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Płyty prostokątne obciążone c,snicniem p kG/cm', równomicr• 
nie rozłożonym na całej powierzchni płyty. 

ero kG/cm' - naprężenie rozciqgające w kierunku osi . .1'. w śroclko· 
wej warstwie płyty (tzw. błonowy stan napręzen), . _ ,. 

C11 kG/cm' - maksymaine napręzenie rozciqgaJ<!Ce W kw, unl.ll 
osi x na powierzchni płyty na połowie jej _s:erolwsct (to 1est bło-
nowy stan naprężeń + naprężenia od zgmama), . 

a
2 

kG/cm' - maks·ymaine naprężenie rozciąga1ąc_e. w kierunku 
osi y na powierzchnt płyty na połowie jej dtugosci (to ;est bło
nowy stan naprężeń + naprężenia od zginftma), 

f cm - maksymalne ugięcie w środku płyty. 
Podane zależności są stus·zne tylko w granic~ch spr9żystości i oc;· 

noszą się do płyt bez wstępnych odkształcen (ugięc) . Na wykr<:_· 
sach naprężenia cr

0
, u„ u, i ciśnienie p podano w ·wielko,;.::wch uc~

wymiarowych. 
Rys. 11. Krawędzie plyiy wzdłuż osi y sprężyści_e zamocou.:an? 

ze względu na przesuw w płaszczyźnie płyty w kierunku osi :i. 

Rys. 11 odnosi się do tych samych ~arunków zamocowania _c~ 
t rys. 7. Sporzqclzony jest celem okreslenia maksymaln]fcł: _ugięc 
w środku płyty fma.x dla warunku, gdy krawędzie spr_ęzyscie z~
mocowane ze względu na przesuw mogą się swobodnie obracac. 

Krzywe se; wyprowadzone dla warunku _a ;;? 3. Mogą być jednak 
b 

stosowane i dla mniejszych wartości a, dając wtedy ugiąc·ia nie
b 

co większe od rzeczywistych. 
Rys. 12. Płyta kwadratowa swobodnie podparta na czterec:lt kra-

wędziach. , 
Płyta kwadratowa o boku b i bez poc::ątkowych odksz~alcen 

(ugięć) obciążona jest ciśnieniem p kG/c:71', _ rozto_zony:71 r_ovmo
miernie na całej powierzchni płyty. Napręzema a 0 i a 1 i ugięcze f 
podane są w funl~cji ciśnienia p. Rozpatrzono dwa przypadki swo
bodnego podparcia: 

· 1) swobodnie podparte krawędzie płyty mogą się swobodnie prze
suwać w płaszczyźnie płyty, 
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2) swobodnie podparic krawędzie płyiy sri :::umocowane ze wzg!ęclu 
na przesuw w plaszc:yżnie p i yty. 

Hys. 1:1. Prostokątmt 1,tyw swobodnie podparta z poczqtkowym 
od kształceniem. 

Na rysunku pr::edsiawiono wieikości naprężeń 00 w zależności ocl 
ciśnienia p i początkowej kr::ywizny odl,sztaŁceni,i. W obliczeniach 

• fo 
przyjęto, że dla wartości -h = 0-,-5 poc:,qtlwwe odksztatcenie płyty 

wzdłuż szerokości b ma c;/,arctkter sinusoidy , odzie f O jest ma
ksymalną amplituclą poc;::ątkoweyo ocl/cs::tatcenia. Dla wartości 

fo 
h = 10 przyjęto, że lu:::ywizna poc:::qtlwwego odkszlalcenia pokry-

wu się z Widem /cola. Nitleży zaznaczyć, że postać poczqtkowegu 
ocllcszlal<:enia ma banl :::o duży wpływ na wielkość naprężeń 02 cha 

warlośt:i- -~! > 5. Krzywe sq wa:'.ne diu warto~;:i - : - > 3. 

R.ys. 14. l'rostolcątna pl.yta sztywno zamocowana z · początkowym 
ocl kszlatc.: enil·m. 

Na rysunku przc•ds,u1J.1iono wieikośr.:i naprężeń a, w zależności od 
ciśnienia J) i poc::c1lkOWC'j kr.2ywi:nu odkształcenia. Linie ciągle na 

rysunku pr;;:erlslawiają kolejne stosunki -:~ dla krzywizny, której 

początkowe odlcsztalcenie pokrywa się z sinusoidą, a linie prze
rywane ,Ita krz ywizny, l<tórej począLkowe oclksztatcenie pokrywa 

się z tukiem lcoła. Krzywe są słuszne clla wartości . c'._ > 3. 
b 

Stateczność ściskanych płyt przekładkowych 

o.-::naczenia ogóln e: 
h cm - gncbo~ć wype!niac=a pl!Jty przekładkowej 
l c:m - gruuoić vol;;ryć plyiu przcktncllwwej 
i,; kG/cm' - moduł Yozmya dia µo!-.:ryć 
Gx kG/cm' - mocluŁ na ścinanie dla wypełniacza w płaszczyźnie zx 

(dalszy ciqg na str. 160) 
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Doskonalenie kadr technicznych 

Niezbędnym warunkiem nadążania kierowniczych kadr 
naszego przemysłu za szybkim rozwojem postępu technicz
nego jest periodyczne aktualizowanie wiadomości przez 
inżynierów i techników. Aktualnemu i ważnemu zagadnie
niu doskonalenia kadr technicznych poświęcone było po
siedzenie Rady Głównej NOT w dniu 14 lutego rb. Jak 
wynika z referatu wygłoszonego przez prof. inż. Tadeusza 
Tymowskiego, mimo wielkiego wzrostu liczebności kadr 
technicznych w ciągu ostatniego 15-lecia, w dalszym ciągu 
około 40 procent stanowisk pracy w przemyśle obsadzo
nych jest przez ludzi o niedostatecznych kwalifikacjach. 
Niewłaściwy jest również stosunek liczby techników przy
padających na jednego inżyniera, zatrudnionego w pro
dukcji. 

Wobec niewielkich o_becnie możliwości powiększenia do
pływu nowych kadr ze studiów dziennych, wyrównanie 
niedoboru kadr technicznych w poważnym zakresie mogą 
dać studia zaoczne i wieczorowe dla pracujących, i szero
ko rozwinięta akcja podnoszenia i doskonalenia posiada
nych kwalifikacji przez personel techniczny, pracujący już 
w produkcji. Stałe doskonalenie posiadanego zakresu wia
domości powinno być uważane za obowiązek każdego tech
nika i inżyniera. Każdy z nich w pierwszych pięciu latach 
pracy zawodowej powinien zdobyć wiedzę w zakresie swo
jej kwalifikacji (w dziedzinie, w której pracuje). A zatem 
co rok nalE-żałoby organizować kursy wyższej specjaliza
cji dla inżynierów i techników. Kursy takie posiadają już 
u nas swoje tradycje. 

W zakresie odświeżania i uzupełnienia posiadanych spe
cjalności sytuacja jest znacznie trudniejsza. Wobec szyb
kiego postępu techniki istnieje niezbędna_ potrzeba doszka
lania co 5 do 10 lat, w zależności od dziedziny pracy. Ro'.?_
poczęcie akcji wymagać będzie - przy grupach przecięt
nie 25-osobowych - zorganizowania wielu kursów wyż
szych i kursów na poziomie średnim. 

Pod względem organizacyjnym zasadniczą sprawą jest 
ustalenie podziału zadań pomiędzy poszczególnych wyko
nawców i ich koordynacja. 

W ogólnych zarysach organizacji doskonalenia kadr tech-
nicznych powinny przyświecać następujące zasady: . 

a) sprawy rozszerzenia dopływu nowych ~adr tec_hnicz
nych o odpowiednim poziomie wyszkolenia nalezą do 
szkolnictwa wyższego, 

b) obowiązek doskonalenia kadr inżynieryjno-te~hnicz
nych należy do resortów, które wspólnie z zarządami g~ów
nymi stowarzyszeń naukowo-technic~n!ch NOT po";'mny 
- w oparciu o plany rozwoju techniki - opracowac co-
rocznie plany doskonalenia kadr, . . , , 

c) NOT powinna przyjąć pełną od_PO:V~ed~1al!1osc za I;>O
ziom kursów organizowanych dla odsw1ezania I uzupełnia-

nia posiadanych wiadomości przez inżynierów i techników. 
Z kolei resorty, w porozumieniu z odpowiednimi zarząda
mi głównymi stowarzyszeń, opracowałyby wykaz stano
wisk, dla których wprowadza się obowiązek periodycznego 
doskonalenia posiadanej wiedzy. 

W dziedzinie doskonalenia kadr technicznych szczegól-
ne poważne zadania stoją przed NOT stowarzyszeniami 
naukowo-technicznymi. 

Dotychczas w zakresie doskonalenia i uzupełnienia po
siadanych specjalności nie zebraliśmy zbyt bogatych do
świadczeń. Praca skupiała się przede wszystkim na akcjach 
odczytowych i organizowaniu konferencji naukowo-tech
nicznych, dotyczących najbardziej aktualnych problemów. 
W tej sytuacji pomocne mogą być przede wszystkim do
świadczenia Związku Radzieckiego, jak również doświad;.. 
czenia krajów demokracji ludowej i krajów kapitalistycz
nych. 

Potrzebna jest bardzo pomoc kół zakładowych stowarzy
szeń NOT w zakresie zachęcania załogi do podnoszenia 
kwalifikacji. Uznając w pełni konieczność stałego dosko
nalenia się kadr inżynieryjno-technicznych, sprawą wyma
gającą pilnego rozwiązania jest stworzenie atmosfery oso
bistego zainteresowania inżynierów i techników. Samo 
uznanie zasady obowiązkowego, periodycznego uzupełnia
nia posiadanej wiedzy - jeszcze wszystkiego nie rozwią
zuje. 

Dlatego równocześnie powinna być przyjęta zasada, że 
wysiłek pracowników, wkładany w doskonalenie, powinien 
znajdować odbicie w ich sytuacji osobistej, materialnej 
i awansie. 

z zagadnieniem tym łączy się bezpośrednio sprawa pra
widłowego rozmieszczenia kadr inżynieryjno-technicznych 
w poszczególnych działach techniki i produkcji. Wiąże się 
z tym ostry brak dopływu młodych inżynierów i techni
ków bezpośrednio do zakładów produkcyjnych, podczas 
gdy równocześnie - mimo stosowania administracyjnych 
środków zaradczych - poważny odsetek młodego narybku 
technicznego trafia ciągle jeszcze do instytucji central
nych lub do wszelkiego rodzaju instytutów, biur projek
towych i konstrukcyjnych. 

Waga wyżej poruszonych zagadnień i konieczność ich 
szybkiego rozwiązania znajduje właściwą ocenę zarówno 
ze strony władz państwowych, jak i Naczelnej Organiza
cji Technicznej i stowarzyszeń naukowo-technicznych, 
a powinna również znaleźć ze strony kół zakładowych, 
których aktywność zadecyduje o pomyślnym zrealizowa
niu uchwal podjętych przez Radę Główną NOT. 
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Naddźwiękowy samolot treningowy T-38 „Talon" 
Część I 

W miarę wzrostu prędkości samolotów myśliwskich oraz 
przy powszechnym już dzisiaj zastosowaniu napędu odrzu
towego pojawiła się potrzeba samolotów szkolnych i tre
ningowych, których osiągi i właściwości lotne o:lpowia_'a
łyby samolotom bojowym. 

Początkowo sądzono, że szkolenie od razu na lekkich sa
molotach odrzutowych, takich jak Cessna T-37, czy Fouga 
„Magister", wystarczająco przygotuje pilota do latania na 
nowoczesnym myśliwcu. Jednak w czasie, gdy samoloty 
takie zaczęły docierać do szkół lotniczych i jednostek woj
skowych, prędkość samolotów myśliwskich przekraczała 
już wyraźnie prędkość dźwięku i piloci, przeszkoleni na 
szkolnych odrzutowcach, musieli przechodzić szkolenie 
uzupełniające na dwumiejscowych wersjach treningowych, 
aktualnie używanych samolotów myśliwskich. Okazało się, 
że różnica prędkości między szkolnym samolotem odrzu
towym a myśliwcem jest już zbyt duża (ponad 700 km/h), 
aby było możliwe bezpośrednie przejście z samolotu szkol
nego na myśliwski. Dodatkową trudność sprawiały jeszcze 
anomalie pilotażowe, występujące w zakresie prędkości 
przydźwiękowych. Zastosowanie jako stopnia przejściowe
go, przestarzałych, wycofywanych z linii samolotów my
śliwskich nie stanowiło zadowalającego rozwiązania. Sa
moloty te bowiem z reguły nie są w stanie przekraczać 
prędkości dźwięku, a oorócz tego koszty ich użytkowania 
są bardzo wysokie. Badania, przeprowadzone przez Air 
Training Command USAF wykazały, że zaprojektowanie, 
zbudowanie i zastosowanie nowoczesnego naddźwiękowego 
samolotu treningowego oszczędzi amerykańskiemu podat
nikowi w okresie 1960-1970 sumę ca 300 mln dolarów, 
w porównaniu z zastosowaniem przestarzałych myśliwców 
jako samolotów treningowych. To zaskakujące zestawienie 
wynika z faktu, że ogólne koszty użytkowania takiego sa
molotu składają się w 750/o z kosztów bieżącej eksploata
cji (obsługa, naprawy, paliwo itp.), a tylko w 250/o z kosz
tów jego zaprojektowania i budowy. Na podstawie po
dobnych rozważań dowództwo USAF wydało w r. 19515 
specyfikację oznaczoną SS-420L, na naddźwiękowy samo
lot treningowy. Specyfikacja ta stawiała między innymi 
następujące wymagania: 

1) start z małych lotnisk; duża prędkość wznoszenia, 
2) duża prędkość opadania przy lądowaniu, 
3) zdolność przekraczania prędkości dźwięku w locie pozio-

mym, 
4) dobre właściwości na dużych wysokościach, 
5) możność wykonywania figur wyższego pilotażu, 
6) możliwość szkolenia w nawigacji przy dużych prędko

ściach i wysokościach, 
7) loty bez widoczności i w nocy. 

Zadania tego podjęła się firma Northrop, która już od 
1954 r. prowadziła studia nad zmniejszeniem kosztów użyt
kowania nowoczesnych samolotów odrzutowych. W roku 
1955 firma ta rozpoczęła pracę nad lekkim samolotem my
śliwskim N-156F, który był doskonałą podstawą do kon
strukcji samolotu treningowego. Tak więc w dniu 10 
kwietnia 1959 r ., a więc po przeszło trzech latach od roz
poczęcia prac konstrukcyjnych, został oblatany pierwszy 
samolot z serii prototypowej, noszący oznaczenie fabrycz
ne N-156T, znany później jako naddźwiękowy samolot tre
ningowy USAF pod nazwą T-38 „Talon". 

Charakterystyka samolotu (wersja seryjna) 

A. D a n e g e o m e t r y c z n e 

Powierzchnia nośna 
Skos skrzydła (po linii 250/o cięciw) 
Wydłużenie skrzydła 
Względna grubość profilu skrzydła 
Powierzchnia usterzenia poziomego (na ze-
wnątrz kadłuba) . 

B. D a n e c i ę ż a r o w e 

Ciężar całkowity do startu 
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15,80 m 2 

24° 
3,75 
4,80/o 

:::·,55 m 2 

5290 kG 

Ciężar do lądowania (wraz z paliwem na 20 
min. wyczekiwania) . 

Ciężar nominalny (500/o paliwa) 

C. Z c s p ó ł n a p ę d o w y 

3840 kG 
4380 kG 

Dwa silniki General Electric J85-GE-5 o ciężarze 238 kC 
każdy. 

Ciąg statyczny jednego silnika kG: 
na wysokości H = O 

maksymalny z dopalaczem 
maksymalny 
przelotowy ciągły 

1750 
1130 
930 

Liczba obrotów 
1/min: 

16 500 
16 500 
15 675 

TL 7/6211-f 

Rys, l. Samolot T-38 „Talon" w trzech rzutach 

D. C h a r a k t e r y s t y cz n e p ar a m e t r y 

Obciążenie powierzchni nośnej maksymalne 
nominalne . 

do lądowania . 

324 kG/m2 

277 kG/m' 
243 kG/m2 

Obciążenie ciągu (ciężar nom. ciąg. max. + 
+ dopalacz) . . . . . . . . . 1,25 kG/kG 
(ciężar max. start, ciąg max. + dopalacz) . - _ 1,51 kG/kG 

E. N i e k t ó r e o g r a n i c z e n i a 

Dopuszczalna liczba Ma . . . 1,6 
Dopuszczalne ciśnienie dynamiczne q 7400 kG/m2 

Dopuszczalne prędkości opadania przy lądowaniu: 

Ciężar kG 5290 4800 

prędkość opadania m/sek 

Dopuszczalne obciążenie w locie 
dla ciężaru do 4360 kG . 

dla ciężaru do 5290 kG . 

2,68 3,26 

symetrycznym: 
m = + 7,33 

- 3 00 
+ 6;00 
- 2,33 



\ 

Rys, 2. Widok samolotu z boku 

F . Os i ą g i 

Osiągi samolotu zestawione są na załączonych wykresach. 
Niektóre osiągi przy pracy jednego silnika: 
Prędkość wznoszenia przy ziemi (ciężar star

towy 5290 kG, podwozie i klapy zamknię-
te - ci~g max.) . 34,5 misek 

Prędkość wznoszenia przy ziemi (ciężar star-
towy 5290 kG, podwozie wysunięte, klapy 
w położeniu startowym) . . · . . . 

Pułap praktyczny (ciąg m;ix. + dopalacz) . 
Maksymalna liczba Ma w locie poziomym 

Aerodynamika samolotu •. 

4,1 misek 
13 700 m 

0,9 + 

Jak wspomniano na wstępie, opracowanie i budowa ·pro
totypu N-156T trwała ponad trzy lata, a więc dość długo, 
jak . na stosunki amerykańskie. Okres ten został wykorzy
stany na wyjątkowo staranne opracowanie samolotu, mię
dzy innymi pod względem aerodynamicznym. Wystarczy 
powiedzieć, że same badania w tunelach aerodynamicznych 
zajęły ponad 4000 godzin (dla porównania .- badania tu
nelowe przy projektowaniu ?O-tonowego naddźwiękowego 

/01-----+-- --}--

51-----1-----l----t-----t---t--+------1 

o ao'-o--!JOO~---,w~o---,,-f,oo~--t=rroo=-=------1.~'300=-"v=kn"'1~'1 
Tl. 7,62/J-4 

Rys. 3. Prędkość maksymalna lotu poziomego, ciężar Q = 4500 kG 

bombowca B-58 „Hustler" zajęły ca 7000 godz.). Tak tro
skliwe podejście do aerodynamiki samolotu opłaciło się so
wicie. Jedynymi zmianami, które poczyniono po pierw
szych lotach prototypu, była korekcja w układzie siłowym, 
serwosterowanie na skutek pewnych rozbieżności (niewiel
kich zresztą) w wielkościach momentów zawiasowych oraz 

I 
I , 

I 
I 
I 
I 

I 
I 

I 
I 

• t[min] 

Dt---+--'---+,,---.,___-"""'*-r----'----,:!¼-:-==-,.....,,· 
KDtowonie i stor! 3f 2 [min] 

O 2 4 6 . 8 IO 12 t[min} 
TL 7/t;[- R-4 

Rys, 4. Prędkości i czasy wznoszenia , ciężar przy starcie Q = 5290 k_G 

oprofilowanie wylotowych dysz silników dla usunięcia buf
fetingu przydźwiękowego. Tak dokładne opracowanie aero
dynamiczne było konieczne, zważywszy, że ciąg silników, 
którymi dysponował konstruktor, był stosunkowo niewiel
ki, a wymagania odnośnie . osiągów samolotu - dość wy-
sokie. · · · 

Celem zmniejszenia oporu zastosowano regułę pól, co jest 
dobrze widoczne w zewnętrznym kształcie kadłuba. Ponad
to przednia część kadłuba jest nieco obniżona, tak · ż.e 
w widoku z boku kadłub posiada charakterystyczne „wy-. 

1500 ,--------~-----~------, 

max .. ciążar 
startowy 

o 3~0,-=-oo.,...-----40i..,.,...,.00 _____ 5,='a--vo _____ 6--'ooo 
Ciężar samolotu [kG] 

.,, ~ TL '1/i,:? 11-:; 

Rys. 5. Długości startów 
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sklepienie". Takie ukształtowanie kadłuba sprzyja zmniej
szeniu oporu w locie na dużych kątach natarcia, to jest 
w locie powolnym na mał)'.ch wysokościach oraz w locie 
na dużych wysokościach 1 w zakresie nadkrytycznych 

dCz 
liczb Ma (gdzie -- silnie spada). Zastosowano skrzydfo 

da 
o obrysie trapezowym (zbieżność ca 0,29), małym skosie 
(24° na 1/J cięciw) i bardzo cienkim profilu (4,82°/u). Kra
wędź natarcia skrzydła jest ostra i lekko wygięta w dół, co 
sprzyja uzyskaniu większej maksymalnej siły nośnej, a tak
że, co najważniejsze, zmniejsza cze;ść oporów falowych, 
zależnych od siły nośnej (jak wiadomo, opory falowe skła
dają się z oporów zależnych od kształtu i oporów zalc~
nych od siły nośnej). Na krawędzi spływu skrzydła zn~J: 
dują się szczelinowe klapy o małej ro-zpiętości, lecz duzeJ 
cięciwie oraz bezszczelinowe lotki, które nie znajdują się 
na końcach skrzydła, lecz mniej więcej · w połowie rozpię-

2500 ----~-~------~--------, 

lqdowanie z wys. H-15[m} 

5001------+---+--------+-------

cięiar przlJ lqdowaniu. 

o .3.·--=o-00 _____ 4-=-'=o""o..,...o-----s,-=-a~o-o----~60-00 
Cieżar samolotu {kG} TL 

7162 
1,-

6 

Rys. 6. Długości lądowań 

tości. Takie umieszczenie lotek zostało spowodowane ko
nie-cznością zmniejszenia wpływu sprężystości skrętnej 
skrzydła na skuteczność lotki, to jest podniesienia tak 
zwanej „prędkości rewersu". Usterzenie poziome płytowe 
o obrysie zbliżonym do obrysu płata i cienkim profilu 
umieszczone jest u spodu kadłuba. Usterzenie pionowe 
składa się ze statecznika o obrysie trapezowym i dużej 
zbieżności (ca 0,27) oraz steru umieszczonego tylko w dol
nej połowie statecznika, co (podobnie jak w lotkach) 
zmniejsza wpływ sprężystości skrętnej na skuteczność ste
ru. Hamulce aerodynamiczne, składające się z dwóch pro
stokątnych płyt, umieszczone są na spodniej części kadłuba 
na wysokości około 1/a cięciwy przykadłubowej skrzydła 
i mogą być otwierane i blokowane w dowolnym położeniu 
w zakresie od 0° do 50°. Zakresy wychyleń lotek i steru 
kierunku są różne dla lotu powolnego i szybkiego. Osiąg
nięto to przez zmianę przełożenia pomiędzy ruchami drąż
ka sterowego, względnie pedałów, a ruchami odpowiednich 
powierzchni sterowych, w zależności od położenia pod
wozia (tabela 1). 

20f1'11n. ~ na H•!JIXXJ[m] 
( bez rezerwv pattwa) 

fOOO f500 
lasie,; samoloru l [km} 

2500 
TL 1/6?11- 7 

Rys. 7. Zadanie nawigacyjne - czas lotu 2 godz. 39 min., zasięg 
2040 km 
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15,-------,-----.-----~-
H 

{Jun] 
Ma-0,.9 

fO .---~----- -,------

20min WlJCZekiwanta na l-l~O[mj 
(, 5 % rezerwlJ pallwa) ~ 

o---"""'7,5(),~0.-----7,;,00D~---,.-:::-'50-=-=o---'-2=-va__J'O 
Zasiąg samolotu L [km] 

TL 7ft,2 fNJ 
Rys. 8. Znd,rnic przelotowe - r·zas lotu 1 godz. 5~ min„ zasi~g 

lli30 km 

Tabela 1 

I 

lotki I ster kierunku 

lot powolny podwozie wypu-
szczone 

lot szybki - podwozie wciąg
nięte 

± 60° :':: 30° 

Zapewnia to zadowalającą skuteczność lotek i steru kie
runku podczas lądowania, n'.l przykład z bocznym wiatrem, 
a jednocześnie umożliwia osiągnięcie wymag,mych gra
dientów: 

ruch drążka . ruch pedału 
prędkość ką-.:: l -kątślizgu - przy wic;kszych prędkościc1ch lotu. 
towa obrotu 

(Spełnienie wymaganych warunków w tym względzie jest 
często dosyć kłopotliwe dla konstruktora) . 

Ponadto zastosowano urządzenie, które sprzęga ruch 
steru kierunku z ruchem prawej lotki w ten sposób, że 
zmniejsza się tłumienie usterzenia kierunku przy obrocie 
samolotu wokół osi podłużnej. Skuteczność działania tego 
urządzenia jest zależna od ciśnienia dynamicznego; włącza 
się ono automatycznie przy prędkości lotu V p *) =690 km/h. 

f5 ,-------~-----~-----, 
1-1 1v1a,ag ~ I~ 

[km] --
fOtt------,..+------+---+----+-------1 

tO min. lotu pr Z/.J Ma = 1.2 

51t----.,----~-----+------+--------1 

fJ 20min WlJCZekiwania na /.1=0 [m] 
{+5% rezerwlJ paliwa) 

o L-..----,,2.c=-,5=------2-='5'=-=o----::3~75=------c=-so=-'o 
Zas,eq samolotu L(km} TL 7;52 {/-g 

Rys. 9. Zadanie lotu naddźwiękowego - czas lotu 1 godz. 8 min., 
promień działania 410 km 

W locie samolot jest bardzo stateczny i sterowany w ca
łym zakresie prędkości. Zespół symulatorów sił oraz 
zmienność przełożeń w układzie sterowania są uzależnione 
od ciśnienia dynamicznego, statycznego i liczby Ma tak, 
że usuwają wszystkie gwałtowne zmiany stateczności w za
kresie prędkości przydźwiękowych, a przekraczanie pręd
kości dźwięku nie wymaga nawet zmiany wyważenia. 
Przeciągnięcie samolotu jest łagodne i symetryczne. Dla 
poprawienia tłumienia krótkookresowych wahań podłuż
nych i kierunkowych przewidziano w układzie sterowania 

*) V P = prędkość przyrządowa. 



steyami , kie~unku i wysokości hydrauliczne tłumiki wa
han: kt~re Jednak w J?raktyce okazały się niekoni2czne, 
pomewa~ nawet be_z mch samolot wystarczająco tłumi 
~~pommane "'."aha mu: Jedną z najc('nniejszych właściwo
sc1 sa~ol?tu Jest wyJątkowo wysoka prędkość wznoszenia 
(szczegolme na małych wysokościach - patrz osiągi samo
lotu), , c? da~e mu ?gromną swobodę manewrowania w pła
szczyzme p10noweJ. Jest to zasługą - obok starannego 

Inż. 1vIIKOŁAJ JEWLEW 

opracowania aerodynamicznego - korzystnej charaktery
styki pracy silników z dopalaczem na małej wysokości, 
mianowicie charakterystyka ciągu z prędkoicią lotu nie 
jest tu ograniczona temperatura, tak że możliwy jest 
wzrost ciągu wskutek sprężenia dynamicznego o ca 200/o 
(w stosunku do ciągu statycznego) przy prędkości V p = 900 
km /h na wysokości H = O. 

dok. w zesz. 6. 

539.38:531.224.5 --Obliczanie odkształceń prętów o zmiennym przekroiu 
wykreślno.;analityczną 

metodą 

Wiadomo, że najbardziej efektywną metodą oblicze1\, odkształceń prętów (belek, 
dźwigarów) jest metoda M:ohra. Dla prętów o stałym mo11:enci~ bezwładności 
w podręczn·ej literaturze podane są tabele dla s~ybkieg_o obliczenia _całek __ Mohra 
przy różnych obciążeniach. Natomiast dla obliczen prętow o przekro1u zmienny7:; 
zwykle podany jest ogólny wzór całki Mohra . Praca ta ma _na ;elu s1:rowadzic 
obliczenia prętów o zmiennym rrwmencie bezwładności do obliczen prętow . o sta
łym momencie bezwładności z odpowiednim skorygowaniem, wprowadzaJąc do 
cal/ci Mohra ogólny wzór na współczynnik korygujący. 

\V ogólnym przypadku zginania pręta o zmiennym prze
kroju z pominięciem wpływu sił poprzecznych, wielkość 
uogólnionego odkształcenia , odpowiadającego jednostkowej 
sile, wyraża się całką Mohra: 

[l] 

gdzie: 

E - moduł sprężystości podłużnej, 
l x - zmienny moment bezwładności przekroju pręta, 

Mx i M~ - momenty zginające od obciążenia zewnętrzne
go i od jednostkowej siły uogólnionej (X= 1). 

Całka [1] może być zastosowana dla części długości prę
ta , na której ?arówno moment bezwładności przekroju jak 
i moment zginający są funkcjami ciągłymi i mają ciągłe 
pochodne. Taką część pręta nazwano w nin. artykule 
odcinkiem. Założono, że dla odcinka pręta o - l (rys. 1) 
funkcje momentu gnącego i momentu bezwładności dane 
są w formie analitycznej - M ,<x) i l(x). 
Można stwierdzić, że na odcinku o - l istnieje taka war

toś ć momentu bezwładności I(.;), która pozwoli przedsta-
wić wzór w następującej postaci: 

1 l 
ó = - -- {M M 0 dx 

EI (t) o X X 

gdzie: I" < I(.;) < Ie. 

Oc:zywiście istnieje taka liczba k, która może spełnić na
stępujące warunki: 

I(.;) K = Io 

I(.;) K = le 

clla pierwszego warunku: K < 1; 
dla drugiego warunku: K > 1; 
Podstawiając na przykład wielkość 

Io 
I (t) = k 

do wzoru [1] otrzymamy: 

S l 

o= - {M M0 dx 
EIO o X X 

lub ostatecznie: ó = K · Óo 

o 

Jo { X 

o 
~ 

' I 
ó 'l ·: 

I d„ ----: ------------- --:- --
I 

17, 

{ X 
o 

ie 
I 

//"1$1 
I I 

-
I I 

Mx-, ' I 

-
Mx° ,.,. 11• 

l X 
o TL 9161 Ił-I 

Rys. l 

gdzie: 
/50 - odpowiednie przesunięcie ?~liczone dla pręta 0 sta-

łym momencie bezwładnosc1 - . Io, .. . 
k - współczynnik zależny od przebiegu funkcJ1 lx 1 Mx. 
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Jeżeli pręt posiada kilka odcinków, to całkowite od
kształcenie będzie: 

Wyznaczenie współczynnika k 

Wprowadzając dwie pomocnicze funkcje: 

oraz 

gdzie: 
1 ! Q 

M = - f M d = - (rys. 1) 
s l o X X l 

otrzymamy: 

oznaczając: 

po przekształceniu otrzymamy: 

M i 
o= _s_ {M~11xdx 

Ela o 

M~ jest funkcją liniową, można więc stosować metodę We•• 
reszczagina: 

M M0 ! M M0 

s f d _ s o = -- 1/x X - --- 11 l 
Ela o Ela s 

gdzie: 

Q 
Ponieważ: Ms= -

l ' 
to ostatecznie: 

QMo t2Mo Mo 

o = EU 1/sl = EI 11s Mo 
o o 

Według Wereszczagina: 

więc uogólnione odkształcenia można przedstawić w 
stej formie: pro-

gdzie: 
ó=K•ó0 [2] 

[3] 

Mo i Mo odpowiednie współrzędne wykresu momentu 
gnącego ?d u~góln!o~ej, jednostkowej siły, które leżą na
przeciw srodkow c1ęzkosci powierzchni wykresu momentu 
gnącego płaszczyzny ograniczonej funkcją 17 (x) rys. 1, 2. 

Mo= Mx= 1 (.ie) 
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gdzie: Xe i Xe - współrzędne środka ciężkości powierzchni 
wykresu momentu gnącego i powierzchni ograniczonej 
funkcją 17 (x). 

Wielkości Xe i Xe wyznacza się z równań momentów sta
tycznych płaszczyzn względem osi rzędnych 

PRZYKŁAD. 

X = 
C 

i 

J "tJx X dx 
o 

i 

J 1/x dx 
o 

Obliczyć ugięcie wolnego końca stalowej belki o zmien
nym prostokątnym przekroju (rys. 2), obciążonej siłami 
ciągłymi wzdłuż belki q = 10 kG/cm, przy czym: 

' ' ' --------" hó-1 - - - -- - - ( h:-- -· ·--- -- -- ···- --

' : 
' : J!,.:tz n/3 
: Mx= 2 0=1,'-· 

/ 

------------ - --- ? ----- ----------

' ' 
-----4--------·-- gj_' 

2 ' ' 
'------ X - 3 t. ?Q --------..1 '"" c-4 =-o cm 

I.~ 
Q 

'1, 

x, 

Rys. 2 

J 

E = 2,106 kG/cm 2, b = 2 cm (szerokość przekroju), ho= 2 cm, 
ht = 4 cm, Z = 40 cm. 

1. Obliczeniowy moment bezwładności 

bh~ 2 · 23 

Io = -- = -- = 1 33 cm4 

12 12 ' 

2. Ciągła zmienna wysokość przekroju 



3. Ciągła zmienna wartość momentu bezwładności 

bh 3 2 
I, = ~ --(2 + 0,05x)3 = 0,00002x3 + O 0025x2 + o lx + 7 33 
. 12 12 ' ' ' 

4. Wyrażenie funkcji 

10 1,33 
a= --- - = 

" lx 0,0000 'x 3 + 0,0025x 2 + O,lx + 1,33 
lub 

1 a,=----------------
. 0,000075x3 + 0,00188x2 + 0,025x + 1 

5. Wyrażenie funkcji 

Ms qF qx 2 1600 533 
fi,=-= - :-=--=-

. Mx 6 2 3x2 x 2 

6. Wyrażenie funkcji 

ax x2 
17

-' = f1x = 0,008x 3 + x 2 + 40x + 533 

7. Obliczanie wielkości Q i Xs przeprowadza się przybli
żonym całkowaniem funkcji 17 (x) metodą prostokątów przy 
wartościach argumentów x 1 = 4 cm, x 2 = 12 cm, X 3 = 20 cm, 
x .1 = 28 cm i x 5 = 36 cm 

42 
'f/1 = - - ------- - --- = 0,0226 

0,008 • 43 + 42 + 40 • 4 + 533 

122 

172 = = o 123 
0,008 • 123 + 12~ + 40 • 12 + 533 ' 

202 

'f/a = 0,008 . 203 + 202 + 40 • 20 + 533 = 0
•
223 

282 

'fj, = 0,008 • 28 3 + 282 + 40 • 28 + 533 = 0,
3 

M(Jr inż. IRENA AUERBACH 

362 

------------ = 0,36 
"l5 = 0,008 • 363 + 362 + 40 · 36 + 533 

Powierzchnia ograniczona współrzędnymi układu funk
cją 'fj (X) 

Q = _!:._ ('f/ 1 + 'f/2 + 'f/a + 'f/ 4 + 'f/5) = 8(0,0226 + O, 123 + 0,223 + 
5 

+ 0,3 + 0,36 = 8 cm 

Położenie środka ciężkości Xs powyżej powierzchni 

1 l 1 
Xs = Q (171 Xi + "72 X2 + "73 X3 + "74 X4 + "75 X;) S = S (0,0225 • 

• 4 + 0,123 • 12 + 0,223 • 20 + 0,3 • 28 + 0,36 • 35) · 3 = 27,4 cm 

8. średnia wartość funkcji 'fJ (x) 

Q 8 
1Js = -l- = 40 = 0,2 

9. Wielkość współczynnika - K 

M~ 21,4 
K = 'fJs • -- = 0,2 • -- = 0,183 

M~ 30 

10. Ugięcie 

ql4 IO· 40 4 

Y = 8Elo . K = 8. 2 • 106. 1,33 • 0,183 = 2,2 mm 

Powyższa metoda obliczeń odkształceń liniowych i kąto
wych może być zastosowana zarówno do prętów o pełnych, 
jak również i o niepełnych przekrojach, w tej liczbie dla 
prętów cienkościennych. 
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Doświadczalne metody określania częstości drgań własnych 
łopatek maszyn wirnikowych 

Wstęp 

Drgania łopatek maszyn wirnikowych_ stanowią bardzo 
skomplikowane zjawisko dynamiczne. W związku z tym 
wszechstronne zbadanie drgań drogą obliczeń matematycz
nych, nastręczając wiele trudności, nie gwarantuje uzys
kania dokładnych wyników. Nawet bardzo dokładne meto
dy teoretyczne nie są w stanie uwzględnić wszystkich 
czynników, wpływających na zjawisko drgań. Dlatego wy
niki obliczeń należy traktować tylko jako orientacyjne 
przed wykonaniem łopatki w metalu. 

Wraz ze wzrostem obciążenfa dynamicznego ,poszczegól
nych elementów, między innymi i łopatek, we współcze
snych konstrukcjach specjalnie dużego znaczenia nabiera 
problem doświadczalnych metod określania drgań, a na
stępnie i naprężeń, powstających od drgań. 

Ruch drgający układu określony jest całkowicie, jeżeli 
znane są: częstości drgań własnych, amplituda i linia ugię
cia. Trudność polega na określeniu ich wartości w warun
kach roboczych. Daje się odczuwać brak danych doświad
czalnych, dotyczących dynamicznej linii ugięcia łopatek 
w czasie pracy, jak również brak pomiarów bezwzględnych 
wartości amplitud w tych warunkach. 

Jedną z ważniejszych charakterystyk wytrzymałości ło
patek, z punktu widzenia drgań, jest częstość drgań wła
snych. 

Istnieje wiele metod pomiaru częstości drgań. Wszystkie 
te metody można ogólnie podzielić na dwie grupy; 

1. Metoda drgań swobodnych. 

2. Metoda rezonansowa. 

W artykule omówione będą tylko najczęściej stosowane 
w praktyce metody, dotyczące określania częstości podsta
wowych. 

Należy jeszcze podkreślić, że spośród wszystkich stoso
wanych metod tylko te pozwalają na uzyskanie wartości 
częstości wyższych postaci drgań, w których pomiary czę
stości sprowadzają się do pomiaru częstości prądu zmien
nego. 

1. Metoda drgań swobodnych 

Można tu zrobić podział na dwie grupy metod - meto
dy akustyczne i metody oparte na rejestracji drgań w po
staci krzywej. 
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Metoda akustyczna 

Metoda ta omówiona będzie krótko, wyłącznie jako przy
kład bardzo prostego, nie wymagającego ~pecj~lnych urzą
dzeń (jako źródło dźwięku wykorzystuJe się generator 
lampowy) sposobu oceny częstości drgań. 
Badaną łopatkę mocuje się w uchwycie,_ na prz~kład 

w imadle możliwie sztywno i wzbudza sic; drgama za 
pomocą g{imowego młoteczka. Łopatka, drgając, stałe. się 
żródlem dźwięku. Jednocześnie wzbudza się inne zrodło 
dźwięku o zmiennej cz.ęstości drgań i dostraja się jego 
częstość do częstości drgań badanej łopat~i. ... 

Przy użyciu wyżej opisanej metody mozna okreshc czę
stości drgań własnych z dokładnością około 0,6°/11. 

Dla łopatek maszyn wirnikowych metoda ta obecnie nie 
jest stosowana. 

Metoda rejestracji drgań 

Istnieje szereg sposobów określania częstości, opartych 
na tej metodzie. 

Najprostsze urządzenie tego typu składa się z równo
miernie przesuwającej się specjalnej taśmy i cienkiego 
rylca, zamocowanego na badanej łopatce. W czasie drgań 
łopatki otrzymuje się na taśmie krzywą, będącą wykre
sem drgań. Znając odległość, na jaką przesunie się taśma 
w ciągu sekundy, i przeliczając ilość okresów drgań, przy
padających na ten odcinek, otrzymuje się od razu częstość 
drgań łopatki. 

Metoda ta jest również bardzo prosta i może być stoso
wana z braku bardziej precyzyjnych, ale równocześnie 
i bardziej skomplikowanych urządzeń. 

Jednym z takich precyzyjnych, często stosowanych urzą
dzeń, jest oscylograf pętlicowy. 
Użycie jego do badania procesów mechanicznych, jakimi 

są drgania, wymaga zastosowania elementu pośredniego -

Tabela 
-·-------

Typ 
Częstotliwość Na.iwi,;kszy 

Czułość clrg<1ń własnych Oporność dopuszcza!- na 
wibra- w powietrzu [} ny prąd oscylografie 

tora (Hz) (mA) [mmimA] 

I 5 3,5 100 0.2 
II 10 3 150 0.04 

IV 3 6 2~ 1,0 
V 2 6 10 2,5 

VIII 1,2 14 2 13,0 
-------

czujnika, przekształcającego wielkości mechaniczne w pro
porcjonalne do nich wielkości elektryczne. Czujniki te 
często mają bardzo prostą konstrukcję, jeśli w układzie 
pomiarowym zastosuje się wzmacniacz. Zaletą oscylografu 
pętlicowego jest możliwość jednoczesnej obserwacji i reje
stracji badanych zjawisk. 
. Ponieważ oscylografy te są szeroko rozpowszechnione 
1 często stosowane do badania drgań, niżej będzie krótko 
opisany ośmiopętlicowy oscylograf radziecki typu J\/fP0-2. 

Jest to oscylograf przenośny, zasilany z sieci lub baterii 
a~um1;latoró"'.1· Rejestracja odbywa się na normalnej taś
mie fąmoweJ o szerokości 35 mm. Posiada on osiem wi
bratorow (pętliczek wymiennych). 

W tabeli zestawione są dane, dotyczące częściej używa
nych typów wibratorów. 

Zamiast jednefo wibratora wstawia się znacznik czas11 
za~il~ny ze wspólnego zasilacza oscylografu i dający na 
tasmie krzywą o częstości 500 Hz. 
Prędkość przesuwania taśmy można zmieniać od 1 do 

5000 mmls~k. Specjalna kaseta pozwala na otrzymanie 
oscyl?_gramow o długości do 5 m - przy prędkości reje
st~acJi d(_) 2 misek i o długości do 1,5 m - przy prędkości 
reJestracJi d~ 5 misek. Możliwe jest również automatyczne 
zatrzymywame lub uruchamianie taśmy. 
Układ optyczny w zasadzie nie różni się od układu 

optycznego innych oscylografów tego typu. 
Badaną łopatkę mocuje się w specjalnym zacisku tak 

aby_ z~n:ocowapie t? ?YłO maksymalnie sztywne. W miarę 
moznosci nalezy dązyc do tego, aby warunki zamocowania 
w za~is~u odpo_wia?ały warunkom rzeczywistym. 

C;zuJmk m?CUJe się na sztywnej ramie, aby wyelimino
w~c ~pływ Jego drgań n~ wyniki pomiaru. Czujnik usta
wia się względem łopatki tak, aby podczas drgań zmiana 
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luzu między czujnikiem i łopatką zach_odziła w kierunku 
tych drgań, częstość których będzie mierzona. 

Wykres drgań łopatki, otrzymany za pomocą oscylogra
fu, pokazany jest na rys. 1. 

Aby określić częstość drgań, należy znać prędkość v 
przesmvu taśmy i dlugoś~ i _oscylogr~1;1u. Po obliczeniu 
ilości okresów n, otrzymuJe się częstosc f ze wzoru: 

n·v 
f =-- lisek i I 

W praktyce obliczenie to upraszcza się w ten sposób, 
że zamiast całej taśmy wydziela się odcinek oscylogramu 
ta~, aby mieć na nim pełną ilość okresów drgań łopatki 

b 

Rys. I. Oscylogram d1·gai1 lopatl(i; a - wskaźnik czasu, b - drgania 
łopatki 

lub wskaźnika czasu. Po obliczeniu ilości okresów wskaź
nika czasu i łopatki określa się częstość ze wzoru: 

gdzie: 

n ilość okresów drgań łopatki na wydzielonym od
cinku, 

n 1 ilość okresów wskaźnika czasu na tym samym od
cinku, 

f 1 - częstość wskaźnika czasu na sekundę. 

Częstość wskaźnika czasu f 1 jest ściśle ustalona dla każ
dego oscylografu. 
Błąd względny przy takim określeniu częstości drgań ło

patki wynosi: 

Wskaźnik czasu można wybrać tak, aby jego błąd względ
ny wynosił setne części procentu . 

Błąd względny wielkości n i n 1 zależy od długości odcin
ka oscylogramu i zmniejsza się ze zwiększeniem tego od
cinka. 

a. b. c. 
TL-CB/51 R-2 

Rys. 2. Figury Lissajous; a - piervirsza postać drga1'1, b - druga po
stać drgań, c - trzecia postae drga11 

Równie szeroko, jak wyżej opisany, stosowany jest oscy
lograf katodowy. 

Zasada działania oparta jest na własności strumienia 
elektronów, wychylającego się zarówno w polu magne
tycznym jak i w polu elektrostatycznym i przesuwające
go się odpowiednio do drgań tych pól ni~zależnie od war-
tości czestości. ' 

N a ekranie przyrządu obserwuje się figury Lissajous. 



Dla rejestracji przebiegu drgań do oscylografu katodo- · 
wego można dołączyć kamerę filmową lub aparat foto
graficzny. 

Pomiar częstości drgań za pomocą oscylografu katodo
wego różni się nieco od opisanego wyżej. 

Figury Lissajous na ekranie oscylografu otrzymuje się 
przez wzajemne nałożenie się dwóch napięć sinusoidal
nych - generatora i czujnika. 
Częstość generatora zmienia się tak, aby odpowiadała 

ona częstości drgań badanej łopatki. Przy zgodności obu 
częstości figury Lissajous na ekranie wydają się nierucho
me (rys. 2) . Przy małej różnicy częstości widoczny jest 
obrót tych figur jakby wokół osi poprzecznej, przy czym 
częstość tego obrotu równa jest różnicy ezęstości drgań 
łopatki i generatora. 
Wielkość błędu przy takim pomiarze częstości drgań ło

patek zależna jest tylko od dokładności generatora. 
Dla łopatek o częstości 1181 1/sek (obliczonej metodą 

Rayleigha-Ritza) otrzymano, przy zastosowaniu oscylogra
fu katodowego, wyniki 1108-1210 1/sek. Jako czujnik uży
ty został mikrofon. 

2. Metoda rezonansowa 

Przy wyznaczaniu częstości drgań własnych łopatek me
todą rezonansową, drgania wzbudza się okresową siłą ze
wnętrzną o dowolnie zmiennej częstości. Przy zgodności 
obu częstości - siły wzbudzającej i badanej łopatki, wy
stępuje zjawisko rezonansu i gwałtownie rośnie amplitu
da drgań. Pomiar częstości siły wzbudzającej w chwili re
zonansu określa częstość drgań własnych łopatki. 

Jako urządzenia wzbudzające - przy częstościach do 
100 lisek - stosowane mogą być ró'żnego rodzaju przy
rządy z masą niewyważoną, lub mechanizmy korbowe. 

Ze względu na to, że częstości drgań łopatek większości 
maszyn wirnikowych są znacznie wyższe, urządzenia me-

.; 
,--------1-~hll-------, 

4 5. 

TL-98/61 R-3 

Rys. 3. Schemat urządzenia do pomiaru częstości; 1 - elektromag
nes. 2 - lampa trójelektrodowa, 3 - sucha bateria, 4 - kontakt, 5 -

badana łopatka 

chaniczne do pomiaru nie są stosowane. Szerokie żasto
sowanie natomiast przy metodzie rezonansowej znalazły 
urządzenia elektromechaniczne. Jednym z nich jest urzą
dzenie działające na zasadzie dzwonka elektrycznego. 

Przyrząd taki składa się z dwóch zasadniczych części: 
1) z zacisku łopatki i 
2) z elektromagnetycznego układu wzbudzająceg,o. 

Na rys. 3 pokazany jest schemat układu wzbudzającego. 
Urządzenie, jak widać ze schematu, jest bardzo proste 
i ma tę dodatkową zaletę, że otrzymany prąd zmienia się 
proporcjonalnie do zmian częstości badanej łopatki. 

Czas odnowić prenumeratę! 

Prostota urządzenia kryje w sobie jednak i pewne wady, 
a mianowicie: 

1) trudność otrzymania częstości wyższych od podsta
wowych, 

2) do pomiaru częstości łopatki o dużej sztywności i wy
sokich częstościach urządzenie nie nadaje się. 

W innym, bardziej skomplikowanym urządzeniu produk
cji radzieckiej, skonstruowanym w C.K.T.I. - I.R.P.A., 
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Rys. 4. Przyrząd do mocowania łopatki w czasie prób; a - łopatka, 
b - sprężyny, c - trzpień 

doprowadza się do rezonansu łopatki, drgające w polu 
elektromagnetycznym, i częstość drgań własnych łopatki 
określa się według częstości prądu wzbudzającego. 

W tym przypadku, łopatki muszą być wykonane z ma
teriału magnetycznego, albo mocuje się na nich masy ~a
gnetyczne, co jednak powoduje obniżenie częstości zmie
rzonej w porównaniu z rzeczywistą. 

Wszystkie opisane wyżej metody dotyczyły częstości sta
tycznych, to znaczy bez uwzględnienia wpływu sił odśrod- · 
kowych i temperatury . 

Na zakończenie tego krótkiego przeglądu należy jeszcze 
wspomnieć, że duży wpływ na cz~stość, mierzor:ią w wa:
runkach laboratoryjn:ych, ma sposob zamocowania łopatki. 

Początkowo zakładano, że warunki zamocowaI?,ia łopat~i 
w tarczy i w imadle są identyczne, to znaczy, ze częstosć 
drgań łopatek nie zależy od warunków ich zamocowania. 
W rzeczywistości nfemożliwe jest otrzymanie jednakowych 
warunków zamocowania w imadle i w tarczy wirnika. 
Wpływ zamocowania jest mniejszy dla łopatek długich, 
ale jest decydujący w przypadku łopatek krótkich . W zwią
zku z tym rozpracowano bardzo duźo sposobów zamocowań 
badanej łopatki, możliwie najbardziej zbliżonych do wa
runków pracy - od prostych mechanicznych do hydra
ulicznych, z możliwością regulacji sił zacisku. 

Na rys. 4 pokazane jest zamocowanie łopatki, gwaran
tujące stały docisk w czasie pomiaru. 

Prowadzone są równieź szeroko badania nad. wpływem 
zamocowania na częstość drgań. 

Przy wszystkich pomiarach częstości łopatek, zarówno 
w warunkach statycznych, jak i dynamicznych, ważną 
rzeczą jest dobór odpowiedniego czujnika. Do badań sta
tycznych drgań łopatek mogą być użyte czujniki induk
cyjne, pojemnościowe, piezoelektryczne. 
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Oleienie współczesnych lotniczych silników turbinowych 

W artykule omówiono pokrótce rolę i ZClclania 11kłaclu olejowego lotniczych sil
ników turbinowych, podano zC1sC1dy obliczeil koniecznych wydatków oleju orci, 
przytoczono szereg danych s:aiystycznych, niezbęclnych do JJrawidlowego zapro= 
jektowania układu olejowego jako całości oraz jego podstawowych elemenióu; 
Przytoczono również schemoty układów olejowych kilku turbinowych silnikói; 
odrzutowych i śmigłowych. W zC1k011.czeniu artykułu opisano pokrótce budowę p:Jc/
siawowych zespołów układów olejowych lotniczych silników tłlrbinowych. 

Wstęp 

Olejenie łożysk i kół zębatych turbinowych silników od
rzutowych i śmigłowych, jak i olejenie wszystkich innych 
maszyn i silników, jest niezbędne przede wszystkim ze 
względu na konieczność: 
- zwilżania i izolowania filmem olejowym ślizgających 
się po sobie wzajemnie części ło·żysk (kulek lub wałków 
po bieżniach) oraz zębów kół zębatych. Powstały film ole
jowy zmniejsza współczynnik tarcia i zabezpiecza przed 
zatarciem; 
- odprowadzania ciepła, wywiązującego się na skutek tar
cia oraz ciepła doprowadzanego do olejowych części od 
sąsiadujących z nimi innych elementów konstrukcyjnych, 
na przykład korpusu łożyska czy wału turbiny; 
- odprowadzania produktów ścieran ia, jak również od
izolowania, na przykład łożyska od zanieczyszczeń z ze
wnątrz. Produkty ścierania powstają w minimalnych ilo
ściach w sposób ciągły, a intensywniej w pierwszych go
dzinach pracy nowego lub naprawionego silnika, kiedy 
zachodzi jeszcze proces docierania . Olej odprowadza r t w
nież do osadników i filtrów produkty spalania i starzenia 
się oleju. 

Konstruktorzy lotniczych silników turbinowych wiele 
uwagi poświęcają układom olejowym, a zwłaszcza oleje
niu łożysk podpierających wirniki sprężarek i turbin oraz 
olejeniu kół zębatych przekładni śmigieł w silnikach śmi
głowych. Prawidłowo zaprojektowany i wykonany układ 
olejowy decyduje w znacznym stopniu o właściwościach 
eksploatacyjnych silnika. Do prawidłowego zaprojektowa
nia układu olejowego koniec·zne są pewne obliczenia wstęp
ne oraz możliwie najbogatsze dane statystyczne, dotyczą
ce układów olejowych, obciążeń łożysk i kół zębatych sil
ników podobnych osiągami i konstrukcją do silnika, którego 
budowę się zamierza . 
Poniżej zebrano i przedstawiono obliczenia poszczegól

nych elementów układu olejowego oraz przytoczono sze
reg danych statystycznych. Podano również kilka typo
wych rozwiązań konstrukcyjnych podstawowych zespołów 
układu olejowego współczesnych turbinowych silników od
rzutowych i śmigłowych. 

Obliczenie wydatku oleju 

Wstępne obliczenia koniecznego wydatku oleju, dopro
wadzanego do łożyska, prowadzi się w oparciu o oblicze
nia ilości ciepła wywiązującego się w łożysku na skutek 
tarcia. Schemat obciążeń . działających na łożysko pokaza
no na rys. 1. 

Ciepło tarcia w łożysku można obliczyć z następującej 
zależności: 

gdzie praca tarcia: 

1 
Q, = - L1[kcal/minl 

427 

Lt = ft • P • :rrDśr • 17[kGm/min] 

gdzie: 

P[kG] - siła obciążająca łożysko (dla łożyska prze
noszącego siłę osiową wirnika P = A + R); 

Dśr[m] - średnia średnica łożyska; 
n[obr/min] - prędkość obrotowa jednej bieżni łożyska 

względem drugiej; 
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ft - współczynnik tarcia, który wynosi : dla ło
żysk kulkowych ,11 = 0,002 --ć-- 0,004; dla ł o 
żysk wałkowych .'I = U,00:3 --ć-- 0,006. 

„y czasie rozruchu, przy zimnym oleju ia więc znacznie 
gęstszym niż_ w c!asie norm_alncj pracy silnika), wsp6ł
czynmk tarcia mozc wzrosnąc nawet kilkakrotnie. 

W lotniczych silnikach turbinowych ilość ciepła przewo
dzona do łożysk od sąsiadujących z nimi czę~ci, na przy
kład do korpusów łożys k, walu turbiny itp., zależy przede 
:v~zy~tkjm od ~I?Os~bu i sku tcczno~ci chłodzenia tych czę
sc1 s1lmka. Ilosc ciepła doprowadza nego do łożysk z ze
wnątrz można ustalić dokładnie jedynie w sposób do
świadczalny. W przypadku łożysk będących w bezpoś re d-

I 

I 
l 

TL-{l(j6f /l·f 

Rys . 1. Schemat obciążeń dzialaj!) CY <'h na łożysko 

meJ bliskości tarcz turbiny, ilość ciepła, przenikająca do 
łożysk z zewnątrz, pr zekracza ciepło wytwarzane na sku
tek tarcia dziesięcio- lub nawet piętnastokrotnie . 

Konieczny wydatek olej u przez łożyska pędni silnika 
można obliczyć w oparciu o ilość ciepła wywiązującą się 
w łożysku na skutek tarcia z zależności: 

v,= 

gdzie: 

·•t [dcm 3/min] i'. C • .LI 

Q1[kcal/min] - ciepło tarcia w łożysku. Dla środkowego 
łożyska silnika klasy RD-45 obliczeniowa wielkość cie
pła tarcia jest rzędu ~ 45 kcal /min ; 

)'[kG/dcm3] = 0,85--:--0,95 - cieżar właściwy oleju; 
c[kcal/kG °C] = 0,5 - ciepło właściwe oleju; 
Jt [°C] - przyrost temperatury oleju w łożysku. Dla ole

jów mineralnych przyjmuje się średnio .J t = 30-50 °C. 

Jednakże, jeżeli konstruktor chce utrzymać maksymalną 
temperaturę oleju na wyjściu z silnika w granicach 100-
-120 °C, to wydatek oleju musi być kilkakrotnie większy 
od obliczonego z powyższej zależności z uwagi na duży 
przepływ ciepła z korpusów łożysk, wałów i innych części 
silnika do przepływającego oleju (ze względu na dużą róż-· 
nicę temperatur między tymi częściami i olejem). 

Na podstawie danych statystycznych, dla współczesnych 
silników odrzutowych i śmigłowych średnich wielkoś ci 
można stwierdzić, że wydatek oleju przez wszystkie ło
żyska pędni wynosi średnio: 



V1 = (3---:--5) • i[dcm3/min] 

gdzie: 

i - ilość łożysk zespołu wirującego. 

Naji:riniejszy wydatek _ole_ju - 2---:--3 dcm3/min _ przypada 
na łozysko wałkowe wirnika sp,rężarki a naJ· · k 
4 • 6 d 3/ • . , ,v1ę szy -

: cbm m_in d-: :iab ~ozysko wirnika turbiny znajdujące 
się w ezposre meJ liskości jej tarczy. 

_w turb!nowych silnikach śmigłowych olej odprowadza 
~1 eI_Jło me tylko od łoż~s~ ~ni, ale również od łożysk 
1_ koł zębatyc~ przekładni sm1gła. Konieczny wydatek oie
JU. ~rzepływaJ~c~go przez przekładnię jest ściśle związany 
z JeJ sprawnosc1ą mechaniczną. . 

_Można przyjąć, że sprawność jednostopniowej przekład
~1 z walcoy;ym zaz_ębieniem prostym wynosi 'f/m = 0,99, 
~ przekładr1:1 z ~azęb1eniem skośnym lub daszkowym 'f/m = 
- 0,98. Pomewaz przekładnie turbinowych silników śmi
~łowyc~ są prz)'.na~mn~ej dwustopniowe, można przyjąć, 
z~ na ciepło zamienia się 2-30/o mocy przekazywanej z tur
biny na przekładnię. 

Ilość ciepła wywiązującego się w przekładni śmigła moż
na obliczyć z następującej zależności: 

1 
QP = 

427 
r1 - 7/m) • Np • 75 · 60 = 10,5 (1 - 'f/111) • Np [kcal/min] 

gdzie: 

1/m = 0,98---:--0,97 - sprawność mechaniczna przekładni Np 
[KM] - moc przekazywana na przekładnię. 

Ponieważ obudowa przekładni z reguły znajduje się 
w_ strumieniu. pr~epły:Vają~ego ze znaczną prędkością po
wietrza, przyJmuJe się, ze 10-200/o wywiązującego się 
w przekładni ciepła jest oddawane za pośrednictwem ścia
nek (niekiedy specjalnie w tym celu użebrowanych) do 
strumienia powietrza. ' 

Stąd, po uwzględnieniu powyższej poprawki konieczny 
wydatek oleju przez. przekładnię wynosi: ' 

QP NP 
V P = (0,8 + 0,9) = (8-;-- 9) (1 - ?/m) ----'-- [dcm9/min) 

'}' • C • Lit 'Y • C • Llt 

Dla silnika klasy Rolls-Royce „Tyne" w przekładni wy
wiązuje się znaczna ilość ciepła, wynosząca ~ 1600 kcal / 
/min. 

Wydatek oleju konieczny do. olejenia kół zębatych i ło
żysk napędu osprzętu silników turbinowych jest tak zni
komy w porównaniu z zapotrzebowaniem oleju przez prze
kładnię i łożyska pędni, że można go pominąć uważając, 
iż mieści się on w przyjmowanym zawsze, zapasie V z, sta
nowiącym 20-400/o wydatku oleju przepływającego przez 
łożyska pędni. Przyjmowanie tak znacznego zapasu jest 
konieczne ze względu na zmniejszanie się ciśnienia, a więc 
i wydatku oleju ze wzro,stem wysokości lotu . (rys. 9). 

Ostatecznie, wymagany wydatek o'.eju w magistrali tło

czącej turbinowego silnika odrzutowego wynosi: 

Vt1 = Vt + Vz = Vt + (0,2---:--0,4) V1 = (1,2-,-1,4) Vt [dcm3/min] 

Wymagany wydatek oleju w układzie olejowym turbino
wego silnika śmigłowego wynosi: 

Vt1 = (1,2---:--1,4) V1 + V P [dcm3/min] 

W przypadku samolotów bojowych, które muszą być 
przystosowane do gwałtownych i długotrwałych ewolucji, 
lotów na różnych i szybko zmieniających się wysokościach 
itd., dla zapewnienia prawidłowego olejenia silnika w tych 
warunkach może zaistnieć konieczność zwiększenia obli
czonego wydatku oleju nawet dwukrotnie. 

Ponieważ olej po przejściu przez łożyska i koła zębate 
ulega silnemu spienieniu, czemu sprzyja uszczelnienie ło
żysk za pomocą powietrza pobieranego ze sprężarki lub 
wentylatora chłodzącego, olejowe pompy _ods_)'.sające muszą 
zapewniać wielokrotnie większe wy~atk1 mz pompy tło
czące. Na podstawie przeprowadzonE;J przez a~to~ó;-V ana
lizy układów olejowych wielu turbinowych s1lmkow od-

rzutowych i śmigłowych, można stwierdzić, że wydatek 
pompy ssącej wynosi: · 

Pompy ssące i tłoczące różnią się od siebie jedynie sze
rokością wieńców kół zębatych. 
Zupełnie oddzielne zagadnienie stanowi otwarte olejenie 

łożysk (na przykład łożysko turbiny silnika Bristol Sidde
ley „Viper"). W takim przypadku olejenie nie ma na celu 
odprowadzania ciepła od łożyska, lecz jedynie zmniejsze
nie współczynnika tarcia i zabezpieczenie przed zatar
ciem 1). Olej jest doprowadzany do łożyska za pomocą 
tłoczkowej pompy dozującej o wydatku 0,3-0,5 dcm3/godz. 

Stosowane oleje 

Do olejenia silników turbinowych stosuje się prawie wy
łącznie oleje mineralne o niewielkiej lepkości i niskiej 
temperaturze krzepnięcia. Stosowanie olejów o niskiej lep
kości uzasadnione jest tym, że współczynnik tarcia jest tym 
mniejszy, im niższa jest lepkość oleju. Oleje o niskich lep
kościach są znacznie lepiej rozpylane przez wtryskiwacze 
oleju • niż oleje gęste, ponadto wykazują lepszą przyczep
ność do powierzchni metalu. Lepsze przyleganie oleju do 
powierzchni jest korzystne nie tylko ze względu na zmniej
szenie współczynnika tarcia, ale również ze względu na 
lepsze odbieranie ciepła. 

Zazwyczaj oleje, stosowane w turbinowych silnikach od
rzutowych, posiadają lepkość rzędu 1,5---:--2,5 °E w tempera
turze 50 °C, a temperaturę krzepnięcia poniżej -40 °C. Do 
olejów dodaje się niekiedy inhibitory, których stosowanie 
ma na celu obniżenie temperatury krzepnięcia, zmniejsze
nie skłonności do pienienia, zwiększenie przyczepności do 
metali oraz zapobieganie rozkładowi oleju w wysokich 
temperaturach. 

W coraz większej ilości współczesnych silników stosuje 
się oleje syntetyczne (na przykład estry kwasów organicz
nych) doskonale pracujące w bardzo szerokim zakresie 
temperatur, których wartość maksymalna dochodzi do 250-
-300 °c. W przypadku silników jednorazowego użytku do 
olejenia łożysk i kół zębatych napędu osprzętu silnika sto
suje się nieraz paliwo (na przykład naftę), co pozwala na 
znaczne uproszczenie konstrukcji nie tylko układu olejo
wego, ale i całego silnika. 

Na rys. 2 pokazano zmiany lepkości różnych olejów sto
sowanych w silnikach turbinowych w funkcji temperatu-

~ 
l!....251---+--ł--l---łc---ł---+---ł 
~ 

Rys. 2. Wykresy zmiany lepkości olejów lotniczych w funkcji tem
P.eratury 

ry. Dla porównania pokazano również charakterystykę ole
ju MS-20, stosowanego w lotniczych silnikach tłokowych. 

W turbinowych silnikach śmigłowych, ze względu na ko
nieczność olejenia przekładni śmigła, wymagającej stoso
wania olejów gęstszych, używane są oleje o lepkościach 

') Chłodzenie łożyska odbywa się za pomocą strumienia powietrza 
ze sprężarki (przyp. red.). 
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4+-5 °E w temperaturze 50 °C. W niektórych silnikach śmi
głowych stosowana jest 750/o mieszanina oleju transforma
torowego z olejem MS-20 lub MK-22. 

Układy olejowe współczesnych turbinowych silników 
odrzutowych i śmigłowych 

Ze względu na przyjęty ogólny schemat układu olejowe
go rozróżnia się układy zamknięte, otwarte i mieszane. 
W układach zamkniętych (rys. 3a) olej podawany jest ze 
zbiornika poprzez pompę tłoczącą do silnika, a następnie 
powraca do zbiornika na skutek działania pompy ssącej. 

zbiornik silnik 

·--·--·--+-

pompy 

a. b. 

podparta na trzech łożyskach. Skrzynia napędu osprz t 
z1;1ajduje s_ię V: pr_zedni~j części si~nika, dolna część skri -~ 
m s~anov.:1 zb10:m~ o~eJowy_ z umieszczonymi w nim po~
pam1 oleJowym1 1 f1ltram1. Pompa tłocząca podaje o! . 
wspólnym przewodem do łożyska środkowego i tylnego or eJ 
oddzielnym prze~odem ?O łożysk_a przedniego i kół zęb!: 
tych (wraz z lozyskam1) skrzym przekładniowej napęd 
osprzętu. Wydatek i ciśnienie oleju pompy tłoczącej rerru~ 
lowane jest za pomocą zaworu redukcyjnego, znajdując:g 
się za filtrem wysokiego ciśnienia. 0 

Ssąca pompa olejowa. odbiera olej. tylk~ z łożyska środ
kowego 1 tylnego, z łozyska przedmego 1 skrzyni napędu 

do atmos(er?J do atmosfery 

- --------+-

C. TL-7tJ/6lll·J 

Rys. 3. Schematy ogólne układów olcjo\\·ych 

Według tego schematu wykonane są układy olejowe zde
cydowanej większości silników. Rys. 3b przedstawia sche
mat układu otwartego, w którym olej ze zbiornika jest po
dawany przez pompę tłoczącą do silnika. Z łożysk olej wy
dostaje się na zewnątrz do atmosfery. Według tego sche-

(;~ 
filtr niskier;_o 

ci.śnieni 

t 
2biomik 

ur2qd2enie 
odpieniajqce 

filtr wysokiego 
ciśnienia 

filtl niskiego 
cisnienia 

Tl-90/6111-4 

Rys. 4. Schemat układu olejowego silnika RD-45 

matu pracują niekiedy układy olejowe niewielkich silni
ków jednorazowego użycia. 

W niektórych przypadkach, jak na przykład w silniku 
Bristol Siddeley „Viper", stosowany bywa układ mieszany, 
w którym zasadnicza część podawanego do silnika oleju 
wraca do zbiornika przepompowywana przez pompę ssącą, 
a część (z łożyska turbiny) jest wyrzucana do atmosfery 
(rys. 3c). 
Poniżej opisano szczegółowiej układy olejowe kilku 

współczesnych turbinowych silników odrzutowych i śmi
głowych. 

Na rys. 4 przedstawiono schemat układu olejowego tur
binowego silnika odrzutowego RD-45. Układ składa się 
ze zbiornika, pompy tłoczącej, pompy ssącej, filtrów ni
skiego i wysokiego ciśnienia oraz urządzenia odpieniające
go olej wysysany przez pompę z łożysk. W układzie tym, 
podobnie jak w układzie wielu współczesnych silników 
średniej wielkości, brak jest chłodnicy. Pędnia silnika jest 
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osprzętu olej spływa. ~od ?zi~łaniem własnego ciężaru. 
Układ ole,owy tego silmka me Jest przystosowany do pra
cy w warunkach długotrwałego lotu plecowego. 

W większych turbinowych silnikach odrzutowych stosuje 
się w celu zmniejszenia ilości oleju, znajdującego się 
w układzie, chłodnice, w których ciepło od oleju odprowa
dza się zwykle do paliwa. Stosowanie chłodnicy takiego 
typu ma tę zc.letę, że paliwo jest podgrzewane przed wej
ściem do silnika oraz zapewnia małe wymiary chlodnicv 
i nie zwięk~zc1 oporu czołowego samolotu. · 

Na rys. 5 pokaz?no schemat układu olejowego silnika 
Bristol Siddeley .,Sapphire". W układzie olejowym tego 
silnika, podobnie jak w innych większych silnikach, w któ
rych poszczególne łożyska pędni są bardziej odlegle od 
siebie, z łożyska środkowego i tylnego olej jest odprowa
dzany przez oddzielne pompy ssące. Stosowanie oddziel
nych pomp ma na celu zapobiegnięcie zassaniu powietrza 
z jednego z przewodów, co grozi zalaniem drugiego łoży
ska olejem. Z łożyska przedniego i skrzyni napędu osprzę
tu, podobnie jak w silniku RD-45, olej spływa do zbiornika 
pod własnym ciężarem. 

W turbinowych silnikach śmigłowych układ olejowy jest 
bardziej złożony ze względu na przekładnię, która wymaga 
doprowadzania dużych ilości oleju. W układach olejowych 
tych silników znajduje się chłodnica (tego typu co w sil
nikach tłokowych), w której ciepło od oleju odprowadzane 
jest bezpośrednio do przepływającego przez chłodnicę stru
mienia powietrza. Na rys. 6 pokazano schemat układu ole-

filtr H{ISOkieqo ur,;,qd,;,enie 
cisnienia odpieniajqce 

pompy .ssqce 
TL·9ri61 p.; 

Rys. 5. Schemat układu olejowego silnika Bristol Siddeley „Sappiurc" 



jowego angiel,~kie!50. turbinowego silnika śmigłowego Rolls
:-Royce !'Dart . S1lmk ten posiada w swoim układzie ole
Jowym Jedną pompę tłoczącą, trzy pompy ssące oraz jedną 
pompę. pomocniczą, przetłaczającą olej z odstojnika do 
chlodmcy. W układzie znajdują się dwa odstojniki, co zo
stało podykt?wane _k<?niecznością odprowadzania oleju 
z przekładni 1 przedmeJ skrzyni napędu osprzętu oraz od
dziE:lni~ z _tylnej skrzyni napędu osprzętu. W tej ostatniej 
znaJduJe się poza tym odśrodlrnwy odpieniacz oleju. 
Układ olejowy turbinowego silnika śmigłowego AI-20 

(rys. 7) _posiada jedną pompę tłoczącą, trzy pompy ssące 
ora_z _dwie pompy pomocnicze: jedną odsysającą olej z od
stoJmka, drugą - podającą olej ze zbiornika do pompy 
tlocząceJ. Podczas pracy silnika na mocy maksymalnej 
prz~pływa !?rzez silnik prawie 130 dcm3/min oleju. Pompy 
?leJow~ um1es~czone są w dolnej części silnika, przy czym 
ich osie obrotow są usytuowane poziomo. Prędkości obro
towe pomp są bliskie 6000 obr/min. W układzie znajduje 
się odśrodkowy odpieniacz i powietrzna chłodnica oleju. 
Olej z przedniego łożyska pędni oraz z przekładni spływa 
pod własn:iim ciężarem do odstojnika, skąd za pomocą 
pompy pomocniczej i pompy ssącej przekazywany jest do 
chłodnicy i zbiornika olejowego. Układ olejowy - oprócz 
ol0j011ia łożysk i kół zębatych - zasila urządzenia po
mic1ru momentu obrotowego, regulator skoku śmigła oraz 
układ sterowania silnika. 

ch!odnica-

pompy Jsqce 

Rys. 6. Schemat układu olejowego silnika Rolls-Royce „Dart" 

Konstrukcja podstawowych części układu olejowego 

Pompy 

Stosowane w silnikach turbinowych pompy olejowe są 
z reguły typu zębatego. Pompy zębate odznaczają się pro
stą konstrukcją, małą ilością części, dostatec_znie dużym 
wydatkiem przepływu oleju przy małych · wymiarach pom
py oraz stosunkowo dużą sprawnością o_bj_ętościo":'ą (11v = 
= 0,8+0,9). Pompy nie będą na tym m1eJscu opisywane, 
ponieważ są szeroko znane nie tylko w lotnictwie, ale 
i w innych dziedzinach techniki. 

Zawory redukcyjne 

Wymagane ciśnienie oleju przetłaczanego przez pompy 
utrzymuje się za pomocą zaworu redukcyjnego. Ilość oleju 
upuszczanego na stronę ssącą pompy zależy nie tylko od 
wyregulowania zaworu i ciśnienia panującego po stronie 
ssącej pompy (ciśnienie to zależy od wysokości lotu), ale 
i od prędkości obrotowej pompy, lepkości oleju (zmiennej 
z temperaturą) itd. Na rys. 8 pokazano zawór redukcyjny 

Regulator skoku smigta 
Ur.zqd2enie steroH.:mia silnika 

pompa pomocnicza 

2biornik 

TL-«J/6111·7 

R y s . 7. Schemat układu olejowego silnika AI-20 

układu olejowego silnika RD-45. W warunkach ustalonych, 
gdy zawór jest w położeniu zamkniętym, siła nacisku 
sprężyny wynosi: 

gdzie: 

d [cm] 
Po [kG/cm2 ] 

PH [kG/cm2] 

n 
pspr = 4 d' (Po -pH) [kG] 

- czynna średnica grzybka zaworu, 
- ciśnienie oleju w przewodzie za pompą, 

ciśnienie w przewodzie ssącym pompy 
(zmienne· z wysokością lotu) . 

Przekształcając powyższą zależność można wyznaczyć 
zmianę ciśnienia za pompą, regulowanego zaworem reduk
cyjnym, od ciśnienia PH: 

Po= 
4 • Pspr 

n· d 2 + Pa = const + Pa [kG/cm2
] 

Na rys. 9 pokazano wykres, który .przedstawia, jak zmie
nia się ciśnienie oleju za pompą w funkcji wysokości lotu. 
Ponieważ przy małych prędkościach obrotowych silnika 
(na przykład na „małym gazie") ciśnienie za pompą_ spada 
poniżej wartości regulowanej przez zawór _re~ukcyJny, CC? 
jest wynikiem znacznych procentowo przec1ekow w sameJ 
pompie na skutek zmniejszonej prędkości obrotowe.i 
należy w lotach wysokościowych tak sterować silnikiem, 
aby ciśnienie oleju Po nie spadło poniżej pewnej wartości 
dopuszczalnej, na przykład 1 · kG/cm2, gdyż groziłoby to 

Pa 

(JT:?',lbek zawon, 

I 
I 

~ruDa requlacyjna 

Rys. 8. Zawór redukcyjny 
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zbyt ubogim olejeniem ~il?ika .. _D:at~go w. kabinie ?a!ł1o
lotu znajduje się wskazmk c1smema olE:Ju, . ułatwiaJący 
prawidłowe ster?wan!e siJni~iem, zapob1egaJące przed
wczesnemu zużycm łozysk 1 koł zębatych. 

Przewody i wtryskiwacze 

W silnikach turbinowych olej jest rozprowadzany zazwy
czaj za pomocą przewodów rurowych i tylko w niektórych 
miejscach za pomocą kanałów wierconych w korpusach 
silnika. średnice przewodów i kanałów, którymi przepływa 

r--r---

2 

o o 400u 8000 12000 100. 
H[m] 

'00 

11-90/6( P.-9 

Rys. 9. Charakterystyka wysokośll!iowa zaworu redukcyjnego 

olej, wyznacza się w oparciu o przyjętą prędkość przepły-: 
wu oleju, która według danych statystycznych wynosi 
średnio 3...,..5 misek. 

Łożyska i koła zębate silników turbinowych są olejone 
olejem rozpylonym za pomocą wtryskiwaczy. Konieczność 
olejenia rozpylonym do postaci mgły olejem jest podykto
wana dużymi prędkościami toczenia się po sobie oraz po
ślizgu części olejonych. Koła zębate przekładni turbino
wych silników śmigłowych i koła skrzyni napędu osprzętu 
charakteryzują się prędkościami obwodowymi, dochodzą
cymi do 80 misek. Bieżnie łożysk mają względem siebie 
prędkości rzędu 50+70 m/sek. 

O wartości wydatku oleju podawanego przez wtryski
wacz, przy określonym ciśnieniu wytwarzanym przez pom
pę, decyduje średnica i ukształtowanie kalibrowanego 
otworu wtryskiwacza. Rys. 10 przedstawia wtryskiwacz 
i sposób jego umieszczenia względem łożyska. Wydatek 
wtryskiwacza strugowego można obliczyć z następującej 
zależności: 

N/ryskir1aa 

Ha!r1irnika 

gdzie: 

µw = 0,60+0,85 

d [dcm] 

[dcm3/rnin] 

I 
. I 
I ----L t-- TL-90/6/R·IO 

Rys. 10. Olejenie łożyska 

v,spółczynnik wydatku zależny od 
kształtu otworu kalibrowanego, 
średnica otworu wtryskiwacza. śred
nica ta, jak wynika z przeglądu wielu 
kcnstrukcji, jest nie mniejsza niż 
0,5-1,0 mm, 
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e [kGsek2/dcm4
] 

p 0 [kGicm2
] 

PH [kG/cm2
] 

gęstość oleju,_ 
ciśnienie oleJU w przewodzie przed 
wtryskiwaczem, . . 

_ ciśnienie w kori:i_or_ze . łozyska :owne 
w przybliżeniu c1sn1enm otoczenia (ze 
względu na odpowietrzanie silnika). 

···wtr skiwacze s.trugowe stosuje się przede wszystki~ do 

ly · 1 J·u podawanego na koła zębate. Na łozyska rozpy ama o e . • 1 
dni najczęściej podaje się oleJ. rozpy <;>n~ za pomo~ą 

pęt k. wi·rowych (w niektorych s1lmkach stosuJe w rys 1waczy . t ) N 11 
si do tego celu również wtryskiwacze s rugo:"'e . ~ rys. . 

~azano wtryskiwacz wirowy, stosowany Ci:mędzy mnym1) 
~rzez angielską firmę Rolls-Royce. Ruch. w~rowy nadawa-

. t trudze wypływającego strum1ema za POII;ocą 
ny _Jels egso zawirowywacza śrubowego. Wydatek takiego 
specJa n . , 1 · · · t 
wtryskiwacza można obliczyc weaług za ez

1
n<;>sc1, J?rzdy oc_zo

1
-

. · yz·eJ· przyJ·muJ·ąc µw= O 2..,...0,8 w za eznosc1 o wie -neJ pow , ' . · t · · 
kości zawirowania. Im większe za:VIr0"."7~me, _ym m1;1eJsza 
wartość współczynnika µw. Od w1elkosc1 zawirowam_a za
leży wielkość kąta wierzchołkowego rozpylanego stozkowo 
strumienia oraz wielkość rozpylonych kropel. 

Urządzenia odpieniające 

Olej rozpylony przez wtryskiwacze, oraz_ pr~ez obrac_ają
ce się z dużymi prędkościami ~oła zębate I łoz~ska, osuda 
w dolnych częściach komór łozysk lub w specJalnych od-

Rys. 11. Wtryskiwacz wirowy 

stojnikach oleju w postaci bardzo silnie spienionej. Obję
tość oleju spienionego w silniku jest większa od objęto
ści oleju nie spienionego (porównując stan oleju w odstoj
niku, to jest już częściowo odpienionego) kilka- lub nawet 
kilkunastokrotnie. Przeciętnie spieniony olej spływający 
z łożysk zawiera w swojej objętości około 70+800/o powie
trza i par oleju. Utrudnia to w sposób zasadniczy odpro
wadzenie oleju z punktów olejonych oraz pomieszczenie 
go w zbiorniku. Dlatego we wszystkich silnikach turbino
wych stosuje się specjalne urządzenia odpieniające. 

Odpienianie oleju może następować w silniku w sposób 
swobodny lub w sposób wymuszony. Odpienianie oleju 
w sposób swobodny odbywa się w układzie olejowym (na 
przykład silnik RD-45). Spieniony olej spływa z łożysk do 
komór łożysk, stanowiących jakby wstępne odstojniki, 
skąd odsysany jest pompą ssącą i podawany do odpienia
cza oleju, pokazanego na rys. 12. Odpieniacz oleju w tym 
silniku stanowi pozioma płytka, na którą wylewa się sze
rokim strumieniem (a więc cienką warstwą) spieniony olej 
ze szczeliny wyciętej wzdłuż przewodu doprowadzającego 
olej. Pęcherzyki olejowe - stykając się bezpośrednio 
z atmosferą - szybko pękają, uwolnione z pęcherzyków 
P0>:7i~t~ze i pary oleju uchodzą do atmosfery, a odpieniony 
oleJ sc1eka z płytki do zbiornika. 

Prawie każdy współczesny turbinowy silnik odrzutowy, 
na przykład B. S. ,,Sapphire" czy śmigłowy, na przykład 
AI-20, ma specjalny odpieniacz odśrodkowy. W odpienia
czu odśrodkowym odpienianie oleju zachodzi w sposób wy
muszony wskutek działania sił odśrodkowych. Odśrodkowy 
odpieniacz olejowy (rys. 13) składa się z wirnika mającego 
kilka przegród i drążony wałek z wierconymi promieniowo 
otworami, którymi „wyciśnięte" z oleju siłami odśrodko
wymi powietrze wydostaje się do atmosfery poprzez odpo
wietrznik zbiornika, skrzyni napędu osprzętu lub prze-



kładni. Prędkości obrotowe odpieniaczy odśrodkowych za
leżą od średnicy wirników. Prędkości obwodowe wirników 
odpieniaczy, według statystyki, wynoszą 14-30 misek. Na 
przykład w silniku R. R. ,,Dart" prędkość ta wynosi 
około 25 m/sek. Olej zbiera się na wewnętrznej stronie 
ścianki wirującego bębna i stamtąd odprowadzany jest do 
zbiornika lub chłodnicy. Na tej ścianie osiadają także 
ewentualne zanieczyszczenia oleju produkty ścierania 
części silnika i rozkładu oleju. 

Po,vietr,e i pary oleju. 

! ł ł ł ł ł ! ! ł 
olej otipieniony 

rL · 00/61 R-12 

Rys. 12. Płytkowy odpieniacz oleju 

Filtry 

Przeznaczeniem filtrów jest usuwanie z oleju zanieczy
szczeń, przyspieszających zużycie części silnika. Zanieczy
szczeniami takimi mogą być frakcje smoliste oleju, pro
dukty jego spalania, cząstki metaliczne i wreszcie zanie
czyszczenia wodą. Obecność wody silnie wzmaga pienienie 
oleju. 

W turbinowych silnikach odrzutowych stosuje się zwykle 
filtry siatkowe. W turbinowych silnikach śmigłowych, 
oprócz filtrów siatkowych, stosuje się nieraz filtry magne-

TL·QO/(JI R·IJ 

Rys. 13. Odśrodkowy odpieniacz oleju 

tyczne w celu zatrzymania produktów ścierania kół zęba
tych. Filtry siatkowe, pracujące w magistrali niskiego 
ciśnienia, mają stosunkowo niewielką gęstość siatki, która 
wynosi 100-500 oczek/cm2• Siatka jest rozpinana na odpo
wiednio ukształtowanym szkielecie tłoczonym z blachy sta
lowej. Filtry pracujące w magistrali wysokiego ciśnienia 
mają w zasadzie taką samą konstrukcję, jednakże gęstość 
siatki jest znacznie większa i wynosi zwykle 3000-4000 
oczek/cm2• Ogólna powierzchnia filtru wysokiego ciśnienia 
może być mniejsza niż filtru niskiego ciśnienia. 

Na uwagę zasługuje ciekawa konstrukcja filtru wyso
kiego ciśnienia silnikc.: RD-45, pokazana na rys. 14. Jest to 
filtr, w którym oczka siatki tworzą szczeliny powstałe mię
dzy zwojami ciasno nawiniętego na szpulę drutu o odpo
wiednim - widocznym na rysunku - profilu. Drut ten po 
przeciągnięciu został przewalcowany w ten sposób, że spła
szczono go, pozostawiając występy, które ustalają odległo
ści między sąsiednimi zwojami. 

szpulki 

C2y.Jty Olej • I 

♦ 
~tu.leja i~I.J)qca 

w,JStęw 

:~ drut 

Rys. 14. Filtr oleju 

Reasumując, należy stwierdzić, że projektowanie układu 
olejowego do współczesnego silnika turbinowego jest rze
czą trudną i wymagającą od konstruktora dużego doświad
czenia i wielu wnikliwych badań na prototypie silnika. 
Ostateczna postać układu olejowego może być ustalona do
piero po przeprowadzeniu szeregu badań zużycia części na 
silniku produkowanym seryjnie i pracującym w różnych 

warunkach. Pamiętać należy o tym, że niejednokrotnie 
konstrukcja poszczególnych elementów układu olejowego 
decyduje o żywotności siln,ika. 
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INŻ. ZDZISŁAW BRODACKI 

Zawory 

Zawory wchodzą w skład instalacji hydraulicznych 
i pneumatycznych samolotów. Mają one różne przeznacze
nia a mianowicie - mają zapewniać właściwy kierunek 
prz~pływu, zabezpieczyć przed przekroczeniem dopu~~czal
nego ciśnienia, wyregulować ci.śnienie w instalacJ1 lub 
w jednym z jej obwodów, itp. 

Z uwagi na ważną rolę, jaką zawory spełniają w ins~a
lacjach energetycznych samolotu, stawia się im P<?wazne 
wymagania. Wymagania te określić można następuJąco: 

1) działanie zaworów powinno być prawidłowe w cały~ 
zakresie temperatur występujących w czasie eksploatacJl. 
Zawory muszą więc pracować i ich parametry muszą być 
zgodne z warunkami technicznymi na ogół w temperatu
rach od -60 °C do +50 °C. Oczywiście różne zawory po
siadają różne temperatury pracy i bada się je w określo
nych, właściwych temperaturach; 

2) zawory powinny wykazywać zewnętrzną szczelność 
całkowitą, natomiast dopuszcza się minimalną ni~szcz~+ 
ność wewnętrzną, o ile nieszczelność ta nie wpłynie UJe
mnie na działanie instalacji; 

3) ciśnienie otwarcia zaworu powinno być ściśle określo
ne. Różnica ciśnienia na początku i na końcu otwarcia nie 
powinna wynosić więcej, niż 100/o ciśnienia początkowego; 

4) histereza zaworu, polegająca na różnicy ciśnień otwar
cia i zamknięcia zaworu, powinna być minimalna; 

8 

A 

8 TL-'16/61 Ilf 

Rys. 1. Zawór zasilania. 1 - korpus; 2 - oś; 3 - grzybek; 4 - tu
lejka; 5 - przekładka uszczelniająca; 6 - nakrętka regulująca; 
7 - nakrętka; 8 - sprężyna; 9 - pokrętło; 10 - kołek; 11- nakręt-

ka rad.; 12 - pierścień gum.; 13 - podkładka 

629.13.06 : 621.646.28 

lotnicze 

R 1 Zedstawia zawór zasilania. Ciśnienie robocze za-
ys. pr · t d ·1 ·1 kł 

50 kG/cm2 przeznaczony Jes on o zas1 ania po a-
woru · · d ., · · 
d · b tli powietrza i utrzymania anego c1smema. 

oweJ u . • ., · · d 50 kG/cm2 ' w przypadku zwyzk1 c1sn1enia pona . ,_ zawor 
bezpieczeństwa otwiera się, Rr~ep1;1szczaJ ąc_ nad1:11ar po_~ 
wietrza do atmosfery. Gdy c1sm_eme spadnie w _mstalacJ1 
do 45 kG/cm2, zawór bezpieczenstwa . zamyka się. Oczy
wiście, nastąpi to w przypadk1;1, gdy Jest_ przepływ przez 
zawór, to jest wówczas, gdy os zawo:u me za~:yk~ prze
pływu. Na rysunku pokazany jest zawor Y'1 p_ozycJ1 me ~ra
cującej; przepływ powietr:a przez. zawor Je~t zamknięty 
stożkową częścią osi. Zawor pracuJe w granicach tempe
ratur od +20 °C do -55 °C. 

Tt-'16/61 ll1 

Rys. 3. zawór zwrotny powietrzny. 1 - korpus; 2-:- łącznik; 3 - za
wór; 4 - wkładka; 5 - sprężyna; 6 - guma; 7 - podkła_dka 

Rys. 2 przedstawia zawór bezpieczeństwa, służący do 
kontroli napełniania zbiorników olejowych. Pracuje na ci
śnienie 4 kG/cm2, z tym, że przy ciśnieniu 0,5 kG/cm2 za
wór jest całkowicie szczelny. Początek otwarcia zaworu 
znajduje się w granicach 2-4 kG/cm 2• Zamknięcie nastę
puje przy ciśnieniu 0,5 kG/.cm2 • Zawór ten jest bardzo 
mały, ciężar jego wynosi 7 g. 

- Drugą grupę stanowią z a w or y z wrotne. Są to 
zawory, zapewniające stały kierunek przepływu cieczy lub 
powietrza i uniemożliwiające zmianę tego kierunku. 

Rys. 3 przedstawia typowy zawór zwrotny instalacji po
wietrznej. Wmontowany jest on w instalację samolotu 
i służy do automatycznego zamykania przewodu powietrz
nego przy odwrotnym kierunku działania powietrza. Od
wrotne działanie powietrza może wynosić zarówno 3 
kG/,cm2

, jak również 150 kG/cm2. Ciśnienie powietrza prze
pływającego przez zawór otwiera go już przy nadciśnieniu 
1 kG/cm2. Zawór pracuje w zakresie temperatur od +20 °C 
do -55 °c. 

Rys. 4 przedstawia zawór zwrotny instalacji hydraulicz-
5) opory hydrauliczne zaworu powinny być jak naj- nej. Działanie - jak zaworu opisanego wyżej. Ciśnienie 

mniejsze. 
Zawory można podzielić na kilka grup. 
- Pierwszą grupę stanowią z a w or y be z pie cze ń

s twa. Są to zawory instalacji hydraulicznej i pneuma
tycznej, wmontowane w odpowiednią · sieć samolotu. Mają 
one za zadanie zabezpieczyć przed przekroczeniem ciśnie
nia dopuszczalnego w danej instalacji. Działanie ich jest 
krótkotrwałe, okresowe. 

Rys. 2. Zawór bezpieczeństwa. 1 - korpus; 2 - grzybek; 3 - sprę
żyna; 4 - podkładka 
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Rys. 4. Zawór zwrotny hydrauliczny. 1 - korpus; 2 - łącznik; 
3- kulka; 4 - sprężyna; 5 - uszczelka; 6 - drut zabezpieczający 

robocze 150 kG/cm2. Odwrotne działanie cieczy na zawór 
może wynosić 20 i 200 kG/.cm2• Zawór pracuje w zakresie 
temperatur od +20 °C do -55 °c. 
- Trzecia grupa - to z a w or y przełącz aj ą ce. Je
żeli pewien odbiornik może być zasilany z dwóch źródeł 
energii, to zawory przełączające zapewniają przepływ 
z jednego źródła, odłączając jednocześnie drugie źródło. 

Rys. 5 pokazuje zawór przełączający, awaryjny. Pracuje 
on z dwoma sieciami: normalną, z którą współpracuje na 



ciśnieniu 150 kG/cm2 oraz awaryjną - na c1smeniu 100 
kG/.cm2

• Zawór ten służy do automatycznego przełączania 
cylindrów_ podwoz!a i klap z sieci roboczej hydraulicznej, 
na awaryJną powietrzną. W przypadku awarii układu hy
draulicznego powietrze dopływa z bu tli awaryjnej przez 
łącznik „C" i pokonując nacisk sprężyny - przemieszcza 

B 

Rys. 5. Zawór przełączający. 1 - korpus; 2 - łącznik; 3 - grzybek; 
4 - tulejka; 5 - uszcz,elka gum.; 6 - kulka; 7 - sprężyna; 8 - guma 

tłok na lewo. Dzieje się to aż do momentu zakrycia przez 
uszczelnienie gumowe łącznika „A" i w ten sposób otwiera 
się przepływ powietrza przez łącznik „B". Zawór pracuje 
w zakresach temperatur od +20 °C do -55 °C. 
- Czwartą grupę zaworów stanowią z a w or y s peł
n i aj ą ce specjalne zadania w instalacji. 

Rys. 6 przedstawia zawór przelotowy do benzyny. Ci
śnienie robocze zaworu 0,5 kG/cm2 • Zawór służy do szyb
kiego zamykania przewodu zasilania układu paliwowego. 
Zawór ma dwa położenia dokładnie ustalone: zamknięcia 
i otwarcia. W położeniu zamkniętym zawór odcina stru
mień paliwa i jest dociskany do gniazda króćca. 

rL 76/GI Q6 

Rys. 6. Zawór przelotowy do paliwa. 1 - kadłub; 2 - króc_ie<:; 
3 -grzybek zaworu; 4 - podkł~dka; 5 - uszczelka g~m.; 6 - stz".-'1-
gienka; 7 - uszczelka; 8 - spręzyna;. 9 - rurka sp_ręz.; 10_- dzw1g
nia• u -·wkręt; 12 - nakrętka dławika; 13 - tuleJa dławika; 14 -
usz~zelka gumowa dławika; 15 - pierścień dławika; 16 - oś; 17 -

zawleczka; 18 - wałek; 19 - podkładka 

Przy ciśnieniu paliwa w kierunku strzałki n:i korpusie 
szczelność polepsza się. W celu otwarcia zaworu przekręca 
się dźwigienkę o 65°. Wówczas zawór dotyka górnej śc~an
ki kanału przelotowego korpusu i otwiera swobodny prze
pływ paliwa. Zawór pracuje w zakresie temperatur od 
+20 °C do -55 °C. 

Rys. 7 przedstawia zawór sprężonego powietrza. Typ ten 
używany jest na ciśnienie robocze 150 kG/cm2

• Zawór po
siada dwa położenia: otwarte i zamknięte. Otwiera się 
przez obracanie pokrętła w kierunku przeciwnym do kie
runku ruchu wskazówek zegara (w przybliżeniu 1,5 do 3 

obrotów), póki odwrotny stożek trzpienia nie oprze się 
o gniazdo króćca. Zawór zamyka się przez obracanie po
krętłem w kierunku odwrotnym - do oporu. Zawór ten 
pracuje w zakresie +20 °C do -55 °C. 

Rys. 8 przedstawia pompę zastrzykową do benzyny. 
Przeznaczona ona jest do wtryskiwania paliwa do cylin
drów silnika podczas rozruchu. Jeden skok nurnika wy
twarza próżnię 80 mm słupa rtęci. Pojemność robocza 
8 cm3 • W głowicy pompki znajduje się jeden kanał wloto
wy i dwa wylotowe. Benzyna dostaje się do pompki przez 
zanurzenie głowicy pompki do wanny z oenzyną i przez 
zassanie jej ruchem rączki do oporu. Następnie, w zależ
ności od tego, w który silnik ma być wtryśnięte paliwo -
przekręca się rączką nurnik o 120° w prawo lub w lewo, 
wtedy suwak zamyka kanał wlotowy i jeden wylotowy, 
a odkrywa drugi wylotowy. Gdy spokojnym ruchem na
ciśnie się tłok w pompce - następuje wtrysk benzyny do 
silnika. Pompka pracuje w zakresie temperatur +20 °C 
do -55 °c. 

Rys 7. Zawór sprężonego powietrza. 1 - kadłub; 2 - króciec; 
3 - nakrętka; 4 - tlulejka; 5 - pokrętło; 6 - trzpień; 7 - wkręt; 
8 - wkładka; 9 - podkładka; 10 - tablicka; 11- pierścień gum.; 

12 - podkładka 

Rys .. · 9 przedstawia zawór sterowania klapami. Zawór 
ten, wmontowany do instalacji powietrznej samolotu, służy 
do sterowania rozdziałem powietrza. Ciśnienie robocze do 
50 kG/cm2 • Zawór posiada cztery położenia neutralne i trzy 
robocze przy odchyleniu rączki o 30° w jedną stronę, 
i o 30° oraz 60° w drugą stronę. W położeniu neutral
nym zaworu sprężone powietrze ze zbiornika lub instalacji 
jest doprowadzone do kanałów w pokrywie i przyciska su
wak do korpusu. W tym położeniu każdy z trzech pozo
stałych kanałów zaworu jest połączony przez wyfrezowa
nie w suwaku i wytoczenie w korpusie z otworem przelo
towym w korpusie, to jest z atmosferą. Położeniu natural
nemu zaworu odpowiada pokrywanie się rysek, wybitych 
na osi i tarczy ustalającej. Położenie robocze uzyskuje się 
przez obrót rączki, w tym celu należy nacisnąć kulę, wy
prowadzić kołek wycięcia tarczy ustalającej i obrócić rącz
ką w położenie skrajne prawe do oporu. W tym położeniu 
zaworu powietrze dostaje się prz,ez podłużne przelotowe 
wycięcie i otwór przelotowy w suwaku do kanałów 1 i 3, 

Tl-76/61 !lB 

Rys. 8. Pompa zastrzykowa do benzyny. 1 - kadłub; 2 - gło~ica_ 
kadłuba; 3 - gniazdo zawor,-J; 4 - sprężyna; 5 - kulka; 6 - zaslep
ka; 7 - uszczelka; 8 - uszczelka; 9 - trzpień tłoka; 10 - suwak;" 
11_ - sprężyna; 12 - podkładka; 13 - podkładka; 14 - kołek; 15 - ko-1 
mórka tłoka; 16 - nakrętka; 17 - tulejka; 18 - ghiazdko; 19 - sprę-, 
żyna; 20 - pierścień dławika; 21 - podkładka; 22 - pierścień< 

uszczel.; 23 - rączka; 24 - wkręt; 25 - tabliczka, blacha biała 
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Rys. 9. zawór sterowania klapami. 1- ka<ilub; 2 -. pokrywa; _3 -
oś; 4-!\uwak; 5-.kadlub; 6-sprężyna; 7 -tuleJka; 8-p1er
ścień; 9 - podkładka; 10 - tarcza ustal.; 11 - wkręt; ;2 - nakrętka; 
13 - Iwrek ; 14 - sprężyna; 15 - dźwignia; 16 - trl;Pl~n; 17 - gałka; 

18 - wluęt; 19 - podkładka; 20 - masa sw1ecąca 

połączonych przewodami rurowymi z cylindrem roboczym; 
ciśnienie na tłok cylindra powoduje wówczas podniesienie 
klap. Powietrze z przeciwnej strony tłoka cylindra robo
czego wychodzi przez wyfrezowanie suwaka i kanał drugi 
do atmosfery. Przy wychyleniu rączki w lewo o 30° od po
łożenia neutralnego, powietrze dostaje się do kanałów 2 
-i 3 przez podłużne przelotowe wycięcie i otwór przelotowy 
w suwaku, (kanały są połączone przewodami rurowymi 
z cylindrem roboczym) i ciśnie na tłok cylindra, powodu
jąc opuszczenie klap o 20°. Powietrze z przeciwnej strony 
tłoka wychodzi przez wyfrezowanie suwaka i kanał pierw
szy do atmosfery. Przy wychyleniu rączki o 60° od poło
żenia neutralnego, suwak łączy kanał 1 i 3 z atmosferą, co 
powoduje wychylenie klap o 40°. 

W opisie podanym powyżej ujęte zostały tylko niektóre 
zawory jako typowe dla danej grupy. 

621.9-52 :629.13.002.53 

Obrabiarki sterowane programowo w przemyśle lotniczym 

We współczesnej technologii budowy samolotów i silni
ków lotniczych, dla otrzymania powierzchni kształtowych 
stosowane są następujące metody: 
1) odlewanie (precyzyjne - metodą traconego wosku i mro-

fonej rtęci, kokilowe, pod ciśnieniem), 
2) kucie na gorąco (swobodne, półprecyzyjne i precyzyjne), 
3) kucie na zimno, prasowanie i walcowanie, 
4) metalurgia proszków, 
5) obróbka elektroerozyjna, trawienie, 
6) obróbka na obrabiarkach do obróbki kopiowej. 

Oczywiste jest, że wymienione metody obróbki złożonych 
powierzchni elementów ulegają ciągłemu rozwojowi wraz 
z postępem techniki. Powstają w zakresie metod zupełnie 
nowe sposoby obróbki, nowe rozwiązania urządzeń, ma
szyn i obrabiarek Gwałtowny rozwój elektroniki prowa
dzi do automatyzacji procesów odlewniczych, kucia, spa
wania, prasowania i obróbki skrawaniem. Omówienie no
wych rozwiąwń, związanych z zastosowaniem automatyki 
w zakresie poszczególnych metod w ramach jednego, czy 
nawet cyklu artykułów, jest bardzo trudne ze względu 
na obszerność zagadnienia. Zajmiemy się więc bliżej omó
wieniem nowych możliwości, które stwarza zastosowanie 
obrabiarek sterowanych programowo w przemyśle lotni
czym. 

Pierwsze prace nad obrabiarkami sterowanymi progra
mowo zostały podjęte przez Massachusetts Institute of Te
chnology w 1949 r . pod protektoratem kierownictwa· sił 
powietrznych USA. Przyczyna takiej współpracy jest ja
sna, gdyż przemysł lotniczy znacznie częściej niż inne ga
łęzie przemysłu zmienia modele swoich wyrobów. Wpro
wadzenie każdej nowej konstrukcji, nawet w przypadku 
prcdukcji małoseryjnej, prowadzi do ogromnych nakładów 
materialnych, finansowych, a poza tym jest ograniczone 
czasem, potrzebnym na przygotowanie technologiczne. Dla
tego przemysł lotniczy jest, bardziej od innych, zaintereso
wany w szukaniu efektywnych (wydajnych) i tanich spo
sobów wykonania elementów zarówno w produkcji jed
nostkowej, jak i małoseryjnej. Obecnie w Stanach Zjęd
noczonych obrabiarki sterowane programowo najszerzej 
stosowane są w przemyśle lotniczym, na którego usługach 
jest już dziesięć typów obrabiarek (patrz rys. 1), które 
zdały egzamin produkcyjny. 

Obok pokazanych na rysunku obrabiarek, należy wy
mienić jeszcze wiertarkę współrzędnościową (na przykład 
produkowaną przez firmę Pratt & Whitney Co). Zastoso
w a nie stołu krzyżowego (koordynatowego), sterowanego 
taśmą perforowaną lub magnetyczną, do wiercenia na 
uniwersalnej wiertarce konwencjonalnej, pozwala na otrzy-
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manie znacznie większych dokładności oraz na zwiększe
nie wydajności (a także w wielu przypadkach na wyeli
minowanie przyrządów wiertarskich). 

Jak kształtuje się wydajność przy obróbce na obrabiar
kach sterowanych programowo, można przedstawić na dwu 
przykładach zaczerpniętych z praktyki amerykańskiej fir
my lotniczej „Martin", produkującej na tych obrabiarkach 
części do sterowanego pocisk_u rakietowego TM-61-,,Mata
dor" oraz elementy łodzi latającej P6M. 

PRZYKŁAD 1. Porównanie czasów obróbki · tego samego 
elementu (tabela): 
a) przy obróbce na frezarce konwencjonalnej, 
b) przy obróbce na frezarce sterowanej programowo. 

Obróbka rnwiera następujące podstawowe operacje: 
1 - wytaczanie dużego otworu, 2 - obróbka kopiowa 
powierzchni zewnętrznej (obrysu), 3 - obróbka kopiowa 
powierzchni wewnętrznej z jednej strony, 4 - obróbka 
kopiowa powierzchni wewnętrznej z drugiej strony. 
Należy nadmienić , że dane te pochodzą sprzed lat około 

pięciu, a przez ten okres technika przygotowania samego 
programu na obrabiarki sterowane programowo posunęła 

Nakłady czasu w godz. 

Obrabiarka Obrabiarka 
Etapy produkcji konwencjo- sterowana 

nalna progra-
a mowo 

b 

1. Konstruowanie przyrządu dla roz- 20 o 
taczania otworu 

2. Wykonanie przyrządu dla rozta- 50 o 
czania otworu 

3. Konstruowanie przyrządów mocu- 16 23 
jących 

4. Wykonanie przyrządów mocują- 40 48 
cych 

5. Konst ruowanie szablonów 24 o 
6. Wykonanie szablonów 60 o 
7. zestawianie karty technologicznej o 14 
8. Zapis na taśmie o 4 
9. Praca maszyny cyfrowej o 1 

Lączny czas przygotowawczy 210 90 

10. Ustawi enie oprzyrządowania 3,75 1,0 
11. Czas maszynowy 1,75 1,0 

Łączny czas obróbki jednego ele-
mentu 5,5 2,0 



się znacznie naprzód; zatem czasy podane w tabeli 1 
w rubryce drugiej będą jeszcze mniejsze. Wprowadza się 
także przyrządy uniwersalne, których zastosowanie pozwa
la czasy podane w punktach 3, 4 (dotyczy rubryki II) 
zmniejszyć w wielu przypadkach prawie do zera. 

I 

-J( 
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l 

X 

złożonych obrabiarkach, są najlepszym obiektem do sto
sowania sterowania liczbowego ciągłego. W innych, pro
stszych przypadkach, można stosować prostszp układy ste
rowania, na przykład sterowanie punktowe lub odcinkowe. 
W każdym przypadku należy przed zastosowaniem danego 
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Rys. 1. Typy obrabiarek sterowanych programowo, stosowanych przez amerykański przemysł lotniczy; 2 - tokarka, 3 - obrabiarka 
do objętościowego i kształtowego frezowania, 4 - rewolwerówka, 5 - strugarka poprzeczna, 6 - frezarka do obróbki skrzydeł samo
lotu, 7 - frezarka podłużna, 8 - wytaczarka pozioma, 9 - karuzelówk'.1 (lub wytaczarka pionowa), 10 - frezarka pionowa, 11 - fre-

zarka podłuzna 

PRZYKŁAD 2 przedstawimy w postaci wykresu słupko
wego. Jest to zestawienie graficzne czasów przygotowaw
czych i wykonawczych szablonów dla wykonania elemen
tów samolotu przy obróbce na obrabiarkach konwencjonal
nych i sterowanych programowo (rys. 2). 

Ogólnie można powiedzieć, że obrabiarki ze sterowaniem 
liczbowym ciągłym mają dwie podstawowe zalety: 1) -
możliwość otrzymania żądanych wymiarów geometrycz
nych z bardzo dużą dokładnością, bez nakładów na wy
konanie kopiałów lub modeli; 2) - możliwość zabezpie
czenia takiego sterowania obrabiarką, które pozwoli zbli
żyć się maksymalnie do optymalnych parametrów skra
wania (a zatem maksymalnego zmniejszenia czasu maszy
nowego obróbki). Te dwie zalety oraz stosowanie maszyn 
liczących do: przygotowywania programu na obrabiarkę, 
programu produkcyjnego, do wyznaczania parametrów 
skrawania, najsłuszniejszego zużycia materiałów, a nawet 
do opracowywania procesu technologicznego itp., tworzą 
podstawę dużych potencjalnych możliwości rozwoju i za
stosowania sterowania liczbowego. 

Przy prawidłowym wykorzystaniu zalet możliwości 

sterowania liczbowego obrabiarkami powinien być speł
niony przynajmniej jeden z poniższych warunków (lub 
oba jednocześnie): po pierwsze - powinna istnieć duża 

różnica między czasem potrzebnym na wykonanie kopia
łów lub krzywek a czasem ·niezbędnym na przygoto
wanie programu. Po drugie - powinna być znacznie 
zwiększona wydajność jako skutek dokładniejszego i lep
szego sterowania obrabiarką w porównaniu z tą, którą 
może zabezpieczyć pracownik o średnich kwalifikacjach. 
W ogólnym przypadku oba te warunki są w prostej zależ
ności od złożoności elementu, to znaczy, że efekt stero
wania liczbowego jest na ogół proporcjonalny do złożoności 
elementu i jego czasu maszynowego. Elementy złożone, 
przy kopiowej obróbce których wymagane są drogie ko
piały, krzywki, a także operatorzy umiejący pracować na 

systemu przeprowadzić szczegółową analizę techniczno
-ekonomiczną w odniesieniu do konkretnej maszyny i kon
kretnych wyrobów. Stosowanie obrabiarek sterowanych 
programowo, bez przeprowadzenia takiej analizy i bez 
odpowiedniego przygotowania produkcji, może wywołać 
skutki wręcz przeciwne do oczekiwanych. 

Obróbko no IWIJkh;ch obrabiarkach 

2 J ' 

Obróbko no obro/Jlarkoch; proqr(lrTWJ/ł//fTI 
- sterowaniem 

6 1 

Rys. 2. Zestawienie czasów na obróbkę sza'.)Jonów dla wykonania 
części samolotu przy pracy na obrabiarkach zwykłych i z pro
gramowym sterowaniem; 1 - obliczenie współrzędnych i rozrysowa
nie, 2 - trasowanie na półfabrykacie, 3 - wycinanie i opiłowanie 
szablonu, 4 - zestawienie karty technologicznej, 5 - zarys na taśmie 
magnetofonowej, 6 - praca urządzenia liczącego i wyprodukowanie 

taśmy magnetycznej, 7 - ustawienie na obrabiarce i obróbka 
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1 Problemy towarzyszące wprowapzaniu ,obrabiarek .ste-,, 
rowanych_ numerycznie do produkcji są omówione bliżej -
w poprzednim artykuł~ 1). ~ 

.,_ ":."I. ~:· 

UKŁAD WSPÓŁRZĘDNYCH OBRABIARKI. REJESTRY 
INFORMACJI. ZAPIS KONTURÓW ELEMENTÓW - . 

1. Ukłac;:1 współrzędnych obrabiarki 
.... . .:, "' . 

Za podstawowy system odniesienia, zarówgo w USA, -
ZSRR, jak i w Polsce, przyjęto układ w.spółrzędnych pro

jące się ze stałą · szybkością i które oddziałuj~ na odpo
wiednie krzywki, podające ~ygn~ły na włączeni: zadanego 
ruchu. Kolejność tych ruchow Jest stałą funkcJą_ czas-µ. 

Przy pracy rejestrów drugiej, ~rupy k~rdyna~Ja ~ygna-.. 
łów w czasie zależy od szybkosci przemieszczania się na
rzędzia lub .półfabrykatu. W zależności od rodzaju p_ro- . 
wadnic na ·których ustawione są sztywne lub regulowane 
opory '(zderzaki). rejestry drugiej grup~ dzielą się na 
wzdłużne (przy prowadnicach prostych) . i bębnowe _(przy 
prowadnicach pierścieniowych). Wspom7:uane zderzaki po
dają mechaniczne, elektryczne, hydrauhczne lub pneuma
tyczne sygnały na przełączenie. 

stokątnych, przedstawiony na rys. 3. Oś X pokrywa się 2.3. Rej estry i n f O r ma· c j i o ko 1 ej n o-ś c _i s y
z kierunkiem posuwu wzdłużnego obrał5iarki. ·oś Y Jeży gnał ów· n a Pr zeł ą cze n ie. Z~sada pracy takich r:- · 
w płaszczyźnie poziomej i .pokrywa się z kierunkiem po-- jestrów zawiera się w tym, że kole3ny r~ch T?zpoczyna się 
suwu poprzecznego. Oś Z jest prost.opadła do osi X i Y. dopiero po otrzymaniu sygnał~ o ~akonczemu ~chu po-

Oprócz tego wprowadzono następujące oznaczenia na przedniego. Do tego rodzaju re3estrow będą nalezały ukła-
obrót: d ..,.... względem osi X, b względem osi Y, c - - dy (łańcuchy) hydraulic-zne, elektryczne i pneumatyczne. 

_ Układy te mogą być stałe lub regulowane z możliwością 

Pfaszrn;zno V-l 

PtaSlUljDIO 1- Y 

. zmiany p~ogramu. 

2.4. O d 1 e g ł oś c i o w y i, om i a r i ob s e r w a c j a. 
Zdalne przełączanie i sterowanie położeniem. · - . 

/ -
2.4.f. Odlegl~ściowy pomiar i obserwacja. Ogólnie· znane 
przyrządy do zdalnego pomiaru, na_ przykład. li~zby obro
tów, szybkości skrawania, posuwu itp. TelewizyJne oprzy
rządowanie dla obserwacji trudno dostępnych . miejsc. 

2.4.2. Zdalne przełączanie. Może być dokonywane bezpo
średnio z obrabiarki lub pulpitu sterowniczego, ręcznie za. 
pośrednictwem urządzeń zdalnego sterowania (elektrome
chanicznych, fotoelektrycznych, magnetycznych, elektrohy
draulicznych i innych). 

2.4.3. Zdnlne sterowanie położeniem. Może być dokonywane 
na przykład pr,zez zdalne ustawianie skal i · -zderzaków za 
pomocą urządzeń elektromechanicznych. Innym sposobem 

, będzie liczbowy 2ldalny pomiar drogi (m~odą rejestrowa
nia_ i porównywania sum impulsów). 

, -z 

Rys . . a: Układ współrzędnych prostokątnych przyjęty w obrabiar
_kach stei:.owanych programowo - · 

względem osi Z. W przypadku, g_dy oś wrzeci~na nie jest 
równoległa do żadnej z trzech osi X, Y, Z, oznaczamy ją 
przez P (patrz rys. 1). 

Na rys. 1 m~aczone są osie współrzędnych prostokątny~h; 
związanych · z obrabiarką, przyjęte jako standardowe przez 
amerykańskie stowarzyszenie przemysłowców _lotniczych. ' . 

2. Rejestry informacji 
·, 

Możliwości rejestrowania (gromadzeąia) informacji o ele: 
mencie lub o procesie technologicznym, celem ich odtwo
rzenia, jest dosyć dużo i są one ~na ogół znane. WY.chodząc 
z potrzeb konstrukcji obrabiarek można Podzielić je na 
następujące kategorie: · · _ · · 

2.1. Rejestry informacji · geometrycznych. 
Do nich będą należały: a) kształtowe ńarzędzia skrawają
ce; b) tłoczniki, matryce itp. narzędzia dla obróbki bez
wiórowej; c) kopiały, szablony, modele; d) sprawdziany 
robocze (na przykład do wierteł); e) kr.zywki płaskie, bęb
nowe i inne, wpływające na kształtowanie -części w czasie 

2.5. Rejestr ce n tra 1 ny. Praca według zasady od
twarzania (reprodukcji). · Przy · wykonywaniu · pierwszej 
sztuki wszystkie informacje o procesie obróbki są reje
strowane w · szybkiej pamięci magnetycznej (na taśmie 
magnetycznej) lub w rejestrze przekaźnikowym. Metoda 
ta nie jest obecnie stosowana. - . . -

2.6. L i c z b o w e s t e r o w a n i e- p r o g r a: m o w' e. Licz
bowe wprowadzenie ,wszystkich informacji w jednym punk-
cie obrabiarki lub pulpifo sterowania. · 
. W charakterze rejestrów informacji dla automatycznych 
czytników obr;:i biarek są stosowane: · 
a) karty , dziurkowane dla zapisu małych ilości infor-· 

·macji, · 
b) taśmy dziurkowane 

macji, 
c) taśmy magnetyczne, -
d) taśmy fotograficzne. · 

dla· zapis.u dużych ilości infor-

···Podobny rozwój ·zapisywania i rejestrowania informacji 
obserwuje się nie tylko w obrabiarkach. - Wyżej ~&mie
nione metody są stosowane w wielu innych urządzeniach 

-pom,iaroWi.ch, st_erowniczych . itp. · · 

3. Zapis konturów elementów 

Kontury części obrabianych za pomocą obróbki , skrawa-. 
niem mogą być zadane jednym z trzech sposobów: ma
tematycznym, graficznym i tablicowym. 

Spos'6b matematyczny zapisu może być podany: a) ana-obróbki. 
-;g. litycznie, gdy poddany obróbce kontur elementu jest za-

, ·· dany równaniem y = f(x); • b) paramettycznie, gdy obra-
2·2· R e j e s t r Y i n f o r m a c j r o c z a s i e p o d a n i a . biany kontur zadany jest własnymi parametr.ami;- według 
s y g n a ł u n a p r z e ł ą c z e n i e. Są to rejestry odnoszą- których można zapisać· równanie. 
ce się do koordynowania w czasie różnych ruchów i ich . Przy graficznym sposobie zadania obrabianego konturu 
szybkości. .Rejestry te dzielą się na dwie grupy: a)' reje- - punkty pośrednie, należące do konturu, mogą być znale
stry - praca których zależy .od .czasu, b)' rejestry ....:.. ziooe drogą bezpośredniego pomiaru rysunku . . Dla części, 
praca których jest funkcją przemieszczeni~_. Do rejestrów których kontur jest zadawany sposobem graficznym, było
pierwszej grupy będą należały wały _lub taśmy przesuwa- by właściwe skonstruowanie automatycznego urządzenia, 

· 1) ,,Technika ~otnicza".-zesz. 5 ( -10/61. 
. ' ' 
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' 
przekształcającego .rysunek krzywoliniowego konturu . na 
dane liczbąwe. 



Przy - tablicowym sposobie zapisu krzywoliniowego kon
turu, w tabeli podaje się współrzędne poszczególnych 
punktów konturu względem przyjętego układu odniesienia, 
najczęściej prostokątnego, rzadziej biegunowego. Powierz
chnie zapisywane sposobem tablicowym ' są stosowane 

, w tych gałęziach techniki, gdzie _ niezbędny kształt po
wierzchni zadaje się wychodząc z fizycznych warunków 
jej pracy. Do nich przykładowo będą należały aerodyna.:. 
miczne warunki opływu takich elementów, jak łopatki 
turbin j sprężarek, śmigła, niektóre części kadłuba samo
lotu (mowa o obrabianych skrawaniem) oraz spe(jalne 

_ konoidy mechanizmów liczących, zbudowanych według da-
nych tablicowych._ · ' 

W lotnictwie powierzchnie krzywoliniowe są zadawane 
najczęściej dwoma ostatnimi sposobami, to znaczy ----: gra
ficznym i tablicowym. 
Ponieważ w zasadzie nie buduje się obrabiarek z ukła

dem· biegunowym odniesienia, · zatem powierzchnie ele
mentów przeznaczonych do. obróbki na obrabiarkach ste
rowanych programowo należy podawać w układzie współ
rzędnych prostokątnych. Sposób wymiar9:wania elemen
tów· w układzie współrzędnych prostokątnych · zostanie 
omówiony w innym artykule. 
. Wychodząc z zasad wymiarowania i rodzajów obróbki 

elementów, możemy wyróżnić następujące przypadki .ste-
- rowania liczbowego: · · · , . ·- : _ . · :.. 

1. Sterowanie przy nieistnieniu f.unkcjonalnej zależ
ności między współrzędnymi X~ ·y, Z (rys.· 4)::. Przypadek 
ten ma miejsce przy następujących operacjach: 

reguluje się 
;- ". współrzędne 

a)· wiercenie, rozwiercanie, pogłębianie " x.· Y, Z 
b) wycinanie otworów, dokładne spawanie X, Y 
c} płaskie frewwanie i struganie . · . . - X ":''-'" 

· d) toczenie . . · · · X, Y' 
e) szlifowanie płaskie i na _ okrągło . _.X,. Y 
~ 

Do grupy. tej nale~y zali'czyć obróbkę następujących 
elementów lotniczych_: wiercenie dokładnych -: otworów - ' ~ . 

I-

-Z-
ł TLI/U-114 ..,. 

. ,. 
.Rys._ 4. Przykład elementu, w którym brak jest . funkrcJonalnej za

-_· leżnosci między współrzędnymi X, Y, Z 

,-
. o· ci;snych -tolerancjach r;zstawienia (np. w karterach sil
ników tłokowych), frezowanie płaszczyzn karterów i skrzy-
nek r«?zrządu, wytaczanie otworów itp. ·' 

· .. 2. Sterowanie ·przy istnieniu Żależności między dwiema 
wsp-ółrzędnymi, na przykład X i Y (rys. 5a, b). Przypadek 
ten ma miejsce przy następujących operacjach: ' · · 

- a) tpczenie kopiowe, · 
;' b) frezo~anie powierzchni_ kształtowej. " • -~ 

.- I 

~--".';: • : "'J... > ~-

Do grupy tej należy zaliczyć obróbkę następujących ele
mentów lotniczych: 
....:.... powierzchnie integralne skrzydeł, dźwigary,. powłoki in-
tegralne skrzydeł, · · , · ' . ""y 

- _nieokrągłe koła zębate, krzywki płaskie (na przykład 
rozrządu . silnika_ gwiazdowego), _ -

,_. - powierzch'nie kształtowe ·wirników turbin sprężarek 
odśrodkowych, -dyszy wlotowych, , 
- dyfuzory łopatkowe, . , 
- płyty z_ rowkami kształtowymi (na przykład· falowody), 
- kopiały do łopatek i niektóre łopatki turbin i sprężarek, 
~ matryce, szablony, 
-'- elementy · silników rakietowych. 

'\. ; ł • i - ._ 

b 

X 

., 
: Rys:· •-5. a). element o'b:rotowy z funkcJonainą zależnością między 
·współrżęcl,nymi X, Y; b) frezowanie kształtowe przy istnieniu funk-

, cjonalnej zależnośc~ ~iędzy współrzędnymi X, Y 

- ~ 3. SterowaJ1,ie '. przy istni~-niu•. zależności - między · współ
. · rzędnymi X, Y, Z. Do tego przypadku będzie należało fre
. zowanie objętościowe powierzchni zewnętrznych i wewnę-

trznych (przy istnieniu posuwu skokowego względem. jed-
. nej z osi""--: odpowiada to drugiemu przypadkowi). Na przy
kład obróbka następujących elementów lotniczych: 
-'- krzywka przestrzenna ·(typu konoidy), dźwigary, po-
wierzchnie integralne nośne (opływowe). . .. 

Przypadek pierwszy nie wymaga komentar~y, natomia_st 
w przypadku drugim i trzecim obrabiane powierzchnie 
mogą być zadane każdym z trzech _sposobów zapisu. 
Z punktu widzenia pracochłonności obliczeń najwygodniej 
jest mieć powierzchnię zadaną sposobem matematycznym. 
Jeżeli jednak przy sposobie tablicowym gęstość podawania 
poszczególnych punktów konturu jest wystarczająco duża 
(wynikająca z podziałki interpolacji), wówczas bezsprzecz
nie jest lepszy sposób tablicowy. 

Zastosowanie obrabiarek stl!i-owanych programowo do 
obróbki wymienionych elementów lotniczych nie wyczer

·puje oczywiś.cie wszystkich możliwości. Istnieje jeszcze 
cały szereg części-, na przykład osprzętu lotniczego, które 
można wykonywać na wymienionych obrabiarkach. 

Opis_ane sposoby rejestrowania danych. i zapisu konturu 
· elementów stwarzają duże . moźliwości elastycznej zmiany 
produktu i produkcji. Zmiany wprowadzane · przez kon
struktora, ·nawet jeżeli są dość zasadnicze, -nie wpływają 
w istotny· sposób na wzrost kosztów 1>rodukcji i .czas wy-
konania." . ~ · 

Omówienie sposobu· przygotowania informacji dla fre
zarek sterowanych programowo przy obróbce części o kon
turach krzywoliniowych nastąpi w kolejnym artykule. 
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Mgr inz. T. RAJPERT 

Problemy budownictwa lotniskowego 
współczesnych samolotów • 

I 

w świetle eksploatacii 
śmigłowców 

Cz. II 

W I częsci omówiono szereg problemów związanych z budoumictwem współ
czesnych lotnisk. W części li przedstawiono niszczący wpływ oddziaływania spalin 
i paliwa na nawierzchnie lotniskowe oraz charakterystykę uniwersalnych na
wierzchni lotniskowych. 

Oddziaływanie spalin i paliwa na nawierzchnie lotniskowe 

Wprowadzenie do eksploatacji samolotów o napędzie od
rzutowym wyłoniło dodatkowe trudności lotniskowe. Wią
żą się one z oddziaływaniem wysokich temperatur na na
wierzchnię lotniskową, przekraczających wielokrotnie tem
peraturę atmosferyczną, a wywoływanych przez gazy spa
linowe, wydalane z dysz silników samolotowych z ich 
oddziaływaniem dynamicznym oraz z oddziaływaniem 
paliw. 
Wielkość nagrzewania nawierzchni przez gazy spalino

we, wydalane przez silniki odrzutowe, zależy od następu-
jących czterech elementów: · 

temperatury gazów spalinowych i średnicy otworu dy
szy wylotowej; 
nachylenia strumienia gazów spalinowych w stosunku 
do nawierzchni, określonego kątem zawartym pomiędzy 
osią dyszy . wylotowej i powierzchnią nawierzchni lot
niskowej; 

- wysokości położenia osi otworu dyszy wylotowej nad 
nawierzchnią; . 

- czasu trwania oddziaływania strumienia gazów spalino
wych na nawierzchnię. 
Wielkość oddziaływania strumienia odrzutowego na na

wierzchnię lotniskową zależy od: 
- maksymalnej temperatury gazów spalinowych (rys. 20), 

prędkości poruszania się wyrzucanych gazów spalino
wych (rys. 20). 

m/sek. 
300--

150 

60--~r 

o o 

1290 WJ 7fJO 570 3fJO 300 °C 
TL -102/61 P-20 

Rys. 20. Prędkość i temperatura wyrzucanych gazów spalinowych 
,; dysz silników samolotu turboodrzutowego Boeing 707 w czasie 

startu, kołowania i biegu jałowego 
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US. Corps of Engineers, w celu stwierdzenia okresu od
działywania gazów spalinowych na górną powierzchnię na
wierzchni betonowej, przeprowadził obserwację nawierzch
ni w czasie eksploatacji najrozmaitszych typów samolo
tów w najważniejszych bazach lotniczych. Na podstawie 
przeprÓwadzonych obserwacji i prób ustalono, że nawierz-

Tabela 2 

Wyszczególnienie charakterystyk I Samoloty 
samolotów współczesne I przyszłości 

Odległość otworu wylotowego od na-
wierzchni 0,8-1,25 m 0,3 m 

Kąt nachylenia osi silnika 15° 20°-90° 

Temperatura wyrzucanych gazów 
spalinowych do 800 °c do 3000 °c 

Szybkość wyrzucanych gazów spali-
nowych 450 misek 2400 misek 

Czas oddziaływania strumienia ga-
zów spalinowych na nawierzchnię 14 min nie znane 

Ciśnienie w pneumatykach podwozia 
samolotowego l4-21 kG/cm' 28 kG/cm• 

chnie są najbardziej narażone na oddziaływanie gazów 
spalill<!>wych w okresie: 

1) rozruchu silników; 
2) kontroli silników przed startem; 
3) prac związanych z przeprowadzeniem napraw i bieżą

cym utrzymaniem silników. 

W tabeli 2 zestawione są wielkości temperatury powierz
chni betonowych nawierzchni lotniskowych, wywoływa
ne przez oddziaływanie gazów spalinowych, w zależności 
od typów samolotów oraz charakterystyk ich silników. 
Wyniki prób, przedstawionych w tej tabeli, były uzyskane 
z prac przeprowadzonych na samolotach odrzutowych, bez 
stosowania dopalaczy. W czasie prób nie były stosowane 
również na silnikach tłumiki hałasu. 

W tabeli 3 podane są niektóre charakterystyki współ
czesnych samolotów oraz przewidywania dla samolotów 
przyszłości, wiążące się z. oddziaływaniem strumieni gazów 
spalinowych na nawierzchnie lotniskowe. 
Należy liczyć się z tym, że wraz z wprowadzaniem 

wciąż nowych typów samolotów wzrastać będą wymaga
nia w stosunku do betonowych nawierzchni. Dla współ
czesnych. samolotów temperatura strumienia gazów spali
nowych, oddziaływających bezpośrednio na nawierzchnię, 
wynosi do 800 °C przy prędkości wypływu strumienia do 
450 misek. Przewiduje się, że w niedalekiej przyszłości 
wielkości te mogą wzrosnąć do 3000 °C i 2400 misek. W ta
kich warunkach niemożliwe będzie eksploatowanie nor
malnych nawierzchni lotniskowych, poprzecinanych dużą 
ilością szczelin. Już obecnie czynione są liczne próby wy
eliminowania z nawierzchni szczelin, przede wszystkim 
przez stosowanie nawierzchni betonowych wstępnie sprężo-
nych. I 

Na wykresie rys. 21 przedstawiono wyniki doświadczeń 
związanych z ustaleniem zależności pomiędzy temperaturą 
powierzchni nawierzchni lotniskowej a ciągiem silnika, 
przeprpwadzonych na dwóch turboodrzutowych silnikach 



'l'abela 3 
. . . 

T ypy samolotów. -
myśli:v.fsl{ie 

·_ Wyszczególnienie charakterystyk 

- I wprowad.·one na 
uzbrojenie · 
do 1945 r. , 

bombowce i samo
loty-tankowce 

• samoloty - _ , 
lotnictwa komu

nikacyjńego 

wysokość osi dy~zy wylotowej nad nawierzchnią lcit'-
niskową cm ~ 102-152 157-246 160-254 - 155-229 

_. ·:-7 _j .:~-:~:~·::::.~-. ~-~:~~;·~:!<~'-;:;~· "'·~ _., ? -... _ •• . .·-:: ... ~ _..:,_ ______ __j. _ ___ _:_ _ _ -'-- --------- 1 -~-------, 
Kąt nachylenia, osi dyszy. wylotowej *) -t 0 od' O do -8 · od -6 do __ +:i od -1,5 do -5,5 

Ciąg pojedynczego silnika odrzutowego ton 

Pomierzona temperatura powierzchni nawlerzchni 
lotniskowej ~ - 0 c 

•) Kąt z_ minusem jest kątem póniżej poziomu. 
••) Wynik z zastosowaniem tłumika hałasu. 

• •A...... ,• "'' ' • •~••• 

1,8-2,7 

47-124 

• 4,3-10,6 2,7-6,8 

68,3-149· 85,-i49 

5,0-7,5 _ 

93,3-149, 
63-85 ••) 

1 . .,., 
typu IT3C-6, wmontowanych na samolocie Boeing -707, przy 
następujących warunkach: 
- silniki były wyposażone w tłumiki hałasu i urządzenia 

odwracające ciąg, J:dóre nieznacznie obniż5iją tempera- . 
turę gazów; 

- oś silników była nachylona do poziómu pod kątem 3~; 
- wysokość osi dyszy wewnętrznego silnika turboodrzuto-

. wego (nr 2), naff powierzchnią ziemi dla samolotu 
Boeing, o ciężarze 112 ton, wynosiła 1450 mm, a silnika 
zewnętrznego (nr 1) 2030 mm. - . , , 

- Doświadczenia te wykazały, że maksyma1na temperatura 
powierzchni nawierzchni dla_ wewnętrznego silnika turbo
odrzutowego dochodziła do 104° w punkcie, -na odległości 
10,7 m, zaś dla silnika zewnętrznego 93° - w Qdległości 
16,8 m od · silnika. · . - _ 

Instytuty naukowo-ba{iawcze różnych państw, w czasie 
wykonywanych prac, zaobserwowały kilka wypadków 
uszkodzenia nawierzchni uetonowej i stwierdziły, że od
porność nawierzchni na ' niszczące działan1e _gazów spalino
wych, przy równoczesnym obciążeniu nawierzchni w czasie 
pracy silników odrzutowych, zależy cid: · 
- czasokresu _ oddziaływania gorących gazów i obciążenia; 
- temperatury nawierzchni betonowej; ' 
- rodzaju kruszywa zastosowanego do budowy nawierz-

chn~ · _ · . · ~-. -
- rodzaju śrgdka wiążącego,_ to jest cementu, użytego do 

produkcji betonu;. · - . · · 
-. stanu eksploatacyjnego' nawierzchni i warunków wilgot-
' naści. ' · "-

W czasie tankowa·nia samolotów odrzutowych rozlewa:. 
się znaczna ilość-_paliyva, - cliarakteryzującego się małą zdol..: 
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naści; wyparowywania, powodującego niszczenie ur~ądzeń 
szczelin przez rozmiękczenie mas zalewowych. Stwierdzo
n_o, ...że rozlane paliwo nie wpływa ujemnie na, samą' na-.:. 
wierzchnię wykonaną z cementu portlandzkiego,0 . zaś na 
lotniskach z nawierzchniami czarnymi powoduje ich· roz-
miękczenie. Niszczące działanie rozlewanego paliwa na na
wierzchniach lotniskowych zwiększa się w miejscach; 
w któryc~ występuje równocześnie d2iałanie cieplne i dy
namiczne strumieniami gazów, wyrzucanych z dysz silni-
ków odrzutowych. · _., 
.- Oprócz rozlewania się paliwa w czasie tankowania sa
molotów, dostaje się ono na nawierzchnię lotniskową rów
nież na skutek pr.zecieków powsta'jących w czasie eksplo
atacji samolotów. 

W celu ochrony nawierzchni lotniska przed mszczącym 
oddziaływaniem przedostając~go się na nią w różnych oko
licznościach paliwa, w niektórych państwach stosują oczy,
szczanie i zmywanie specjalnymi rozpuszczalnikami zanie-

. czyszczonych paliwem. powierzchni, neutralizującymi uje-
mne odziaływanie paliwa. - · 
Według ostatnich zaleceń„ przy budowie i utrzymaniu 

nawierzchni betonowych, na odcinkach, na które cźęsto 
przedostaje się paliwo napędowe, powinna stosować się 
kombinowane wypełnienie szczelin (kity i masy zalewowe), · 
odporne na działanie smarów i paliw o_raz- cieczy technicz-

. nych, gdyż w przeciwnym przypadku :'-- jak już wspom
: niano - jest ono rozn;iiękczone, a następnie wydmuchi- .. 

wane strumieniem gazów spalinowych. , 
Poza - oddziaływaniem na nawierzchnię paliw napędo

wych w stanie zimnym, należy uwzględnić również oddzia
ływanie .-gorących :r;nateriałów napędowych, wyrzucanych 
łącznie z gazami spalinowymi z dysz silników samolotów 
odrzutowych. · Oddziaływanie na nawierzchnię paliw w sta

,,._ nie gorącym jest znacznie groźn!ejsze od oddziaływania 
wyżej opisanego. _ 

Wyrz9cany materiał pędny zmiękcza masę bitumiczną 
czarnych nawierzchni lotniskowych i masę zalew6wą w na
wierzchniach betonowych do tego stopnia, ze po ostygnię
ciu traci ona pierwotne zdolności fizyczno-chemiczne: Pro
wadzi to do tego, że kolejno po sobie nasiępujące oddzia
ływania W)'rzticanych gazów mogą spowodować uszkodze-
nia nawierzchni. : · _.:_ 

V ~ 60 
I ... V - '-I:! 

Są znane w praktyce eksploatacji 'lotnisk wypadki po
ważnych uszkodzeń bitumicznych nawierzchni lotnisko-_". 
wych w wyniku · szkodliwego oddziaływania gorących ma
teriałów pędnych w połączeniu ze strumieniem gazów spa
linowych, wyrzucanych z silników odrzutowych ·i na przy
kład na lotnisku Rio ge Janerio uszkodzenia były tak du-

" że, . że musiano zamknąć je dla ruchu samolotów odrzu-
l/ "' , 

- :-::: 
- ·~ ~ 
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49 '-' 

,r ~ , 
C), 

38 8' 
o 20 40 60 ,. 80 100 120 
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Rys 21. Wykr~s zależności temperatury ~n--awierzchni lotniskowej od 
- · , • i.::lągu siln!ków tur!J_oo_grzutowyćh -

... .l --

.. 

.-c ,towych. ,,-;. 
Próbow~no przeciwstaw'iać się temu zjawisku,przez lep

- sze ·z~gęąz_czenie warstwy bitumicznej i _stosowanie mas 
-, bitumiczgych o większej gęstości. Chodzi bowiem o możli-

wie maksymalne wyeliminowanie porów w nawierzchni, 
gdyż paliwo ·pozostające w porach działa niszcząco· na na
wierzchnię, powodując . znaczne przyspieszenie jej erozji.: .. 
Doświadczenia wykazały~ że nawierzchnia bitumiczna" 
o właściwym zagęszczeniu jest wystarczająca qo przejęcia · 
oddziaływania · wyrzucanego paliwa pędnego, jednak na ~ 
okres nie przekraczający 6 miesięcy. 

~ 
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- Uniwersalne rozwiązania nawierzchni lotniskowych działania obciążeń, zapobiega się Juz w czasie budowy na- .,, 
wierzchni przez wywołanie sztucznego ściskania w strefie 

Każda be~onowa dr~ga startowa, by mogła sprostać normalnie pracującej na - rozciąganie. Przekrój poprzeczny 
sw:ym zadam<;>m w do~)le ~spółczesnych potrzeb eksploata- ściska się większymi siłami niż tego wymagają warunki 
cyJnych, powmna pos1adac. odpowiednią dlugośc, szerokość pracy prze~roju pod działaniem· obciążeń zewnętrznych 
i grubość oraz charakteryzować się~ i dlatego też przy całkowitym obciążeniu pracuje on tylko 

, -- / · · . na ściskanie. Innymi słowy mówiąc, należy stwierdzić, że 
- małym zużyci_em powi~rzc~niow_ym, spowbdowanym ru- zasada wstępnie sprężonego betonu polega na zniweczeniu 
- chem podwozi _samolotow 1 naziemnych środków trans- naprężeń rozciągających w betonowej konstrukcji nawierz-

por~u zmecha~1zowan_ego, przenoszących poważne obcią- chni. · 
zeme na nawierzchnię; - Pierwszą drogę startową z betonu wstępnie sprężonego 

- odpornością na- niszczące działanie gazów spalinowych (odcinki doświadc~alne o różnym rozwiązaniu konstruk-
". i wysokich tempe_ratur; · · - · cyjnym) Wybudowano na lotnisku komunikacyjnym Paris-
odpornością na -niszczące działanie paliw śmarów i cie- -Orly. Przy budowie tej nawierzchni zastosowano wstępne 
czy technicznych; - - / - · - ' sprężenie do 34 kG/cm2, dzięki czemu nawierzchnia, przy 

· - odpornością na niszczące działanie' czynników atmosfe- grubości zaledwie 16 cm, posiada wytrzymałość odpowiada-
rycznych~ · ~ - ' jącą pospolitej nawierzchni betonowej o grubości 30 cm. 
brakiem kurzu i' łatwością oczyszczania; , - ~ - Nawierzchnia wydłużenia drogi startowej, wykonanego na 
odpornością na wsiąkanie wód -opadowych· lotnisku komunikacyjnym Schwechat pod Wiedniem, przy 

- równością nawierzchni, która nie może być 'śliska i mu- wstępnym sprężeniu 15 kG/cm2 w kierunku podłużnym 
si posiadać spadki umożliwiające w jak najkrótszym i 7 kG/cm2 -w kierunku poprzecznym, posiada grubość 20 
czasie odpr~wadzenie wód opadowych 1 do urządzeń - cm. Jej zdolność nośna odpowiada zdolności nośnej na
chłon!łych ~ystemu ~dwadniającego; · . . - wierzchni ze zwykłego beton~ o grubości przekraczającej 

_,_ wyrazną w1docznośc1ą _ z wysokości, ·wyróżniającą si~ od 26 cm. · ., . • -· 
przyległego terenu 'otaczającego; ~ . · ~ Trwałość nawierzchni z betonów wstępnie sprężonych .nie 

- możliwością nadania nawierzchni, przy użyciu cemen- zmniejsza sii; z upływem czasu, podczas gdy w nawierz
tów kolorowych, żądanej barwy; /, - , · chniach z pospolitego betonu okres służby eksploatacyjnej 
przydatnością dla różnego rodzaju ruchu lotniczego nie-' jest funkcją intensywności ruchu. Nawierzchnia w drugim 
zależnie od _warunków atmosferycznych; • ·' · . przypadku po~dana jest stopniowemu i równocześnie dłu-
wywoływamem małego szumu podczas ruchu i nieznacz- _ giemu okresowi starzenia się. - -
nych wstrząsów podczas kołowania . lub holowania sa-
molotów; -- , ,. · Jedną z charakterystycznych i istotnych cech nawierz-

- odpornością na tworzenie się wysadzin · w czasie budo- chni z betonów wstępnie sprężanych jest ich mniejsza wra-
. wy, jak i w okresie eksploatacji. / ,. _ żliwość na wahania temperatury i zmiany wilgotności, wy-

stępujące w przekroju poprzecznym- nawierzchni. _ 
w; Francji w 1945 , roku rozpoczęto prace doświadczalne Dzięki stosowaniu płyt o bardzo dużych długościach, się-

nad możliwością zastosowania betonów wstępnie spręża- \ gających przeważnie 120 m, . ruguje się olbrzymią ilość 
nych do budowy nawierzchni · lotniskowych, posiadających · szczelin dylatacyjnych i skurczowych, podnosząc· tym od

. wszyStkie wyżej_ wymienione cechy. · , poi:ność na wierzchni na działanie spalin oraz poprawiając 
Zasada wstępnego , sprężenia betonu polega na ' tym, że w poważnym stopniu równość nawierzchni: Stosowanie 

• zjawisku naprężeń rozciągających, jakie mogłyby powstać długich płyt w znacznym stopniu obniża koszty eksploata-
w nawierzchni w c~asie - jej eksploatacji pod wpływem . cyjne. - -

Ossnowy . Projektirowanja Uprawlajemy~h sn:i.riadow, Aerodi
namika, E: A. Bonnej, Rieaktiwnyje dwigatieli, M. J. zucrow, 
Praktika konstruirowanja i rascziota, K. JJ. Besserer, Gosudar
stwiennoje Izdatielstwo Flziko-Matiematiczeskoj Litieratury, Mos- . 
kwa, 1960 r., stron 672, cena 23 rb. 55 kop. . . 
Tłumaczenie z języka angielskiego wykonali ··1. B. Ikonnik~w 

i A. N. Rubaszow. Książka ta jest przekładem drugiego tomu wy
chodzącej w · USA sześciotomowej serii „Podstawy projektowania _ 
sterowanych ·pocisków". Książka dzieli się na trzy- części - aero
dynamikę , silniki rakietowe, praktyka -konstruowania i obliczania. 
W części pierwszej została omówiona rola aerodynamiki w opra
cowaniu sterowanych 'pocisków, wpływ warunków meteorologicz
nych przy projektowaniu pocisków, aerodynamika prędkości nad-

· dźwiękowych , w projektowaniu pocisków, :wymagania aerodyna
miki przy . ogólnym _ zaprojektowaniu pocisku, charakterystyki 
aerodynamiczne całego pocisku, pomiary w tunelach aerodyna- 
micznycn t · na strzelnicach balistycznych, badania w locie i wy
znaczanie toru lotu oraz aerodynamiczne problemy startu i okre
su rozpędzania . W części drugiej podano klasyfikację i podsta
wowe charakterystyki silników rakietowych dla pocisków, omó
wiono twierdzenie o zamianie ilości ruchu, podano podstawy dy
namiki gazów, ruchu gazu w dyszy i dyfuzorze oraz opisano sil
niki turbinowa-odrzutowe, silniki odrzutowe przelotowe i przy
toczono ·podstawy teorii silników rakietowych, W części trzeciej 
podąno charaJi:terystykl obliczeniowe pocisków oraz .omówiono 
uwzględnienie · warunków zewnętrznych, zapewnienie sprawności 
pocisku, jego mechanizmów i aparatury elektronowej, opisano 
technikę montażu aparatury elektronowej 1 ogólne zasady projek-
towania sterowanych pocisków. Treść uzupełniona jest licznymi 
rysunkami, fotografiami, wykresami i tabelami. Do każdej części 
książki dołączony jest · obszerny wykaz literatury. Książka prze- . 
2naczona jest dla inżynierów oraz pracowników instytutów tech-
nicznych. _ LS . . 

- . I,. •• ~ ~ • 

Aeromiechanika, D. M. Prlckler, w: A; 'TurJan; Oboronglz, . 
. Moskwa, 1960 r., stron 280, cena 7 rb. 55 kop. ·-.: • · _ _:. ·. -

W książce przedstawione są zasady lotu, podstawy aerodynamiki 
skrzydła i samolotu, równania ruchu samolotu i podstawowe- za
gadnienia jego stateczności i sterowności. W osobnym obszernym 
rozdziale- . dano podstawowe wiadomości z aerodynamiki dużych 
prędko§ci 'Wraz z równaniami dynamiki gazów, kształtu wlotu . 
i wylotu silnika, zjawiska fal uderzeniowych_ aerodynamiki skrzy
dła przy dużych prędkościach. Omówiono też aerodynamikę i cha-
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rakterystyki śmigieł; zespoły sllnikowe, podstawowe stany lotu 
samolotu, jak lot poziomy, wznoszący , ślizgowy i nurkowy, loty 
krzywoliniowe-zakręt, loty figurowe, korkociąg, start i lądowa
nie. Osobno przedstawiono zagadnienie obliczania o-siągów samo
lotu, omawiając w osobnym ustępie dane wyjściov.-, do oblicza
_nla osiągów. W rozdziale o stateczności i sterowności wyjaśniono 
zagadnienia wyważenia, sterowności i zwrotności, stateczności po
dłużnej", poprzecznej •i ki-erunkowej oraz sił na sterownicach i mo
mentów zawiasowych. W dodatku dano krótką tabelę atmosfery 
normalnej oraz przykłady danych profilów. Jest to podręcznik 
przeznaczony dla średnich , technicznych szkół lotniczych. LS. 

Tieoria .i rascziot nasosow żidkostnych · rakietnych dwigatteleJ, 
B;· W. Owslannlkow, Oboronglz, Moskwa, 1960 r. , stron 246, cena 
6 rb. 30 kop, · · _ ' 
= W książce przedstawiona - jest teoria i metody obliczeń pomp 
silników rakietowych na paliwo płynne, rozpatrzono zagadnie
nie kawitacji w pompach odśrodkowych, strait i współczynnika 
sprawności pomp odśrodkowych, własności takich pomp i wy. 
magań Im stawianych przy pnetaczanlu ·paliw. W dalszych roz .• 
działach podano metody opracowania charakterystyk pomp, pra
cy pomi;> i układu zasilania, regulacji pomp, wyznaczania, sll dzia
łających na wirnik pompy oraz. zasad obliczania I projektowania 
pomp, ustalania prÓfilu łopatek wirnika, wstępnego obliczenia ka
witacji, ,urządzeń doprowadzających I odprowadzających ciecz. 
W uzupełnieniu dano przykład obliczania pompy odśrodkowej 
oraz krótkie wiadomości o wykonanych pracujących pompach na 
silnikach rakietowych. Treść uzupełniono dwustu trzema rysun
kami, wykresami i tabelami. Książka przeznacz.ona jest dla stu
dentów wyższych szkół lotniczych oraz dla konstruktorów. LS. 

. Prlbory f mietodika issledowanja obłakow s samolota . . W. A. Zaj-·. · 
elew, A. A. Ledochowicz, Gidromletleorołogiczieskoje Iz~atielstwo, 
Leningrad, i.960 r., stron 176, cena 7 rb. 30 kop. · "' 

W książce podany jest opis lotniczo-meteorologicznych przyrzą
dów do wykonywania pomiarów temperatury i wilgotności powie
t:cza, okresowych zmian temperatur w chmurach i poza, nimi oraz 
widzialności zawartości wody i wielkości kropel. Podano szczegó
lowsze opisy pomiaru temperatur, wilgotności i ciśnienia powietrza 
za pomocą samolotowego meteorografu, pomiaru wilgotności po
wietrza z samolotu za pomocą higrometru kondensacyjnego, reje
stracji elementów meteorologicznych na samolocie. Podano także 
metodykę pomiarów pojedynczych 1 grupowych elementów me-



teorologicznych_ w locie. W dwu końcowych rozdziałach opisano 
przyrządy lotrucze pokładowe, stosowane przy sondowaniu atmo
sfery _za _POil!ocą samol<;>t~ ora2; stanowisko przyrządów na samo
locie i ruektore wlasno_s~i pomiaru. i_ opracowania danych aerolo
gicznych. Przyrządy, opisane w ks1ązce, przeszły badania labora
toryjne i eksploatacyjne i są produkowane w małych seriach. 
TrE:ś? uzupełniono ob_szernym wy_ka_zei:n ~iteratury (99 pozycji). 
Ks1ązka pr~eznaczona Jest dla specJahstow, wykonujących pomiary 
meteorologiczne. LS. 

Rascziot triechsłojnych panielej, A. Ja. Aleksandrow Ł E. Briu
kier, Ł. M. Kurszin, A. P. Prusakow, Oborongiz, Mo~kw

0

a, 1960 r., 
stron 272, cena 15 rb 20 kop. 

W książce zawarte są wzory i wykresy do obliczania wytrzyma
łości tr_zywar~twowy_<:_h pł;yt_ I?rostych i zakrzywionych, z różnymi 
WYPE:łmacza~m. :r~esc ksiązk1 podz.ielona jest na trzy części. 
W p1erwszeJ częsc1 rozpatrzono zagadnienia stateczności płyt trzy
warstwo"".ych z wypełniaczem jednorodnym, piankowym, komór
kowym, zebrc_wym, z warstwami zewnętrznymi o różnych grubo
ści:3ch, dla róznych warunków pod~arcia i różJ?,ych ulcładów obcią
zen zewnętrznych;. Rozpatrzono tez statecznosc cylindrów wyko
nanych z płyt troJwarstwowych. W części drugiej omówiono zgi
nani~ poprzeczne płyt trójwa_rstwowych dla różnych typów wy
p~łn~aczy, w'.1runków podparcia . płyt i układów obciążeń. Zagad
m1;1;11a powyzsze r_ozpatrzono tez dla_ płyt krzywych i cylindrów 
troJ"".'arstwowych. W osob~ym ustępie przedstawiono zagadnienie 
drgan ~W(!bodn_ych _płyt tróJwarstwowych. W części trzeciej opisano 
zagadmeme zgmania poprzeczno-podłużnego płyt trójwarstwowych 
dla_ r_óż?ych typów_ w~p_ełniaczy, warunków podparcia i układu 
obc1ązen. Podano rowniez metody przeprowadzania badań i przy
kładowe w;yniki prób oraz zas~dy wyboru optymalnych parame
t~ów P(Yt 1 ~akres _stosowalnoś~1 podanych wzorów. Treść uzupeł
mo~a Je~t _ l1c2nym1 rysunkami, fotografiami, wykresami i tabe
lami. Ks1ązka przeznaczona jest dla inżynierów konstruktorów 
i obliczeniowców oraz pracowników instytutów techniczno-nau-
kowych. LS. 

Aerodinamika balszich skorostiej - sżimajemaja żidkost• E. Ka
rafoli. Izdatielstwo Akadiemii Nauk SSSR, Moskwa, 1960 ;_, stron 
740, cena 36 rb. 

Je_st to tłumaczenie_ rosrjskie M . A. Pawlichiny wykonane z wy
d:3ma w języ!<u. angie~skim, to natomiast było tłumaczone z ory
gmał~ _rumui:iskiego i wydane w roku 1956 w Bukareszcie. 
W ksiązce teJ rozpatrzone są zjawiska aerodynamiczne spotykane 
przy du_żYCh: prędkoś<;iach ruchu gazów oraz przepływy poddźwięko
kowe, Jak i naddźwiękowe. Treść dzieli się na dziewięć obszer
nych rozd~iałów. P~nieważ aerodynamika dużych pręd!fości wy-
1:11-'.'ga specJalnych wiadomości z matematyki i fizyki autor umie
scil na PO<:zątku pracy ~ozdział, podający najczęściej stosowane 
~ory an_altzy wekto;o_weJ oraz pewne zagadnienia z termodyna
i:n,ił:i gazow. '?I~. :,.via~ci~m temacie podstawowe zależności, okre
~laJąCe ruch scisltweJ cieczy z uwzględnieniem prędkości dźwięku 
i _liczby Macha, przepływ jednowymiarowy ustalony, z uwzględnie
niem prz1;pływu przez r_ury i dysze oraz zjawiska fal uderzenio
wych: ogolne rozpatrzen~e przepływu poddźwiękowego oraz rozpa
trzenie prz1;pływu przydzwiękowego i wpływu ściśliwości na skrzy
dł? o skoncz':me_j rozpiętości. W dalszych rozdziałach przedsta
w10no zaga?~ienia 1;>rz.eplywów naddźwiękowych, teorię profilów 
d}a prędkosc1 naddz"".'iękowych, prz.epływy naddźwiękowe około 
ci-:1ł _obrotowycJ:1 teorię skrzydeł skończonej rozpiętości w stru
i:n1eniu nadctzwiękowrm o_ obrysach zwykłym trapezowym, z du
z~ slrnsem,_ delta i tróJkąta, przepływ złożony około skrzydeł 
troJkąt?ych 1 ich zastosowanie dla określenia charakterystyk aero
dyn~micznych. Treś~ uzupełniona jest licznymi rysunkami, foto
grafiami, ~kresami i ~aJ?elami. Każdy ro::dział uzupełniony jest . 
Y,,Ykazerr;i ltteratury. Ks1ązka przeznaczona jest dla pracowników 
mstytutow aerodynamicznych, inżynierów obliczeniowców i kon-
struktorów. LS. 

Spra_wocz~ik po gidrawliczieskim soprotiwlenjam, I. E. Idielczik, 
Gosemergo!zdat, Moskwa, 1960 r., stron 464, cena 22 rb. 50 kop. 
Podręcznik oporów hydraulicznych zawiera dane dotyczące 

współczynników oporów tarcia w rurach prostych i kanałach 
oraz w-spółczynników miejscowych oporów hydraulicznych róż
nych części kształtowych, urządzeń dławiących przegród i innych 
elerr;ie1:tów siec_i hydraulicznych i gazowych oraz niektórych urzą
dze1: 1 aparatow przemysłowych stosowanych przy oczyszczaniu 
gazow, wymianie ciepła, wentylacji i innych działach techniki. 
Po~ręczni!< zawi!!ra dwanaście ro~działów. Kolejno zestawione są 
ogolne wiadomosci z hydrauliki i mechaniki cieczy i gazów wraz· 
z tabE;lami danych technicznych cieczy i gazów, przepływy przez 
rury i kanały proste, przepływ strumienia przez otwory, współ
czynniki przy płynnej zmianie prędkości strumienia, współczyn
nik zmiany kierunku strumienia współczynnik łączenia i ro!działu 
strumienia, dane ruchu strumienia przez przeszkody równomiernie 
rozłożone w przekroju, przepływ strumienia przez armaturę i la
birynty. W końcowych rozdziałach zebrane zostały dane o opływie 
ciał strumieniem w rurach i kanałach, wypływie strumienia z ru.r 
kanałów oraz przepływ strumienia przez różne aparaty. W szeregu 
rozdziałów umieszczone są dane o przepływie gazów w tunelach 
aerodynamicznych i ich częściach, w częściach silników spalino
wych, oraz o opływie ciał smukłych i prz-epływach przez chłod
nice. Podręcznik przeznaczony jest dla inżynierów różnych spe-
cjalności. , LS. 

Woprosy rascziota elemientow awiacionnych konstrukcij - ras
cziot triechsłojnych panielej i obołocziek, sbornik statiej nr 2, 
ried. A. Ja. Aleksandrow, Ł. M. Kurszin, Oborongiz, Moskwa. 
1960 r., stron 136, cena 8 rb 95 kop. . 

W zbiorze tym, który jest z tego z.akresu zeszytem drugim, 
umieszczone są prace teoretyczne i doświadczalno-badawcze z dzie
dziny wytrzymałości wielowarstwowych konstrukcji z lekkimi wy
pełniaczami piankowymi i sztywnymi wypełniaczami falistymi 
i ulowymi. W kole:j.nych pracach rozpatrzono zagadnienia wyzna
czenia zredukowanych parametrów sprężystych dla wypełniaczy 
ulowych _ miejscowej stateczności płyt trójwarstwowych przy ści
skaniu z wypełniaczem falistym, stateczności trójwarstwowych 
skorup cylindrycznych poza granicą sprężystości, zginania prętów 
trójwarstwowych obciążeniem skupionym i ciągłym, obliczania 
płyt trójwarstwowych przy równoczesnym działaniu poprzecznego 
obciążenia ściskania i ścinania. Dalsze prace omawiają podłużna-

-poprzeczne zginanie płyt z wypełniaczem sztywnym, ściskanie 
płyt podpartych, wybór parametrów płyt trójwarstwowych sci
skanych z wypełniaczami lekkimi, oraz wyniki badań prostokąt
nych płyt trójwarstwowych przy ściskaniu podłużnym. Książka 
przeznaczona jest dla inżynierów konstruktorów, obliczeniowców 
,oraz pracowników instytutów technicznych. · LS. 

Anglo-i·usskij słowar po aerogidrodinamlkie, M. G. Kotik Gław
naja Riedakcija Inostronnych Nauczno Tiechniczieskich Słowariej 
Fizmatgiza, Moskwa, 1960 r., stron 457, cena 10 rb . 5 kop. 

Jest to angielsko-rosyjski słownik z zakresu aero- i hydrodyna
miki zawierający około 12 OOO słów z dziedziny teoretycznej i do
świadczalnej aerodynamiki i hydrodynamiki aerodynamicznych 
obliczeń różnych typów aparatów latających,' aerodynamiki prze
mysłowej, wyposażenia i przyrządów pomiarowych do badań 
aerodynamicznych na ziemi i w locie. W słowniku umieszczono 
też terminy z zakresu hydrauliki, termodynamiki, b1-1dowy maszyn 
hydraulicznych oraz pewną ilość wyrażeń matematycznych stoso
wanych w aerodynamice. Podano również porównawczy wykaz 
oznaczeń angielskich, amerykańskich i radzieckich. Dodano poglą
dowe rysunki z oznaczeniami r __ nazwami szcsegółów. LS., 

WOJSKOWY PRZEGLĄD LOTNICZY, NR 9/61 

~- Królikiewicz: ,,Tankowanie w powietrzu". Tankowanie w po
wietrzu pozwala na zwiększenie zasięgu samolotu lub na zabranie 
wię1;<szego ładunku. Szereg fabryk opracowało własne modele urzą
dzen do tankowania, urządzenia stałe lub podczepiane, które po
zwalaj_ą przetaczać w powietrzu paliwo z szybkością 2000 litrów 
na min. 

E. Kokotkiewicz: ,,Problemy kabin treningowych". Obecny stan 
auto_matyki, el1;ktroniki i_ c,ybernetyki pozwala budować kabiny 
treningowe, ktore zapewniaJą pełne odtworzenie warunków lotu. 
Godzina treningu pilota w nowoczesnej kabinie kalkuluje się po
niżej 10°/, kosztu treningu w powietrzu. 

WOJSKOWY PRZEGLĄD LOTNICZY, NR 10/61 

E. Cichosz: ,,Uciszanie hałasu silników odrzutowych". W ostat
nich latach uczyniono znaczny krok na drodze do poznania, przy
czyn powstawania hałasu silnika odrzutowego. Pozwala to na bu
dowę coraz doskonalszych urządzeń ucisza(iących zarówno dla sa
molotów jak i hamowni. Jednak problem uciszania hałasu silnika . 
odrzutowego jest jeszcze daleki od rozwiązania w pełni zadowa
la,jącego. 

J. Grzegorzewski: ,,Bariera cieplna". Występowanie bariery ciepl
nej zależne jest zarówno od szybkości, jak wysokości lotu. -Wy
stępowanie wysokich temperatur na powłoce samolotów zmusza 
do szukania nowych, kosztownych tworzyw konstrukcyjnych. Do
da~kową trudność sprawia· fakt, że materiały trudnotopliwe są na 
ogol bardzo kruche. 

* 
Wydawnictwo MON w zasłużonej już Bibliotece Popularnej Wie

dzy Technicznej (seria „Sowy") wypuściło ostatnio trzy książki 
lotnicze. 

Współczesne lotnictwo wojskowe, Z. Różbicki, MON, Warszawa 
1961 r., str. 160 cena 10 zł. Książeczka popularnie zaznajamia czy
telników ze współczesnymi samolotami bojowymi. Szereg rozd~.ia
łów poświęcono silnikom lotniczym oraz pociskom odrzutowym. 
Podano liczne schema~ zjawisk, zachodzących w technice lot
niczej. 

Czym samolot walczy, z. Sierski, J. Grzegorzewski, MON, War
szawa 1961 r., str. 159, cena 9 zł. Po wstępnym zarysie historycz
nym zapoznano czytelników z uzbrojeniem rakietowym, rodzajami 
i budową pocisków. W dalszym ciągu opisano wyrzutnie lotnicze 
oraz konstrrukcję pocisków kierowanych. Dziełko kończą rozdziały 
poświęcone bombom lotniczym. 

Automaty w samolocie, J. Sienkiewicz, MON, Warszawa 1961 r., 
str. 175, cena 9 z!. Autor w przystępnej formie zapoznaje czytelni
ków z zasadami działania oraz funkcjami automatów w samolo
cie. Pisze o pilocie automatycznym, typach nawigatorów, regula
torach i synchronizatorach parametrów silników odrzutowych, 
wreszcie o automatyzacji warunków bytu człowieka podczas lotu. 
Książeczka zapoinaje na koniec z przewidywaniami pe·rspekty
wicznymi. 

Prace Instytutu Techniki Ciężkiej w zesz. 16, (PWN, Warszawa 
1961 r., str. 56, cena· 13 zł), zamteszczają: Metodę projektowania 
układu łopatkowego sprężarek osiowych - s. Kuczewskiego, oraz 
Badania przepływu w kanałach wentylatorów osiowo-akcyjnych -
J. Nowak9wskiego. 

Mechanika procesów tłoczenia blach, Z. Marciniak, WNT, War
szawa 1961 r., str. 270, cena 43 zł. Omówiono tu• podstawy teore
tyczne i analizę procesów technologicznych tłoczenia blach, 
a mianowicie: gięcia, rozciągania, tłoczenia powłok cienkościen
nych i grubościennych, ciągnienia, oraz . zamieszczono przykłady 
stosowania metod analizy procesów tłoczenia w praktyce inży
nierskiej. 

Wielki słownik techniczny rosyjsko-polski, W'NT, Warszawa 
1961/62 r., str. 1400, cena 180 zł, 2 tomy; A-O i n-J< . Dawno ocze
lciwane nowe wydanie obejmuje bogaty zbiór terminów z zakresu 
nauk podstawowych i stosowanych, procesów technologicznych 
oraz maszyn, nazwy surowców i półproduktów. Podano również 
nazwy_ zawodów i terminy z zakresu ekonomii i organizacji 
przemysłu oraz nazwy wyrobów. Słownik obejmuje około 120 OOO 
haseł wyjściowych. Ważne, że terminy podano z akcentami. Drugi 
tom zawiera również skróty techniczne. Z. 
Psichołogija lotnawo truda. K. K. l5łatonow, Woje_nnoje Izdatlel

stwo Ministierstwa Oborany Sojuza SSR, Moskwa, 1960 r., str. 352, 
cena 7 rb. 85 kop. 

W książce przedstawione są: przedmiot, metody i historia psy
chologii pracy załóg latających w powietrzu, osobliwości procesów 
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psychicznych w czasie pracy pilotów, problemy uwagi, myślenia . w ~iążce· podiine są ogólne wiadomości teoretyczne i opisy spo
pamięci, emocji i psychomotoryki, analiza psychologiczna pracy . sobów badania zdolności lotniczych uczniów i - pilotów i ich błęd-
w powietrzu oraz oso})liwości psychQlogiczne .lotu szkolnego, lotu nych czynności, · rozpatrzone są też metody psychologiczne. bada-
według przyrządów 1 lotów: wysokościowego, ·szybkiego 1 kosmicz- nia przyczyn wypadków lotniczych. Autor w konkretnych przy-
nego. Rozpatrzono też specjalne zagadnienia psychologii lotniczej, padkach wskazuje jak ważne jest uwzględnienie praw psycholo-
jak psycho)og!czna racjonalizacja szkolenia lotnfczego, s tanów pra- gii w czasie różnych czynności lotniczych. Książka prźeznaczona 
cy lotniczej i odpoczynku, przyswajania techniki lotniczej, oraz jest . dl_a instruktorów szkół lotni~zych, lekarzy lotn iczych oraz 
badania psychologiczne w praktyce lekar~ko-lotniczych diagnoz. załóg latających. L. S. 

'r I 

NOWOŚCI TECHNICZNE 

-· . 
SZCZEGÓŁY SAMOWTU „HUMMINGBIRD" . 

, 

W .jednym z poprzednich zeszytów - T. L. ,zamieszczono 
w „Nowościach technicznych" wzmiankę · o doświadczal
nym samolocie pionowego startu Lockheed „Humming
bird", w którym do zwiększenia „wyporu" silników w cza
sie startu i lądowania wykorzystano zjawisko - ejekcji. 
Obecnie są juź dostępne niektóre szczeg_óły budowy i dane 
samolotu. , 

Samolot został zaprojelttowany jako średniopłatowiec, 
z dwoma gondolami silnikowymi umieszczonymi na .skrzy
dłach, bezpośrednio przy kadłubie, i z usterzeniem w kształ
cie litery T. Siedzenia pilotów żnajdują się obok siebie. 

< 

W kadłubie, między silnikami, mnie~czono komorę zmie- . 
szania, zamykaną od góry i dołu klapami. W czasie pio
nowego startu i lądowania · strumienie "wylotowe silników -

. . . 

Napęd samolotu stanowią dwa silniki Pratt and Whit
ne_y JT 12A-3 o ciągu , 1360 kG każdy. 

. Przejściowa faza startu samolotu „Hummingbird" prze
biega w ,następujący sposób. Bezpośrednio po oderwaniu 
się od ziemi pilot wciąga podwozie i za pomocą dysz ste
rujących pochyla cokolwiek samolot do przodu. Powstaje 
dzięki temu skierowana do przodu składowa pozioma siły 
nośnej, pochodzącej od silników, która przyspiesza samo
lot do prędkości około 150 km/h; przy tej prędkości wy
pór skrzydeł jest już na tyle duży, że gazy wylotowe jed
ne~o z silników _ można .skierowa~ do dyszy napędowej. Po 

' Dane samolotu _ 

Rozpiętąść 
Długość . 
Ciężar własny 

Ciężar całkowity 

w przypadku pionowego startu 

PrędkośĘ: maksymaln_a 

na wysokości ~ 500 m 

Prędkość wznoszenia 

a) dwa silniki 
ciąg . startowy . 
ciąg nominalny 

'"' b) jeden silnik 
- ciąg nominalny 
Zasięg z łaąunkiem 136 kG 

7,61 m 
9,75 m 
2265 kG 

3265 kG 

835 km/h 

91,4 misek 
60,9 misek 

20,3 misek 
.537 km 

odrzutowych są kierowane, po uprzednim otwarciu klap , 'Droga konwencjonalnego startu 
komory · zmieszania, _do komór zbiorczych C, znajdujących · ponad 15_metrową przeszkodą się w komorze zmieszania. Rozmieszczone wzdłuż komór 
zbiorczych dysze A przyspieszają gazy silnikowe k-ierując -

· je" równocześnie w dół komory zmieszania, do jej wylotu. 
Uchodzące z dysz A gazy zasysają powietrze z. otoczenia 

630 m 

i porywają je ze s,obą, . dzięki czemu . możliwe jest zwięk-. 
szenie ciągu silników o około 4ó0fo. _Niewielka, cz1ść gazów 

z komóry zmieszania jest doprowadzana -do dysz sterują
cych, umocowanych na końcach skrzydeł oraz w nosie 
i ogonie kadłuba. Ciąg tych dysz jest 'regulowany autqma-
tycznie za pomocą · urządzenia ustateczniającego, "' 
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o~iągnięciu prędkości 230. k~/h przełą~za się drugi silnik 
i zamyka klapy komory: zmieszania. Lądowanie ma prze
bieg odwrotny. Po zdławieniu silników i zmniejszeniu 
prędkości lotu jeden z ·silników przełącza się „na wypór", 
po czym zwiększa się jego prędkość obrotową. Następnie tę 
samą czynność powtarza się z drugim silnikiem. 
· Samolot może również startować 'i· lądować w 

konwencjonalny, .w związku z czym jego skrzydła 
sposób 
zaopa-

trzono w klapy. ~ _ -
Przypuszcza się, że · s; moloty opisanego typu znajdą za

stosowanie do celów rozpoznawczych i łącznikowych w pa
sie przyfrontoWYm; duże przyspieszenia· i prędkość wzno
szenia oraz duża zwrotność na małych wysokościach lotu, 
w połączeniu z możliwością operowania z przygodnych lą
dowisk, . pozwala na niespodziewane pojawianie się samo
lot~ nad linią . fron~u ·! równie szybką ucieczkę. • W. K . 

- POTEZ 8<10 

. .. 
FRAŃ"CUSKI SAMOLOT PASAżERSKI 
-NA KRÓTKIE TRASY 

":i· \ 

Jednym z warunków opłacalności lotniczej komunikacji 
· pasażerskiej' na krótkich trasach jest rozporządzanie sa
. molotami o dużej prędkosci przelotowej i odpowiednim 

komforcie wyposażenia oraz wykonywanie przelotów z du
żą częstością; z - dużą częstością przelotów łączy . się ko-



niecznosc ograniczenia liczby m1eJsc pa;aż~rskich samolo
tu do około 20, w celu osiągnięcia · wysokiego współczyn
nika „zapełnienia" . kabiny. Wymaganiom tym · odpowiada 
w pełni nowy francuski samolot pasażerski Potez 840, wy
posażony w cztery turbinowę silniki śmigłowe Turbomeca 

1:- 1 ciężar 123 kG. Maksymalna moc trwała· na wysokości 

,,Astazou" II. _ 
Potez 840 jest całkowicie metalowym dolnopłatowcem. 

Trapezowe skrzydło jest zaopatrzone w pojedynczy dźwi
gar; po obu stronach dźwigara znajdują się skrzynkowe 
kesony. Grubość pokrycia skrzydła wynosi 2 mm przy ka
dłubie i spada do 0,8 mm na jego końcach. Konstrukcja 
skrzydła odpowiada wymaganiom ,,fail safe" i „safe life", 
tzn. że elementy nośne są tak wymiarowane, aby w przy
padku uszkodzenia jednego z nich pozostałe elementy mo- ·. 
gły zapewnić odpowiedni stopień bezpieczeństwa; poza tym 
możliwość powstania uszkodzenia jest niewielka. Skrzydło 
jest wyposażone w dwuszczelinowe klapy, których mecha
nizm wysuwania jest oparty na patencie Poteza. Przy star
cie klapy wychyla się pod kątem 20°, przy podchodzeniu 
do lądowania - pod kątem 45° i przy lądowaniu - pod 
kątem 60°. W skrzydle znajdują się integralne zbiorniki 

. paliwa o pojemności 1622 t. ' 
Do klimatyzacji kabiny wykorzystuje się powietrze ze 

sprężarek silników, przy czym przed doprowadzeniem do 
kabiny jest ono chłodzone. Termostat utrzymuje w kabi-

' 

nie temperaturę w granicach od 12 do 28 °Ć, zależnie od 
wymagań. Ciśnienie w kabinie zmieni.i się automatycznie 
w zależności od ciśnienia zewnętrznego - na wysokości 
lotu 6000 m w kabinie panuje ciśnienie odpowiadające wy
sokości 2500 m. 

Jak już wspomniaoo, samolot Potez 840 ma cztery sil
niki Turbomeca „Astazou" II. Rozważano również możli~ 
wość ·zastosowania dwóch silników Turbomeca „Bastan". 

rr 
Na cztery silniki zdecydowano się z dwóch ' przyczyn: 
w przypadku uszkodzenia jednego z silników spadek mocy 
rozporządzalnej jest stosunkowo niewielki; ' dzięki większej 
powierzchni skrzydła, pozostającej pod działaniem stru
mieni zaśmigłowych, · ciężar całkowity samolotu może być 
większy o 25°/o przy tej samej mocy· silników i długości 
drogi startu. · 

, 6000 m i przy prędkości lotu 500 km/h wynosi 365 KM. Sil
niki są wyposażone w trójłopatowe śmigła Ratier-Figeac 
o średnicy 2,1 m i prędkości obrotowej 2400 obr/min. Ste
rowanie silników odbywa się przy stałej prędkości obroto
wej. Gondole silnikowe m:ają kształt cylindryczny i śred
nicę 0,51 m. 

Istnieje kilka wersji samolotu Potez 840: ,,Luxe" z ka
biną o 16 miejscach pasażerskich, ,,Courtoisie" o 24 miej
scach, z fotelami ustawionymi oparciami do ścian, ta sa- -
ma wersja z · dwoma ławkami wzdłuż ścian oraz wersja 
służbowa „Affaires" o ośmiu miejscach. 

Wymiary 

Rozpiętość 
Długość . 
Wysokość. . 
Powierzchnia skrzydła 
Wydłużenie skrzydła 

19,4 m 
15,6 m 
5,4 m 

35 m 2 

10,75 

C i ę ż a r y i o s i ą g i w e r s_ j i 24-m i e j s c o w e j 

Ciężar własny . 
Ciężar paliwa . 
Ciężar ładunku 

· Ciężar całkowity 
Prędkość maksymalna na wysokości 6000 m 
Prędkość przelotowa na wysokości 6000 m 
Prędkość wznoszenia (na poziomie morza) 
Prędkość wznoszenia z trzema silnikami 
Pułap praktyczny . . . . 
Długość drogi startu z maks. obciążeniem 
Długość drogi lądowania z rezerwą paliwa 
Maksymalny zasięg z rezerwą paliwa 

4965 kG 
1221 kG 

- 2160 kG 
8500 kG 
540 km/h 
520 km/h 
il,1 m/sek 

6,7 . m/sek 
11 OOO m 

780 m 
680 m 

1050 km 
W.K. 

PRZYSPIESZENIE PRAC NAD NADDŻWIĘKOWYMI 
,,." - SAMOLOTAMI P~SAZERSIUMI 
· .. ć'J, f.-,,;:- "> • ~ • ' ' I " l ,J )•.., .,, f ..:.:'. .. .-. I (' ,o;_..,>!' .._.. . .:- ;. ...:) -c: 

Ni~dawno opublikowano. hiektóre szczegóły dotycząc~ 
_ budowy francuskiego naddźwiękowego samolotu pasażer;_ 
skiego średniego zasięgu „Super-Caravelle". Samolot jest 
.projektowany przez ' firmę Sud-Aviation i Marcel Dassault, 
jednak przewiduje się, ze względu na wysokie koszty 
rozwojowe (oceniane na 286 milionów dolarów), współpra
cę innych firm europejskich -'- prowadzi się już na ten 

_ temat rozmowy z angielską · wytwórnią British Aircraft 
Corporation. 

Pewnym zaskoczeniem jest - ustalenie krótkich terminów 
rozwoju samolotu - prototyp ma . odbyć pierwszy lot_ w ro-

~- o ················ .............. . 

·1 

Silniki „Astazol.!'.' II mają moc startową (na wale) 530 -
KM przy jednostkowym zużyciu paliwa 0,264 kG/KMh 

ku 1965, a pierwszy- seryjny samolot ma w0jść do eksploa
tacji w roku 1968._ Zwraca uwagę stosunkowo niska cena 
samolotu seryjnego - określa się ją na około 7 milionów 
dolarów (amerykańskie naddźwiękowe samoloty pasażer
skie dalekiego zasięgu mają kosztować <;Io 20 milionów do- · -

, . 
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larów). Oblicza się, że jednostkowe koszty eksploatacji sa
mo~otu _,,Super-Carave!le" będą mniejsze, a w najgorszym 
razie rowne kosztom Jednostkowym obecnie użytkowanych 
poddźwiękowych samolotów odrzutowych. 

Samolot „Super-Caravelle" ma trójkątne skrzydło ( del
ta") z. krc;wędzią n";tarcia w ks.ztałcie litery S. Jego 'kon
strukcJa Jest zaproJektowana według zasady „fail safe". 
Pod skrzydłem są umieszczone cztery silniki zabudowane 
w dwóch gondolach o regulowanych wlotach. Kadłub ma 
kształt cylindryczny, Trójkołowe podwozie jest chowane 
do kadłuba. Kabina może pomieścić 100 pasażerów. W kon
str~kcji ,samolotu zastosowano stopy lekkie, jedynie stery ·~ 
maJą byc wykonane ze stali, a gondole silnikowe - z ty
tanu. Do napędu samolotu są przewidziane cztery silniki 
Bristol Siddeley „Olympus" 593 o ciągu 13 OOO kG każdy 
(silniki te mają być budowane przy współpracy francuskiej 
wytwórni SNECMA). 

Samolot „Super-Caravelle" będzie mógł startować 
z istniejących obecnie pasów startowych; prędkość nad
dźwiękową będzie rozwijał dopiero na wysokości powyżej 
12 OOO m, a przeloty z prędkością naddźwiękową będzie 
wykonywał na wysokości przekraczającej 15 OOO m. 

Rozpiętość . 
Długość 

Dane samolotu 

Ciężar ładunku 
Ciężar całkowity 
Prędkość przelotowa 
Największy zasięg . 

23,0 m 
54,0 m 
10 OOO kG 
90 OOO kG 
Ma== 2,2 

4500 km 

Prace F_rancuzów nad samolotem „Super--Caravelle" wy
warły duzy wpływ na amerykańskie plany w dziedzinie 
naddźwiękowych samolotów pasażerskich. Zdecydowano się 
mianowicie przyspieszyć prace nad samolotem dalekiego 
zas~ęgu o prę?k~ści Ma = 3 - próby w locie prototypu 
maJą rozpocząc się w roku 1967 zamiast w roku 1970. 

W.K. 

SILNIK DWUPRZEPŁYWOWY 
DO PRZECHWYTYWACZA „MIRAGE" 

Podano do wiadomości, że francuski samolot przechwv
tujący. pionowego startu Marcel Dassault „Mirage" III "v 
zostanie wyposażony w dwuprzepływowy silnik napędowy 
SNECMA TF106. Silnik ten jest odmianą silnika Pratt and 

· Whitney JTFl0. W odróżnieniu od tego ostatniego w silni
ku francuskim zastosowano trzystopniowy wentylator 
i spalanie w kanale zewnętrznym, poza dopalaniem za ko
morą zmieszania strumienia zewnętrznego i wewnetrznego 
(spalanie w kanale. zewnętrznym - tzw. ,,plenum chamber 
burning"' - ma tę poważną zaletę, że daje znaczny przy
rost ciągu silnika przy stosunkowo niewielkim wzroście 
jednostkowego zużycia paliwa.). Bez dopalania ciąg silnika 
ma wynosić 5100 kG, z cl.opalaniem - 9000 kG. Do wy
twarzania wyporu w czasie pionowego startu i lądowania 
samolotu „Mirage" III V mają służyć silniki Rolls-Royce 
RB. 162. W. K. 

SILNIK NOŚNY GRIFFITHA 

W pracach firmy Rolls-Royce nad silnikami nośnymi 
do samolotów pionowego startu decydującą rolę odegrał 
kierownik naukowy tej firmy A. A. Griffith. Jego pomy
słem jest, między innymi, niżej opisany projekt silnika 
nośnego, odznaczającego się podobno wyjątkowo dużym 
stosunkiem ciągu do ciężaru, małym jednostkowym zuży
ciem paliwa i małym hałasem wytwarzanym przez gazy 
wylotowe. Jak widać z załączonego schematu, jest to sil
nik dwuprzepływowy z dodatkową zewnętrzną osłoną, two
rzącą wokół silnika pierścieniowy kanał. Do części ·wla
towej kanału są wprowadzone rozgałęzienia wylotu sprę
żarki niskiego ciśnienia. Wypływające z tych rozgałęzień 
powietrze powoduje zasysanie powietrza z otoczenia i jego 
przepływ przez kanał. Daje to znaczne zwiększenie ciągu 
silnika bez poważniejszego wzrostu godzinowego zużycia 
paliwa. Uciszające działanie dodatkowego strumienia po
wietrza, otaczającego główny strumień wylotowy, polega 
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Wprowadzenie rozga
łęzień wylotu spr~
żarki niskiego ciśnie
nia do części wloto-

wej kanału 

Silnik nośny 
Griffitha 

na tym, że strumień ten mając stosunkowo dużą prędkość 
zmniejsza gradient prędkości między głównym strumie
niem wylotowym i powietrzem otoczenia, a tym samym -
tur~ulen~ję pows!ającą na granicy strumienia wylotowego. 

Nie wiadomo Jeszcze, czy koncepcja Griffitha znalazła 
zastosowanie w rozwijanych obecnie nowych silnikach 
nośnych Rolls-Royce. W. K. 

SZCZEQOŁY BUDOWY DRUGIEGO STOPNIA RAKIETY 
,,SATURN" 

Budowa drugiego stopnia trójstopniowej odmiany rakiety 
„Satl:rn" 1 przypadła w udziale, w wyniku zwycięstwa 

w konkursie, firmie Douglas Aircraft Co. Pierwsza rakieta 
,,Saturn" wyposażona w drugi stopień, który nosi oznacze
nie S-IV, ma zostać wystrzelona w 1963 roku. 
Stopień S-IV jest napędzany przez sześć silników Pratt 

and Whitney RLl0A-3 o ciągu 6800 kG każdy (łączny ciąg 
40 800 kG). Poszczególne silniki są zamocowane przegubo
wo, co umożliwia sterowanie stopniem. Paliwem jest cie
kły wodór, utleniaczem - ciekły tlen. Komory spalania 
silników są chłodzone wodorem, który jest przetłaczany 
ze zbiornika do kanałów w ścianach komór spalania a na
stępnie do wtryskiwaczy w komorach spalania. Czę,ść wo
doru podgrzanego w wyniku chłodzenia komór sualania 
jest wykorzystywana do napędu turbin pomp tło~zących 
paliwo i utleniacz. 

Jak widać ze schematu, stopie1'1 składa się z czterech 
grup konstrukcyjnych: z górnego elementu łączącego, zbior
nika wodoru i tlenu 4, dolnego elementu łączącego 2 
i z ramy przejmującej ciąg silnika 1. Górny element łą
czący służy do mocowania następnego stopnia rakiety. 
Zbiornik jest przedzielony za pomocą półkolistej przegro
dr 3, _która stanowi równocześnie izolację cieplną, zabez
p1eczaJącą przed przepływem ciepła z ciekłego tlenu do 
ciekłego wodoru. Zbiornik jest zaopatrzony w dysze opróż
niające 5. Dolna część łącząca służy do mocowania stop
nia S-IV do pierwszego stopnia rakiety. Silniki mają osło
nę cieplną 7. 

1) Istnieją trzy odmiany rakiety „Saturn": 
czterostopniowa C-2 i pięciostopniowa · C-3, 

s 
trzystopniowa C-1, 
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drugi stopjeń tej rakiety będzie ·napędzany - ~zterema silni
k~l;l~ - . ~a ~iekły wodór i tien ..:.._ Rocketdyne i-2, roz-
W1JaJącym1 ciąg 90 -000_ kG każdy. ,_ Długość' 

Srednica 
Ciężar własny 
Ciężar paliwa i utleniacza 
Ciężar całkowity .. 

12,62 m 
5,54 m 

5520 kG 
' 45300 kG 
40800 kG 

t~~t,:f„oSl ,~ 
W. ; K. 

Bardzo niska temperatura ciekłego wodoru ( - 252,8 °C) 
nastręczała konstruktorom liczne trudności, brak bowiem 
było doświadczeń, na podstawie których można by wnio
skować o zachowaniu się materiałów zbiornik.a w te.j tem
peraturze pod złożonymi naprężeniami. Zaprojektowanie 
zbiornika jest utrudnione faktem, że musi on być skon
struowany "i sposób optymalny pod względem ciężaru dla 
dwóch różnych przypadków obciążenia - dla przypadku 
obciążenia w locie, pochodzącego od ciągu silników, drgań, 
podmuchów, sił aerodynamicznych, sił sterowania i od ci
śnienia wewnętrznego, oraz dla przypadku obciążenia na 
ziemi i na wyrzutni, gdy na zbiornik działa ciężar własny, 
siła wiatru i gdy brak stabilizacyjnego działania ciśnienia 
wewnętrznego. -

Pokrywy zbiornika ·- . górna i dolna - składają się 
z sześciu segmentów z blachy ·ze stopu aluminiowego 
o grubości 6,35 mm, -spawanych ze sobą w automatycz
nym urządzeniu. Przegroda wewnętrzna jest typu prze
kładkowego. Sciaoy zbiornika są usztywnione od wewnątrz 
w sposób integralny. Usztywnienia te przejmują 85°/o ob- -
ciążeń pochodzących od ciśnienia wewnętrznego. Wielu ba
dań wymagało znalezienie odpowiedniego materiału do ze
wnętrznej izolacji zbiornika. Materiał ten musi bye odpor
ny na duże uderzenia cieplne w czasie napełniania zbior
nika i równocześnie musi zapobiegać przechodzeniu ciepła 
z otoczenia do zbiornika. - -

... ";,I,- -

W celu ' przeprowadzenia badań · nad zachowaniem · się 
materiałów i zespołów w niskich temperaturach zbudo
wano w Santa Monica laboratorium z komorami wysoko-

. ' 

WYSOKOSCIOMIERZ O DUŻEJ 
WSKAZAŃ 

DOKŁADNOSCI --

Amerykańska firma · Litton Systems skonstruowała bar
dzo dokł~dn:y · i - odzn~czający się dużą prostotą budowy. 
wysokościomierz. Zawiera on elementy elektronowe i me-

. chaniczne, które dokonują pomiaru ciśnienia atmosferycz
nego i przeliczają . wynik pomiaru na odpo,wiadającą mu 
wysokość, która zostaje przedstawiona na wskaźniku. Wy
niki pomiaru mogą być równocześnie przekazywane na 

urządzen1a automatycznego sterowania samolotu. Dokład
ność wskazań ha wysokości 9000 m wynosi 6 m. Duże 
przyspieszenia, drgania i temperatury nie mają wpływu na 
dokładność przyrządu. Przyrząd można zabudować w ta
blicy pokładowej, ponieważ powierzchnia płyty czołowej 
wynosi tylko 135 cm2• W. K. . 

ODPORNE NA WYSOKIE TEMPERATURY TASMY 
·IZOLACYJNE 

. - -
Firma Minnesota Mining and Manufacturing Co. produ

kuje, taśmy izolacyjne, które znajdują szerokie zastosowa
nie w technice rakietowej (rakieta „Titan", pojemnik „Mer-
kury"). Taśma składa się z aluminiowej folii o grubości 
0,0127 mm i z warstwy tkariiny szklanej o grubości 
0,0508 mm i jest pokryta nieorganicznym klejem · o pod
stawie silikonowej. Wytrzymuje długotrwałe temperatury 
od 260 . ao 320 °c, a w s·posób krótkotrwały ~ 1650 °C. 
Taśma jest przeznaczona głównie do ochrony odpornych 

·" na wysokie temperatury kabli elektrycznych, wyłączników, 
ściowymi, tunelami aerodynamicznymi; urządzeniami do zaworów itp; odznacza się dużą zdolnością odbijania pro
badania odporności na uderzenia cieplne, na drgania i do ~- mieniowania- podczerwonego, łatwością _ stosowania, dużą · 
badania przecieków., . . ' giętkością pozwalającą na zwijanie w spiralę • bez obawy 
Stopień S-IV ma być przetransportowany na ' Cape Ca- . _uszkodzenia · war~twy odbijającej, trwałością klejenia . i po-

naveral na kadłubie samolotu Douglas C-133. . . wolnym starzeniem. Ciężar 'taśmy wynosi 2,23 G na 1 m 
Należy dodać, że stopień S-IV będzie również zastoso- ~ długości i .l cm szerokości,_ wytrzymałość··ria rozciąganie .--

wany jako trzeci stopień w odmianie C-3 rakiety „Saturn"; 13,4 kG na.1 cm szerokości. ._w. K .. ,.....,.~ 

Sp.rostowa nie 

·• . ..;. 
., . 

. ·. ·· ~,. 

W ·artykule mgr inż. Szymona Pileckiego „Statystyczna analiza 
zmiennych obciążeń zewnętrznych samolotiu (zesz. __ 12/61), stp-, 292, 
wzór 1 - zamiast tg-• powinno być arctg. w artykule wstępnym „Rok 1962 . w pn:emyśle lotniczym',- (zesz. 

12/61) zauważyliśmy następujące omyłki : Lewa szpalta od dołu, 
wiersz: 28 - zamiast „2--4" pow'inno być :,2-osobowa"; Wiersz 16 -
zamiast „104" powtnno być „101"; wiersz 8 -'-- zamiast „68" powinno · W artykule mgr inż: Bolidana Janoe1ewicza „Próby zmęczeniowe 
być „SS"; prawa szpalta, wiersz 29 od dołu - zamiast „4,575" powtn.- samolotu SE-210 „Caravelll!" w podpisach pod rysunkami 3, 4, 5, 
no być „4, 575", · - 6, 7, 13 i 17 podano zbytecznie tekst napisów umieszczonych na ry-* Sunkach. . - · · - · ~ 

.., .... , .,,.,-.r ... --•, .. 
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w Bibliotece Instytutu Lotnictwa. 

MATERIAŁY 

98* 669.15.24.26:S39.434 !Lot 
Poulingnier J.: Fluage periodique rapide. Cas du nicral D, allia~ 
ge refractaire Fe-Ni-Cr. Szybkie periodyczne pełzanie: przypadek 
stopu NICRAL D, o składzie Fe-Ni-Cr, odpornego na wysokie 
temperatury. Rech. aero, lip.-sierp. 1961, nr 83, s. 33-40, rys. 4, 
ods. 31. 

Dokonano przeglądu prac na temat zjawiska pełzania, zawiera
jących inne niż w niniejszym sprawozdaniu zmienności obciąże
nia i zmiany temperatury. Niniejsza praca stanowi dążenie do 
otrzymania informacji, jakie koncepcje z klasycznej teorii pełza
nia mogą być zastosowane do pełzania pod działaniem bardzo 
szybkiej deformacji, lub też ma ustalić, w jakim stopniu wyniki 
doświadczenia przy dużej szybkości mogą wyjaśnić zjawiska za
chodzące przy malej prędkości. Dokonano badań na stopie Nicral 
przy temperaturach 800, 1000 i 1300 stopni C, dla obciążeń pomię
dzy 4-7 kG/mm' do 0,6-0,15 kG/mm' oraz dla różnych okresów 
obciążenia. J. N . 

99* 669 715.629.979 !Lot 
Chopin R.: Determination of the deep-drawing capacity of alu
minium and its alloys. Określenie zdolności do głębokiego ciąg
nienia aluminium i jego stopów. Sheet Metal Industr., wrzesień, 
1961, t . 38, nr 413, s. 637-643, rys. 14. 

Autor ; uważa, , że j~dynie badania w pełnej skali, przeprowadzo
ne dla '-';'le lu sred~1c i gr u~ości, umożliwiają wykreślenie .krzy
wych, ktore przez mterpolacJę dostarczają praktycznych informa
cji_ dl<! głębokie,~o. ciągnienia. Wykazano wpływ takich parame
trow, Jak grubosc 1 stan metalu, promień i szybkość ciągnienia, 

J. N. 

100* 669.15.018.296:621.9:621.357 !Lot 
Probert L. E., Rollinson J. J.: Hydrogen embnttlement of high 
tensile steels during chemical and electrochemical processing. 
Skruszenie wodorem wysoko wytrzymałych stali w czasie procesu 
chemicznego i elektrochemicznego. Electroplating, wrzesień 1961, 
t. 14, nr 9, s. 323-326, 342, rys. 2. 

Pierws~a z czterech części artykułu zajmuje się wykryciem 
sk~1:1szenia wodor_em. Dla ~krywania skruszenia podaje się słusz
nosc zastosowama następuJących badań: badanie uderzeniowe, 
rozrywające, rozrywające pod obciążeniem, badanie na zmęczenie 
(zmienne gięcie), badanie na gięcie. J. N. 

HYDRO AEROMECHANIKA 

101* 
Golas S., Krajewski 
międzywieńcowej z 
dowy. Prace Instyt. 
tab . 9, ods. 11. 

533. 697:533.695.5:621-253 ILot 
B .: Wyznaczanie pola prędkości w szczelinie 
uwzględnieniem wpływu kształtu ścian obu
Lotn. Warszawa 1961, nr 13, s. 3-18, rys. 4, 

Przepływ ustalony czynnika ściśliwego i nielepkiego w układzie 
osio~m-symetrycznym przy częściowo zadanych parametrach; po
szuk1"':'ane są parametry uzupełniające geometrię przepływu . No
we uJęc1e matematyczne zagadnienia przepływu umożliwia bar
dziej dokładne i szybsze obliczanie z racji uniknięcia pomocni
czych obliczeń graficznych, które są głównym źródłem błędu. 
Dzięki wprowadzeniu wielkości bezwymiarowych można było uło
żyć tablice ułatwiające znacznie obliczenia, przy czym długi wy
wód matematyczny sprowadza się w końcowej fazie do dwu rów
nań liniowych z dwiema niewiadomymi. 

102* 533.6 .. 011.72 !Lot 
Lubarskij G. Ja.: o kinieticzeskoj tieorii udarhych wołn. O kine
tycznej teorii fal uderzeniowych. Z. eksp. i tieor. Fiz., 1961, t. 40, 
nr ·4, s. 1050-1057, ods. 6. 

Struktura fali uderzeniowej o małym natężeniu, w gazie jedno
atomowym, została zbadana w znacznych odległościach od czoła 
fali. Obliczenie jest oparte na równaniu kinetycznym z uprosz-
czoną całką kolizji, zawierającą stały czas kolizji. J, N, 

103* 533.6.071.3 
Janik F.: Obliczenie stałego przełożenia aerodynamicznej 
samostatr,cznej. Prace Inst. Lotn., ·Warszawa, 1961, nr 13, s. 
rys . 8, tabl. 1. 

!Lot 
wagi 

23-29, 

Zjawisko niestateczności wagi w tunelu aerodynamicznym. Po
dano schemat skonstruowanej przez autora tzw. ,,aerodynamicz
nej wagi samostatecznej" mającej te własności, że siły aerodyna
miczne, działające na model płata lub samolotu, ustateczniają 
wagę podczas pomiarów. Powstał jednak przy tym problem sta
łego przełożenia sił, który został w tym artykule rozwiązany. 

104* 533.6.011 :538.6 !Lot 
Stendera J.: Przepływ elektrycznie przewodzącej cieczy w obec
ności osiowo-symetrycznego pola magnetycznego. Prace Inst. Lotn. 

· Warszawa, 1961, nr 13, s. 19-22. 
Wpływ osiowo-symetrycznego pola magnetycznego _na u_stalony 

przepływ cie,:-zy lepkiej, nieściśliwej, wzdłuż nieskonczeme dłu-
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giego porowatego cylindra. Równania [23], [26], (3()jl przedstawiają 
rozkład prędb:ości w funkcji promienia. Równania (26] i [31) przed
stawiają rozkład składowej H natężenia pola magnetycznego 
w funkcji promienia. Dodatkowo wyznaczono rozkład temperatury 
w funkcji promienia [36]. 

105* 533.6.013.8 !Lot 
Sandauer J.: Statystyczna metoda wyznaczania obciążeń sztywne
go samolotu w burzliwej atmosferze. Prace Inst. Lotn., Warszawa, 
1961, nr 15, s. 9-19, rys. 9, ods. 6. 

Statystyczna metoda wyznaczania obciążeń samolotu w burzli
wej atmosferze, oparta na uogólnionej analizie harmonicznej i ra
chunku prawdopodobieństwa, pozwala obliczyć pełne spectrum 
obciążeń zmęczeniowych samolotu warunkujących jego żywotność. 
Podstawowy wpływ na charakterystykę obciążeń zmęczeniowych 
samolotu mają: widmo gęstości mocy turbulencji atmosferycznej 
oraz przepustowość widmowa samolotu. W oparciu o przykłady 
obliczeniowe samolotów komunikacyjnych prz·eanalizowano zależ
ność przepustowości widmowej sztywnego samolotu od jego pa
rametrów geometrycznych i aerodynamicznych, uzyskując metodę 
szybkiej oceny wpływu zmiany tych parametrów na charaktery
stykę obciążeń zmęc2leniowych sztywnego samo-lotu, 

106* 533.6.013.65 !Lot 
Au bin W. M.: Some considerations of the effects of mission on 
roll requirements. Kilka rozważań na temat wpływu przeznacze
nia samolotu na wymagania odnośnie własności przechyłowych. 
Aerospace Engng., wrześ. 1961, t. 20, nr 9, cz. 1, s. 16-17, 4~51, 
rys. 17, ods. 6, · 

Teoretyczne i doświadczalne badanie wpływu zdolności prze
chyłowych na zdolność samolotu do wykonywania taktycznych 
manewrów w różnych zastosowaniach, ograniczone do samolotu 
wysoko wyczynowego, przeznaczonego do przechwytywania 
i wsparcia naziemnego. 
wrniki anali_z teoretycznych zostały skojarzone z wynikami stu
d10w na nasladowniku i badań w locie. Uwzględniono burzliwe 
powietrze (turbulencja ciągła i oddzielne podmuchy) oraz wyma-
gania manewrów przechyłowych (roll manoeuvre). J. N. 

AERODYNY, ICH CZĘSCI I WYPOSAŻENIE 

107* 629.136.039 
Ground effect machines: three reports. 
mat pojazdów na poduszce powietrznej. 
t. 192, nr 4978, s. 330-331. 

IT .nt 
Trzy sprawozdania na te
Engineering, 15 wrześ. 1961, 

Sprawozdanie z postępu projektów i konstrukcji aparatów podu
szkowych trzech angielskich firm; 1) angielski British-Norman 
CC-2 poduszkowiec, mogący zabrać dziewięciu pasażerów; 2) Vic
kers-Armstrongs Ltd VA-1 (poduszkowiec doświadczalny, ważący 
3,300 funtów), V A-2 (statek poduszkowy, może zabierać czterech do 
pięciu ludzi) oraz VA-3 (ważący 10 ton i mogący zabrać 24 pasaże
rów); 3) Saunders-Roe SRN2 (działający doświadczalny aparat), wa
żący 27 ton i mogący zabrać 54 do 66 pasażerów. Tłumaczenie ILot: 
B-1374. J. N. 

108* 533.6.015:629.136.039 :518.3 !Lot 
Fielding P. G.: Performance nomograms for GEM's. Nomogramy 
dla obliczania osiągów pojazd.ów na poduszce powietrznei. Aero
space Engng., sierp. 1961; t. 20, nr 8, s. 10- 11, 67-70, rys. 3. 

Przedstawiono nomogramy dla następujących czynników, intere
sujących konstruktorów poduszkowców: 1) wymagania mocy uno
szenia, 2) wymagania mocy dla jazdy poziomej, 3) manewrowanie 
(zdolność do wznoszenia, dystans zatrzymania, promień zakrętu). 
Dokładność wykresów jest wystarczająca dla większości studiów 
projektowych. Tłumaczenie !Lot: B-1375, J. N. 

109• 533.662.6:620.135.4.03 !Lot 
Woprosy aerodynamiki niesuszczich wintow wiertolotow. Zagad
nienia aerodynamiki wirników nośnych śmigłowców. Trudy Mosk. 
Awiac. Inst . nr 142, 1961, s. 142, rys. 83, ods. 22. 

Wyniki doświadczalnych badań wirników śmigłowca-samlolotu 
w zawisie i zalecenia dla doboru najlrnrzystnie,1szych parametrów 
ciężko obciążonych wirników. Uogólniona wirowa teoria wirnika 
nośnego śmigłowca pozwala wyznaczyć prędkości indukcy,ine w do
wolnym punkcie przestrzeni przy podstawowych warunkach lotu . 
Wyniki badań aerodynamicznych i obliczenie charakterystyk lot
nych wirnika nośnego śmigłowca w warunkach pionowego lądowa-
nia. Metody wyznaczenia charakterystyk wirnika. R. S. 

110* 629 .13.014.59 !Lot 
Ostosławskij I. W,, Strażewa I. W.: o formirowanji kontura 
uprawlenja samolotom. O kształtowaniu zarysu sterowania samo
lotem. Trudy Mosk. Awiac. Inst. nr 124, 1960, s. 97, rys. 28, tabl. 1, 
ods. 4. 
Podłużna i poprzeczna sterowność i stateczność współczesnego sa

molotu. wyposażonego w piloty automatyczne lub stabilizatory. 
Badanie przeprowadzono za pomocą najprostszych metod liniowej 
teorii regulacji. Przybliżona metoda wykreślna-analityczna doboru 
właściwego położenia środka ciężkości samolotu i przepustowości 
urządzeń automatycznych. Sposób polepszenia charakterystyk ste-



rownosc1 1 zwrotności wysokościowych samolotów drogą zastoso
wania stabilizatorów. R. S. 

111• 532.574.6 :629.13.05 :621.431.75 !Lot 
Seroka J .: Przepływomierz napięciowy do pomiaru wydatku pali
wa na samolocie. Prace Inst. Lotn., warszawa , 196r, nr 13, s. 30-34, 
rys. 8, ods. 7. · 

zasada działania przepływomierza i jego konstrukcja . Metody 
obliczeń uwzględniające wpływ poszczególnych czynników na pracę 
przepływomierza , jak również metody obliczeń układu pomiarowe
go przepływomierza oraz dynamika nadajnika. Wartości wielkości 
charakterystycznych wykonanego pierwowzoru przepływomierza 
oraz wyniki z prób, którym został on poddany. 

112• 629.13.066 !Lot 
Gutcwskij M. w .: Posobje po projektirowanju i raszczotu elemien
tow i sistiem awiacionnowo ele~trooborudowanja . Wypusk I. Sa
molotnyje elektrosieti. Podręcznik projektowania i obliczania czę
ści i ustrojów elektrycznego wyposażenia samolotów. zeszyt I. 

"Elektroenergetyczne sieci samolotów. Moskwa , 1961, s. 139, rys. 80, 
tabl. 12, ods. 6. 

Metody projektowania elektrycznego wyposażenia samolotów: 
podstawowe zasady doboru rodzaju prądu, napięcia; sposoby prze
syłania i rozdziału energii elektrycznej; metody obliczania na na
grzewanie i straty napięć w sieciach elektroenergetycznych prądu 
stałego i zmiennego. R. S . · 

113* 629.13.066 !Lot 
samolotnoje elektrooborudowanje. Elektryczne wyposażenie samo
lotów. Zbiór art. nr 1 pod red. A. F . Fiedosiejewa. Moskwa, Obo· 
rongiz, 1960, s. 105, rys., tabl., ods. 

Projektowanie, obliczenia, i użytkowanie elektrycznego wyposa
żenia samolotów i aparatura (silniki elektryczne, rozruszniki -
prądnice, regulatory, przyrządy) oraz zastosowanie pokryć odpor
nych na ciepło i materiałów izolacyjnych. 

114• 629.13.012.31 :656.7.08 ILot 
Martin-Baker Mark 4 ejection seat. Siedzenie wyrzucane Martin• 
Baker Mark. 4. Engineering, 1 wrzęś. 1961, t. 192, nr 4976, s. 286-288, 
~-~ . 

Opisano rozwój, projekt podstawowy, konstrukcję oraz sposób 
działania tego wyrzucanego siedzenia samolotowego. Jest ono 
obecnie używane w 35 różnych krajach. 

J. N. 

SILNIKI LOTNICZE 

us• 621.45:629.135.456.03 . ILot 
Wilde G. L .: Jet lift engines and power plants for V .T.O.L. aircraft. 
Nośne silniki odrzutowe i układy silnikowe dla samolotów piono
wego startu i lądowania (PSL). J. Royal Aeronaut. Soc., wrzes. 
1961, t. 65, nr 609, s. 599-612, rys . 22, ods. 1. 
Możliwość zastosowania specjalnych, lekkich, turboodrzutowych 

silników nośnych dla PSL (VTOL), udowodniono w samolocie 
Short S .C.l. , gdzie zastosowanó silniki Roll-Royce RB.108. Przedy
skutowano rozszerzenie tej zasady dla samolotów o innej konfigu
racji oraz silników jeszcze lżejszych. Rozważono użycie odchylane
go strumienia dla PSL i silników dwuprzepływowych łącznie z sil-
nikami nośnymi. J. N. 

116* 629.138.5.035.5 !Lot 
Nichols M. R. : Supersonic transport propulsion requirements. Wy• 
magania dla napędu w transporcie naddźwiękowym. Aerospace 
Engng., wrzes. 1961, t. 20, nr 9, s. 12-13, 58-63, rys. 14, ods. 8. 
Przegląd trudności projektowych i charakterystyk e"ksploata

cy jnych naddźwiękowego samolotu transportowego oraz ich wpływ 
na wymogi odnośnie napędu. Wykazano, że wymagania te są bar
dziej surowe dla i:iaddźwiękowego transportowca niż dla naddźwię
kowego samolotu wojskowego w dziedzinie szumu przy starcie, 
podmuchu dźwiękowego (sonie boom), sprawności w warunkach 
pozaobliczeniowych i żywotności silnika. 

Silniki, znajdujące się obecnie w rozwoju, nie wydają się zdolne 
do sprostania tym wszystkim zasadniczym wymaganiom. Z anali
zy wynika, że aż do prlldkości podróżnej Macha 2,5 silnilt dwu
przepływowy o małym stosunku wydatków wydaje się najlepszym 
źródłem mocy. Dla podróżnych liczb Macha 3 lub willcej uważa 
sill, że najkorzystniejszy system naplldowy prawdopodobnie będzie 
łączył w sobie cechy zarówno silnika dwuprzepływowego, jak 
i silnika strumieniowego. J. N. 

117• 536.46:545.7 !Lot 
Chomiak J .: O dokładności pomiarów przy badaniu procesów spa• 
lania w silnikach przepływowych za pomocą uproszczonej analizy 
spalin. Prace Inst. Lotn. Warszawa, 1961, nr 15, s. 20-25, rys. 4, 
ods. 6. 

Stwierdzono, • że metody oparte na pomiarze zawartości mniejszej 
ilości jak trzy składniki spalin, co pozwala na określenie tak iej 
samej ilości elementów strat spalania - nie są wystarczająco uza
sądnione i mogą dawać dokładne wyniki . jedynie w stosunkowo 
}Vąskich zakresach pomiarowych. Za poprawne uznać można nato
miast pomiary uproszczone, uzupełnione niewielką ilością pomia
rów dokładnych, określających wzajemną ich współzależność . Pod
stawowym zagadnieniem dla uzyskania Wysokiej dokładności . jest 
przy analizie spalin wyeliminowanie lub zwiększenie dokładnoSci 
pomiarów pośrednich, a •WillC pomiarµ zawartości co2. 

118* . 621.45-52 !Lot 
Awtomaticze5koje riegulirowanje awiadwigatieiej. Sbornik statiej . 
Wy~usk 3. Automatyczna regulacja silników lotniczych. Zbiór arty
kdulow19- Zeszyt 3. Moskwa, 1961, Oborongiz, 135, rys . 77, tabl. 8, 
o s. . 

Rozpatrywano zaga<;Inienia właśc:iwego obliczania elementów ukła
du sterowaroa, okreslono charakterystyki silników turboodrzuto
w_ych jako pr_zedm1otu regulacji, określono przekaźnikowe działa
ma regulatorow, dające możliwość otrzymania założonej jalrnści 
procesu, d~no ocenę metody badania układu sterowania z obiek
tem zastąp10nym modelem. R. s . 

TLUMIKI HALA.SU 

119* 534.83:620.178.3 :629 .135.2 !Lot 
Clarkson B. L ., Ford ~- D.: :1"urther analysis of the random vi.bra
tion of the Caravelle Jet noise test section. Dalsza analiza bezład
n,:ch _ drgań w części samolotu Caravelle badanej na hałas stru
mienia wylotowegl!· Univ. of Southampton, Dep . Aeronauti cs and 
Astronau hes, wrzes. 1961, s. 15, rys. 36, ods. 2. 
(!Lot 24592) . • · · 

_zostały zan_alizowane drgania, wzbudzone przez szum strumie
ma wylotowego, w szeregu płyt pokrycia bocznego tylnej czllści 
k~dłuba samolotu Caravelle. Stwierdzono, że przyległe płyty -
az do trzech włącznie - mogą sprzęgać sill razem, przy czym dal
sze p~zyległe płyty nie drgają w fazie. Były studiowane również 
drgama płyt pokrycia górnej powierzchni steru wysokości a i tu
taj stwierdzono, że żebra działają jak sztywne wspornik i'. Każda 
para płyt pomilldzy dwoma żebrami jest sprzężona drganiowo, jed
nak postaci modułów me zostały zadowalająco określone. J. N. 

120• 534.83. :629.135.45 ILot 

. Robinson D. M., Bowsher J. M .: A subjective experiment with he
licopter noises. Subiektywne doświadczenie z hałasami śmigłowca. 
J . Royal Aeronaut. Soc ., wrześ . 1961, t . 65, nr 609, s. 635-637, rys . 6, 
ta bi. 5, ods. 6. . 
. Dokonano su':Jiektywnego pomierzenia jakościowego szumu 4 
sm1głowców i Jednego samolotu odrzutowego w różnych fazach 
lotu, . za ~or:nocą _rejestracji na taśmie magnetofonowej . Halasy 
był)'. rówmE:z _anallzowane od strony widma; pomierzono poziomy 
ciśmema dzw1ęku. Nastllpnie porównano metody oceny szumu. 
Metody były nast~pujące: Zwickera (fony), PNdB (słyszalny po
z1or;n ~z_umu), poz10m A (dowofny poziom odniesienia), poziom 
głosnosc1 (Stevens, fony) i ogólny poziom ciśnienia dźwillku . J. N. 

WYTWARZANIE SPRZĘTU LOTNICZEGO 

121* 621.431.75:621.9 !Lot 
Tiechnołogi_czeskije mietod:y powyszenja kaczestwa dietalej i uzłow 
~~iadw1gat1elej._ Tec~nol~g1czne metody podwyższenia jakości czę• 
sci 1 podzespołow s11nikow lotniczych. Trudy Mosk. Awiac. Inst. 
nr 140, Moskwa, 1961, s . 148, ,ys. 67, tabl. 12, ods. 64. 

_u9gólniono wy_niki badań ?Oś~iadczalnych nad wpływem czyn
mko'>Y technologicznych na Jakosć wyrobów, rozpatrzono metody 
badan na drgania materiałów żarowytrzymałych oraz czllŚCi i pod
zespołów silników lotniczych, wyjaśniono niektóre zagadnienia te
chnologii wykonania kół Zllbatych. 

~nll:czna część artykułów tego zbioru zawiera materiały badań 
doswiad<;:zalnych n_ad r1.aprężeniami szczątkowymi i wytrzymałością 
zmęczeniową stopow zarowytrzymałych, w zależności od dokład
nych i wykańczających metod obróbki. 

R. S. 

122* 621.45 :620.197.7 :666. 762 !Lot 
Potter D. M.: Ceramic coatings. Pokrycia ceramiczne. Aircr Prod. 
październik 1961, t . 23, nr 10, s. 534-538, rys. 6. • 

O~isano rozwój procesu Solaramic dla pokrywania CZllŚCi silnika 
lotr1.iczego za pomocą ceramiki, w celu . uodpornienia ich na wy
sokie temperatury. Następnie przedyskutowano przygotowanie ce-
ramicznej prażonki. J. N. 

123* 669.715 :629.138.5(44) . !Lot_ 
Le Grand R. : Anwendung von Leichtmetallen beim Bau der Cara
velle . Zastosowanie .metali lekkich w budowie samolotu Caravelle. 
Aluminium, 1961, r. 37. nr 8, s. 505-514, rys. 26, tabl. 2. 

Podstawowe zasady konstrukcyjne samolotu Caravelle. Wyjaśnio
no szczegól~"'.o sposoby budowy kadłuba, skrzydeł, lotek, usterze
rua wysokosc10wego, steru kierunkowego i podwozia· w cillżarze 
całkowitym konstrukcji przypada 70'1, na metale lekkie 26'/o na 
stale oraz 4°/o na pozostałe materiały. Opisano obróbkll m'echanicz
ną , spawanie, nitowanie oraz metody ochrony przed korozją . R. s. 
124* 669. 715 : 621. 793 !Lot 

Campbel H. S. : Surface preparation of aluminium alloys for metal 
spraying. Przygotowanie powierzchni stopów aluminiowych do na
tryskiwania metalem. J . Royal Aeronaut. Soc., wrześ. 1961, t. 65, 
nr 609, s. 633. · . 

O~isar10 badania , które wykazują, że natryskiwanie metalu na 
własc1wie . ~rzygotowane _powierzchnie wysokowytrzymałych sto
pów alumimowych .zabezpiecza Je przeciwko korozji naprężeniowej. 
zasad~czą rzeczą Jest odpowiednie przylgnillcie natryskiwanego 
pokrycia. J. N. 

Niniejszy Przegląd Dokumentacyjny zawiera jedynie CZllŚĆ analiz dokumentacyjnych publikacji z zakresu lotnictwa. Pełna 
dokumentacja ukazuje się. w postaci_ kart dokumentacyjnych wydawanych przez Centralny Instytut Dokumentacji Naukowo-Tech
nicznej (Warszawa, Al. Niepodległosci 188). CIDNT przyjmuje prenumeratll kart dokumentacyjnych, która może obejmować zarów
no całą dokumentacjll naukowo-techniczną, jak i oddzielne jej działy lub poszczególne zagadnienia i tematy techniczne CtDNT 
wykonuje (za zwr?tem kosztów) fotokopie i mikrofilmy publikacji objlltych zarówno Przeglądem Dokumentacyjnym jak i· kartami 
dokumentacyjnymi. · 
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KR~NIKA 
W grudniu ub. r. odbyło się pierwsze plenarne zebranie Zarzą

du Głównego SIMP, którego tematykę omówiliśmy w artykule 
wstępnym zeszytu 1/62. • 

Po przemówieniach dokonano wyboru Prezydium zarządu Głow
nego SIMP oraz przewodniczących komisji. W skład Zarządu Gł. 
weszli: jako przewodniczący - kol. Z. Muszyński, jako wiceprze
wodniczący - koledzy J. Jabłkiewicz, J. Kaczmarek, A. Sułkow
ski i S. Zbierski. Sekretarzem generalnym został kol. Rysza_rd 
Gdulewski, skarbnikiem zaś - L. Lewandowski. Jako jeden z dzie
więciu członków wszedł do Zarządu kol. min. Fr. Waniołka. Prze
wodniczącym Gł. Komisji weryfikacyjno-Kwalifikacyjnej został 
kol. prof. r. Brach, Gł. Komisji Rewizyjnej - kol. E. Malldewicz, 
zaś Gł. Sądu Koleżeńskiego - kol. L. Uzarowicz. . 

Ponadto powołano na przewodniczących komisji: By~o"'.eJ -
kol. K. Roehrycha, Odczytowej - w. Stolarka, Odznaczen 1 Wy
różnień - H . Treberta, Szkoleniowej - K. Ochęduszkę, Technicz
nej Ochrony Pracy - M. Rzęckiego, Wydawniczej - H. Chmie
lewskiego. 

~yniki pracy lotniczej APRL w 1961 r. przedstawiają się impo
nuJąco. W 1000 kołach lotniczych skupia się 70 tys. członków. 
W szybownictwie wylatano 64 tys. godzin, przeleciano 371 tys. km 
i uzyskano 205 srebrnych, 43 złote i 20 diamentowych odznak. Na 
samolotncl1 wylatano 55 tys. godzin. Wykonano 20 tys. skoków 
spadocl1ronowych. 

II Szybowcowe Zawody Krajów Socjaiistycznych odbędą się 
w czerwcu w Lesznie, z udziałem ekip pilotów ze Związku Ra
dzieckiego, Bułgarii, Chin, Czechosłowacji, NRD, Rumunii i Wę
gier. Barwy polskie reprezentować będą piloci: J. Pieczewski, 
J. Popiel, 1\/I. Gorzelak, E. Makuła, A. Witek, J. Adamek, T. Góra. 
Zwycięzcy wejdą w skład ekipy na IX Szybowcowe Mistrzostwa 
Swiata w Argentynie (luty 1963 r.). 

Aeroklub Poznański otrzymał „link trenera'' (symulator lotu) do 
nauki i treningu pilotażu bez widoczności. Oto realny dowód po
stępu technicznego w wyszkoleniu lotniczym. 

Aeroklub Podkarpacki (w Krośnie) i Podhalański_ (':" :;'[owym 
Sączu) obchodzą wielkie _święto: jubil~usz ?O-lecia 1st~1ema. Re
dakcja sldada dzielnym goralom wiele zyczen okolicznosc1owych. 

Minister Komunikacji wręczył wysokie odznaczenia państwowe 
czterem zasłużonym pracownikom Polskich. Linii Lotniczych „Lot" . 
Krzyżem Kawalerskim Orderu Odrodzenia _Pols_k1 udekorowany 
został pilot L. Tokarczyk, pracuJący w lotm_ct:"-'1e 22 lata; Złote 
Krzyże Zasługi otrzymali piloci J. Makarczyk 1 H. Tuhszko oraz 
radiooperator R. Zakrzewski. 

staraniem Koła Zakładowego SITK przy Departamencie Lot
nictwa Cywilnego odbyło się JUZ kilka prelekcji, poświęconych 
zagadnieniom lotniczym, a mianowicie: Z. Lewandowskiego 
Nadzór KCSP podczas budowy i eksploatacji samolotu; G. Ke
kusza - Organizacja ruchu lotniczego w PRL; T. Buczyłki -
środki łączności radiowej; K. Mierzwińskiego - Zastosowanie ra
daru. Zaplanowane są dalsze odczyty. 

Na Okęciu, na południe od skrzyżowania Al. żwirki i Wigury 
z ulicą im. 17 Stycznia, prowadzone są roboty ziemne i drogowe. 
Przebudowuje się tam drogi startowe lotniska w związku z mają
cą· się wkrótce rozpocząć budową nowego portu lotniczego. Lot
nisko ma być przystosowane do przyjęcia największych samolo
tów komunikacyjnych . Główna droga startowa jest przedłużona 
o kilometr. Drogi startowe będą poszerzone do 60 m. Z każdej 
strony drogi zbuduje się pasy startowe 2 km długie i 150 m sze
rokie. 

Drogi startowe jeszcze w tym roku otrzymają oświetlenie na
prowadzające lądujący samolot i orientujące pilota co do prawi
dłowego l<ąta schodzenia. Projekty przewidują oświetlenie płyty 
startowej światłami jarzeniowymi, umieszczonymi w jej płaszczyź
nie. Radar precyzyjny (dostosowany do przedłużonych dróg star
towych) oraz zmontowanie urządzeń radiowych do lądowania na 
przyrządy (tzw. system ILS), pozwoli na znaczne zwiększenie bez
pieczeństwa ruchu lotniczego. z budową Międzynarodowego Dwor
ca Lotniczego wiążą się drogowe inwestycje miejskie. Al. żwirki 
i Wigury zostanie przedłużona na trasie drogi, prowadzącej w kie
runku południowego krańca Warszawy (na Gorzkiewki). Wjazd 
na lotnisko będzie zlokalizowany od strony przedłużonej Al. żwir
ki i Wigury. W pierwszej kolejności zostanie wybudowane jedno 
pasmo jezdni tego przedłużenia, o szerokości 10 m. 

POMOCE KONSTRUKTORSKIE "TECHNIKI LOTNICZEJ" 
Wytrzymałość płyt prostokątnych 

(dalszy ciąg z II str. ok!.) 

G„ kG/cm' - moduł na ścinanie dla wypełniacza w płaszczyźnie yz 
D~ 1<:G ~m'lcm - sztywność na zginanie ptyty przekładkowej na 
jednostkę długości wokót osi r 

Da kG/cm - sztywność na ścinanie płyty przekładkowej na jed
nostkę długości w ptaszczyźnte yz 

Dąx kG/cm - sztywność na ścinanie płyty przekładkowej na jed
nostkę szerokości w płaszczyźnie zx 

,. - liczba Poissone' a dla pokryć 
m - L'iczba pałfal wyboczonej płyt"!-/ pr,,;ekladkowej wzdłuż dtugo-

ści płyty . 
Per kG/cm - sita krytyczna ze względu na wyboczenie przy ściska

niu na jednostkę długości 

Ix cm•tcm - moment bezwładności przekroju o jednostkowej dłu
gości wokó t osi y 

l _y cm'/cm - moment bezwładności przekroju o jednostkowej dłu
gośc.i wokół osi r. 
Rys. 15. Płyta przekładkowa 

czterech krawędziach. 
ściskana swobodnie, podparta na 

Płyta jest ściskana wzdłuż osi 
o ,. = 0,3, wypełniacz z materiału 
i zerowej sztywności na zginanie. 

r. Pokrycie płyty izotropowe 
o własnościach ortotropowych 

Na wykresie podane są warto-

ści s!ly krytycznej Per dla r(;żnych wartości 
PE . Dqy 

- - t - - - • Wypełniacz 

nie posiada sztywności na 
i ściskanie w płaszczyźnie 
skanie o kierunku osi z. 

DqtJ Dqx 
zginanie oraz sztyu;ności na rozciąganie 
pokryć, posiada tylko sztywność na ści
Wartości Per są obliczone dla v = 0,3. 

D 
Wpl)iw ,, na wielkość Per jes·t znikomy i dla - 9.l,/ > 0,5 zupełnie 

Dqx 
zanika tale, że Per mogq być określone na podstawie wykresu clla 
różnych wartości ,.. Podane krzywe na wykresie są słuszne <lla 

...!:'.._ > 1. Wielkośc' P D b' · b ' E• qx• Do.v o ,,czarny z następujących zależ-

naści: 

2•n2 ·E•t• l t + h)' 

b'·(l-••') 

W przypadku, gdy a < 1 z podanych krzywych nie możemy ko
b 

rzystać, gdyż dają zbyt mate siły krytyczne w porównaniu z rze-

czywistymi siłami jakie może przenieść płyta. Dla wartości ..!:. < 1 
b 

Per obliczamy z zależności. 

gcl .,ie: 

[J 
a 

b 

Dqy 
y=--

Dqx 

Obliczajqc Per należy kolejno podstawić m = 1 i m = 2 jako kry• 

tyczną wartość wziąć tę, która daje mniejszą wartość Per 

PE 

Rys. 16. Płyta przekładkowa ściskana swobodnie podparta na 
k7:awędzia_ch obciqżonych i sztywno zamocowana n'a krawędziach 
nie obciqzonych. 

Wszy~tlcie. oznaczenia i uwagi odno.ś nie charakterystyki wytrzy
matoścwweJ płyty z rys. 15 sq ważne dla płyty z rys. 16, z wyjqt· 

/ciem tego, że podane krzywe na rys. 16 są ważne już od ..!:. ), 0,5. 
b 

Ponadto krzywe z rys. 16 mogą być stosowane do płyty ściskanej, 
sztywno zamocowanej- na wszystkich czterech krawędziach dla 
a 
->2. 

b 



Rys. 17. Płyta przekładkowa z wypełniaczem pofalowanym, swo
bodnie podparta na czterech krawędziach. 

Płyta jest ściskana wzdłuż osi x. Pokrycie płyty przekładlwwcj 
izotropowe o v = 0,3, a wypełniacz pofalowany. Sztywność na ści

nanie płyty przekładkowej Dqx jest nieskończenie wielka, a sztyw
ność D,,v określamy na podstawie doświadczeń, bąd:t z krzywych 
pocianyc,'l na rys. 19 (nieco dalej). Na rysunku podano wielkości 

siły krytycznej w zaLeżTiości cd _!)x i ~- Wpływ v na wielkość 
Dy Dqy 

Per jest znikomy, stqd podane krzywe mogą być stosowane i dla 

innych wartości , •. Podane krzywe na Wl/1{resie są ważne dla __5!:_ > 1. 
b 

Wielkości PE, Dx, Dy, vx, vy obliczam11 z następujących zależnoki: 

Dy= 

W przypadku, gd1, 

ści dla m = 1: 

a -< 
b 

1, Per obliczamy z następującej zależna-

gdzie: 

ltk [1+ (~)2 • _A-_v•] 
~ 2A(l-t-v) 

a 
{J=-, 

b 

Pokrycie płyt przekładkowych z pofalowanym wypełniaczem po
winno ponadto być sprawdzone ze względu na wyboczenia lokalne. 
Chodzi o to, ie lokalne wyboczenie o krótkiej fali wyboczenia -
zginając pokrycie - powoduje zmniejszenie sztywności giętnych 

DX i Dy płyty przekładkowej. 

Rys. 18. Płyta przekładkowa ściskana z wypełniaczem pofalowa
nym, swobodnie podparta na krawędziach obciążonych i sztywno 
zamocowana na krawędziach nie obciqżonych. 

Wszystkie oznaczenia i uwagi odnośnie charakterystyki wytrzy
małościowej płyty z rys. 17 są ważne dla płyty z rys. 18, z wy-

jątkiem tego, że podane krzywe na rys. 18 są ważne już od __ a_;;,, 0,5. 
b 

Ponadto krzywe z rys. 13 mogą być stosowane do płyty sztywno 

zamocowanej na wszystldch czterech krawędziach dla _a_ > 2. 
b 

Rys. 19. Poprzeczna sztywność D q Y przekładkowej płyty z wypeł-
niaczem pofalowanym. • 

Wymiary charakterystyczne dla przekładkowej płyty z wype,nia
czem pofalowanym są przedstawione na rys. 19. DQV jest sztywno
ścią poprzeczną płyty przekładkowej na jednostkę długości w pła

szczyźnie yz. 

Na wykresie przedstawiono współczynnik sztywności K w funkcji 
kqta e i P: (h-tc>· Między K i Dąy istnieje następująca zależność: 

Dqy = K ~. (h+ t) • [_!_c_]' • {1+ [1- !::..] • [o,H+o,01•(90-®>Jl 
1-v2 h-tc t J 

Pofalowany wypełniacz składa się z odcinków prostych i łuków 
o promieniu r = 0,18 h. Obliczenie przeprowadzono dla warunku, 
że wypełniacz i pokrycia mają jednakowe moduły E i jednako
we v. Należy jednak dodać, że przyjęcie różnych wartości E i v dla 
wypełniacza i pokrycia ma znikomy wpływ na Dą.v· Stąd podane 
wielkości Dąv na wykresie mogą być stosowane dla wszystkich 
spotkanych w praktyce wartości E ł v. 

te 
Krzywe, podane na wykresie, wyprowadzono dla warunku t=1,0 

. . . te 
i promienia Łulców r = 0,13 h. Dla t ~ 0,6+1,25 i r ~ 0,13 • h+0,27 • h, 

wartości Dqy uzyskane z wykresu będą się różnić ok. 1S'fo od rze

czywistych wartości Dąy· 
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