w .slrnli -1 : 3 (większe, cało-stronicowe) 2 : 1 
pamiętając, że szeroko-ść szpalty wynosi 85 mm, a sze-

. / ' . 

rokość lwlumny 17,5 mm. · · , 
Rysunki powinny być wykonane tuszem na n ie

zbyt szorstkim pap:,erze rysunkowym lub na b iałej 

kalce rysunkowej (kalka niebieskawa lun. żółtawa 
jest 1ni,ewskazana). , 

- Przy wylw nywaniu wykresów należy tak dobrać 
·skalę; aby po zmniejszeniu oczka siatki wykresu mi_a:ry 
wymiar 5 X 5 lub 10 X 10 mm. 

, 5. F9tografie oryginalne powinny być wykonane 
na gładkim, błyszczącym ,papierze fotograficznym i -
,o iie możności - retuszowane. 

1 
· 

a) pisać po jednej stronie z interlinią (z odstępem 
pomiędzy wierszami) wyraźnie, at-ra~:mentem, na 
kartkach formatu A4 (210 X 297 mm). Z lewej 
str,ony kartki musi być zostawiony mi3,rgines dla 
korekty i uwag redakcji szewkoś-ci 30 mm. 
Na pierwszej stronie u góry pozostawić wolne 
około 1/4 strony dla uwag redakcji i ,o,znaczen' a 
artykułu. 

6. O ile mają być reprodukowame jakieś rysunki 
· ' łub fotografie z innych dzieł, to dzieła te należy za
łączyć do ;rękopisu. :i zaznaczyć na wykazie rysunków 
tytuł i miejsce dzieła, z którego ma być zaczerpnięty 

b) Maszynopiril nadesłać w 2 egzemplarzach na pa- d_gny rysunek. 

pierze kanc~lairyjnym a nie przebitkowym. · Wydawnictwa te z.ostaną zvyróoO!ne. 

c) W rękopi·s:e lub maszynopisie nie dawać żadnych 7. Wszystkie rysunki, !otografie i wykresy win-

p~dkreśleń, _ni~ pis~ć ,r ,o z st: ze 1 0 n Y m dr u - ny być pO!!lumerowane zgodnie z tekstem. Rysunki 
k 1 ~ m,. ~m me_ plsa_c wyrazow WERSALIK"'.:MI wykresy i fotografie należy składać w oddzielnej 
(duzym1 literami ~11fabetu). Ch~ąc w~rowadzic t~ --kopercie, usztywnio1nej tekturową wkładką. Nie mogą 
formę do tekstu drukowaneg6 nalezy stosowac być o~e składane ani naklejane. 
,,Wskazówki dla autorów współpracujących z . Ln- . . . ; _ ~ 

t t t W d ·,.. SIM-P" kt' to brus-zurę 8. Autor ohow1ą?any Jest do wykonan„a co ,nar 
s y u em y awn11.:llym ., o.rą . . k k" h , - h ·k h 

✓- , 1 b ł t . • . d • 1 b t „L -, mmeJ 2 korekt dru ar:s 1c w termnnac ws azanyc 
prz.es emy ezp a nie na zą, anie, u pozos aw1c . . . . , . 

t 
· d k •· · • d , · - d przez redakcJę. Korektę nalezy przepr101wadz1c zgodn:e 
ę sprawę re a CJl, zaznaczaJąc Je yme w ·O po- . . , , 
- d · · · oł, k" g· z mstrukGJą ,podaną- we „Wskazowka,ch dla autorow 

wi-e rum m1eJscu czarmym ow iem na mar me- , ł ./ h IW SIMP" 
· d k , k 1·k · ' tł t wspo pracuJącyc z . 

s:ę: wy ru .owac ursywą, wersa 1 am1, us ym _ ____ _ , · 
drukiem, rozstq:el,ooymi literami lub tp. , -

. . . . , \ ' 
d) Nie pozostawiać · wolnych miejsc na rysunki. 

W miejscu gdzie ma być umieszczony rysunek 

1 ) w wyjątko~ych ·wypa,dkach można j1e umiesz-czać 
ną. końcu us,tępu, w którym została po-dana cyfra 
o,dnośn.ika. 



SIMP 

J 
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