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, . .Opory częsc 1 drobnych 
cz. II 

Zebrała .\. opracowała mgr tn:t. E. Lewaiska 

· Opory cylindrów 

l. Opory ' cyUndra o przekroju kołowym, którego oś jest zgodna 
z kierunkiem prędkości strumienta powietrza, przedstawta w za
leźności od stosunku długośct do średnicy przekroju czołowego 
rys-. 13. Współczynnłk oporu odniesiony jest do przekroju czoło
wego. 
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) ;:i •Rys. 13. Zale:!:ność współczynnika oporu cyUndra kołowego o ost 

:zgodnej z kierunkiem przepływu od stosunku długości cylindra 
do średnicy przekroju czołowego 

2. Opory cyitndra o przekroju kołowym, którego oś jest prosto
'· padła do kierunku prędkości przepływającego powietrza, są przed

stawione w tabeU 3 i na rys. 14. 

Współczynniki oporu odniesione są do powierzchni czołowej 
(Sodn = I. d). 
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Rys. 14. Zale:!:ność współczynnika oporu cylindra kołowego o osi 
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do średnicy prżekroJu czołowego 

(dalszy ciąg na str. 315) 
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Lotnictwo w ramach RWPG 

Powstała w 1949 roku Rad·a Wzajemnej Pomocy Gospo
darczej obejmuje 8 europejskich krajów socjalistycznych 
i - zgodnie ze statutem - ma na celu „przyczynianie się 
poprzez połączenie i koordynację wysiłków krajów będą
cych członkami Rady do planowego rozwoju gospodarki na
rodowej, przyspieszenia postępu gospodarczego i technicz
nego w tych krajach; podniesienia poziomu uprzemysło
wienia krajów o mniej rozwiniętym przemyśle, stałego 
wzrostu wydajności pracy i nieustannego podnoszenia do
brobytu narodów krajów, będących członkami Rady". Socja
listyczne kraje azjatyckie (Chińska Republika Ludowa, 
Mongolia, Korea i Wietnam), chociaż nie są członkami 
RWPG, są zapraszane na posiedzenia organów Rady, jako 
obserwatorzy. Niektóre zalecenia Rady są przyjmowane 
przez te kraje w sposób indywidualny i bez obowiązków 
statutowych. 

W ciągu 12 lat działalności RWPG współpracą Rady obję
to już prawie wszystkie dziedziny gospodarki narodowej. 
Transport wszedł w orbitę wpływów RWPG w 1958 roku. 
W styczniu 1959 r. powstała w ramach Komisji 'Transpor
towej Stała Grupa Robocza Transportu Lotniczego, która 
zajmuje się zagadnieniami lotnictwa cywilnego. . 

W okresie trzech lat swej chiałalności komórka lotnicza 
RWPG osiągnęła poważne wyniki w zakresie ujednolicenia 
norm technicznych ruchu ·1otniczego i lotnisk oraz rozpo
częła wstępne prace w dziedzinie koordynacji działalności 
przewozowej krajów RWPG na liniach międzynarodowych. 

Uzgodnione zostały wymagania techniczne dla lotnisk, 
ogólne zasady lotów na liniach międzynarodowych, stan
dardowe wyposażenie radionawigacyjne i radiolokacyjne 
lotnisk, procedury lotów i zasady łączności lotniczej między 
portami. Celem tych opracowań jest - jak już wspomnia
no - ujednolicenie norm technicznych i postępowania przy 
eksploatacji lotnisk i linii międzynarodowych. 
Pewną trudność stanowiło tu pogodzenie -różnic w nor

mach radzieckich i państw zachodnich, członków Organi
zacji Miedzynarodowego Lotnictwa Cywilnego (ICAO), 
w celu uniknięcia instalowania na lotniskach i na samolotach 
dwóch różnych urządzeń: dla komunikacji z ZSRR i z kra
jami zachodnimi. Sprawę tę udało się pomyślnie rozwiązać 
z korzyścią tak dla naszych krajów, jak i słusznych dążeń 
do uniwersalności. 

W roku bieżącym Grupa Robocza Transportu Lotniczego 
podjęła prace nad ujednoliceniem warunków zdatności 
technicznej sprzętu lotnictwa cywilnego. Na razie uzgodnio
na została systematyka tych przepisów oraz procedura 
i plan pracy. Całość opracowania ma się składać z nastę
pujących części: 
A - przepisy ogólne 
B - statki latające: samoloty, śmigłowce, szybowce 
C - silniki lotnicze 
D - śmigła 
E - instalacje pokładowe 
F - przyrządy pokładowe i agregaty 
G - inny sprzęt lotniczy. 
Należy zaz:•aczyć, że prace nad ujednoliceniem przepi

sów zdatności sprzętu lotniczego były już podjęte w roku 
1957, przy udziale trzech krajów członkowskich RWPG: 
Czechosłowacji, NRD i Polski. W roku 1960 do współpracy 
przystąpiły również Węgry. Obecnie prace prowadzone są 
na płaszczyźnie RWPG i uczestniczą w nich wszystkie kra
je członkowskie, w tym także ZSRR, co nadaje całej spra
wie znacznie szerszy i głębszy charakter. 

Na ·ostatnim posiedzeniu Komisji Transportowej, 
w kwietniu br., przyjęty został plan współpracy naukowo
-technicznej w dziedzinie lotnictwa cywilnego do roku 1965. 
Zawiera on 16 tematów z dziedziny budowy i eksploatacji 
samolotów oraz urządzeń pokładowych i lotniczego wypo
sażenia naziemnego. Trzy tematy opracowuje strona polska. 

Co się tyczy zagadnień ekonomicznych, związanych z ko
ordynacją działalności handlowo-przewozowej przedsię
biorstw lotniczych krajów RWPG, to współpraca dopiero 
wchodzi w fazę konkretnych rozwiązań ze względu na duże 
różnice w zainteresowaniach i w zakresie dotychczasowych 
osiągnięć eksploatacyjnych przedsiębiorstw przewozowych 
krajów RWPG. Należy liczyć się z tym, że problem ten nie 
będzie łatwy i że jego rozwiązanie nie będzie przebiegało 
tak szybko i sprawnie, jak prace w zakresie ujednolicenia 
norm i przepisów technicznych. 

W sprawach ekonomicznych wchodzi w grę między inny
mi problem podjęcia przez kraje RWPG - wszystkie lub 
tylko niektóre - wspólnej eksploatacji linii międzynarodo
wych. 

W transporcie lotniczym istnieje szereg różnorodnych, 
wypróbowanych już form tej eksploatacji. 

Oprócz pulu, który nie wykracza poza środki konwen
cjonalne, mamy: 
- eksploatację na wspólny rachunek (zwaną inaczej eksplo

atacją łączną), która polega na tym, że linia eksploato
wana jest tylko przez jedno przedsiębiorstwo, ale na 
wspólny rachunek wszystkich uczestników wspólnej 
eksploatacji; eksploatacja łączna może być jawna lub 
niejawna, 

- eksploatację zamienną sprzętu, przy której samoloty, 
· stanowiące własność jednego partnera i zarejestrowane 
·w jego kraju, wykonują loty zarówno na jego liniach, 
jak i na liniach partnerów; rozliczenia dokonywane są 
na zasadzie najmu lub w inny sposób (dzięki eksploata
cji zamiennej osiąga się lepsze wykorzystanie i szybszą 
amortyzację sprzętu), 

-- podżiał zadań przewozowych, będący odpowiednikiem 
specjalizacji w produkcji, a polegający na uzgodnieniu 
kierunków geograficznych linii eksploatowanych przez 
poszczególnych partnerów i wzajemnym przekazywaniu 
sobie pasażerów na uzgodnione linie, · 

- spółki dla eksploatacji poszczególnych linii (przeważnie 
długodystansowych), · 

- wspólne przedsiębiorstwo w formie konsorcjum złożone
go z przedsiębiorstw narodowych i działające w imieniu 
i na rachunek tych przedsiębiorstw, 

~ przedsiębiorstwo stanowiące jednolitą, zamkniętą w so
bie organizację, kierowaną przez jeden wspólny organ 
zarządzający. 

Istnieje więc z jednej strony duży wybór form wst::ól
nej eksploatacji, z drugiej - możliwość stopniowego, eta
powego pogłębienia współpracy, aż do utworzenia wsp(ll
nego ogólnego organizmu - konsorcjum lub przedsiębior
~twa, które stanowi rozwiązanie nie tylko krańcowe, lecz 
także najbardziej celowe. 

Trudno dziś przewidywać, jak daleko posunie się współ
praca przewozowa krajów RWPG i które z przytoczonych 
form wspólnej eksploatacji dadzą się zastosować w naj
bliższym czasie. Jedno jest pewne, że od tej współpracy bę
dzie w dużym stopniu zależał nie tylko dalszy rozwój 
mniejszych naszych przedsiębiorstw, lecz w ogóle utrzy
manie się ich na arenie międzynarodowej. 
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Proiektowanie wygiętych kanałów 

Podstawowym źródłem strat, powstających przy zmianie . 
kierunku prędkości w wygiętych kanałach, jest intensywne 
powstawanie wirów, odrywających strumień od ścianek ka
nału (rys. 1). Oderwanie od wewnętrznej ścianki zachodzi 
na skutek powstawania sił odśrodkowych przy zmianie kie
runku strumienia. Do oderwania przyczynia sie tzw. efekt 
dyf_uzorowy - podwyższenie ciśnienia i zmniejszenie pręd
kości przy wewnętrznej ściance kolanka. Efekt dyfuzorowy 
powoduje oderwanie strumienia również i od zewnętrznej 
ścianki kolanka. 

Oprócz obszarów wirowych na wewnętrznej i zewnętrz
nej ściance kolanka, w wygiętym kanale powstaje jeszcze 
tzw. wir parzysty. Jednak straty związane z powstawaniem 
tego wiru są małe w porównaniu ze stratami wywołanymi 
wirami podstawowymi. 

Zjawisko zachodzące w wygiętych kanałach określone 
jest następującymi podstawowymi parametrami: 
a) kątem zakrętu, 
b) promieniem zaokrąglenia kolanka, 
c) stosunkiem przekroju przed i za zakrętem, 
d) kształtem poprzecznego przekroju kolanka, 
e) wzajemnym wpływem kolejno po sobie następujących 

kolanek, 
f) liczbą Reynoldsa i stopniem chropowatości e. 

gdzie: W - średnia prędkość strumienia na wejściu do 
0 

kolanka (misek), 
Dr - średnia hydrauliczna danego przekroju (mm) 

gdzie: b0 - szerokość, 
h - wysokość, 
-v - kinematyczny współczynnik lepkości (m.2/sek), 

k 
e = Dwzględna chropowatość ścianki, 

T 

k - średnia wysokość chropowatości ścianek ko
lanka (mm). 

..,. Wo,Fi. ...,--·.....,___ 

ID 
Rys. 1. Schematyczne przedstawienie kształtowania się przepływu 

w wygiętym kanale 

Ostre krawędzie zakrętowe 

Największy opór posiadają kanały mające ostre krawę
dzie zakrętowe na wewnętrznej ściance. W tym przypadku 
oderwanie od wewnętrznej ścianki zakrętu jest najbardziej 
intensywne. Przy kącie ó = 90° strefa oderwania na we
wnętrznej ściance za zakrętem dochodzi do 0,5 szerokości 
kanału. 

Intensywność powstawania wirów, a zatem i opór kolan
ka, jest tym większy, im większy jest kąt zakrętu. 
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Zaokrąglone krawędzie zakrętowe 

Zaokrąglenie krawędzi kolanka (szczególnie krawędzi 
wewnętrznej) znacznie polepsza warunki zakrętu strumie
nia, zmniejsza strefę oderwania i tym samym zmniejsza 
opór. 

Jeżeli promień krzywizny zewnętrznej krawędzi kolanka 
T 1 pozostawimy równy zeru, a zwiększać będziemy tylko 
promień krzywizny wewnętrznej krawędzi T 0 (rys. 2, krzy
wa przerywana), to minimalne straty w kolanku z zakrę-
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Rys. 2. Wykres zmiany współczynnika oporu t w funkcji względ
r 

nego promienia zaokrąglenia kolanka 
bo 

T 

tern 90° otrzymamy przy bo= 1,2+1,5, gdzie b0 jest szeroko
o 

ścią kolanka w płaszczyźnie zagięcia. Przy dalszym zwięk-
T o 

sza ni u b str a ty zaczynają znowu wzrastać. Ten wzrost 
o 

oporu można wytłumaczyć tym, że przy silnym zaokrągle, 
niu wewnętrznej krawędzi, w płaszczyźnie zakrętu, otrzy• 
mujemy znaczne zwiększenie powierzchni poprzeczneg< 
przekroju strumienia i odpowiadający temu spadek pręd 
kości. Doprowadza to do spotęgowania dyfuzorov.ego ode• 
rwania, które powstaje w miejscu przejścia wlotowej czę
ści kanału w kolanko. 

Zaokrąglenie zewnęirznej krav,;ędzi kolanka przy pozo
stawieniu ostrej krawędzi wewnętrznej (To = O), nie dopro
wadza do wyraźnego zmniejszenia oporu kolanka. Duże 
promienie krzywizny zewnętrznego zakrętu wywołują na
wet znaczne podwyższenie oporu kolanka (rys. 2 - krzywa 
ciągła). Wskazuje to na nieracjonalność zaokrąglania jed
nej tylko zewnętrznej krawędzi przy ostrej wewnętrznej. 
Powoduje to zmniejszanie powierzchni poprzecznego prze
kroju strumienia w płaszczyźnie zakrętu i zwiększenie dy
fuzorowych strat, mających miejsce przy przechodzeniu 
z kolanka do wylotowej części kanału. 

Minimalny općr daje kolanko „optymalne", w którym 
T1 TO 

b = b + 0,6 i bliski minimalnemu daje kolanko „normal-
o o 

• T1 TO 
ne", przy ktorym b = b + 1,0. Ponieważ kolanko „nor-

o o 
malnego'' kształtu jest technicznie łatwiej wykonalne, 
w większo&ci przypadków może ono zastąpić „optymalne" 
kolanko. 



Zmiana powierzchni przekroju· poprzećztiegd 

Fo o 
Z~iana stosunku powierz~hni(!!.,czyli bbi .. )wlotu i ~ylotu 

z kolanka prowadzi do istotnych zmfan jego oporu. Przy 
zwiększeniu powierzchni prze~roju za zakrętem wzmaga 
się efekt dyfuzorowy, co doprowadza do zwiększenia stre
fy wirowej. Równocześnie z tym, przy stałym wydatku, 
prędkość strumienia w kanale wYlotowym (poszerzonym) 
zmniejsza się. Efektem tego zmniejszenia prędkości jest 
zmniejszenie strat. Okazuje się, iż przy zwiększaniu sto-

b1 
sunku-b- do określonych granic, . szybciej rośnie zmniej-

o 
szający straty wpływ od zmniejszenia prędkości niż zwlE,>k
szający straty wpływ od wzrostu strefy wirowej. Minimal
ne straty w prostych kolankach (o ~ 90°) odpowiad 1ją 

b . 
stosunkowi T}- zawartemu w granicach od l,2 do 2,0. W ko.: 

o 
b 

lankach o płynnym przejściu optymalna wartość T}- jest 
o 

bliska jedności i w niektórych przypadkach jest nawet 
mniejsza od jedności. A zatem, z punktu widzenia strat, 
kolanka z rozszerzeniem okazują się bardziej korzystne 
i należy je stosować tam, gdzie jest to możliwe. 

Przy obliczeniach, w przypadku braku danych dla kola-

nek z rozszerzeniem, można we wskazanych granicach t
o 

zaniedbać zmniejszenie strat i współczynnik oporu przyjąć 
b1 . . 

taki, jak dla-b = 1,0. Zwiększenia oporu przy wartościach 
o 

b 
~ mniejszych od 

o 

, . b1 
jedi;iości, a także przy wartosciach b-

o 
znacznie większych od optymalnych, zaniedbywać nie 
wolno. 

Kształt przekroju poprzecznego 

W wygiętym kanale straty zmniejszają się ze wzrostem 
h 

wydłużenia kanału, to jest stosunku b' gdzie h jest wy
o 

sokością. Wskazana 
. h 

zmiana oporu ze zmianą wydłużenia 

kanału bma miejsce nie tylko 
o 

b1 
przyb = 1,0, ale i w tych 

o 
przypadkach, gdzie ten stosunek 
od jedności. 

jest większy lub mniejszy 

Rys. 3. Szkic kanału z rozszerioną częścią wylotową 

Wzajemne oddziaływanie kolanek 

Opór kanału posiadającego dwa kolanka zależy w bar
dzo dużym stopniu od względnej odległości a/b pomiędzy 
zakrętami. 

Dla pokazanych kanałów (rys. 3), złożonych z dwóch ko
lanek 90°, największa wartość współczynnika oporu wystę

a 
puje przy b = O, tj. wtedy, gdy drugi zakręt znajduje się 

o -
bezpośrednio za pierwszym. Zwiększanie tego stosunku pro-
wadzi w następstwie do gwałtownego zmniejszania się su
marycznego współczynnika oporu kolanek. Prży pewnej 

a - - . ·. 
wartości b współczynnik ten przyjmuje minimalne warto.

o 

a 
śd i przy daiszym zwiększaniu stosunku bznowl,J zaczyna, 

o 
stopniowo wzrastać do .sumy współczynników oporu dwóch 
odizolowanych kolanek. -

a 
Pokazany charakter zmiany oporu ze zwiększ_anietn bo 

może być obfaśniony w następujący sposób. Na początku, 
a 

dopóki względna odległość b jest bardzo mała (bliska ze-
o 

ru), oderwanie od wewnętrznej ścianki może zachodzić d(?
piero po pełnym zakręcie strumienia o kąt 180°. Przy takim 
dużym kącie zakrętu otrzymujemy najbardziej intensyw
ne oderwanie, w wyniku· czego współczynnik oporu · jest 
największy. 

a , 
Zwiększanie stosunku b- doprowadza do tego, że pełny 

o 
zakręt o 180° odbywa się stopniowo, najpierw na pierwszym 

~ 

J 

2 

I 
............ 

o 
o.4 Q6QB ł 

I, ~ 

........ 
..... ........ 

2 .3 4 5 6 78i 
o 

rL-6'l/62R'l 

Rys. 4. Wykres zmiany współczynnika oporu C w fUnkcjf+dla 
o 

pokazanego kanału 

zakręcie o 90° i potem na następnym o 90°. W tym przy- : 
a . 

padku, kiedy stosunek b jest wielki (większy niż 4+5), za 
o 

każdym zakrętem o 90° powstaje pełna strefa oderwania 
i sumaryczny opór pokazanego kolanka zbliża się do war
tości sumy dwóch izolowanych kolanek z zakrętem 90°. 

a 
Przy pewnej pośredniej wartości b- bliskiej jedności -

. o 
obszar oderwania za pierwszym zakrętem o 90° nie ulega 
pełnemu rozwinięciu. Strefa ta zamyka się przed następ
nym żakrętem 90°, wytwarzając w ten sposób płynne przej
ście na tym zakręcie. W wyniku tego strumień prawie nie 
odrywa się od wewnętrznej ścianki za drugim zakrętem. 
W tym przypadku otrzymujemy minimalny współczynnik 
oporu tego typu kolanka. 

Odwrotny wynik otrzymujemy dla kolanka pokazanego 
na rys. 4. Tutaj, ze zwiększeniem odległości między osiami 
kolanek z zakrętem 90°, współczynnik oporu na _ początku 
szybko wzrasta, a potem, po osiągnięciu określonego mak~ 
simum zaczyna zmniejszać się tak, że zbliża się do sumy 
współczynników oporów dwóch odizolowanych kolanek 
z zakrętem 90°. Największa wartość współczynnika wystę
puje wtedy, gdy drugie kolanko jest umieszczone w pobli
żu przekroju z maksymalną szerokością strefy wirowej, wy
tworzonej za pierwszym 90° zakrętem. W tym przypadku, 
na drugim zakręcie otrzymujemy największe zwężenie użyt
kowego przekroju strumienia. Oczywiście, że że zmniejsza
niem odległości 1 do zera, współczynnik oporu także bę
dzie dążyć do zera, gdyż w tym przypadku złożone kolan
ko przekształca się w prosty kanał. 

. W przypadku skomplikowanego kolanka -- złożonego· 
z dwóch 90°, leżących w dwóch różnych płaszczyznach 
(rys. 5), współczynnik oporu wzrasta od wielkości równej 
współczynnikowi oporu jednego kolanka 90° (w które· 

. l 
przekształca się przy b ""'· 0) do maksimum, przy pewnych 

. o . . 
l 

stosunkowo niewielkich wartościach bo' Dalej, współczyn-: 
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nik ten zaczyna znowu zmniejszać się, zbliżając się rów
nież do sumy współczynników oporu dwóch odizolowanych 
kolanek. 

W omawianych kolankach wskazane jest w określonych 
granicach rozszerzanie środkowego przekroju kanału mię
dzy dwoma kolejnymi zakrętami. Takie rozszerzenie pro
wadzi do znacznego zmniejszenia współczynnika oporu. 

Kierownice zakrętowe 

Zmniejszenie oporu może być dokonane nie tylko przez 
odpowiednie ukształtowanie kolanka, lecz również przez 
wstawienie kierownic zakrętowych. Pierwszy sposób wy-

ł .... 

!O J ' 1, 
""--

2.4 

, I"· 
I'\. 

I ' !\. 
u 

1.8 

f.4 

2 J45618j_ 
rt.-64/6:JRI bo 

Rys. 5. Wykres współczynnika oporu ~ w funkcji .J.... dla kanału 
bo 

pokazanego na rysunku 

maga zwykle zwiększenia gabarytów konstrukcji, natomiast 
drugi sposób pozwala na uzyskanie zwartej konstrukcji. 

Stosuje się kilka typów kierownic zakrętowych: 
1) profilowe (rys. 6), 
2) współśrodkowe (rys. 7), 
3) cylindryczne (rys. 8). 

Taka „aerodynamiczna krata", złożona z kierownic za
krętowych, wytwarza siły aerodynamiczne powodujące od
chylenie strumienia w kolanku. Przy właściwym doborze 
liczby kątów ustawienia i kształtów kierownic, to odchyle
nie strumienia zapobiega oderwaniu strugi od ścianek i po-

I Hymiary 

~ 
'odnieJienia 

t r 
x, aSfQt 
x, a489t 
'• a663t 
,.ł 0.553t 
IJ, 0.463t 
'la Q2f5t 
2, O,f39t 
2, 0.338t 
21 0.268t 
f 0.033t 

Rys. 6. Schemat konstrukcji kolanka z.akrętowego z kierownicami 
profilowymi i współrzędne stosowanych profilów 

wstawaniu obszaru wirowego. Równocześnie występuje przy 
tym polepszenie rozkładu prędkości w przekroju kanału 
i zmniejszenie oporu. 

Podstawowym czynnikiem zmniejszenia oporu i wyrów
nania pola prędkości okazuje się zllkwld·Jwanie obszaru 
wirowego przy wewnętrznej ściance. Z powyższego można 
wyciągnąć taki wniosek, iż największy efekt dadzą kie
rownice umieszczone w pobliżu wewnętrznego zakrętu. 
Stąd wypływa możliwość zmniejszenia obliczonej liczby 
kierownic, to znaczy usunięcia niektórych kierownic poło-
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żonych bliżej zewnętrznej ścianki kolanka. Przy tym nie 
tylko nie zachodzi zwiększenie oporu i naruszenie równo
mierności pola prędkości, osiągniętych przy normalnej licz
bie kierownic, ale ma także niekiedy miejsce zmniejszenie 
oporu i polepszenie pola prędkości. 

Metoda określenia liczby kierownic profilowych ich 
ustawienia w 90° zakręcie 

Normalną liczbę kierownic n" określa się z równania 

[l] 

Optymalna liczba kierownic navt, dająca najlepsze rezul
taty pod względem oporu i rozkładu pr:ędkości, może być 
określona z następującego równania: 

[2] 

W tych przypadkach, gdzie nie zależy szczególnie na 
równomierności pola prędkości i chodzi o uproszczenie kon-
1:trukcji, można stosować równanie na minimalną liczbę 
kierownic. 

[3] 

W przypadku zmniejszonej liczby kierownic należy umie
szczać je gęściej przy wewnętrznym zakręcie i rzadziej przy 
zewnętrznym. 

Rys. 7. Schematyczne przedstawienie kolanka z kierownicami 
współśrodkowymi 

Wymiar cięciwy kierownic znajdziemy również w zależ
r 

ności od wartości b-
o 

[4] 

Powyższe równania dla określenia liczby kierownic są 
słuszne dla tak dobranych wymiarów cięciwy kierownic. 

Na podstawie [4] można napisać następującą równość: 

r t 
-=--- [5] 

Jeśli zadaną wartością jest cięciwa t, to dla określenia 
liczby kierownic można się posługiwać przekształconymi 
równaniami, uzyskanymi z podstawienia [:,] do (11, (2] i [3]. 

w·ówczas 

3110 
nn = - t- - 1 

bo 
nopt ~ 2-t-

bo 
nmtn::::: 1,3 -t-

[6] 

[7] 

[8] 

Odległość między kierownicami oblicza się z postępu 
arytmetycznego. 

o; = 0 1 + (i - 1) d [9] 

gdzie 01 - odległość od cięciwy wewnętrznej krzywolinio
wej ścianki do cięciwy pierwszej kierownicy (rys. 6). 



a; - odległość między kierownicami (i - 1) a i, 
i - kolejny numer kierownicy, 
d - różnica postępu. 

Dla optymalnej licżby kierownic 

an+1 - odległość między ostatnią kierownicą a cięciwą ze•• 
wnętrznej krzywizny ścianki. 

rt •6'1/r.l lł(I 

Rys. 8. Dwa rodzaje kierownic cylindrycznycl). z podanymi opty
malnymi kątami ustawienia 

W tym przypadku różnica postępu 

gdzie n - liczba kierownic. 

Odległość a 1 wyliczamy w następujący sposób: 

Suma wszystkich międzyłopatkowych odległości 

przy an+1 = 2 a1 z równania [10]. 

~ 

f.4 

f.2 

I.O 

o.a 

0.6 

0.4 

0.2 

o 

\ 
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\ 

'\ 
t\. 

N ,..... __ 

~"""'- 2 
.1 ... ' - ,_ ~ 

at 0.2 Q4 0.6 0.8L 
rL•6,f/621łg bo 
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Rys. 9. Wykres zmiany współczynnika oporu I; w funkcJ1 ··b;;: 

l - bez kierownic, 2 - z normalną liczbą kierownic, 3 - z opty
malną liczbą kierownic 

otrzymamy 

skąd 

· 3a1 
S =-(n+ 1) 

2 

s . s 
2 --=067--

a1 = 3 n + 1 ' . n + 1 
f12] 

Wstawiając tę wielkość i wielkość d z [11] do wzoru [9] 
otrzymamy: 

. S ( i-1) ai = 0,67 ~ l + -n- fl3] 

lub uwzględniając S = b0V2 . 
otrzymamy 

fl4] 

Rozmieszczenie minimalnej liczby kierownic można okre
ślić tak samo jak dla optymalnej liczby kierownic. W tym 
przypadku należy przyjąć 

f15] 

w wyniku czego otrzymamy 

fl6] 

i -a-~ - - 05+--S ( i-1) 
' n+l ' n 

fl 7] 

Doniosłą rolę odgrywa kąt ustawienia kierownic. Opty
malny okazuje się kąt ustawienia a = 48°. 

Profil łopatki tworzy się z danych przedstawionych na 
rys. 6. · 

Dla kolanek z szerszym kanałem wylotowym (b1 > b 0) 

liczba kierownic na podstawie wyników doświadczalnych 
jest określona następująco: 

s 
nn = 2, 13 - t- - 1 

s 
nopt ~ 1,4 - t-

s 
nmtn ~ 0,9 - t-

an+1 . 
·. :Dla Óptyinalnej · liczby kierownic -. --.= ·2 · 

U1 

a zatem 

y\2 +-;; ·- . 
a - O 67 --'---0 __ 1_ (1 . --1. __ i _n_l) 
i- ' n+l 

an+t 
Dla minimalnej liczby kierownic -

0
-

1
- = 3 · 

wobec tego 

f18] 

fl9] 

f20] 

f21] 

f22] 

Dla obliczania ilości i rozmieszczenia kierownic uprosz
czonych (cienkich-cylindrycznych) stosuje się te same wzo-
ry, co dla kierownic profilowych. . 

Przy doborze kierownic w kolanku o przekroJu okrą
głym, lepsze efekty otrzymuje się przy stosowaniu zmniej
szonej liczby kierownic (tabela 1). 

W tym przypadku 

f23] 

dla kierownic, ustawionych według postępu arytl1:!etyczne
go, przy 
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Tabela 1 

Przedstawienie wyników pomiarów współczynnikałkiJ:ft~j 
kanałów z płynnym i ścięty_m :zakrętem przy ca 

i zmniejszonej 1Iczb1e klerowmc 

Kt<talt 
• ;'f.J.krf:tu ~-=
J;tvnny 
f=0.18 

Ptynnt1 
{;=at8 

kkrf! 
scir;ty 

Ustawienie współśrodkowych kiero~nic _okre~la się róyv
nież poprzednio omówionymi wzoram1. Dz1ał:3-_me ~ych kie
rownic polega w głównej mierze na tym, ~z dzielą dany 
kanał na szereg kanałów o dużym wydłużeniu poprzeczne-: 
go przekroju, co doprowadza do zmniejszenia strat. KażdeJ 

TO 
wielkości promienia odniesienia -b odpowiada inna opty-

. o 

malna liczba kierownic. Im większy promień odniesienia, 
t ym mniejsza ilość kierownic (tabela 2). 

a, 
f.2 

o.a 

Q4 

o 
V 

v 
~/ 

V 
/ 

,,.. 

20 40 60 

i--1---~ 

~ 
L----

(00 120 (40 160 o[ 0C, 

Rys. 10. Wykres współczynnika a 1 w funkcji k11ta zakrętu stru
mienia a 

Optymalne rozmieszczenie kierownic jest określone rów
naniem: 

r; = 1,26 r;-1 + 0,07 b0 _r24J 

Na wykresach 10, 11 i 12 są przedstawione krzywe, któ
rymi można się posługiwać przy określaniu współczynnika 
oporu kolanka o przekroju prostokątnym. Opór kolanka 
określa się następującymi podstawowymi parametrami: 

a) kątem zakrętu strumienia o, 

Tabela 2. 

Określenie optymalnej liczby kierownic współśrodkowych 
w zależności od promienia odniesienia 

f. O+QI Qf-;-Q4 ll4•t0 1.0 

n 3„4 2 1 o 

b) względną wartością średniego promienia zaokrąglenia bR 
o 

(gdzię R - średni promień zaokrąglenia kanału, b - sze-
rokość kanału), 

h 
c) względnym wydłużeniem przekroju b (gdzie h - wyso-

o 
kość kanału). 
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Współczynnik oporu ·. kolanka określa się z na s tępującego 
równania : 

gdzie: 

L1H 
ś = --2- = 0,73 a1b1c1 

()Wo 

2 

W O ~ średnia prędkość strumienia, 

[25] 

o-

a, - wielkość uwzględniająca wpływ kąta zakrętu stru
mienia o (rys. 10), 

b1 - wielkość uwzględniająca wpływ względnego promie
R 

nia zaokrąglenia b (rys. 11), 
o 

c1 wielkość uwzględniająca wpływ wydłużenia poprzecz-
h 

nego przekroju kanału -b (rys. 12). 
o 

Wielkości a 1, b, i c1 są otrzymane przy Re > 0,2 · 106, tech
nicznie gładkich ściankach (e = O) i przy umieszczeniu ko
lanka w dość znacznej odległości za wlotem. 

0,20 

0,15 

O.IO 

ao5 o 

\ 
\ 

1 

2 

\ 

', 
....... r-- -

Rys. 11. Wykres współczynnika b
1 

w funkcji względnego promienia 
- R 

zaokrąglenia b 
o 

W przypadku kolanka o przekroju okrągłym , współczyn
nik oporu ~ określa się w przybliżeniu z równania [25], 
w którym c1 przyjmujemy równe jedności. 

c, 

f.6 

f.2 

Q8 
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r, -6.,/6211<2 Oo 

Rys. 12. Wykres współczynnika c1 w funkcji wydłużenia poprzecz

nego przekroju kanału h 
bo 
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• 2. I. Je. Idielcz!k 

LITERATURA 

Sprawocznik po gidrawliczeskim soprotiwle-

Gidrawliczeskije soprotiwlenija 
3. I. Je . Idielczik - Sprawocznik po gidrawliczeskomu soprotiw

leni j u fasonnych i prjamych czastiej truboprowodow 
4. P . G . Kisie1ew - Sprawocznik po gidrawlic zeskim rasczotam 
5. B. N. Łobajew - Rasczot wozduchoprowodow wientila cjonnych, 

kompriessornych i pniewmotransportnych ustanowok 
6, ·w. N . T a ljew - Aerodinamika wientilacji. · 



Mgr inż. JERZY GRZEGORZEWSKI 
621.438.056: 621.45 

Komory spalania lotniczych 
,. 

silników turbino~ych 
• Część III 

BADANIA KOMOR SPALANIA 

W III części artykułu omówiono . badania lotniczych komór spalania: podstawowe . 
i użytkowe. Podano metody określania podstawowych charakterystyk komory i- sto;;: 
sqwaną do tego celu aparaturę naukowo-badawczą. Krótko przedstawiono metodę 
oceny błędów w-ystępujących przy obliczaniu współczynnika wydzielania ciepła na 
podstawie · parametrów zmierzonych w czasie- prób. · · 

Badania komór spalania można podzielić na dwa zasad
nicze rodzaje: podstawowe użytkowe i w tej kolejności 
będą one omówione. 

Badania, podstawowe . · 

Celem badań podstawowych jest · ustalenie zależności 
i związków między poszczególnymi parametrami określają
cymi przebieg danego zjawiska. W badaniach podstawo
wych komór spalania dąży się do uzyskania ogólnych da
nych, niezależnych od konstrukcji komory, które umożli
wiają przeniesien~e wyników na inne typy komór, przez co 
znaczme skraca się czas opracowywania nowych rozwiązań 
konstrukcyjnych. Badania podstawowe· są na ogół długo
trwałe i wymagają nieraz znacznych nakładów inwestycyj
nych. Zagadnienia pomiaru szeregu parametrów są bardzo 
skomplikowane i wymagają często stosowania · specjalnej 
a para tury naukowo-badawczej. · · 

Przeprowadzanie badań podstawowych jest koniecżne przy 
opracowywaniu nowych konstrukcji, jak również przy 
wprowadzaniu istotnych- zmian do już istniejących. Przed 
przystąpieniem ·do badań opracowuje się specjalne szcze
gółowe programy, które · w trakcie badań mogą ulegać za
sadniczym zmianom ze względu na otrzymane wyniki lub 
konieczność rozszerzenia programu, ponieważ nie wszystko 
może być przewidziane na początku. . 

Przedmiot badań podstawowych stanowią · zagadnienia 
o r~norodnej tematyce, spośród których można wymienić 
między innymi następujące: określenie lokalnych rozkładów · 
prędkości powietrza na wejściu do komory i w strefie spa
lania, określenie lokalnych współczynników nadmiaru po
wietrza i lokalnych temperatur gazu, określenie rozkładu 
paliwa w poszczególnych przekrojach komory, zbadanie 
wpływu sposobu doprowadzania powietrza wtórnego na 
proces spalania, pomiar jonizacji płomienia. · 
Jedną z metod, stosowanych przy badaniach podstawo

wych, jest wizualizacja przepływu w komorze, W tym przy
padku komorę wykonuje się z przezroczystego szkła orga
nicznego, jeśli· komora będzie dmuchana na zimno, lub wy
cina się w niej specjalne otwory, osłaniając je materiałami 
umożliwiającymi obserwację procesu spalania (może być 
również szkło organiczne). Bard_zo prostą metodą wizuali
zacji przepływu w komorach przy próbach na zimno jest 
oglądanie przepływu płaskiego w tunelu dymnym lub w tu
nelu wodnym, 

Autor niniejszej publikacji przeprowadzał badania · mo
deli komór spalania silników turbinowych i strumienio
wych w tunelu wodnym. Na rys. 1 pokazany jest przepływ 
wody przez płaski model komory spalania. W celu uwidocz
nienia wirów w komorze wodę zabarwiono proszkiem alu
miniowym, Taki sposób wizualizacji przepływu jest bardzo 
prosty, nie wymaga kosztownej aparatury, a może - dostar
czyć cennych informacji przy zachowaniu warunku podo
bieństwa hydrodynamicznego przepływu w komorze mode
lowej w stosunku do komory rzeczywistej. Na podstawie 
badań komór o różnych kształtach opracowuje się albumy 
zdjęć, które ułatwiają dobór poszczególnych fragmentów 
komory. _ . 

Wizualizacja przestrzennych przepływów jest o wiele bar
dziej skomplikowana i wymaga nieraz stosowania bardzo 
precyzyjnej aparatury optycznej. . · , 

Bardzo ważnym zagadnieniem dla właściwego przebiegu 
procesów spalania w komorze jest odpowiedni sposób do
prowadzania powietrza wtórnego. Powietrze wtórne inten
syfikuje proces spalania i ma zasadniczy wpływ na współ
czynnik wydzielania ciepła 17. W celu ustalenia odpow1ed- ~ 

niego sposobu doprowadzenia i rozdziału powietrza wtór
nego przeprowa9-za się specjalne badania. W badaniach te
go rodzaju ustala się ilość i wielkość otworów doprowadza
jących powietrze wtórne oraz ich wzajemne rozmieszczenie 
jako funkcję współczynnika wydzielania ciepła. Duży wpływ 
na współczynnik 17 ma także głębokość doprowadzania strug 
powietrza wtórnego do rury żarowej. Przy założonym spo
sobie doprowadzania powietrza wtórnego zwiększenie głę
bokości strug możtia uzyskać dwoma sposobami. Pierwszy 
polega na zwiększeniu prędkości powietrza wtórnego 

Rys. 1. Model · komory spalania w tunelu wodnym 

w otworach rury żarowej przy danej ilości otworów. Osiąga 
się to przez zmniejszenie średnic otworów w ścian~ach ru- · 
ry żari'lwej. Sposób taki zwiększa 17, ale jednocześme wzra
stają straty hydrauliczne komory. Na podstawie badań [lj 
stwierdzono, że prędkość w otworach nie powinna przekra
czać 100 misek. 

Drugim sposobem zwiększenia głębokoś_ci strug jest P?
większenie średnic otworów ·przy jednoczesnym z~chowan~u 
stałej prędkości w otworach. W tym _ celu nalezy - _n~e 
zmieniając wydatku całkowitego przez otwory - ·zmmeJ
szyć ich ilość. Sposób ten jest korzystniejszy oą _poprzed
niego, ponieważ wzrasta 17, a straty hydrauliczne pozostają 
bez zmian lub nawet _nieco zmniejszają się. Ilość otworów 
nie powinna . być mniejsza od 5+6. " . 

Sposób doprowadzania powietrza wtórnego oraz głębo
kość penetracji jego strug ma duży wpływ na charaktery
stykę zdmuchnięcia płomienia. Przy zwiększaniu głęboko
ści penetracji strug w. pierwszych rzędach otworów powie
trza wtórnego można spowodować niebezpieczne zbliżenie 
tych strug do strefy wirów wstecznych. Zimne powietrze 

' .wtórne przedostaje się do strefy wirów wstecznych, obni-ża -
temperaturę gazów i pogarsza wskutek tego warunki two
rzenia mieszanki, co w następstwie powoduje pogorszenie 
charakterystyki zdmuchnięcia płomienia. Jest to ważny 
wniosek praktyczny, z którego wynika, że sposób doprowa
dzania powietrza wtórnego może mieć dwojaki skutek: po
lepszenie procesów spalania i pogorszenie stateczności. Za
gadnienie należy rozpatrywać kompleksowo i dążyć do roz
_wiązań kompromisowych. 

Omówione zagadnienie ma bardzo doniosłe znaczenie dla 
zrozumienia szeregu żjawisk w komorach. Na podstawie 
badań ustalono matematyczną zależność między głębokością 
penetracji strug a parametrami przepływu i średnicą otwo-
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tu (wzór 10, II część artykułu *). Badania przeprowadzo~? 
na prostym stoisku (rys. 2) [1]. W dolnym kanale . II częsc 
bocznej ścianki 1 wykonano z przez:oczystego szkła orga
nicznego, umożliwiającego obse1:':'acJę przepływu. W celu 
polepszenia warunków obserwacJi wewnątrz kanału umo
cowano żarówkę 7. W dolnym kanale na trzech prowad
nicach zamontowano pręty 2, przesuwające się równolegle 
do osi kanału. Na końcach prętów znajdowały się wid~ł
ki 5 między którymi na cienkim drucie, zawieszano krot
kie 'nici jedwabne 6. W czasie próby, po ustaleniu para- -

.metrów · przepływu, pręty ustawia~o w taki SJ?OS~b, a~y 
.nitka drugiego pręta znajdowała się na przedłuzemu kon
ca nitki pierwszego, trzecia ...:... na przedłużeniu końca dru
giego itd. Powietrze wpadające z kanału I do kanału II 

. przez otwory w jego ściankach odginało nitki, kreśląc 
w ten sposób tor ruchu strugi powietrza (jak pokazano 
w dolnej części rys. 2) . · 

· Nitki w · stanie wychylonym fotografowano przez okno 
kanału II. Liniowe odchylenie strugi 1 od r -.~ i otworu oraz 
głębokość jej H przedostania się do kanału II odc_zytywano 

·na podziałce 8. umieszczonej na przeciwległej ściance ka
. nału. Oś strugi fotografowano dla różnych średnic otwo
rów w ściankach kanału II, wynoszących 6, 9, 15, 20, 25 
i 30 mm, przy prędkościach Wn = 25, 50 i 75 misek. ·Dla 
każdej prędkości otrzymywano trzy wartości różnicy ciśnień 
statycznych między kan 'l łami 0,1. ()? i 0,3 k Gicm2• Pręd-

, kość w górnym kanale W1 wynosiła 50 misek i była w cza
sie całego cyklu badań niezmienna. Taka wartość prędko
ści odpowiada w przybliżeniu średniej prędkości powietrża 
wtórnego dla większości komór spalania . silników lotni-
czych. . 

Przeprowadzono również badania dla określenia wpływu 
pochylenia osi otworów w ściankach w stosunku do· strug 
napływającego powietrza. 

Rys. 2. Stoisko do badania głębokości penetra cj i strug p
0

owi etrza 
wtórnego do rury żarowej. 1 - przezroczysta ścianka, 2 - pręty, 
3 - śruby regulacyjne, 4 - punkty podparcia prętów, 5 - widełki, 
6 - nitki jedwabne, 7 - żarówka, 8 - podziałka na tyln.ej ściance 

Ustalono, że głębokość strugi gwałtownie spada ze wzro-
stem kąta pochylenia. Przy pewnych optymalnych kątach 
-prędkość W n i prędkość strugi w otworze nie mają wpły

śród nich zostają od razu porwane przez strumień/ większe 
natomiast dłużej zachowują swój tor i penetrują - w stru
mien powietrza na większą głębokość.·: 

Dla każdej komory 'istnieje optymalny kąt rozpylenia, 
który jest związany bezpośrednio z jej aerodynamiką, to 
znaczy z rozmieszczeniem i kierunkiem prze9ływu strumie
ni powietrza pierwotnego, wtórnego oraz wirów wstecz
nych. Badania wtryskiwacza dla danej komory mogą być 
wykonywane w komorze modelowej przy zachowaniu nie
zbędnych kryteriów podobieństwa. Badania takie obejmują 
dobór kąta rozpylenia, wielkości kropel oraz rozkładu stre
fowego paliwa w poszczególnych przekrójach komory 
i w wyznaczony-eh punktach danego przekroju. Przebieg 
procesów rozpylenia obserwuje się w przezroczystej komo

. rze ze szkła organicznego. Skład mieszanki określa się na 
podstawie pobranych próbek. 

W celu pobrania mieszanki, składającej się z ·odparowa-
. nego paliwa i powietrza, sondę · pomiarową· ustawia się 
w ten sposób, aby płaszczyzna jej otworu wlotowego• była 
umieszczona równolegle do strug przepływającego czynnika. 
Wlot sondy należy zabezpieczyć przed przedostaniem się 

· do niego kropel paliwa osadzającego się na sondzie. Kieru- · 
jąc otwór wlotowy s-0ndy prostopadle do strumienia pobie
ra się tylko krople paliwa. W ten sposób, za pomocą sto
sunkowo prostych pomiarów, można otrzymać przybliżony 
rozkład strefowy . w strumieniu powietrza. Podobne próby 
przeprowadza się potem na normalnej komórze w czasie jej 
pracy na stoisku. Wielkość kropel określa się za pomocą 
jednego z kilku stosowanych sposobów, o których wspom-
niano w części I artykułu **). . 

Proces rozpylania i ruch kropel w komorze w czasie-pro
ćesów spalania może być fotografowany. W jednym z do
świadczeń [4) rozpylanie paliwa i r_uch jego kropel fotogra
fowano kamerą do zdjęć szybkich z prędkością 14 OOO kla
tek/sek. Zarysy kropel paliwa, sfotografowane w pierwot
nej strefie komory, są · zniekształcone w porównaniu do 
zdjęć w atmosferze, co prawdopodobnie związane jest 
z procesem parowania. Mając takie zdjęcia można _dobrać 
najwłaściwsze tory kropelek dla danej komory. ·, 

Istni~ją również matematyczne sposoby obliczania toru 
balistycznego parującej kropelki w strumieniu powietrza, 
mając niezbędne do tych obliczen współczynniki dyfuzji. 
Na podstawie toru ruchu parującej cząsteczki oraz dany~h 
charakteryzujących inne parametry procesu rozpylama 

- można obliczyć rozkład palnej mieszanki w poszczególnych 
strefach spalania. Dane, otrzymane w czasie prób! mo?ą ~ię 
znacznie różnić od wielkości obliczeniowych, pomewaz me
które parametry wtryskiwacza można określić dokładnie 
tylko na podstawie doświadczeń (np. współczynnik wydat
ku wtryskiwacza oraz jego kąt rozpylenia). 

Innym zagadnieniem· w dziedzinie wtryskiwaczy, wyml:1-
gającym_ szeregu prób podstawow)'.ch I?rzy ?~racowy:wamu 
komory, jest sprawa zapłonu, ktora Jest scrśle związana 

. z doborem wtryskiwaczy rozruchowych. 

Badania użytkowe 

· 1\Tu na głębokość penetracji strugi. W tym przypadku stru- Dane uzyskane ; badań podstawowych daj,_ mo~iwość 
6a powietrza omywa wew.nętrzną ściankę kanału na pew- , ogólnego zorientowania się co do jakościowego i ilości?wego 
nej długości. W komorach spalania wykorzystano to w ten przebiegu zjawisk oraz charakteru pr3:cy poszczegolnych 

· sposób, że między strefą spalania a strefą wymieszani.a elementów konstrukcyjnych komory. MaJąc podstawowe za
umieszcza się pierścienie stożkowe, o odpowiednim kącie leżności przystępuje się do konstruowania ko!Ilory. S~on
rozwarcia, z otworami, przez które doprowadzane jest PO:- struowaną komorę bada się w szerokim zakresie .przewidy- · 

.wietrze chłodzące ścianki rury żarowej. ·wanych · warunków jej pracy na silniku, to_ znaczy w w a-
. Jednym z bardzo ważnych zagadnień podstawowych, wy- runkach odpowiadają~ych różnym prędkościom obrotowym 
:stępujących przy opracowywaniu komór spalania, jest spo- silnika i przy różnych prędkościac~ ~ot~. ·· . . . 

· sób tworzenia mieszanki palnej paliwo-powietrze w szero- _ Do badań komór spalania buduJe się sl?ecJalne stois~a 
kim zakresie warunków pracy komory spalania. Zagadnie- badawcze. Jednym z podstawowych elementow takiego sto~
nie polega na odpowiednim doborze układu paliwowego, ska · jest źródło powietrza, to znaczy sprężark~ lub zespoł 
zapewniającego właściwe rozpylenie paliwa o odpowied- sprężarek zasilających komorę w sprężone powietrze o okr~
niej wielkości kropel. Przy znacznej ilości dużych kropel ślonych parametrach termodynamicznych. Bada~ia ko.mor 
może wystąpić zjawisko niecałkowitego spalania paliwa po- _ spalania, szczególnie . pierścieniowych, . wymagaJą du ~yc~ 
wodujące spadek współczynnika wydzielania ciepła . . wydatków powietrza, o czym łatwo się przekonać, ~eśJi 
Również zbyt drobne rozpylenie paliwa może pogorszyć wziąć pod uwagę wydatki powietrza wspołczesnych silm

współczynnik wydzielania ciepła, ponieważ cząsteczki ;e~o ków turbinowych. Tak na przykład wydatek pow_ietrza przez 
mogą być porwane przez strumień powietrza i wskutek te- dzbanową komorę spalania silnika RD-45 wynosi 5,3 kG/sek, 
go w niektórych obszarach komory tworzy , się nadmiernie · przez pierścieniową komorę silnika „Viper" ASV. 20-25 
bogata mieszanka, która pogarsza procesy spalania. Zwykły kG/sek natomiast przez pjerścieniowo-dzbanową komprę 
wtryskiwacz wirowy rozpyla paliwo w ten sposób, że po- silnika' ,,Olympus" BOL. ? - aż 109 kG/sek. • 
wstają kropelki o różnej wielkości. Najdrobniejsze · spo-

'. *) Z~sz. 8/62. · '. **) Zesz. 6/62. · 
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Stoisko powinno zapewniać zmianę parametrów powietrza 
w szerokim zakresie warunków eksploatacyjnych silnika, 
ze szczególnym uwzględnieniem zmiany wysokości, a więc 
spadku ciśnienia i gęstości powietrza. Do odwzorowania 
zmiany warunków otoczenia ze wzrostem wysokości służą 
komory ciśnieniowe. ~w których można badać cały silnik. 
Stoiska takie są bardzo kosztowne i tylko nieliczne pla
cówki naukowo-badawcze' mają je do dyspozycji. " 
Następnym elementem stoiska jest układ paliwowy, któ

rego zadaniem jest doprowadzenie do komory paliwa 
o określonym wydatku i ciśnieniu .. Komora zasilana jest 
paliwem za pomocą jednej lub kilku pomp o dużym wy
datku. Dla przykładu można podać, źe komora spalania sil
nika „Viper" 8 spala w ciąg1,1 godziny w· maksymalnych 
warunkach · pracy ok. 850 kG paliwa, komora silnikowa 
Avon RA. 14 - 3600 kG paliwa, a jedna z wersji silnika 
,,Olympus" - ponad 6000 kG. Z przytoczonych danych wi
dać, że oprócz pomp o dużym wydatku należy mieć odpo-

- wiednią paliwownię. Układ paliwowy zawiera oprócz tego 
filtry, zawory oraz niezbędne- urządzenia regulacyjne. Do 
zapłonu komory służy instalacja elektryczna. _ 
Każdą komorę spalania, badaną na stoisku, wyposaża się _ 

w niezbędną aparaturę kontrolno-pomiarową. Podstawowy
mi parametrami, mierzonymi przy próbach komór spalania, 
są wydatki powietrza i paliwa, prędkości powietrza na wej
ściu i· gazu na wyjściu z komory, temperatury :i _ciśnfenia 
powietrza i gazu oraz temperatury ścianki rury żarowej. 

Do pomiaru wydatku powietrza stosowane są - dyśze, 
zwężki oraz kryzy. Umieszcza się je przed komorą w okre
ślonej odległości przewidzianej normami, przeważnie l=5 D 
(gdzie. D - średnica przewodu dóprgwadza:ącego pow'etr;,;e 
do komory). Przed urządzeniami mierzącymi wydatek po
wietrza, w odległotci co naimniej 10 D- nie pov,rinno by~ 
żadnych przeszkód powodujących zaburzenia przepływu, po
nieważ mogą one w sposób istotny zniekształcić pomiar 
wydatku powietrza, Konieczność zachowania takich odle
głoścL przed urząd2,eniem pomiarowym i za -nim powoduje 
wydhi:żenie stoiska, ale jednocześnie gwarantuje popraw
ność pomiaru, któr~ w tym przypadku jest bardzo ważna. 
Na wejściu do komory umieszcza się na ogół grzebienie ru
chome lub nieruchome - do pomiaru rozkładu ciśnień cał-
kowitych. Na podstawie rozkładu. ciśnień, otrzymanych za 
pomocą tych grzebieni, oblicza .się prędkości powietrza 
w poszczególnych punktach pomiarowych, a co za t:ym idzie 
i ich rozkład. Mierząc rozkład ciąnień i temperatur na wyj
ściu z komory można obliczyć wydatek gazów. 

Wydatek paliwa mierzy się w czaŚie próby za pomocą . 
rotametrów, którJ! zapewniają_ pomiar na bieżąco, lub me-· 
todą objętościową, polegającą na pomiarze czasu opróżnie
nia butli w określonej objętości. Drugi sposób wy,maga obli
czenia wydatku na podstawie zmierzonego czasu i znanej 
objętości. 
Temperaturę gazów mierzy się w komorze za pomocą 

termopar o różnej konstrukcji. Do pomiaru temperatury 
ścianek używa· się termopary stykowe. Do jednorazowego 
określenia stopnia nagrzania ścianki w czasie próby mogą 
być użyte termofarby. · 

Komory, jak już było powiedziane, bada się na specjal
nych stoiskach. Przebieg próby obserwuje się · z kabiny po
miarowej, w której znajdują się wszystkie przyrządy kon
trolno-pomiarowe. Aby uzyskać w czasie prób możliwie du
żo danych, komory oprzyrządowuje się odpowiednio. Na 
rys. 3 pokazany jest przekrój wyjściowy komory z grzebie
niami rurek do pomiaru ciśnienia 1 oraz grzebieniami ter
mopar 2. Komora· jest typu pierścieniowego. Rozmieszczono 

; w niej 576 punktów pomiarowych. Tak duża ilość punk
tów pomiarowych podyktowana była koniecznością zbada
nia wpływu niektórych zmian konstrukcyjnych na współ
czynnik wydzielania ciepła i rozkład temperatur na wyj
ściu z komory. W grzebieniu, przeznaczonym do pomiaru 
temperatur, umieszczono 6 termopar, a w grzebieniu do po
miaru ciśnień - 6 rurek. Tąk duża ilość przyrządów po
miarowych jest niewygodna w użyciu, ponieważ uszko
dzenie jednego z nich może wymagać wstrzymania próby. 
Ponadto znaczna ilość grzebieni może mieć wpływ na 'ja
kość pomiaru ·ze względu na znaczny stopień przykrycia 
przekroju wyjściowego komory spalania. 

Aby uniknąć wpływu dużej ilości grzebieni na pomiar, 
a jednocześnie przyspieszyć go, stosuje się pojedyncze, ru
chome grzebienie, napędzane mechanicznie lub elektrycznie, 
a także pojedyncze sondy pomiarowe. W pojedynczej son
dzie znajduje się rurka ciśnienia całkowitego oraz termo-

- para. Sonda wykonu~e ruch promieniowy i obwodowy, u,mo-

żliwiając pomiar c1smenia · i .temperatury - w dowolnym 
punkcie przekroju. W celu zabezpieczenia sondy przed_ dzia- · 
laniem wysokich temperatur chłodzi się ją powietrzem, do- · 
prowadzanym do __ wnętrza obudowy. Aby zapewnić odpo
\viednią prędkość przepływu powietrza, a tym samym od
prowadzenie ciepła, na wyjściu z sondy stwarza się pod
ciśnienie. Ciśnienie statyczne mierzone jest na ściankach 
komory. 

Bardzo ważnym zagadnieniem przy próbach komórspala
nia z dużą ilością punktów pomiarowych jest· sposób zapi
su wyników próby. Ręczny zapis wyników w takim przy
padku nie może być stosowany ze względu na stosunkowo 
długi czas zapisu, w ciągu. którego parametry mogą ulec 
zmianie, oraz przedłużanie czasu próby, podrażające koszt 

Rys. 3. Rozmieszczenie GP:lr'alury pomiarowej na wyjściu z ko
mory spalania 

całości badań. Wobec tego zastosowano fotografowanie wy
ników prób oraz samoczynne zapisywanie za pomocą urzą
dzeń elektronowych. 

Autor artykułu, przy badaniach jednej z komór, zastoso: 
wał fotografowanie wyników pomiarów. Fotograficzny pro
tokół badań tej komory, jest pokazany na rys. 4. Komora 
wyposażona była w dwa obrotowe grzebienie rurek ciśnie
nia całkowitego na wejściu oraz dwa grzebienie rurek ciś
nienia całkowitego i dwa grzebienie termopar (również ru-
chome) na wyjściu. Oprócz tych grzebieni komora była wy
posażona także w nieruchome grzebienie. Do kontroli usta
wienia grzebieni w wymaganych położeniach służył wskaź
nik kąta obrotu, widoczny w lewym górnym rogu rysunku. 
Grzebienie termopar włączane były kolejno za pomocą 
przełącznika, pokazanegó w dolnym prawym rogu r.ysunku. 
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Rys. 4. Fotograficzny protokół próby komory spalania 

Wszelkie dodatkowe niezbędne informacje zapisywano kre
dą w dolnej .części tablicy galwanometrów (np. ciśnien.ie 
atmosferyczne, temperatura otoczenia itd,). Taki protokół 
nadawał się bezpośrednio do obliczeń ostatecznych wyników 
próby: ·, .' ~-

Samoczynny zapis wyników prób za pomocą urządzeń 
elektronowych jest szybszy od fotografowania i od . razu 
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Rys. 5. Zależność współczynnika wydzielania ciepła w komorze . 
z odparowaniem paliwa od współczynnika nadmiaru powietrza przy 

.. t
1 

= 130 °c i w
1 

= . 25 m/sek; 1 - .p 2 = 660 mm Hg; 2 - P 1 = ,1.57 mm 
• .s• Hg; _3_ -:· p 1 = 254 mm Hg 
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daje wykres temperatur i ciśnień dynamicznych, co znacz
nie przyspiesza opracowanie ostatecznych wyników i przy 
dużej ilości prób w zupełności się opłaca, aczkolwiek apa
ratura jest dość skomplikowana. 

- Termopary są narzędziem po~iarowym niezbyt trwałym, 
szczególnie przy wysokich temperaturach. Dlatego opraco
wano szereg innych metod określania współczynnika wy
dzielania ciepła, pomijając pomiar temperatury. 
Należy tu w pierwszej kolejności wymienić analizę gazo

wą [8]. 
-Inną metodą jest analiza optyczna składu gazów w strefie 

spalania, określana za · pomocą fotometrów. Pomiar polega 
na tym, że w ko.morze wycięte są specjalne otwory, osło
nięte szkłem organicznym, przez które obserwuje się prze
bieg procesu spalania. Jak wiadomo, każdy pierwiastek 
podgrzany do stanu gazowego wydziela promieniowanie 
o określonej długości fali. Fotometr, przystosowany do po
miaru zawartości niektórych składników w komorze spala
nia, odbiera fale o określonej długości, charakterystyczne . 
dla określonych pierwiastków lub związków chemicznych.· 
W jednym z doświadczeń [4) fotometr, wyposażony w dwa 
filtry, pobierał fale o długości 5100 A O (C2) oraz - 4300 A 0 

(CH). Na podstawie pomiaru składników chemic1,nych ga
zów wylotowych oblicza się współczynnik wydzielania 
ciepła. 

1!; 
Ostatecznym wynikiem badań komory jest sporządzenie 

jej . charakterystyk, to jest wykresów. 'YJ = f (a), 'YJ = f (P1), 

'YJ = f (T1), 'YJ = f (Wa), a= f (M1), a= f (LIT) oraz wykresów, 
. obrazujących zakres statecznej pracy komory spalania. Na
leży zaznaczyć, że za pomocą badań można określić tylko 



zakres zdmuchnięcia płomienia ria ~bogich mieszarik:ach, 
natomiast badania zakresu statecznej pracy na bogatych 
mieszankach są ograniczone maksymalnym dopuszczalnym 
przyrostem temperatury w komorze spalania. 

Na rys. 5, 6, 7 i 8 przedstawiono - jako przykład cha
rakterystyk komór spalania - zależność współczynnika wy
dzielania ciepła w komorze z odparowaniem paliwa od 
współczynnika nadmiaru powietrza oraz wpływ parame
trów powietrza w przekroju wlotowym komory na zakres 
statecznego spalania na ubogiej mieszance. 

Podstawowe i użytkowe badania komór spalania przy
czyniają się poza tym do ujawniania pewnych charaktery
stycznych uszkodzeń, powstających w czasie pracy. 
Często spotykaną przyczyną uszkodzeń rury żarowej jest 

powstawanie nagaru na jej ściankach [9]. Nagar, mający 
niskie przewodnictwo cieplne, izoluje powierzchnię ścianki 
od powietrza chłodzącego i wskutek tego powstają w niej 
lokalne przegrzania, które są przyczyną poważnych naprę
żeń cieplnych. Jako skutek naprężeń cieplnych powstają 
miejscowe odkształcenia rur żarowych lub pękanie ich 

f5 ł----r----1-------,1----1-----1'-----I 
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doprowadzania powietrza óraz pow1erzchntę otworów. Uła
twiają to specjalne próby, przeprowadzane w różnych wa
runkach pracy silnika. 

Czasem przyczyny miejscowego przegrzewania rury ża
rowej mogą być usunięte stosunkowo prostym sposobem. 
Przykładem może posłużyć komora spalania silnika „Dart". 
Prowadząc prace, mające na celu zwiększenie trwałości ko-
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Rys. 8. Wpływ temperatury powietrza na wejściu do komory na 
zakres statecznego spalania na 1Ubogiej mieszance 

mory spalania, stwierdzono konieczność zmiany rozkładu 
temperatur w celu usunięcia stref przegrzewania i stref 
o dużej różnicy temperatur. · W tym . celu wewnątrz rury 
żarowej na odcinku 1 (rys. 9), który uległ przegrzewaniu, 
zamontowano wyprofilowany pi~rścień 2. Zastosowanie 
pierścienia wyraźnie zmniejszyło miejscowe przegrzewanie 
rury żarowej, co widać z rozkładu temperatur pokazanego 
na rys. 9. Rozkład temperatur zbadano przy użyciu termo
farb. 

Polepszenie rozkładu temperatur tym sposobem nie spo
wodowało pogorszenia charakterystyk silnika. Na podsta
wie badań i wieloletniej eksploatacji komór spalania silni
ka „Dart" stwierdzono, że w obecnym stanie trwałość ko
mory wynosi 6000 godzin. 

Prlłd ~ Po~ :.icina 

Rys. 6. Wpływ ciśnienia powietrza na wejściu do komory na za- a) 
kres statecznego spalania na ubogiej mieszance. Temperatura po-
wietrza na wejściu t1 = 130 °C; prędkość w największym przekroju 

około 24 m/sek 

ścianek. Jako dodatkowe niebezpieczeństwo, spowodowane 
istnieniem nagaru na ściankach rury żarowej, jest możli
wość odrywania się poszczególnych cząsteczek, które przy 
dużej prędkości przepływu bardzo szkodliwie oddziałują 
na łopatki turbiny. Duża ilość nagaru na ściankach rury 
żarowej może zniekształcić strukturę gazodynamiczną stru
mienia, pogarszając przez to proces spalania i rozkład tem
peratur gazu przed turbiną. Aby zmniejszyć ilość powstają
cego nagaru należy w odpowiedni sposób dobrać miejsca 
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Rys. 7. Wpływ prędkości przepływu powietrza w komorze na za
kres statecznego spalania na ubogiej mieszance. Ciśnienie powie
trza na wejśc_iu p1 - 457 mm Hg; temperatura powietrza na wej-

ściu t1 - 130 °c 
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Rys. 9. Miejscowe przegrzewanie rury żarowej_ i sposób jego usu
nięcia. Różny stopień zaczernienia odpowiada rożnym temperaturom 

Innym rodzajem uszkodzeń komór, powstających w cza
sie pracy silnika, są pęknięcia zmęczeniowe w obudowach 
komór, technoLogicznych sekcjach rui· żarowych oraz 
w łącznikach rur w pobliżu zgrzein. Przyczyną pęknięć są 
drgania. Jeśli za pomocą badań oscylograficznych stwierdzi 
się występowanie rezonansu, wówczas usunięcie drgań moż
na uzyskać dwoma sposobami. Pierwszy polega na usunię
ciu przyczyny drgań, a więc wymaga przeróbek sprężarki 
w celu zlikwidowania lub osłabienia drgań strumienia gazu 
o tej częstotliwości, która powoduje rezonans. Sposób ten 
jest bardzo kłopotliwy i pracochłonny. Drugi sposób usu
nięcia przyczyny pęknięć zmęczeniowych jest znacznie pro
stszy od pierwszego i polega na zmianie częstotliwości wła
snej drgań elementów komory. W tym celu można na przy
kład zmienić długość komory lub jej średnicę albo grubość 
ścianek. 
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Ocena błędów, występujących przy określaniu 
współczynnika wydzielania ciepła w komorze 

W zasadzie każdy pomiar jest obarczony pewnym błę
dem. Rozróżnia się błędy systematyczne lub przypadkowe. 
Niezależnie od rodzaju błędu i źródła jego pochodzenia bar
dzo ważnym zagadnieniem dla całości wyników badań jest 
wartość tego błędu. Przy pomiarze szeregu parametrów, 
składających się na końcowy wynik (a tc1ki jest w_aśn.ie 
współczynnik wydzielania ciepła), należy najpierw określić 
błędy składowe, to znaczy błędy, którymi obarczone są po
szczególne mierzone parametry, a następnie, na podstawie 
tych błędów, obliczyć błąd całkowity wartości wynikowej, 
zależnej od tych parametrów. Określenie analityczne war
tości błędu, występującego przy pomiarze danego parame
tru, na ogół nie jest łatwe ze względu na różnorodność 
czynników wpływających na kształtowanie się tego błędu . 
Na podstawie charakterystyk przyrządów pomiarowych (np. 
termopar) można określić błędy wskazań tych przyrządów. 
Mając błędy składowe można na ich podstawie obliczyć 
błąd, którym będzie obarczona dana wielkość, w tym przy
padku współczynnik 17. 

Obliczenie średniego błędu współczynnika wydzielania 
ciepła jest o tyle ciekawe, że jego składowymi elementami 
są błędy najważniejszych, mierzonych w czasie próby para
metrów, a więc wydatku powietrza G, wydatku paliwa Gp, 
temperatury powietrza na wejściu do komory t1 oraz tem
peratury gazów na wyjściu z komory t2 • 

Błąd średni kwadratowy można obliczyć z następującego 
wzoru: 

[1] 

gdzie: D1, D 2, D3 oraz D 4 są funkcjami mierzonych parame
trów, wyrażonych w postaci następujących zależności: 

D'Y/ 
D 1 = 8G-dG [2] 

D = .!..1_ dG [3] 
2 iJG P p 

iJr1 
D3 = iJti dt1 [4] 

- iJ11 , 
D,1 - at"; at2 [5] 

We wzorach [2], 131, [4] i [5] dG, dGp, dt1 oraz dt3 są bł<::

dami średnimi mierzonych parametrów, to znaczy G, Gp, 
t 1 i t2, 

W celu uzyskania funkcji mierzonych parametrów należy 
wzór na współczynnik wydzielania ciepła w komorze przed
stawić w następującej postaci: 

"I= [6] 

Różniczkując wzór [6] względem poszczególnych mierzo
nych parametrów otrzymuje się: 

(7] 

[8] 

[9] 

[10] 

Dla uproszczenia zakłada się, że Cp1 i Cp2 określone są 
bezbłędnie. Ponadto można założyć, nie popełniając prak-

296 TECHNIKA LOTNICZA Nr 10/1962 

tycznie żadnego błędu, że wartość opalowa paliwa w= 
= const. 

Podst3:wia_jąc uzyskane zależności [7], [8], [9] i [10) do [lJ 
otrzymuJe się ostateczną postać wzoru na średni błąd kwa
dratowy: 

J = i/( cP,t, __ cP1t1)2- _2, (ccl:Ó._~cP2t2)• 2 2, 
'I :±: WGp '\,VG dG' WG~ WG2 dG-, 

p: p p p 

? G
2 

( G CP, Cp )
2 

+ CPI -,vzcf dli + -WGp'- + WJ ar; [11) 

Na podstawie ogólnej zależności [11] trudno zorientować 
się o wpływie błędów składowych, popełnianych przy po
miarze poszczególnych parametrów, na średni bią:l l.:wa
dr.:1towy, ?latego warto zilustrować to przykładem. W tym 

· cern nalezy do wzoru [11] podstawić konkretne wartości 
z protokołów badań kornery i na ich oodstawie oblic7,-!• 
wspó:tczynnik 'Y/· • -, ~ 

Przy badaniach jednej z komór otrzymano następujące 
wartości zmierzonych parametrów: G = 5 672 kG/sek G = 
= 0,0973 kG/sek, t2 = 685 °C, t 1 = 64 °C. Ź tablic od~zyt~no 
Cn = 0,259, Cpi= 0,24. Wartość opalowa paliwa wynosiła 
10 ~00 kcal/kG. Wartość. współczynnik~ wydzielania ciepła, 
obliczanego na podstawie tych wartosci za pomocą wzoru 
[6], wyniosła 0,935. Analiza błędów przyrządów pomiaro
wych wykazała, że przy pomiarze wydatku powietrza może 
być popełniony błąd 20/o; przy pomiarze wydatku pali
w1;1 - 10/o; przy pomiarze temperatury t1 - 10/o; przy po
mrnrze temperatury t2 -- 2,50/o. Bezwzględne wartości błę
dów wynoszą: LlG = 0,113 kG/sek, LlGp = 0,973.10·3 kG/sek 
-':!tł = 0,64 °C, Llt2 = 17 °C. . ' 

Podstawiając powyższe_ wartości do wzoru [11] otrzymuje 
się średni błąd kwadratowy: · 

Ó''Y) = ± {o,026;--:-dG2 + 88,2 ,-1 Gp 2 + 10-5 jt21 +0,244.10-; LIV~-
;--•- - - --- · ---- -

=±Jl 0,334. 10-3 + 0,946. 10-6 + 0,41. 10-5 + O, 705. 10-3 = ±: O 03::' ~ 

Proste porównanie członów pod pierwiastkiem wykazuje, 
że zasadniczy wpływ ma wartość błędu współczynnika wy
dzielania ciepła na dokładność pomiaru wydatku powie
trza i temperatury gazów na wyjściu z komory, natomiast 
dokładność pomiaru wydatku paliwa i temperatury powie
trza na wejściu do komory jest o wiele mniej istotna. Z te
go wynika, że należy oprzyrządować komorę tak, aby zmie
rzyć możliwie najdokładniej przede wszystkim parametry 
G i t 2• Ponieważ pomiar temperatury t 2 powyżej 700-800 °C 
termoparami jest mało pewny ze względu na częste uszko
dzenia spoin, dąży się do zastąpienia tego sposobu pomiaru 
temperatur innymi, bardziej przydatnymi w tych warun
kach. Temperaturę t 2 można obliczyć na podstawie pomiaru 
ciśnień całkowitych za pomocą metody wydatku, eliminując 
w ten sposób niepewny pomiar temperatury [10]. 

Wartość współczynnika w obliczonym przykładzie wynosi 
0,935 ± 0,324, a więc pole rozrzutu jest dość duże. Przy kil
kunastu pomiarach, wykonanych w danym zakresie, można 
wyznaczyć pole rozrzutu i wartości 'Y/ nie mieszczące sie 
w tym polu, odrzucić jako wartości przypadkowe. Przy nie..: 
których pomiarach może się okazać, że 'Y/ > 1, co świadczy
łoby o dużych błędach pomiarowych. Taki fakt nie powi
nien wywoływać zdumienia, gdyż wartość współczynnika 
wydzielania ciepła zależy przede wszystkim od dokładno
ści pomiarów. 
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= Dobór obciążeń badawczych .w -laboratoryinych 
bodaniach· ~mę~z:eniowych 

cż. Il 

W pierwszej części- artykułu (zesz'. 9/62) podano opis i porównanie dwóch metod 
laboratoryjnych, zastępujących zmęczeniowe obciąże-nia eksploatacyjne. Dalsze me
tody laboratoryjne i_ rozważania na temat uzyskiwanego stopnia dokładności odtwo~ 
rzenia obci.ążeń eksploatacyjnych zawiera niniejsza, II część drtykulu. 

Dobór programu obciążeń badawczych i wyznaczanie - dobp.ego typu, bądź ; pomiarów' na właśćiwym samolocie 
wytrzymałości zmęczeniowej w funkcji programu obciążeń , (prototypie) w- okresie, gdy przechodzi on pierwsze próby 

Na rysunku 9 pokazany jest typowy przebieg lotu dla · 
współczesnego samolotu komunikacyjnego o prędkości prze- · 
lotowej rzędu 800 km/godz, na -wysokości '12 OOO m : .Taki 
wykres przebiegu lotu jest podstawą, służącą do .określenia 
przebiegu obciążeń występujących w czasie jednego okresu 
start-lot-lądowanie. W czasie okresu start-lot-lądowanie, 
pokazanego na rysunku 9, ·samolot przebywa trasę 2000-km. 
Współczesne samoloty komunikacyjne projektuje się w ten ' 
sposób, by czas eksploatacji samoJotu odpowiadał 10 ()00 lo
tom ,o przebiegu lotu przedstawionym ną , rys. 9, CO. przy ! 
3 godzinach lotu na typowej trasie ekspl()atacyj~ej daje 
30 OOO godz. ex:sploatacji samol~tu w locie. · . . . ., 1 

Na rys. 10 przedstawiono przebieg obciążeń dla okresu· 
starł-lot-lądowanie. Wielkość .obciążeń podano w funkcji' 
współczynnika przeciążenia n. Podany przebieg . ·obciążeń 
odnosi" się · do krytycznego przekroju · dolnego 'pokrycia' 
skrzydła samolotu, to . jest do przekroju, w którym otrzy
m·uje się największe naprężenia od danego przebiegu · obcią
żeń. W chwili gdy samolot Żnajduje się ha ziemi, dolne po-· 
krycie skrzydła .poddane jest działaniu sił ściskających.I 
W czasie startu, w .miarę jak rośnie siła nośna, obciążenie 
ujemne maleje na dolnym pokryciu !\krzyd!~, : przechodzi 
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przez zero i następnie zmienia , się· n~ obciążeni~ : dodatnie. 
Po osiągnięciu przez samolot wysokości · podróżnej obciąże
nie statyczne ustala się i odpowiada przeciążeniu n = 1. 
W czasie wznoszenia, lotu poziomego i schodzenia do lądo
wania, samolot doznaje obciążeń od burzliwej atmosfery -
są to tak zwane obciążenia od podmuchów. Obciążenia od 
podmuchów (rys. 11) mają charakter nieregularny i są skie
rowane zarówno w dół, jak . i w górę. W czasie lądowania 
obciążenie z dodatniego_ zmienia się ponownie na ujemne, 
ponadto w czasie lądowania skrzydło samolotu jest podda
ne działaniu dodatkowych sił. Na rys. 11 podano rozkład 
obciążeń od podmuchów dla 30 OOO godzin eksploatacji typo
wego współczesnego samolQtu komunikacyjnego. Innymi sło
wy - na rys. 11 przedstawiono rozkład obciążeń od pod
muchów dla 10 OOO lotQw o _przebiegu obciążeń, zgodnym 
z rys. 10. Rozkład obciążeń od podmuchów pokazany na 
rys. 11 dla danego samQ].otu można uzyskać z pomiarów, 
przeprowadzonych w czasie eksploatacji na samolocie po-

w locie. Przy przeprowadzaniu pomiarów obciążeń od pod
muc:\lów należy pamiętać, że muszą one być reprezentatyw
ne w sensie statystycznym, innymi słowy - czas pomiarów 
nie może być zbyt mały w odniesieniu do założonego czasu 
e~sploatacji ·samolotu. W przypadku braku danych z pom~a- -
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f<"~ Rys. 10. frzebieg obciążeń dla okresu start-lot-lądowanie 

rów rozkład obciąż~ń od podmuchów można określić ·na ... 
podstawie istniejących danych statystycznych, na przykład . 
,,Data Sheets - Fatigue", opracowanych przez Technical De-· 
partrn_-ent of the Royal Aeronautical Society.· _· :-- -: ·' 
Mając d·ane, przedstawione na rys. 10 'i rys. 11, można 

przystąpić do sporządzenia pełnego przebiegu obciążeń dla 
okresu start-lot-lądowanie . Na pełny przebieg obciążeń dla 
okresu start.:.Iot-lądowanie składają się następujące obcią
żenia: obciążenia od podmuchów, obciążenia przy starcie, 
obciążenia przy lądowaniu i obciążenia wynikające· z her-
metyzacji kabiny. .. < · 

~ ' '-:; .. / 
Rys. li. Rozkład obci1\~eń od ··podmuchów dla 30-000 godz.ln eksploli:.:' 

tacji samolotu· komunikacy.jnego · ' ' "' ~--' 
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Na rys. 12 przedstawiono pełny przebieg obciążeń d~a 
okresu start-lot-lądowanie. Przebieg obciążeń eksploatacyJ
nych z rys. 12 dla baclań zmęczeniowych należy zamienić na 
uproszczony program obciążeń badawczych. Konieczność ta
kiej zamiany spowodowana jest dwoma względami: po 
pierwsze, brakiem odpowiednich urządzeń obciążających, 
które przy zachowaniu postaci cyklu obciążenia z rys. 12 
mogłyby realizować odpowiednio duże obciążenia , to jest 
takie jakie występują w locie, i po drugie, czas badań zmę
czeniowych nie uproszczonego przebiegu obciążeń byłby nie
zmiernie długi. Do odwzorowania przebiegu obciążeń eksplo
atacyjnych z rys. 12 na program obciążeń badawczych uży
je się metody szczytów, omówionej w poprzednim rozdzia-
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Rys. 12 . Pełny przebieg obciążeń dla okresu start-lot-lądowanie 

le tej pracy. Na rys. 13 przedstawiono uproszczony program 
obciążeń badawczych dla okresu start-lot-lądowanie z rys. 12. 
Uproszczenie polega na tym, że obc i ątenia 0.-i podn, · chów 
z rys. 12 zamienia się na 12 podmuchów o stałej amplitudzie 
podmuchu, przy czym przyjmuje się jednakową ilość pod
muchów w dół i w górę. Obciążenia od startu i lądowania 
z rys. 12 zastępuje się obciążeniem ujemnym. Obciążenia, 
wynikające z hermetyzacji kabiny, pozostają bez zmiany. 
Uproszczenia należy tak dokonać, aby obciążenia od podmu
chów z rys. 12 i odpowiadające im uproszczone obciążenia 
badawcze na rys. 13 dawały jednakowe uszkodzenie zmę
czeniowe. 
Poniżej przedstawiono metodę porównywania różnych 

obciążeń, dających jednakowe uszkodzenie zmęczeniowe dla 
danej konstrukcji. 

Uszkodzenie zmęczeniowe spowodowane n cyklami obcią
żeń o . amplitudzie naprężenia 0 8 i naprężeniu śre::l.n:m os 
można zapisać następująco: 

n 
D = 

N [4] 

gdzie N jest liczbą obciążeń niszczących daną konstrukcję 
(lub zespół) przy amplitudzie naprężenia a8 i naprężeniu 
średnim o,. W przypadku gdy n= N, to D = 1 i rozpatry
wana konstrukcja ulega zniszczeniu. Gdy badana konstruk
~ja poddana jest obciążeniom o różnych amplitudach naprę
~enia: Oa1, Oaz, Oa3, •••.• Oan przy naprężeniu średnim a., 
Jednakowym dla wszystkich amplitud, to jej uszkodzenie 
zmęczeniowe określa się z następującej zależności: 

[5] 

gdzie n 1 jest liczbą obciążeń przyłożonych do konstrukcji 
o naprężeniu aa1, a N1 jest liczbą obciążeń niszczących kon
strukcję, gdyby konstrukcja była obciążana tylko napręże
niami aa1- Podobnie jest i dla każdego następnego: nn, N n 
i aan• Gdy zależność [5] jest równa jedności, to znaczy, gdy 
D = 1, konstrukcja (bądż badany element) ulega zniszczeniu. 
Na rys. 14 przedstawiono graficzną interpretację zależności 
[5] , określającej kumulację uszkodzeń zmęczeniowych. Na 
osi rzędnych odkłada się amplitudy naprężeń a8 , a na osi 
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odciętych ilość cykli obciążeń N. W 'tym 'układzie współ
rzędnych -~ą dwie krz?.we dla rozpatry_wanego przekroju 
konstrukcJ1: krzywa Woblera a+ N dla sredniego napręże
nia a5 i rozkład obciążeń od podmuchów. W tym przvpad
ku rozkład obciążeń od podmuchów przedstawiono w funk
cji naprężeń wywoływanych w rozpatrywanym przekroju 
konstr~kc_ii. Poniżej rozpatrzono przypadek naprężeń 01 • 

Jak w1dac z rys. 14, rozpatr~•wany przekrói konstrukcii . 
poddany działaniu naprPżenja śrPdniegn as, mo?.P Pr7en;e~f: 
do chwili zniszczenia N1 cykli obciążeń o amplitudzie na
prężenia a1 • Natomiast z rozkładu obciążeń od podmuchów 
na rys. 14 ,'"'.'-7idać, że w .~zasie całej eksploat~cji rozpatrywa
ny przekroJ konstrukcJ1 dozna n1 cykh obciążeń o amplitu
dzie naprężenia. a, i naoreżeniu średnim a •. St.arl nszkodzP
nie zmęczeniowe, spowodowane n1 cyklami obciążeń o ampii
tudzie naprężenia a1 i naprężeniu średni!':1 a, r-1ożn::i okre-

n 
ślić stosunkiem -N-'-. Na podstawie powyższego widać że 

1 ' 

uszkodzenie zmęczeniowe D w rozpatrywanym przekroju 
konstrukcji, wywołane podmuchami w okresie start-lot-lą
dowanie z rys. 12, będzie równe uszkodzeniu zmeczeniowe
rnu Du, wywołanemu przez 12 poc:lmurhów o stałej ampli
tudzie z rys. 13, wtedy gdy D = Du. Taka sama zależność 
zachodzi przy zamianie obciażeń od startu i lądowania 
z rys. 12 na uproszczone obciążenie od startu i lądowania 
na rys. 13. 

W celu określenia uproszcwne_go obciążenia badawczego 
konieczna jest znajomość krzywej Wohlera 11 + N. W przy
padku określania. na przykład obciążenia badawczego od 
podmuchów dla skrzydła, każdy przekrój skrzydła będzie 
miał inną krzywą Woblera r;--;- N. Wynika stąd, że każdy 
przekrój skrzydła będzie miał inny program obciążeń ba
dawczych. W praktycznych badaniach zmęczeniowych reali
zacja obciążeń badawczych, odpowiadających każdemu prze
krojowi rozpatrywanej konstrukcji, jest niemożliwa. Za
zwyczaj w skrzydle wybiera się jeden krytyczny przekrój 
i względem niego określa krzywą Wohlera a+ N oraz pro
gram obciążeń badawczych, tak jak to przedstawiono na 
rys. 13. Jako krytyczny przekrój w skrzydle wybiera się to 
miejsce, gdzie są największe naprężenia od zginania i jed
nocześnie duże spiętrzenie naprężeń. W istniejących kon
strukcjach samolotów komunikacyjnvch za.zwyczaj są to 
przekroje blisko miejsca zamocowania skrzydła przy ka
dłubie. 

Przy zamianie przebiegu obciążeń eksploatacyjnych 
z rys. 12, o różnych wielkościach podmuchów, na program 
obciążeń badawczych o stałej amplitudzie podmuchu, tak 
jak to pokazano na rys. · 13, powstaje zagadnienie wyboru 
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Rys. 13. Uproszczony program obciążeń badawczych dla okres 
:;;tart-lot-lądowanie z rys. 12 



wielkości amplitudy podmuchu obciążenia badawczego. Za
gadnienie polega na tym, czy przebieg obciążeń eksploata
cyjnych sprowadzić do najwyższej, czy też do jakiejś po
średniej wartości podmuchu. Okazuje się, że w przebiegu 
obciążeń eksploatacyjnych, przedstawionych na rys. 12, jest 
taka amplituda podmuchu, która daje największą wartość 
uszkodzenia zmęczeniowego w porównaniu z innymi ampli
tudami podmuchów w danym przebiegu obciążeń. Najwięk
szą wartość uszkodzenia zmęczeniowego od danej amplitu
dy podmuchu należy rozumieć następująco: całkowite uszko
dzenie zmęczeniowe od podmuchów D, teoretycznie sprawę 
biorąc, jest równe jedności i okazuje się, że pewna charak-

llozkład obCtqzeń od podmuchów 

da 3 -+----+-->,,~---~e--,. d+N 
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da, 
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Rys. 14. Graficzne przedstawienie kumulacji uszkodzeń zm,:;czenio
wych od podmuchów 

terystyczna amplituda w danym rozkładzie podmuchów da
je największą wartość ułamka (ułamek w danym przypad
ku jest mniejszy od jedności i przedstawia sobą wartość 
uszkodzenia zmęczeniowego od podmuchów o danej ampli
tudzie) w porównaniu z ułamkami innych amplitud z tego 
rozkładu podmuchów. Nasuwa się logiczny wniosek, że 
sprowadzając przebieg obciążeń od poclmuchów z rys. 12 
do programu obciążeń badawczych o jednej amplitudzie, 
należy sprowadzić go do amplitudy podmuchu, dającej naj
większą wartość uszkodzenia zmęczeniowego w danym prze
biegu obciążeń. 

Dla przedstawienia pełnego obrazu należy dodać, że ampli
tuda podmuchu, dająca największą wartość uszkodzenia 
zmęczeniowego dla danego rozkładu obciążeń. zależv nie 
tylko od rozkładu obciążeń od podmuchów, ale również od 
przebiegu krzywej Wohlera a+ N, odpowiadającej rozpatry
wanemu przekrojowi. 

W przypadku gdy krzywą Wohlera o+N opisze się rów
naniem: 

S 8 =b•N-c+sz 

a rozkład obciążeń od podmuchów: 

[6] 

[7] 

to naprężenie dające największą wartość uszkodzenia zmę
czeniowego dla danego rozkładu obciążeń od podmuchów 
[7] i krzywej Wohlera [6] wyrazi się następującą zależno
ścią: 

[8] 

gdzie: 

Sa jest bezwymiarowym zapisem amplitudy naprężeń i okre
ua 

ślone jest zależnością Sa = ~R 
·r 

Sz jest bezwymiarowym zapisem wytrżymalości zmęczenio
Z 

wej i określone jest zależnością S, = R" 
r 

Sposób wyznaczania współczynników ą i /J oraz metoda 
wyprowadzenia zależności [8], [7] i [6] zostały podane 
w pracy autora [lit. 2]. 

W przypadku, gdy chce się szybko, bez uciążliwych obli
czeń, określić wartość naprężeń dających największą war-

tość uszkodzenia zmęczeniowego dla danego rozkładu obcią
żeń od podmuchów i krzywej Wohlera o+ N, to postępuje 
się tak, jak to pokazano na rys. 15. Linię rozkładu obcią
ż.eń od podmuchów przesuwa się równolegle do osi odcię
tych, aż zetknie się ona z krzywą Wohlera o + N, dla roz
patrywanego przekroju. Punkt zetknięcia się, to jest punkt 
styczności C obu linii na rys. 15, daje Sa max, czyli poszu
kiwaną wartość naprężenia oraz ilość cykli tych naprężeń 
Nmax• Należy tu dodać, że każdej prędkości podmuchu U 
misek z rozkładu obciążeń na rys. 15 odpowiada jedna 
wartość naprężenia Sa w przekroju rozpatrywanej kon
strukcji. 

n 
Uszkodzenie zmęczeniowe, określone zależnością -, jest 

N 

funkcją Oa i o,[; =f(ua,us)], gdyż n=fi(aa) i N=f2 (aa, 

os). Funkcje f1 (aa) i f 2 (o,,. os) są frnkcjami ciągłymi i ma
lejącymi dla wzrastających wartości aa. W wyniku tego za
leżność, określająca amplitudę naprężenia, dającą najwięk-

szą wartość uszkodzenia zmęczeniowego(~) dla danego 
N rn.n-r, 

rozkładu obciążeń od podmuchów i krzywej Wohlera a+ N. 
zależy w dużym stopniu od postaci analitycznej funkcji 
f, (aa) i f 2 (aa- a,). albo inaczej mówiąc - od postad zapisu 
matematycznego tych funkcji. Jeżeli przy wyznaczaniu krzy
wej Wohlera a+ N dla rozpatrywanego przekroju skrzydła 
samolotu komunikacyjnego, poddanego obciążeniom od 
podmuchów, użyje się podziałki półlogarytmicznej, to zna
czy, że na osi odciętych będzie się odkładać log N zamiast 
wartości N, a na osi rzędnych - wartości aa, to tak otrzy
maną krzywą Wohlera a-;- N dla wyżej podanych warun
ków będzie można opisać za pomocą liniowej zależności 
o następującej postaci: 

aa = b - h • log N [9] 

Równanie [9] dosyć dobrze opisuje krzywą Wohlera 
0 + N dla skrzydeł samolotów komunikacyjnych, poddanych 
obciążeniom od podmuchów dla wysokich i małych warto
ści aa na krzywej Wohlera a-;- N, natomiast znacznie gorzej 
opisuje tę krzywą dla pośrednich wartości aa. Widać stąd, 
że przyjęcie równania [9] o podanej postaci analitycznej do 
obliczania amplitudy naprężenia aa, dającej największą war-

tość uszkodzenia zmęczenio~ego (_21_) dla danego rozkładu 
N max 

obciążeń od podmuchów i krzywej Wohlera o+ N, daje pe
wien błąd w określaniu tej amplitudy. Wszystkie dotych
czasowe obliczenia dla skrzydeł samolotów komunikacyj
nych, obciążonych podmuchami, oparte na podanych pod
stawach, zawsze prowadziły do wyniku, że największą war-

tość uszkodzenia zmęczeniowego (_21_) skrzydła samolotu 
. N max 

komunikacyjnego otrzymuje się od podmuchów o prędkości 
około 3 misek, co w typowycft skrzydłach samolotów komu
nikacyjnych odpowiada amplitudzie naprężenia, zawierają
cej się w granicach aa = 1,4+2,5 i{_G/mm2• Amplitudy naprę-

Sa 

~ 
<f+N 

_Spectrum 
obciążeń 

Loq N 

Rys. 15. Praktyczne wyznaczanie amplitudy naprężeń, dającej naj
większą wartość uszkodzenia zmęczeniowego dla danego rozkładu 

obciążeń od podmuchów i krzywej Wtihlera v+.N 
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żenia, zawierające się w granicach 0 8 = 1,4+2,5 kGlmm2 na 
krzywej Wohlera a+N, leżą w granicach ilości cykli obcią
żeń potrzebnych do zniszczenia N = 106+108, a więc leżą 
w obszarze tej części krzywej a-;- N, która doświadczalnie 
jest do chwili obecnej najmniej zbadana. Ten fakt nasuwa 
wątpliwości odnośnie dokładności wyznaczonej wartości 
naprężenia, które ma dawać największą wartość uszkodze-

nia zmęczeniowego(_2!:..) dla danego rozkładu obciążeń od 
N max · 

podmuchów i krzywej Wohlera a+ N. 

W celu zmniejszenia wpływu na wyniki badań zmęcze
niowych niedokładności równania przyjmowanego do opisu 
krzywej Woblera a+ N i braku dokładnej znajomości pod 
względem statystycznym tej krzywej w zakresie N= 106 -;

+108 cykli obciążeń, a jednocześnie odwzorowania przebie
gu obciążeń od podmuchów w okresie start-lot-lądowanie 
do badań zmęczeniowych tak, by można było je przepro
wadzić w jakimś rozsądnym czasie (np. dla płatowca współ
czesnego samolotu komunikacyjnego, przy odwzorowaniu 
obciążeń od podmuchów w proponowany sposób, badania 
zmęczeniowe przeprowadzone ·sprawnie trwają 8-;-10 mie
sięcy), wszystkie podmuchy o przebiegu odpowiadającym 
okresowi start-lot-lądowanie · z wyjątkiem jednego pod
muchu, który zachodzi średnio tylko raz dla danego okresu, 
sprowadza się za pomocą wyżej opisanej metody do pod
muchu dającego największą wartość uszkodzenia zmęcze-

niowego (-21._) - dla danego rozkładu obciążeń od podmu-
N max 

chów i krzywej Woblera a+ N. Należy tutaj wyjaśnić, że 
pojęcie podmuchu, który zachodzi średnio tylko jeden raz 
dla okresu start-lot-lądowanie, ma sens statystyczny. Są 
loty, w których ten podmuch nie wystąpi, tak jak są i loty, 
w których ten podmuch wystąpi parę razy, ale gdy weźmie 
się rozkład obciążeń od podmuchów dla 30 OOO godzin ekspio
atacji samolotu, to jest dla 10 OOO lotów, tak jak to poka
zano na rys. 11, to podmuch, który zachodzi średnio jeden 
raz dla okresu start-lot-lądowanie, musi w tym rozkładzie 
wystąpić 10 OOO razy. Na rys. 10 podmuch, który zachodzi 
średnio jeden raz dla okresu start-lot-lądowanie, oznaczony 
jest jako dający naprężenie o amplitudzie 0 1 kGlcm2• Pod
much taki jest największym podmuchem. Oczywiście, jak 
widać z rozkładu obciążeń od podmuchów na rys. 11, są 
jeszcze większe podmuchy od tego, który zachodzi średnio 
jeden raz dla okresu start-lot-lądowanie. Podmuchy te za
chodzą ? częstością na przykład 1 raz na 100 lotów. 
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Rys. 16. Program obciążeń badawczych dla okresu start-lot-ląd~wanie 
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W myśl powyższych założeń, do badań zmęczeniowych -
zamiast uproszczonego programu obciążeń z rys. 13 - przyj
muje się program obciążeń badawczych, przedstawiony na 
rys. 16. Obciążenia od podmuchów na rys. 13 w okresie 
siart-lot-lądowanie były zastąpione przez 12 cykli obciążeń 
przy czym każdy cykl obciążenia odpowiadał podmuchowi 
o prędkości 3 misek. Na rys. 16, 12 cykli obciążeń, o pręd
kości podmuchu 3 misek. każdy, zostało zastąpione przez 
7 cykli obciążeń, odpowiadających prędkości podmuchu 3 
misek. i 1 cykl obciążenia, odpowiadający prędkości pod
muchu 4,6 misek. 
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Rys. 17. Trasy lotów, dające równoważne uszkodzenie· zmęczeniowe. 
odpowiadające programowi obciążeń z rys. 16 

Jak widać z rozkładu obciążeń od podmuchów na rys. 11, 
podmuch o prędkości 4,6 misek. występuje około 10 OOO razy 
dla 10 OOO lotów eksploatacji rozpatrywanego samolotu ko
munikacyjnego. Program obciążeń od podmuchów z rys. 16 
dobrano tak, że daje on takie samo uszkodzenie zmęczenio
we D, jak i program obciążeń od podmuchów z rys. 13. 

Uwzględnienie rzeczywistej wielkości największego pod
muchu dla okresu start-lot-lądowanie w programie obcią
że11 badawczych czyni go bardziej zbliżonym do rzeczywi
stych warunków eksploatacji. Duże obciążenia, zachodzące 
raz dla okresu przyjętego za jednostkę w danych bada
niach, mają duży wpływ na wytrzymałość zmęczeniową ba
danej konstrukcji. Sprowadzenie pojedynczego dużego 
obciążenia do kilku mniejszych, dających takie samo uszko
dzenie zmęczeniowe (według podanej metody), nie odwzoro
wuje wpływu na wytrzymałość zmęczeniową badanej kon
strukcji wszystkich parametrów pojedynczego dużego obcią
żenia, zachodzącego raz dla okresu przyjętego za jednostkę 
w danych badaniach. 

Po cyklu obciążeń od podmuchów, zachodzącym średnio 
raz dla każdego lotu, następuje obciążenie od lądowania 
tak, jak to pokazano na rys. 16. Składa się ono ze statycz
nej reakcji na podwozie samolotu przy lądowaniu oraz z cią
gu silnika, który zrównoważony jest przez reakcję na pod
woziu głównym samolotu o kierunku przeciwnym do kie
runku lotu. Zarówno reakcja statyczna na podwozie przy 
lądowaniu, jak i reakcja od ciągu silnika są wyznaczane 
dla pełnego ciężaru samolotu, to jest dla ciężaru samolotu 
w chwili startu. Przebieg obciążenia kabiny, wynikający 
z jej hermetyzacji, pokazany jest na rys. 16. Ciśnienie roś
nie początkowo od zera aż do swej maksymalnej wartości 
Lip = 600 Glcm2, co odpowiada mniej więcej lotowi na wy
sokości 12 OOO m. Wzrost i spadek ciśnienia na rys. 16 odpo
wiadają w locie, wznoszeniu oraz schodzeniu do lądowania. 
W ten sposób otrzymano program obciążeń badawczych sa
molotu komunikacyjnego dla jednego okresu start'-lot-lądo
wanie. Jeżeli eksploatacja samolotu komunikacyjnego była 
obliczona w ten sposób, że powinien on wytrzymać 10 OOO 
lotów z programem obciążeń, tak jak przedstawiono na 
rys. 16, to w badaniach zmęczeniowych na stanowisku ba
dawczym badany płatowiec powinien wytrzymać 10 OOO· k 
programów obciążeń badawczych z rys. 16, gdzie k jest 
współczynnikiem bezpieczet"1stwa. W praktyczny:cb ... bada-



niach zmęczeniowych, · przy sprawnym przeprowadzaniu 
prób, program obciążeń badawczych z rys. 16, odpowiada
jący jednemu okresowi start-lot-lądowanie, można zreali
zować w ciągu 3 minut. 

Na rys. 11, przedstawiającym rozkład obciążeń od pod
muchów dla 10 OOO lotów samolotu komunikacyjnego, widać, 
że co pewien czas występują podmuchy o bardzo dużej 
prędkości, znacznie większej od prędkości podmuchu, który 
zachodzi średnio jeden raz dla każdego lotu. I tak na 10 000 
lotów jest 100 podmuchów o prędkości 10 misek. Statystycz
nie przedstawia to się w ten sposób, że na każde 100 lotów 
samolot komunikacyjny będzie doznawał podmuchu o pręd
kości 10 misek. Te duże obciążenia powinny być uwzględ
nione w programie badań z dwóch względów: 

Po pierwsze, w celu uwzględnienia wpływu na wytrzyma
łość zmęczeniową bardzo rzadkich, ale za to bardzo dużych 
podmuchów, które mają istotny wpływ na wytrzymałość 
zmęczeniową badanej konstrukcji i po drugie, w celu 
sprawdzenia statycznej wytrzymałości konstrukcji przy za
łożeniu, że w czasie eksploatacji powstają pęknięcia, które 
nie są wykrywane natychmiast i naprawiane, i konstrukcja 
z ukrytym pęknięciem będzie musiała przenosić te duże 
obciążenia. Przy włączaniu bardzo dużych podmuchów do 
programu badań zmęczeniowych należy pamiętać, że pod
dając konstrukcję na początku badań zmęczeniowych dzia
łaniu bardzo dużych obciążeń, zwiększa się jej wytrzyma
łość zmęczeniową. Aby uniknąć takiego „poprawiania" wy
trzymałości zmęczeniowej konstrukcji, należy bardzo duże 
obciążenia zacząć przykładać dopiero po odwzorowaniu w ba
daniach zmęczeniowych co najmniej 5000 lotów, to jest po 
realizacji na stanowisku badawczym 5000 programów 
obciążeń z rys. 16. 

Na rys. 16 przedstawiono program obciążeń badawczych 
dla jednego lotu według planu lotu przedstawionego na 
rys. 9. W eksploatacji jednak nie zawsze samolot będzie la
tał według takiego planu. Będą przypadki, że samolot bę
dzie latał na znacznie krótszych trasach niż ta, którą przy
jęto za bazę do wyznaczania przebiegu obciążeń dla jednego 
lotu. By mieć skalę porównawczą między poszczególnymi 
trasami lotów ze względu na wytrzymałość zmęczeniową 
samolotu, należy sporządzić cały szereg planów lotów na 
różnych trasach, które pod względem wywoływanego uszko
dzenia zmęczeniowego byłyby równoważne. Na rys. 17 
przedstawiono 4 różne plany lotu samolotu komunikacyjne
go, które dają takie samo uszkodzenie zmęczeniowe dla 
jednego okresu start-lot-lądowanie, jak plan lotu, ·przed
stawiony na rys. 9. Innymi słowy, każda z tras lotu, przed
stawionych na rys. 17, daje uszkodzenie zmęczeniowe rów-
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Rys. 18. Rozkład naprężeń pomierzonych prz-ez tensometr na wzmoc
nionym pokryciu kadłuba koło drzwi dla jednego okresu obciążeń 

start-lot-lądowanie 

noważne uszkodzeniu, spowodowanemu przez program 
obciążeń badawczych z rys. 16. Sposób wyznaczania równo
ważnych pod względem zmęczeniowym tras lotu opiera się 
na zasadzie, omówiqnej już w tej pracy, to jest na zasa
dzie wyznaczania równoważnych uszkodzeń zmęczeniowych 
za pomocą zależności [5) i znajomości rozkładu obciążeń od 
podmuchów dla danej trasy. 

Na podstawie powyższych rozważań widać z całą jasno
ścią, że okres eksploatacji samolotu komunikacyjnego wy
godniej jest przedstawiać w funkcji ilości lotów, a nie 
w funkcji godzin lotu dla całego czasu eksploatacji. 

Na rys. 19 pokazano wyniki pomiaru naprężeń przez je
den z tensometrów zamocowanych na wzmocnieniu drzwi 
zapasowych, tuż koło miejsca zamocowania skrzydła w ka
dłubie na samolocie „Caravelle". Przedstawiony wykres 
napręże11 odpowiada okresowi start-lot-lądowanie. 

Jak widać z rys. 18, obciążenia skrzydła od podmuchów 
wywołują naprężenia w pokryciu kadłuba (połączenie mię
dzy kadłubem i skrzydłem jest układem statycznie niewy
znaczalnym) i z chwilą, gdy kabinę obciąża się ciśnieniem, 
naprężenia w mierzonym punkcie gwałtownie rosną, oscylu
jąc nadal wokół średniej wartości, ale już znacznie wyż
szej. Średnie naprężenia, bez ciśnienia w mierzonym miej
scu na kadłubie, wynoszą 3,5 kGlmm2, a po przyłożeniu ci
śnienia wzrastają do 8,5 kG/mm2• W przypadku, gdyby 
badano na stanowisku badawczym osobno kadłub i osobno 
skrzydło, to nie można by uzyskać wykresu naprężeń w ka-' 
dłubie, przedstawionego na rys. 18. Badając osobno zespoły 
płatowca, który jako całość jest najczęściej konstrukcją sta
tycznie niewyznaczalną, nie można uwzględnić wpływu 
obciążeń innych zespołów na rozkład naprężeń w badanym 
zespole. 

Podany sposób przeprowadzania bada11 zmęczeniowych na 
całym płatowcu, w porównaniu z innymi metodami badań 
zmęczeniowych, daje wyniki najbardziej zbliżone do wyni
ków eksploatacyjnych. Podstawową wadą podanej metody 
jest bardzo duży koszt przeprowadzania badań zmęczenio
wych. W celu przeprowadzenia badań według opisanej me
tody należy posiadać duży zbiornik wodny z aparaturą . za
silająco-sterującą, gdzie można by płatowiec poddawać 
działaniu ciśnienia. Ponadto konieczne są hydrauliczne 
urządzenia obciążające do odtwarzania obciążeń od podmu
chów i uderzeń od lądowania. Do tego wszystkiego ko
nieczne jest urządzenie synchronizujące obciążenia od ci
śnienia z obciążeniami od podmuchów i uderzeń przy lą
dowaniu. Drugą wadą przedstawionej metody jest to, że ze 
względu na koszty i czas badań można przeprowadzić bada
nia zmęczeniowe tylko na jednym egzemplarzu płatowca, 
a zatem w sensie statystycznym dysponuje się wynikami 
badań tylko z jednej próbki. Biorąc pod uwagę rozrzut wy
trzymałości na zmęczenie w konstrukcjach, trudno na pod
stawie jednej próbki określić dokładność otrzymanych wy
ników. 
Rozsądek i doświadczenie inżynierskie wskazują, że dla 

prób zmęczenioWYch z całym płatowcem byłoby rzeczą nie
słuszną stosować współczynniki uwzględniające rozrzut wy-

. ników badań, które stosuje się do wyników badań nad po
jedynczymi zespołami i elementami. I tak, na podstawie 
statystycznej teorii prawdopodobieństwa wiadomo, że wy
nik badań jednej próbki na stanowisku badawczym należy 
podzielić przez 6, .aby uwzględnić rozrzut wytrzymałości na 
zmęczE>nie. Znaczyłoby to, że na przykład samolot komuni
kacyjny, projektowany na 10 OOO lotów w eksploatacji, mu
siałby w badapiach zmęczeniowych według opisanej me
tody wytrzymać 60 OOO programów obciąże11 z rys. 16, to 
jest 60 OOO lotów. Zrozumiałą jest rzeczą, że powyższy wa
runek w odniesieniu do całego. płatowca jest nierealny. Przy 
zachowaniu tego warunku w odniesieniu do całego płatow
ca znaczna część mał() ważnych zespołów samolotu będzie 
niepotrzebnie przewymiarowana i przez to wypadnie . za 
ciężka. Inne z kolei, bardzo istotne ze względu na wytrzy
małość zmęczeniową zespoły płatowca, na przykład skrzydło, 
powinny wytrzymać w badaniach pojedynczego egzempla
rza 60 OOO lotów lub nawet więcej. W takiej sytuacji, żeby 
niepotrzebnie nie wzmacniać jednych zespołów, a jednocze
śnie nie zwiększać niebezpieczeństwa katastrofy samolotu 
komunikacyjnego na skutek uszkodze11 zmęczeniowych 
w zespołach istotnych ze względu na wytrzymałość zmęcze
niową, należy - obok badań żmęczeniowych całego pła

towca - przeprowadzić dodatkowe badania na zespołach 
decydujących o bezpiecznej eksploatacji sam9lotu. W przy..:. 
padku samolotu komunikacyjnego takimi elementami istot
nymi - ze względu na wytrzymałość zmęczeniową - są 
skrzydło i kabina ciśnieniowa. Na nich też głównie należy 
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przeprowadzać dodatkowe badania i można dopuśc!ć d,o 
pewnego, przewymiarowania tych Jtrytycznych zespołow ze 
względu na wytrzymałość statyczną i zmęczeniową, w po
równaniu z innymi zespołami i elementami płatowca. YyY_
niki badań na zespołach · lub elementach są o tyle cenmeJ
sze że można zawsze przeb3dać na przyk(ad parę skrzvdel 
i .,;; znaczeniu ' statystycznym wyniki takie mają większą 
dokładność a zatem otrzymuje się większe bezpieczeństwo · 
eksploatacji. ·samolotu komunikacyjnego. · 
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Badania zmęczeniowe na elementach bądź zesp'ołach mo
gą być prowadzone za pomocą trzech różnych metod reali-
zacji programu obciążeń: _ 

1. Program obciążeń, w miarę możności, jest - jak najdo
kładniejszym odtworzeniem na stanowisku badawczym 
obciążenia eksploatacyjnego w _ sensie statystycznym dla 
danego zespołu: . . 

2. Program obciążeń badanego zespołu bądź elementu opar
ty jest na zastąpieniu obciążeń eksploatacyjnych przez 
program badań (tak zwane programowane badania zmę-

. czeniowe dla kilku amplitud obciążenia). . · . 
3. Program obciążeń jest opracowywany dla jednej wybra- _ 
, nej amplitudy obciążenia, aż do zniszczenia badanego 

zespołu lub elementu. · 
Obecnie omówione zostaną zasady, jakimi należy się kie

rować wybierając jedną ż trzech metod opracowania pro
gramu obciążeń w badaniach zmęczeniowych elementów lub 
zespołów, oraz dokładność i reprezentatywność wyników ba~ 
dań, otrzymanych za pomocą tych metod. Dobór programu 

' eksploatacyjnych od podmuchów ,;ą" .. Przez wierne odtwo
rzenie obciążenia eksploatacyjnego w warunkach laborato
rvj~ych należy rozumieć możliwość odtworzenia postaci cv
klu obciążenia przez urządzenia obciążające tak, jak to było 
omówione w poprzednim rozdziale tej pracy. Przebieg obcią
żeń badawczych „c" na rys. 20 przedstawia przebieg b" 
z rys. 20,. z włączeniem okresowycp. obciążeń od lądowa;ia. 
Na podstawie badań dla 10 skrzydeł z rys. 19 stwierdzono 
[lit. 4), że skrzydło do chwili zniszczenia wytrzymuje 
3,275·106 cykli obciążeń według przebiegu „b" z rys. 20 oraz 
0,639·106 cykli obciążeń według przebiegu .. c" · (ten ostatni 
wynik jest średnią dla trzech przebadanych skrzydeł). 

Jak więc \vid.ać, przy badaniach skrzydeł samolotów ko
munikacyjnych należy do programu obciążeń badawczych 
włączać obciążenia od lądowań;- gdyż dają one dużą część 
uszkodzenia zmęczeniowego; stąd wniosek, że wyniki badań 
na podstawie przeoiegu „b" nie oddają rzeczywistych wa
runków eksploatacji. Metoda· badań zmęczeniowych pole
gająca na odtworzeniu obciążeń . eksploatacyjnych w' sensie 
statystycznym na stanowisku · badawczym. jest w pełni re
prezentatywna w odniesieniu · oo warunków eksploatacji • 
gd_yż - jak pokazują badania 'w warunkach eksploatacji_: 
nie ma prawidłowości w sekwencji przenos-wnvch obciażefi · 

, przez · rożpatrywany zespół i stąd przyjęta w badaniach 
. zmęczeniowych na stanowisku badawczym przypadkowa 
kolejność przykładania sił w pełni odoowiada rzeczvwistym 
warunkom eksploatacji. W Pt7.voadkn. e-dvbv i!l-, nrze- ' 
biegu obciążeń· ,,b'~ z rys. 20- t krzywej Woblera u+ N dla 

. rozpatrywanego skrzydła z rys . . 19 obliczyć ilość . cykli 
· obciążeń do chwili zniszczenia: · skrzydła za pomocą zależno-

ści kumulacji uszkodz;ń(,l;;, _=1), to okazałob; się, żer~ 
dukując przebieg „b" według metody szczytów, omówionej 
w poprzednim rozdziale tei pracy otrzyma sie Ns = 2.669·106. 
natomiast . .przy redukcji według metody amplitud otrzyma 
się Na= 8,508.106 cykli obciążeń do' chwili zniszczenia. Na
leży w tym miejscu dodać, że obliczenia i krzywa Woblera 
a + N -odnoszą · się do tak zwanego krytycznego punktu 
w skrzydle, to jest miejsca, gdzie są największe naprężenia 
w dźwigarze skrzydła. Znane jest zjawisko, że gdy przed 
badaniami zmęczeniowymi - daną próbkę lub zespół obciąży 
się "dużą siłą (większą od tych, które będzie się· następnie 

· przykładać w czasie badań), to tak przeciążona próbka be
dzie miała większą · wytrzymałość zmęczeniową w porów
naniu z wytrzymałością takiej samej próbki, tak samo 
obciążonej, tylko . nie poddanej przeciążeniu wstępnemu. 

W związku z tym, jeżeli określi się krzywą Woblera · 
a+N dla badanego · skrzydła, poddając przedtem skrzydło 

. .l!a.-

C 

obciążenia od l_adowan 
· Rys. 20. Przebiegi obciążeń, -według których były badane skrzydła 

.... 

' obciążeń badawczych według trzech wymienionych metod 
~objaśniono na przykładzie skrzydła przedstawionego na 

rys. 19. ' · 

Najpierw należy zająć się programem obcjążeń_ .badaw
czych, polegającym na jak najdokładniejszym odtworzeniu 
obciążeń eksploatacyjnych w sensie statystycznym na stano
wisku badawczym. W tym przypadku za_ jednostkę progra-

, mu obcią~eń badawczych przyjmuje się przebieg ~bciążeń 
eksploatacyjnych dla jednego lotu, typowego d!a danego 
samolotu komµnikacyjnego. Przyjmując. przebieg obciążeń 
eksploatacyjnych dla jednego lotu należy pamiętać, by był 
on reprezentatywny w sensie statystycznym. ' 

Na rys. 20 (przebieg „a") . pokazano przebieg obciążeń 
eksploatacyjnych od podmuchów dla rozpatrywanego skrzy
dła z rys. 19. ,Przebieg obciążeń badawczych od podmuchów 
,,b" jest wiernym odtworzeniem sekwencji i wartości obcią
żeń w warunkach laboratoryjnyc_h przebiegu obciążeń 
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, wstępńemu przeciążeniu, odpowiadającemu największej sil~ 
w przebiegu obciążeń „b" na rys. 20, i dla takiej krzywe~ 
a+ N i przebiegu obciążeń „b", obliczy się ilość cy~~ 
obciążeń do chwili zniszczenia skrzydła przy redukcJ1 
obciążeń według metody szczytów, to wówczas Ns F 3,048-~0~ 
do chwili zniszczenia. Jak stąd widać, metoda szczytow 
daje wyniki bliższe rzeczywistości w porównaniu z metodą 
amplitud. Widać dalej, że gdy krzywą u+ N dla skrzydła 
podda się „ulepszeniu" przez wstępne przeciążenie. najwięk
szym obciążeniem, to wyniki teoretycznych obliczeń jesz
cze bardziej są zbliżone do wyników z ~loświadf~eń. 

Jeżeli przeprowadzi się podo_J;me oblicżenia dlai(przebiegu 
„c" z rys. 20 i krzywej Woblera a+ N dla skrzydJ.a, to przy 

· redukcji przebiegu obciążeń według metody szcżytow otrzy
· ma się N 5 := 0,750·106 cykli obciążeń do chwili xz_niszczenia 

i Na = 3,564.106 przy redukcji . przebiegu obciąże'(J. według 
metody amplitud. · W przypadku, gdyby wykres q+N dla 
skrzydła „ulepszyć" maksymalnym obciążenieJD występują-



cym w przebiegu obciążeń „c", to przy zastosowaniu meto
dy szczytów do redukcji przebiegu obciążeń „c" otrzyma 
się Ns = 0,851·106 cykli obciążeń do · chwili zniszczenia 

• skrzydła. Również i dla przebiegu obciążeń „c" metoda 
szczytów daje wyniki bliższe rzeczywistości 'w porównaniu 
z metodą amplitud. · : . . : '/ , . . 
· Na podstawie całego --szeregu tiadan zmęczemowych 

stwierdzono, że miejsce pierwszego uszkodzenia zmęczenio
wego (pęknięcie) oraz rodzaj zniszczenia · skrzydła wskutek 
zmęczenia zależą od przebiegu obciążeń. Badając skrzydła 
zaobserwowano, że inne rodzaje uszkodzeń i zniszczeń v.ry
stępowały przy obciążeniach badawczych, odtwarzających 
obciążenia eksploatacyjne w sposób wierny pod względem 
statystycznym, oraz inne rodzaje uszkodzeń i zniszczeń .:_ 
dla obciążeń programowych i obciążeń z jedną amplituda. 

. Pierwszy sposób przeprowadzania badań zmęczeniowych 

"' ' 
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nia:można wydatnie zmniejszyć, ·przyjmując dużą ilość okre
Śów programu (nie mniej niż 20) dla danego rozkładu obcią-

"' żeń. Jak widać z rys. 21, przy programowanych badaniach· 
zmęczeniowych nie można przedstawiać wytrzymałoś.ci zmę
czeniowej badanego skrzydła w funkcji ilości lotów _ do 
chwili zniszczenia skrzydła. Wynika to z zasady realizacii 
programu obciążeń-::..... zamiast odwzorowywać w badaniach 
zmęczeniowych kolejno obciążenia dla jednego lotu, rozkład 
obciążeń od podmuchów dla całego okresu eksploatacji 
dzieli się na przykład n,a 20 okresów pto~ramu obciążeń. 
Z punktu widzenia techniki realizacji badań zmęczeniowych 
taki podział zmęczeniowych obciążeń badawczych na okre
sy programu ogromnie upraszcza konstrukcję urządzeń 
obciążających i skraca czas badań zmęczeniowych, gdyż 
przy tych badaniach prędkość: przykładanych obciążeń może 

_ być bardzo duża. 
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Rys. 21. Różne ·postacie okresów programu w programowanych badaniach _zmęczeniowych 
'"-'. 

pozwala określić w czasie badań wszystkie krytyczne miej
sca w skrzydle ze względu na zmęczenie oraz prędkość roz
chodzenia się uszkodzeń zmęczeniowych w tych miejscach. 
W przypadku ostatnich dwóch metod występują tylko nie
które rodzaje uszkodzeń zmęczeniowych w skrzydle w po
równaniu z metodą pierwszą. Metoda pierwsza nabiera 
szczególnej wartości, gdy bada się zespoły statycznie nie-: 
wyznaczalne, gdyż wtedy powstaje zagadnienie zmiany roz
kładu obciążenia między poszczególnymi elementami noś
nymi zespołu oraz zmiany tłumienia w miarę rozwoju ba
dań zmęczeniowych. Zmiana rozkładu obciążeń między ele
mentami zespołu statycznie niewyznaczalnego oraz zmiana 
rózkładu tłumienia zależą od charakteru przebiegu obcią
żeń. Wyniki badań zmęczeniowych, opartych na programo
wanych badaniach zmęczeniowych (dla kilku amplitud), 
bądź na badaniach z jedną amplitudą obciążenia, nie 
uwzględniają wpływu zmiany rozkładu obciążeń między po
szczególnymi elementami w miarę postępowania badań. 
Podstawową trudnością metody pierwszej jest skompliko
wana aparatura odtw:arzająca przebieg obciążeń zgodny 
z przebiegiem eksploatacyjnym i długi czas trwania badań. 
Czas badania jednego skrzydła według 1:ej metody trwa 
przeciętnie cztery do pięciu miesięcy. 

Obecnie omówiona zostanie druga metoda badań zmęcze
niowych, oparta na zamianie przebiegu obciążeń eksploata
cyjnych na program badań o kilku amplitudach obciążenia. 

. ✓ 

Na rys. 21 „a" pokazano jeden okres programu progra
mowanych badań zmęczeniowych skrzydła, obciążonego pod
muchami. W rozpatrywanym przypadku cały zakres obcią- · 
żeń od podmuchów został zastąpiony przez pięć . wartości 

. obciążeń, to jest przez pięć amplitud obciążeń. 

Stosunek ilości" cykli- obciążeń między poszczególnymi 
wartościami obciążeń dla jednego okresu programu badań 
jest taki sam jak_i w rozkładzie obciążeń, odpowiadającym 
całemu · okresowi eksploatacyjnemu rozpatrywanego zespołu 
lub elementu. Ilość cykli obciążeń w jednym okresie pro
gramu należy dobierać tak, aby badany zespół na stano
wisku b~dawczym pr:teniósł do chwili zniszczenia nie: mniej 
niż 20 okresów programu badań [patrz lit. 2] z rys. 21. 
W przebiegu obciążeń eksploatacyjnych sekwencja przy
kładanych sił do bad~nego zespołu ma charakter przypad
kowy, a w programowanych badaniach zmęczeniowych sek
wencja przykładanych sił ma charakter wybitnie _ rei;ular
ny. Wpływ regularnej sekwencji _ sił przykładanych do ba
danego zespołu na ilość cykli obciążeń do chwili zniszc"?:e-

W przypadku ·skrzydeł powstaje zagadnienie uwzględnie
nia ·w okresię programu obciążeń od lądowania. Włączenie 
tych obciążeń do okresu programu czyni go asymetrycznym 
wzglęaem obciążenia średniego as = 0,2<Jniszc,-- gdzie 
<Jniszcz. jest statecznym naprężeniem niszczącym · skrzydło. 
Obciążenia od lądowań w okresie programu można uwzględ
nić w dwojaki sposób: wprowadzając obciążenia od lądo
wania do okresu programu niezależnie od obciążeii od pod
muchów, to jest tak, jak to pokazan'o na rys. 21 ;,c", albo 
też cały okres programu obciążeń zmęczeniowych budować 
w ten sposób, że obciążenia od lądowa11 włącza się bezpo
średnio do obciążeń od podmuchów i wtedy otrzymuje się 
okres programu. obciążeń, pokazany na rys. 21 „b". Włą
czanie bezpośrednie obciążeń od lądowań do okresu progra
mu -zmienia ·zarówno obciążenia średnie dla danej ampli
tudy, jak również zmienia samą amplitudę cyklu obciąże
nia. Sposób włączania obciążeń od lądowań do okresu pro-
gramu badań zmęczeniowych ma istotny \\!'Pływ na charak
ter zniszczenia zmęczeniowego. W przypadku badanego 
skrzydła z rys. 19 [lit. 4], gdy skrzydło było badane według 
okresu programu „c" na rys. 21, zniszczenie skrzydła za
chodziło bądź w przekroju a+ a,· bądź w przekroju b "7" b,. 
tak,- jak to pokazano na rys. i9. Przy zastosowaniu okresu 
programu „b" z rys. 21 skrzydło . ulegało zniszczeniu tylko-. 

'2 

wzdłuż przekroju b "7" b na rys. 19. · 
Pozostaje odpowiedzieć na pytanie, w jakim stopniu pro

g:ramowane badania zmęczeniowe są reprezentatywne dla 
warunków eksploatacji. 

Na rys. 22 po lewej stronie przedstawiony jest · wykres 
wartości uszkodzeń D w funkcji amplitud obciążenia od 
podmuchów, w przekroju a + a skrzydła przedstawionego 
na rys. 19. Amplitµdy obciążenia od podmuchów na rys. 22 
są podane jako części -<Jniszcz., to jest statycznych naprężeń 
niszczących przekrój a+ a skrzydła. Jak widać z ·rys. 22, 
największą część uszkodzenia zmęczeniowego w przekroju 
a "7" a skrzydła otrzymuje się od podmuchu dającego naprę-
żenie <Ja = ,0,085 · Ó'niszcz• • ' 

Program obciążeń badawczych dla przekroju a+ a skrzy-
,dła dobrano tak, że: · ' ... 

'. 
n,+n, n, } - -+-=1 
N1 _ N2. Na 

i . .,. [10] 

_.!".!_=~=~ 
N1 Ni Na 
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w jest okres programu obciążeń składał się z trzech ampli
tud obciążenia, a ilości cykli obciążeń n1 , n 2, n 3 dobrano 
tak, że uszkodzenie zmęczeniowe dla każdej amplitudy 
obciążenia było jednakowe. 

Amplituda obciążenia dla n 2 cykli obciążeń odpowiada 
0 8 = 0,085. Oniszcz. (rys. 22). Po prawej stronie rys. 22 przed
stawiono uszkodzenie zmęczeniowe w chwili zniszczenia 
skrzydła, wyznaczone na podstawie badań eksploatacyjnych 
(lini3: ciągła) i uszkodzenie zmęczeniowe, uzyskane na pod
stawie programowanych badań dla trzech amplitud obcią
żenip (linia schodkowa) według zależności [10]. Z przebiegu 
krzywych uszkodzeń zmęczeniowych dla przekroju a+ a 
skrzydła, przeds~awionego na rys. 19, można obliczyć, że 
stosunek całkowitego uszkodzenia zmęczeniowego od obcią
żeń eksploatacyjnych do całkowitego uszkodzenia dla 
trzech amplitud obciążenia badawczego ma się tak, jak 
8,5: 7. -
Widać stąd, że programowane badania zmęczeniowe są 

reprezentatywne w odniesieniu do warunków eksploatacji 
i są najlepszym kompromisem ze względu na koszt badań 

6a • % 6 niszcz. 
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Rys. 22. Całkowite uszkodzenia zmęczeniowe D przekroju a-a 
skrzydła z rys. 19 dla programu obciążeń z trzema amplitudami 

obciążenia i dla obciążeń eksploatacyjnych 

zmęczeniowych oraz czas trwania tych badań. 
Pozostały d_o omówienia badania zmęczeniowe, przepro

wadzane dla Jednej amplitudy obciążenia, aż do chwili zni
szczenia badanego elementu lub zespołu. Badania te -
z uwagi na swoją prostotę i liczność badanych próbek -
zasługują na specjalną uwagę. W tych badaniach rozkład 
obciążeń eksploatacyjnych jest zastąpiony przez jedno 
obciążenie. Do badań przyjmuje się takie obciążenie z da
nego rozkładu obciążeń, które daje największą wartość 
uszkodzenia zmęczeniowego D. W celu określenia obciąże
nia, dającego największą wartość uszkodzenia zmęczenio
w~go dla danego rozkładu obciążeń eksploatacyjnych, na
lezy założyć postać krzywej Wohlera o + N. Założona po
stać krzywej o "'7" N nie będzie nigdy ściśle odpowiadać 
krzywej o+ N dla rozpatrywanego przekroju. Stąd ilość 
cykli obciążeń próbki do chwili zniszczenia, wyznaczona na 
~odst3:wie. zależn~ści kum~lacji uszkodzeń zmęczeniowych 
i załozoneJ postaci krzyweJ a+ N, będzie zawsze obarczona 
błędem. 
_Błąd będzie stosunkowo nieduży, gdy wartość obciążenia 

uz:ytego do badań będzie bliska wartości tego obciążenia, 
ktore w warunkach eksploatacji daje największą wartość 
~sz~odzenia zmęczeniowego. Błąd, jaki popełnia się określa
Jąc 1;ość ~ykli obciążeń do chwili zniszczenia na podstawie 
badan z Jedną amplitudą, zależy w większym stopniu od 
bł~_du popełnionego przy przyjmowaniu postaci krzywej 
Wohlera a+ N, niż od niedokładności liniowej zależności 
k~mulacji uszkodzeń zmęczeniowych. W badaniach zmęcze
n10wych z jedną amplitudą nie otrzymuje się wszystkich 
postaci uszkodzeń zmęczeniowych, charakterystycznych dla 
da1;1ego ze~połu i danego rozkładu obciążeń. Przyjęta do ba
da1: a~phtuda obciążenia i obciążenie średnie (statyczne) 
maJą istotny wpływ na postać zniszczenia zmęczeniowego 
badanego zespołu lub elementu. 

Wyniki badań dla skrzydła przedstawionego na rys. 19 
pokazane są na rys. 23 [lit. 4]. Na osi rzędnych odłożono 
amplitudę obciążenia w funkcji statycznych naprężeń nisz-
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czących <1niszcz. oraz na osi odciętych - naprężenia średnie 
as również w funkcji statycznych naprężeń niszczących 
skrzydło. Na wykresie przedstawiono linie o stałej ilości 
cykli obciążeń skrzydła do chwili zniszczenia w funkcji 
amplitudy obciążenia aa i naprężeń średnich a5 • Na podsta
wie badań ze skrzydłami z rys. 19 dla różnych wartości 
<18 i as można stwierdzić, że rozkład log Nniszcz. ma cha
rakter normalny. W celu sprawdzenia normalności- rozkładu 
log N niszcz., wyniki badań dla różnych amplitud a8 i róż
nych średnich obciążeń as sprowadzono do jednego pozio
mu odniesienia za pomocą rozkładu znanego w teorii ra
chunku statystycznego jako rozkład „t" według następują
cej zależności: 

xi-x v-n
t=--• --

s n+l [11] 

x. 
gdzie Xi= log Nniszcz., x =~, n-ilość próbek dla danego 

n 
0 8 i as i s - średnie odchylenie dla n próbek przy danym 
<18 i as. W przypadku, gdy przebadane próbki (skrzydła) 
mają normalne rozkłady log N niszcz. dla różnych wartości 
<1

8 
i <1s, to dystrybuanta rozkładu „t" musi odpowiadać roz

kładowi normalnemu. Na rys. 24 pokazano dystrybuantę 
rozkładu normalnego dla 8 stopni swobody (teoretyczna) 
i dystrybuantę rozkładu „t", otrzymaną dla przebadanych 
próbek (linia cieńsza). Jak widać z rys 24, rozkład 
log N nis zez• dla różnych wartości aa i Os ma eh ar~kter nor
malny. średnie odchylenie dla wszystkich wartości a8 i as 
ma wartość stałą i równa się s = 0,12. 

Na podstawie badań można stwierdzić, że średnia wartość 
N niszcz. i średnie odchylenie s, określane na podstawie ba
dań zmęczeniowych z jedną amplitudą dla całych konstruk
cji, są zawsze mniejsze od tych wielkości, określonych dla 
poszczególnych elementów tej konstrukcji. 
Porównując wszystkie wyżej omówione metody badań 

zmęczeniowych oraz analizując dokładności wyników zwią
zanych z tymi metodami, nasuwa się pytanie, czy badań 
zmęczeniowych płatowca współczesnego samolotu komuni
kacyjnego, latającego na pułapach powyżej 6000 m, nie na
leżałoby uprościć w ten sposób, że na przykład obciążenia 
skrzydeł dla okresu start-lot-lądowanie odwzorować tylko 
jednym obciążeniem, dającym taką samą wartość uszko
dzenia zmęczeniowego, jak przebieg obciążeń skrzydła dla 
rozpatrywanego okresu. Za takim stanowiskiem przema
wia fakt, że obciążenia od podmuchów na wysokości powy
żej 6000 m, w porównaniu z obciążeniami od lądowań, dają 
bardzo małą wartość uszkodzenia zmęczeniowego. Współ
czesne samoloty komunikacyjne latają na wysokościach rzę
du 12 OOO m. Z danych statystycznych [lit. 3] wiadomo, że 
pcdmuchy o dużej prędkości istnieją w pobliżu ziemi, 
a w miarę wzrostu wysokości prędkość podmuchów maleje 
i powyżej 6000 m są one bardzo małe. Wynika stąd, że dla 
współczesnego samolotu komunikacyjnego podmuchy o du
żej prędkości odpowiadają okresom wznoszenia i schodzenia 
do lądowania. 

Przeciwko takiemu odwzorowaniu obciążenia jednego lo
tu za pomocą jednego zwiększonego podmuchu przemawia 
to, że wtedy nie można byłoby porównywać pod względem 

6a = % t5 niszcz 
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Rys. 23. Wykres N niszcz. = const w funkcji a8 i a• 



zmęczeniowym różnych tras lotu. Jednak na podstawie ba~ 
dań statystycznych [lit. 1) wiadomo, że rozkład obciążeń od 
podmuchów dla całej atmosfery jest niemal stały, natomiast 
rozkład częstości zmienia się z wysokością lotu, położeniem 
geograficznym i · porą roku. Biorąc pod uwagę, że nie ma 
jakiejkolwiek zależności między kolejnością podmuchów 
w atmosferze, to przyjęcie programu badań - nawet na 
podstawie pomiarów w eksploatacji na danym samolocie -
wcale nie oznacza, że będzie jakakolwiek zależność między 
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Rys. 24. Dystrybuanta rozkładu log Nniszcz. dla różnych wartości 

aa i as 

obciążeniami, jakich będą doznawać samoloty tego typu 
w czasie eksploatacji, a obciążeniami z programu badań 
zmęczeniowych. 

W takiej sytuacji wydaje się logiczne przyjęcie kryte
rium zmęczeniowego, jednakowego dla wszystkich samolo
tów danej klasy. Dla samolotów komunikacyjnych odrzuto
wych o prędkości przelotowej rzędu 800 km/h podmuch 
o prędkości około 6 misek. daje uszkodzenie zmę<..:zeniowe, 
odpowiadające okresowi start-lot-lądowanie. Współczynnik 
przeciążenia n dla podmuchu o prędkości 6 misek. w komu
nikacyjnych samolotach odrzutowych przeciętnie odpowia
da wartości n = 1,65. Współczynnik przeciążenia dla obcią
żenia statycznego od obciążeń niszczących odpowiada prze
ciętnie wartości n = 5. Stąd: 

. npodm• 1,65 
r = = -5,0 = o,33 

nstat• 
[12). 

Dla samolotów komunikacyjnych warunek wytrzymałości
zmęczeniowej można zapisać następująco: y max = 0,40 
i Nb= N3, to znaczy, że w badaniach zmęc.zeniowych, gdzie 
jeden lot zastąpiono jednym obciążeniem, samolot powinien 
wytrzymać 3 razy tyle obciążeń, ile jest lotów w eksploata
cji. Ten warunek może być zachowany stosunkowo łatwq 
we współczesnych samolotach. W czasie projektowania sa
molotu zazwyczaj przeprowadza się badania zmęczeniowe· 
na poszczególnych elementach i zespołach, które z punktu· 
widzenia wytrzymałości zmęczeniowej decydują o bezpie-; . 
czeństwie samolotu. Badania zmęczeniowe tego rodzaju są 
prowadzone niemal zawsze dla jednej amplitudy obciążenia.; 
Ciężar samolotu po próbach wytrzymałościowych przecięt-· 
nie wzrasta o 100/o, w porównaniu z projektowanym cięża-
rem samolotu. Wzrost ciężaru samolotu po próbach wytrzy-1 

małościowych spowodowany jest koniecznością zwiększenia· 
wytrzymałości samolotu, która okazała się za mała w po-· 
równaniu z wytrzymałością przyjętą w obliczeniach. W przv-· 
padku gdy po próbach należy wzmocnić pokrycie samolotu,, 
osiąga się to stosunkowo łatwo przez zwiększenie grubości· 
pokrycia. Gorzej przedstawia się sprawa, gdy trzeba zmie-' 
nić wymiary dźwigarów skrzydeł lub też odkuwek i odle-1 
wów, zabudowanych · razem z innymi zespołami w samolo
cie. Zmiana wymiarów takiego elementu pociąga za sobą 
zmianę wymiarów_ zespołów razem z nim zabudowanych,1 
czego nie zawsze można dokonać w prosty sposób. Stąd też 
elementy i zespoły, . odpowiedzialne pod względem wytrzy
małościowym, a trudne do przewymiarowania w gotowym 
płatowcu, należy przewymiarować ze względu na wy
trzymałość statyczną i zmęczeniową w okresie projektowa
nia. W ogólnym przypadku przewymiarowania elemen
tów, odpowiedzialnych pod względem wytrzymałościowym, 
nie prowadzi do jakiegoś poważnego wzrostu ciężaru kon
strukcji i zmniejsza w poważnym stopniu niebezpieczei'istwo 
zniszczenia przez zmęczenie elementów trudno dostępnych 
w codziennej eksploatacji. Dźwigary skrzydeł samolotów ko
munikacyjnych, połączenia sworzniowe i inne ważne zespo
ły i części należy w okresie projektowania sprawdzać dla 
następujących warunków: Ymax = 0,4 i Nb = 10 · N. Dla sa
molotów myśliwskich i przechwytujących warunek wstęp-· 
nych badań zmęczeniowych dla zespołów odpowiedzialnych_ 
ze względu na wytrzymałość zmęczeniową można przyjąć 
następująco: 

y max= 0,6 i Nb = 3 • N 
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NOWOSCI TECHNICZNE . --- ~--- ------

AMERYKAŃSKI PROGRAM BUDOWY TAKTYCZNEGO 
SAMOLOTU MYŚLIWSKIEGO O SKRÓCONYM STARCIE 

Zakładom Boeing Co. zlecono opracowanie, w ramach 
programu TFX (Tactical Fighter Xperimental), projektu 
taktycznego samolotu myśliwskiego o skróconym starcie. 
Program TFX ma zapoczątkować, wspólnie z europejskim 
programem NBMR. 3, nową „geners.cję" s:;.mJ lotów woj 
skowych i stanowi gwarancję, że samoloty załcgow2 będą 
w przyszłości rozwijać się na równi z pociskami kierowa
nymi i bronią rakietową. 

Samolot TFX ma być w pewnym stopniu kontynuacją 
dawnych wielocelowych samolotów taktycznych. Należały 
do nich takie samoloty z końca II wojny światowej, jak 
„Tempest", ostatnie wersje samolotów „Spitfire" oraz P-47 
i P-51. Zostały one następnie zastąpione przez samoloty od
rzutowe .,Meteor", ,,Varnpire", F-otJ i F · - 8-ł . Sa,ncl::ty od -
rzutowe były szybsze od samólotów śmigłowych, a w czasie 
wojny koreańskiej udowodniły, że mogą spełniać trudne 
zadania defensywne i ofensywne w prymitywnych warun
kach. Niemniej jednak wykazywały one szereg podstawo
wych wad, które w większym lub mniejszym stopniu prze
trwały dotychczas. Współczesne samoloty taktyczne, np. 
F-104G i F-105D, mają ponad dwukrotnie większą prędkość 
maksymalną, pn;dkość wznoszenia i pułap niż starsze sa
moloty odrzutowe F-80 i F-84. Poza tym mogą one działać 
w nocy i podczas złych warunków atmosferycznych dzięki 
automatycznej nawigacji i automatycznemu kierowaniu 
ogniem. Z drugiej jednak strony ich wartość bojową zmniej
szają następujące czynniki: 

i. Konieczno.se długich pasów „tartowych. Nowoczesny 
samolot taktyczny, obciążony pełnym zewnętrznym uzbroje
niem, wymaga betonowych, wzmocnionych pasów starto
wych o długości około 3 km. W niektórych okolicach w ogó
le nie ma możliwości budowy tak długich bieżni, poza tym 
duże lotniska (ich koszt budowy wynosi ponad milion do
larów) mogą być zniszczone w przeciągu krótkiego czasu. 

2. Specjalizacja samolotów taktycznych. W przeszłości 
było bardzo niewiele samolotów, które mogły spełniać 
z powodzeniem wszystkie zadania o charakterze taktycz
nym. W ograniczonym stopniu możliwości takie posiadają 
również samoloty F-105D „Thunderchief", F4H „Pha:,tom" 
i „Mirage" IIIE. Nie jest jednak rzeczą celową stosowanie 
tylko jednego typu samolotu, odpowiadającego równocześnie 
wymaganiom samolotu myśliwskiego, bombowego i rozpo
znawczego i z tego powodu siły powietrzne muszą być wy
posażone przynajmniej w cztery typy samolotów taktycz
nych, co zapewnia, że spełnią one · nałożone na nie zadania. 

3. Konieczność uzupełniania paliwa w powietrzu. Siły 
powietrzne niektórych państw nie mają potrzeby stosowa
nia samolotów o zasięgu większym niż 1600 km. Na przykład 
wymagania odnośnie taktycznego samolotu myśliwskiego 
pionowego startu dla NATO mówią o promieniu działania 
w warunkach lotu na mał.ej wysokości nie przekraczają
cym 470 km. Z drugiej jednak strony, w przypadku ame
rykańskich i angielskich sił powietrznych istnieje koniecz
ność masowego przerzucania samolotów taktycznych z jed
nego kontynentu na drugi, co wymaga stosowania samolo
tów-zbiornikowców. Nawet samoloty amerykańskiej mary
narki wojennej, mimo baz na lotniskowcach, są zaopatrzone 
w urządzenia do uzupełniania paliwa w powietrzu. Jest 
rzeczą oczywistą, że konieczność uzupełniania paliwa w lo
cie ma wpływ na wydatki w lotnictwie taktycznym i zmniej
sza liczebność samolotów bojowych. 

4. Duże koszty użytkowania. Minn doskonałości kon
strukcji współczesnych samolotów, ich koszty użytkowania 
s_ą _wielokrotnie większe niż samolotów z okresu II wojny 
swiatoweJ. 

Wymienione czynniki spowodowały opracowanie progra
mu TFX, którego pierwotnym celem była budowa samo
lotu o skróconym starcie dla lotnictwa taktycznego, póź
niej jednak program ten został dostosowany do wymagań 
wszystkich trzech rodzajów broni: sił powietrznych, mary
narki wojennej i armii (łącznie · z piechotą morską). Budo
wa samolotu, mającego spełniać wymagania trzech rodza
jów broni, jest zamierzeniem, które bardzo rzadko udawało 
się pomyślnie urzeczywistnić i dlatego istnieje obawa, że 
nowy samolot nie będzie przystosowany w pełni do żad
nego ze stawianych mu zadań. Zaletą połączonego progra-
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mu jest duża oszczędność kosztów, oceniana na 300 milio
nów dolarów. 

Przed samolotem stawia się cztery zadania: 1) wywalcze
nie przewagi w powietrzu, tj. musi on posiadać zdolność 
niszczenia nieprzyjacielskich samolotów we wszystkich wa
runkach atmosferycznych; 2) atakowanie nieprzyjacielskich 
obiektów na głębokim zapleczu; 3) wsparc.e wojsk lądo
wych w pasie przyfrontowym ; 4) rozpoznanie przy użyciu 
najnowocześniejszych metod. 
Każdy z rodzajów broni ma poza tym własne wymagania: 
Siły powietrzne żądają samolotu, który mógłby starto

wać z_ pas_ów o długości około 900 m, latać z prędkością 
cdpowiadaJącą l'vla = 3 na wysokości 25 OOO m, przenika-: 
na małej wysokości nad obce terytorium na odległość przy
najmniej 500 km, przenosić bomby atomowe lub możliwie 
naj~ięższe, bomby konwencjoll:alne. Wyposażenie powinno 
?beJmowac_ radar P;ZechwytuJący, urządzenia zakłócające 
1 urządzenia do celow rozpoznawczych. Największy zasięg 
powinien wynosić 5800 km, umożliwiając przelot nad Pacy-
fikiem bez uzupełniania paliwa. · . 
. _l\lJ:a~y?ar~a woje1_rna pr~gnie mieć samolot z dużymi mo-
3hwosc1_am1 rozwo~owym1, przystosowany do użytkowania 
na lotniskowcach 1 przeznaczony w pierwszym rzędzie do 
obrony zespołów okrętów na morzu i niektórych obiektów 
nadbrzeżnych; działania szturmowe mają mniejsze znacze
nie, nie jest również wymagana możliwość dokonywania 
długich przelotów. 

Armia ! _Pi_echota. mor:sk~ potrzebuje możliwie najmniej
szego, naJlzeJszego 1 na3tanszego samolotu o krótkim star
cie i lą?owaniu, mogącego zapewnić bliskie wsparcie we 
wszystk~ch warunkach atmosferycznych i bojowych. Duże 
znac~e~ue ~a poza tym rozpoznanie z dużych i małych wy
sokosc1, me wymaga się natomiast możliwości zwalczania 
obcych samolotów i dokonywania długich przelotów. 
Spełnienie tych tak różnorodnych wymagań zakłady 

Boeing zamierzają osiągnąć budując samolot o zmiennej 
geometrii skrzydła, napędzany silnikami dwuprzepływowy
mi; konstrukcja samolotu umożliwi rozwijanie prędkości 
naddźwiękowych na małych wysokościach lotu; urządzenia 
nawigacyjne, przechwytujące i uzbrojenie będzie najnowo
cześniejsze; specjalne podwozie z niskociśnieniowymi opo
nami pozwoli na korzystanie z lotnisk pozbawionych twar
dej nawierzchni, a dwuosobowa załoga ułatwi przeprowa
dzanie zadań. 

Jak widać z rysunku, układ skrzydeł samolotu TFX 
(w przyszłości ma on nosić oznaczenie F-lllA) przypomina 
samolot Fokker-Republic „Alliance": w przedniej części 

skrzyd_ła głównego o obrysie trójkątnym są schowane skrzy
dła pomocnicze, które przy małych prędkościach lotu wy
suwają się do przodu, zwiększając powierzchn1ę nośną 
i wydłużenie . Z wysuniętymi skrzydłami pomocniczymi sa
molot będzie wykazywał dobre własności w czasie startu 
i lądowania oraz w czasie długich przelotów na dużych 
wysokościach. Ze złożonymi skrzydłami samolot będzie miał 
optymalny kształt do lotów z prędkościami odpowiadają-



tymi Ma = 2,2+2,7. Napęd mają stanowić dwa silniki dwu
przepływowe Pratt and Whitney JTF-l0A o ciągu 4760 kG 
i cięzarze 960 kG (początkowo brano pod uwagę możliwość 
zastosowania silników Allison AR. 168, będących odmianą 
rozwojową angielskiego silnika „Spey"). Silniki są zaopa
trzone w dopalacze, umieszczone za komorami zmieszania' 
strumienia zewnętrznego i wewnętrznego. . 
Decyzję budowy samolotu o skróconym, a nie o piono

wym starcie, tłumaczy się faktem, że zalety taktyczne sa
molotu VTOL są · umniejszone przez .pogorszenie osiągów 
samolotu i duże koszty przygotowania zaplecza. Rozprosze
nie poszczególnych kluczy samolotów na dużym obszarze 
wvmagamby stworzenia eskadr samolotów „dostawczych" 
pionowego startu oraz zorganizowania sieci komunikacyjnej 
między poszczególnymi bazami. Z drugiej jednak strony, 
ponieważ stosunek ciągu do ciężaru projektowanego samo
lotu jest bardzo bliski jedności oraz ponieważ zastosowanie 
autostabilizacji tak czy inaczej będzie konieczne, niewiel
kie zmiany pozwoliłyby przekształcić go w samolot o pio-
nowym starcie i lądowaniu.. W.K.· 

_62-1,?ts-2 ,·3 ~ 6J.?J,US.,8 
LOTNICZE SILNIKI TURBINOWE DO NAPĘDU 

, WODOLOTOW 

Wodoloty, podobnie jak samoloty, wymagają silników 
o możliwie najmniejszym ciężarze, ponieważ zarówno jed
ne, jak i_ drugie muszą wylwrzystywać część mocy do po
konania siły ciężkości. Im mniejszy ciężar układu napędo
wego, tym łatwiej wodolot przechodzi z fazy pływania 
w fazę unoszenia na podwodnych skrzydłach. Pod uwagę 
mogą być brane dwa rodzaje silników: silniki wysokopręż
ne i silniki turbinowe. Szczegółowa analiza zagadnienia 
wykazała, że w przypadku wodolotów o ciężarze powyżej 
50 · T decydującą przewagę jako napęd mają silniki turbi
nowe typu lotniczego. Wpływają na to następujące czyn
niki: 

1) znacznie mniejszy ciężar jednostkowy silników turbi
nowych i mniejszy wzrost ciężaru ze wzrostem mocy; . 

2) w przypadku silników turbinowych ciężar układu prze
kazującego moc na śrubę jest mniejszy, co wynika z więk
szych prędkości obrotowych tych silników oraz z faktu, 
że dzięki małym wymiarom można je zabudować w dowol-
nym miejscu rufy, bliżej śruby; • 

3) niskie jednostkowe zużycie paliwa silników wysoko
prężnych z doładowaniem zapewnia korzyści dopiero wów
czas, gdy zadanie wykonywane przez wodolot trwa ponad 
20 godzin. Dla przykładu można podać, że w przypadku 
wodolotu, przeznaczonego do pięciogodzinnych zadań, na
pęd silnikiem turbinowym umożliwia zwiększenie ciężaru 
ładunku o 30-0/o w porównaniu z napędem silnikiem wyso
koprężnym; · 
. 4) w przypadku silników turbinowych ze swobodną tur
biną napędową duży moment obrotowy tej turbiny przy 
małych prędkościach obrotowych zapewnia łatwy „start" 
wodolotu i duże przyspieszenia; . 

5) w przypadku wodolotów przewidzianych do wykony
wania długotrwałych zadań silnik turbinowy może zostać 
wyposażony w reaktor atomowy. 

Przewiduje się, że lotnicze silniki turbinowe znajdą za
stosowanie przede wszystkim do napędu wodolotów o pręd
kościach do 180 km/h, wyporności do 1000 T i ładowności 
wynoszącej 350/o wyporności. · 

Do budowy silników turbinowych ·do wodolotów przy
stąpiły obecnie zakłady General Electric, wykorzystując 
swe 50-letnie doświadczenie w dziedzinie silników mor
skich i 20-letnie doświadczenie w dziedzinie lotniczych sil
ników turbinowych. Silnikami do wodolotów zajmuje się 
wydział silników morskich i przemysłowych, który ściśle 1 
współpracuje z wydziałem silników odrzutowych i wydzia
łem małych silników lotniczych, a także z należącą do za
kładów wytwórnią turbin parowych., 

Znane są pewne szczegóły dotyczące dwóch spośród czte
rech silników General Electric, przeznaczonych do napędu 
wodolotów. Są to silniki oznaczone jako Model 720 i Mo
del 240. ~ 

Silnik Model 720 (rysunek 1) został rozwini~ty z- turbino
wego silnika śmigłowego T58. Jego moc maksymalna wy_
nosi 1 OOO KM, trwała 500-800 KM, ciężar łącznie z prze
kładnią ....!.. 145 kG, zapotrzebowanie przestrzeni do zabudo
wy - 0,25' m 3• Na rysunku 2 przedstawiono charakterysty
kę silnika --:- zależność mocy od prędkości obrotowej tur
_biny napę1,owej przy różnych J;>rę-dkościach obrotowych wy-

V 

. 
. twornicy, z zaznaczonymi liniami stałych wartości jednost
kowego zużycia paliwa i linią pracy silnika. Linia pracy 
ma przebieg optymalny, tzn. odpowiada najmniejszym war
tościom jednostkowego zużycia paliwa przy różnych obcią
żeniach. Silnik został zabudowany na doświadczalnym wo
dolocie XCH-6 o ciężarze 1160 kG. Głównym zadaniem tego 
wodolotu było dostarczenie danych na temat korozji części 
silnika pod wpływem atmosfery - morskiej i umożliwienie 
przebadania różnych pokryć ochronnych i specjalnych• ma
teriałów. Jako _pokrycia ochronne zastosowano krzem, ży-

,, , 

wice fenolowe i epoksydowe, związki niklu, krzemu i alu
minium oraz platerowanie chromem; z nowych materiałów 
należy wymienić zastępczy materiał aluminium .nazwany 
,,alodin". · · 

Silnik Model 240 powstał z turbinowego silnika .odrzuto
wego CJ 805 przez zaopat_rzenie · go w turbinę napędową. 
Silnik ten pokazano na rys. ~. Silnik rozwi;a moc ma- -
ksymalną . 20 OOO KM i moc trwałą 5000-14 OOO KM. Przy 
długości 7,4 m i średnicy 1,65 · m ciężar silnika wynosi 
3000 kG. Turbina napędowa i wytwornica mają przeciwne 
kierunki · obrotów, co zmniejsza mpmenty giroskopowe. 
W celu zabezpieczenia silnika przed korozją zastosowano 
specjalne farby i pokrycia ochronne, natomiast w przyszło
ści silnik ma być budowany z udoskonalonych materiałów. 
Silnik 240 Jest przewidziany jako napęd główny SO-tono
wego doświadczalnego wodolotu „ Denis on". Do manewro
wania w porcie ma służyć · silnik 720, napędzający dwie 
wodne pompy strumieniowe. Prędkość wodolotu ma wyno
sić 112 km/h, a w przyszłości ma być zwiększona · do 150 
km/h przez zastosowanie superkawitacyjnych profili skrzy
deł podwodnych. 

Rys. 2 

Rys. 3 
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RYS. 4 

Pozostałe dwa silniki to Model 901 o mocy maksymalnej 
500 KM i Model 800 o mocy 2400 KM. . 
Również inne firmy przystosowują·. silniki turbinowe d.o 

napędu wodolotów. Zakłady Lycoming zastosowały w do
świadczalnych amfibiach „Flying Duck" i „Halobetes" sil
nik Lycoming T53 o mocy 800 KM. Takim samym silni
kiem ma być napędzana pokazana na rysunku 4 amfibia 
„Hydrofibian". Wojenny wodolot Boening o ciężarze 100 T 

Rys. 5 

(rysunek 5) będzie -wyposażony w dwa silniki turbinowe 
o mocy 3000 KM, a wodolot firmy Grumman o c1ęzarze 
80 T - w odmianę turbinowego silnika odrzutowego Pratt 
and Whitney J 57. W.K. 

RAKIETA BALISTYCZNA 
Z GŁOWICĄ NAPROWADZAJĄCĄ 

Wytwórnia Lockheed Missile and Space Co. prowadzi 
prace wstępne nad nową rakietą balistyczną (,,Venus" A), 
która ma być wyposażona w głowicę radarową, naprowa
dzającą rakietę na cel w czasie końcowej fazy lotu. Za
sięg rakiety ma wynosić 1300 km. W.K. 

NIEKTÓRE SZCZEGÓŁY UKŁADU ŁĄCZĄCEGO 
SILNIKI SAMOLOTU BREGUET 941 

Jak wiadomo, silniki samolotu Breguet 941 są ze sobą 
. połączone za pomocą poprzecznego wału, który wyrównuje 
prędkości obrotowe silników i zapewnia pełny nadmuch 
skrzydeł przez śmigła, mimo uszkodzenia jednego z czte
rech silników. 

Wytwórni Hispano-Suiza, przy współpracy zakładów Bre
guet i Ratier-Figeac, udało się skonstruować giętki wał, 
ułożyskowany bardzo elastycznie i w małym stopniu od
działywujący na skrzydła. Wał nie ma przegubów, lecz od
kształca się sprężyście, zgodnie z odkształceniami skrzydła. 
Mimo dużych prędkości obrotowych, wynoszących 6000 
obr/min, nie zaobserwowano poważniejszego nagrzewania 
się łożysk, w związku z czym przypuszcza się, że nie bę-
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dzie potrz~by prz.eprowadzaO:ia przeglądów częściej niż co 
· 1000 godzin. . 

Wał poprzeczny jest połączony z walami napędowymi po
szczególnych silników za pomocą przekładni stożkowych. 

Wał i przekładnie są obliczone na obciążenie 800 KM z każ
dego silnika, rncgą jednak przenosić obciążenia szczytowe 
1500 KM. Układ był poddawany próbom na stoiskach i na 
prototypie samolotu Breguet 941. _ W.K. 

FRANCUSKI SZTUC.ZNY SATELITA „PHAETON" 

Wytwórnia SEPR podała niektóre szczegóły dotyczące 
budowy pierwszego sztucznego satelity, w którym wyko
rzystano do napędu energię słoneczną. Satelit3. ten, na
zwany „Phaeton", składa się z następujących głównych ze
społów: z wytwornicy energii, z układu napędowego 
i z aparatury pomiarowej. 

Satelita jest wyposażony w paraboliczny reflektor o śred
nicy 4 m, który skupia promienie słoneczne. Ciąg elektro
termicznego układu napędowego wynosi 20 G, ciężar apa
ratury - 300 kG. W.K. 

OPONY Z DRUCIANYM RDZENIEl\1 

Wytwórnia The Goodyear Tire and Rubber Co., Ohio, 
zbudowała dla samolotów odrzutowych opony odporne na 
przecięcia i przebicia. Osiągnięto to przez zastosowanie 
rdzenia, składającego się z milionów stalowych drucików, 
które nie dopuszczają do rozprzestrzeniania się uszkodzeń. 

W.K. 

ZASTOSOWANIE URZĄDZENIA PLAZMOWEGO 
DO NATRYSKIWANIA METALI 

Zakłady General Electric skonstruowały · pistolet natry
~kujący, który wytwarza za pomocą łuku elektrycznego pla
z.mę, pozwalającą na pokrywanie części metalowych sto
pionym metalem. Natryskiwanie przeprowadza się w atmo
sferze ochronnej, np. w atmosferze helu. Ten ·sposób na
tryskiwania umożliwia podobno dziesięciokrotne zwiększe-
nie wytrzymałości metali. W.K. 
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Lotnicze . Slowniclwo •Techniczne 

Uwag a: TL rozpcczęła druk działu „Lotnicze Słownictwo Techniczne" w zesz 3/62, gdzie podano wyjaś
nienia wstępne · oraz systematykę działową 

DZIAŁ 5. AERODYNY I STATKI POWIETRZNE 
(d. ciąg) 

Część środkowa skrzydła (centropłat Nw) 5.3 
- część środkowa skrzydła, do której są do

łączone części zewnętrzne 
a. centre section; f. voilure centrale (plan 

central); n. Mittelfli.igel (Mittelstlick); r. 
uenTpomran (uenTpaJihH:lH •racTL 1,pbI11H. 

Kabina ciśnieniowa 5.3 
- uszczelniona kabina, w której na więk

szych wysokościach utrzymuje si" c i/me
nie, odpowiadające niższym wysokościom 

a. pressure cabin (supercharged cabin); f. ca
bine sous pression (cabine sur comprimee); 
n. Druckkabine; r. repMeTH'recrrna KUCHH :1 

Kabina załogi 5.3 
- konstrukcyjnie przewidziana część · samolo

tu, mieszcząca załogę oraz u.rządzenia, nie
zbędne do prowadzenia samolotu 

a. cockpit; f. (poste de pilotage); n . Fi.ihrer
raum; r. Ka6una JieT"IHKa (Ka6mra nH.noTa) 

Kadłub 5.3 
- część statku powietrznego, służąca do po

łączenia głównych części samolotu i do po
mieszczenia załogi, pasażerów, w:.pos,1źe
nia i ładunku 

a. fuselage; f. fuselage; n. Rumpf; r.: 10;:ie;1a». 

Pokrycie samolotu 5.3 

- zewnętrzna część kadłuba, skrzydła lub 
innego elementu samolotu, mogąca przej
mować siły i zapewnić właściwy opływ 

a. skin; f. revetement (revetement travaillant); 
n. Haut (tragende Haut); r. o6mHsKa 

Przyrządy pokładowe (zegary Nw) 

- przyrządy samolotu, służące do kontroli 
· Iotu i urządzeń samol-otu oraz do kontroli 

zespołu napędowego 

a. instruments; f. instruments de hord; n. 
Instrumente; r. rrpu6ophI 

Serwosterowanie 

- sterowanie za pośrednictwem serwome
chanizmu 

a. ser:vo-control; f. servo-commande (groupe 
servo-moteur de gouverne); n. Servosteue 
rung; r. cepnoyrrpamienue 

Skrzele (sloty N) 

- skrzydełko stałe lub ruchome, tworzące na 
krawędzi natarcia płata nośnego szczelinę, 
zapewniającą opływ skrzydła na dużych 

kątach natarcia, bez oderwania strug 
i zwiększającą siłę nośną 

a. slat; f. bee d'aile a fente (fente); n. Vor
fli.igel; r. rrpe)J;KpbIJIOK 

5.3 

5.3 

5.3 

Klapa 5.3 
- ka.żdy element skrzydła, który można w lo

cie przestawić i który służy do zwiększe
nia siły nośnej 

a. flap; f. ' volet (clapet); n. Klappe (Lande
klappe); r. JllJJ 'j Ol,, IIJJeJ~l,pLrnOK, aa ,qJhIJIOI, 

Klapka odciążająca (flettner N) 5.3 
- wychylna część steru lub lotki, służąca do 

samoczynnego zmniejszenia momentu za-· 
wi.asowego 

a. balan'ce tab; f. surface de compensation 
(tab entometique); n. Ausgleichsruder; r. 
cepno:w~rneHcaTop 

Klapka sterownicza 5.3 
ster pomocniczy, uruchamiany przez pilota 
w celu wytworzenia sił, które poruszają 
ster wtaściwy 

a. servo tab; f. flettner volet (compensateur); 
n. Flettnerruder (Servoruder); r. cepno
TpllMMep (cepBOKQI\f!ICIICau,rn, gmeTTHep) 

Koło ogonowe 5.3 
- urządzenie, służące do ochrony końca ka

dłuba samolotu przy kołowaniu i lądowaniu 
a. taił wheel; f. roulette de queue; n. Sporn

rad; r. IWCTblJII,HOe J(OJlCCO (XBO CTOBOe KOJie
co) 

Skrzydło doczepne 5.3 
- część płata nośnego - prawa i lewa, do

czepione do części środkowej skrzydła 

a. wing main plane; f. voilure (plan princi
pale d'aile); n. Fli.igel (Haupt~ragflache); r. 
1, pr,rno 

Statecznik kierunku 

stała lub przestawialna część usterzenia 
kierunku zapewniająca · stateczność kie
runkową 

a. fin; f. plan fixe vertical (derive); n. Sei
tenflosse; r. KHJIL (BepnrnaJihRhl:fi cTa6nmr
aaTOp) 

5.3 

Statecznik wysokości 5.3 

:_ stała lub przestawialna część usterzenia, 
zapewniająca stateczność podłużną 

a. taił plane; f. plan fixe horizontal; n. Ho
henflosse; r. CTa6HJIH3aTop 

Ster 5.3 

- ruchoma część usterzenia, umożliwiająca 
sterowanie samolotu 

a. control surface; f. gouvernail (gouverne); 
n. Steuerflache (Ruder); r. pynb (pyneBan 
IIOBepXHOCTb) 
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Kolo przednie . , . 5.3 
-• 

- jedno z kół podwozia trójkołowego, . znaj-
dujące się na przodzie kadłuba 

a. nose wheel (front wheel); f. roue d'avant; 
n. Bugrad;. r. HOCOBoe Koneco (nepe,a;Hee 
Koneco) · -

Końcówka skrzydła 5.3 

- koniec odejmowalny skrzydła 
a.· wing tip section; f. · soumon d'aile ; n. , 

Randbogen (Randbogenstiick); i'. KOHen; . 
KpbIJia (8aKOHIJ;OBKa KpbIJia) I 

Listwa wyważająca (trymerek Nw) 5.3 

- pasek blachy, za.mocowany na krawędzi .,., 
spływu . steru lub lotki, służący do wywa- " 
żania steru · 

a. trimming strip; f. tab reglable au sol; n. 
Trimmkante (Trimmstreifen); r. aapoA11Ha
MJP1ecKaJI KOMIIeHcan;1rn (TpHMMep, KOMII eHCH-

- py10ru;aJI neHTaj 

Lotka (ster poprzeczny N) 

- powierzchnia ruchoma, stanowiąca element 
skrzydła, służąca do poprzecznego sterowa
nia samolotu wokół o·si podłużnej · 

·a. aileron; f . aileron; n. _Querruder; r. :rnepoH: 
(pyllb KpeHa) 

5.3 

I 

Narta 5.3 ;. 

. -;. urządzenie służące do startu i lądowania 
-na śniegu 

a. ski landing gear; f. patin; n. Kufe; r.JibIJKa 
., 

., 
1 Piat nośny (skrzy!f ło N) 

- aerod?łfłamicżnie ukształtowana pÓwierz
chnia nośna, na której wytwarzana jest 
glówńa część siły nośnej 

a. aerofoil (main plane); f. voilure (surface 
portante); n. Tragfliigel (Haupttragflache); 
r. Hecyru;asr IIOBepXHOCTb (KpbIJIO caMOJJeTa, 
IlOBepXHOCTb Kanneo6pa8HOro ce~eHHJI) ~ 

Plato wiec 
- - samolot ' i>ez zespołu napędowego 

a. air frame; f. cell ule; n. Flugwerk (Zelle); 
r. nnaH~p 

Płoza ogonowa (ostroga Nw) 

- urządzenie, służące do wsparcia tylu ka-
dłuba ó ziemię _ . 

a . .,. taił skid; -f • . bequille; n. Schwanzsporn 
(Sporn;' Spornkufe); r. XBOCTOBOH KOCTblJib 

5.3 

5.3 

5.3 

Pływak 5.3 

- rodzaj szĆzelneJ łódki, ktq_ra - samolotowi 
wodnemu lub amfibii daje na wodzie wy- _ 
pór · i stateczność oraz umożliwia start 
i wodowanie 

a. float; f. flotteur; n. Schwimmer; r. nonna-
MK -

Podwozie 5.3 

- części samolotu, umożliwiające kołowanie 
. . do startu, lądowanie lub wodowanie 
a. landing · gear (landing lar alighting gear); 

f. atterrisseur (train d'atterrissage); n. Fahr
werk; r. maccu (ruaccu caMoJi:eTa noca,a;o~
HOe npucrroco6neH_!e) 

• - - - - - - - - - - · w - - - - - :...._ - - - - - - -- - - ~ - ... - - - - • - - - - - - - - - - - • ., 

Szkielet , 

- układ głównych elementów konstrukcji .sa-
molotu-sterowca · 

c. •. skeletop. (bull); f. ossature (carene); n. Ge
rippe; r. KapKac Kpbma (OCTOB Kpbrna, 
Kopnyc) · 

\ 

5.3 

Trymer 5.3 

- klapka wyważająca, sterowana 
a. trim~ing tab; f. tab regl.able en vol; n. 

Trimmruder; r. TpHMMep 

Usterzenie 5.3 

~ stateczniki i stery wysokości i kierunku 
a. teil unit; f. empennages; n. Leitwerk; r. 

XBOCTOBOe onepeHHe 

. '• 
Urządzenia sterownicze i nastawcze 

- urządzenia służące do uruchomienia i na
, stawiania· sterów samolotów i nastawiania 
' stateczników i sterów pomocniczych przy 
. wykonywaniu lotów 

a. control system (flying controls); f. com-
mandes de vol; n. Steuerwerk; r. yi:rpaB
neHue cairnneTOM 

- Wiatrochron (owiewka Nw) · 

- stała osłona otwartej kabiny załogi 
a. wind screen (windshield); f. pai"e-brise; 

n. Wipdschutzscheibe; _ r. K08hlpeK (nepe;ii;Hee 
CT6KJIO ID;HT OT BeTpa) -

310,-TECHNIKA LOTNICZA Nr 10/1962 

5.3 

5.3 

Wyposażenie 

- urządzenia : samolotu · poza zespołem napę-
dowym . · 

a. aircraft equipment ; f equipementj n. Aus
riistung; r. cHapJI.llteHHe (o6opy,a;ć>BaHne) 

Wyposażenie dodatkowe 

- wyposażenie samolotu, które przy normal
nej eksploatacji może być zdejmowane Lub 
zakładane w zależności od zadania, jakie , 
samolot ma spełnić 

a. accessorjes; f. equipement additionnel 
(equipement suivant mission); n. zusiitz).i
che Ausriistung; r. BcnoMaraTeJibHble arpe

· raTbI (MOTOpa HJIH CaMoneTa) • 

:,. 

5.3 

5.3 

, Wyposażenie stale 5.3 

-: wyposażenie samolotu, którę_ stale pozo-
staje na samolocie . , 

a. fixed equipment; f. equipement perrna
ment (equipement fixe) ; n. standige Aus- . 
riistung; r. HeC'.ó~MHOe o6opy,a;oBaHue 

Wyważanie (wyważenie) 

- stan statecznej równowagi dookoła osi po-
przecznej - · 

a) stan równowagi momentu względem okre-
ślonej osi . . 1 _ • 

b) określone położenie środka ciężkości stat-
ku latającego· _ 

a. trim; f. arrimage (centrage, compenser); 
n. Trimmen (Trimmung); r. npo;ii;onbHOe 
ypaBHOB6IDHBaHH6 (ypaBROB6IIIHBaTb) • 

!'i.3 

o 

o 

o 



Lotnicze zagraniczne wydawnictwa bibliograficzne 

Burzliwy rozwoJ techniki lotniczej spowodował niebywa
ły wzrost ilości publikacji z dziedziny lotnictwa: książek, 
artykułów w czasopismach , opisów patentowych, -sprawo
zdań z badań itp. Powstały liczne fachowe czaso:pisma lot
nicze. Jednak znaczna część artykułów z dziedziny lotnic
twa ukazuje się nadal w czasopismach nielotniczych : ogól
notechnicznych i innych specjalności (elektroniczne, techno
logiczne itp.). Bardzo wiele jest wydawnictw seryjnych, 
sprawozdań .z konferencji i zjazd.ów, katalogów firmowych. 
Rzeczą dość trudną jest śledzenie za tym „potopem" publi:

·kacji i wyławianie interesujących ,i aktualnie potrzebnych. 
Dlatego niezbędne jest posługiwanie się specjalnymi wy
dawnictwami bibliograficznymi, które z urzędu rejestrują · 
literaturę lotniczą. W każdym kraju, gdzie rozwijana jest 

· technika lotnicza, · istnieją tego typu wydawnictwa. · · 
Oczywiście, niemal wszystkie czasopisma naukowe i tech-· 

niczne prowadzą działy infórmacyjne o nowych lcsiążkach, 
patentach, literaturze firmowej, ale jest to informacja wy-
cinkowa i niesystematyczna. · · · · 

Poniżej omówiono niektóre, przeważnie dostępne w Pol
sce,. lotnicze zagraniczne wydawnictwa bibliograficzne. 

~ A. Wydawnictwa samoistne 
ZSRR 

L Riefieratywnyj żurnal. WÓzdusznyj Transport. Miesięcz
nik. Treść: samoloty komunikacyjne, śmigłowce i ich 
obsługa; organizacja przewozów lotniczych;· porty lot-
nicze. . . 

2. R. Z. Siłowyje ,Ustanowki. Ukazuje się 2 razy w miesią
cu. Treść ro.in.: turbiny gazowe; silniki odrzutowe, rakie..: 
towe i tłokowe. · 

3. R. Z. Miechanika. Miesięcznik. Treść ro.in.: ogólne~za
gadnienia mechaniki, hydroaeromechanika, zagadnienia . 
wytrzymałościowe w konstrukcjach lotniczych. 

4. R. Z. Rakietnaja Tiechnika i Apparaty Kosmiczeskowo 
Polota. Ukazuje się 2 razy w miesiącu. Treść: technika 
rakietowa i astronautyka. 

--· 
USA 

1: International Aerospace Abstracts. · Miesięcznik. Treąć: 
całokształt lotnictwa, technika rakietowa i astronautyka. 

2 . . Applied Mechanics Reviews. Miesięcznik. Treść: ogólne 
zagadnienia mechaniki, hydroaeromechanika, zagadnienia 
wytrzymałościowe w konstrukcjach lotniczych, termody-
namika. ' · 

Anglia 
...,_ " 

J. Index Aeronauticus. Miesięcznik. Treść: całokształt IoJ;-. 
nictwa, technika rakietowa i astronautyka. 

NRF 

1. . Zentralblatt der Aero- und Astronautik. , Kwartalnik. 

Treść: lotnictwo . i astronautyka. 

B. Wydawnictwa niesamoistne (bibliografie ukryte). 
' . •.' 

1. ARS Journal (USA, miesięcznik) zawiera ' bibliografię 
pt. Technical Literature Digest - przegląd literatury 
na temat techniki rakietowej i astronautyki. Osobno 
zamieszcza przegląd patentów. 

2. Aircraft Engineering (Anglia, miesięcżnik) zawiera 
.omówienia sprawozdań lotniczych instytucji nauko
wych państw zachodnich ora~ . skróty lotniczych pa
tentów angielskich i amerykańskich. 

3. Zeitschrift fiir Flugwissenschaften (NRF, miesięcznik) 
zawiera omówienia sprawozdań lotniczych niemiec-
kich instytucji naukowych. ., 

4. Luftfahrttechnlk (NRF, miesięcznik) zawiera omówie
nia niemieckich patentów lotniczych. · 

S. R. 

• I 

z ~zALOBNEJ ' KARTY 
W marcu br. zmarł Stefan ' Ga

jewski, jeden z najlepszych znaw.: 
ców' zagadnień budowy lotnisk, 
wychowawca nowych - kadr inży- . 

nieryjnych. Już od szkolnych lat 
lotnictwo było centralnym punk
tem zainteresowa(l Zmarłego. Na 
Politechnice . Lwowskiej studiowa~ 
na Wydziale Budownictwa Lądo
wego, specjalizując się w budo
wie i ei.csploatacji lotnisk oraz 
w komunikacji lotnic:r.eJ, 

W r . 1939 walczył z hitlerow
skim najeźdźcą. Dostał się do 
niewoli, skąd dwukrotnie ucil:'
kał. •Podczas Powstania Warszaw
skiego był komendantem obrony 
przeciwlotniczej. Po wyzwoleniu 
wstępił .io Odrodzonego Wojska 

Polskiego, . w · którym pracował w stopniu podpułkownika do roku 
1952, zajmując poważne stanowisko w DW Lot. Równolegle pra
cował jako starszy asystent w Katedrze Budowy Lotnisk Politech
niki Warszawskiej, a od r. 1954 na Wydz. Budownictwa Lądowego 
Politechniki Krakowskiej, jako zastępca profeśora. Niezależnie ·:· 

od ćwiczeń ze studentami z projektowania lotnisk, prac wykona w~ ' 
czycłi i naukowych, opublikował ponad' 30 }?ozycj1 książkowych, · 

przetłumaczył z różnych języków ok. 20 książek i broszur · z za-' 
kresu swojej -specjalizacji. Na zlecenie Biura .Urbanistycznego' : 
w Warszawie wykonał pracę badawczą pt. ,,Ocena techniczna -i mo- ' : 
żliwo~~i rozbudowy lotniska Okęcie", poza tym napisał pr·acę pt.• , 
.,Ogólna koncepcja obsługi lotniczej m. st. Warszawy w planie· , 
etapowym do · r: 1965 i w perspektywie do r. 1985". 

Za zasługi w dziele tworzenia sprawiedliwej przyszłości był od
znaczony Srebrnym Krzyżem Zasługi ; poza tym posiadał medal za 
Odrę, Nysę, Bałtyk, Odznakę Grunwaldzką oraz Medal Zwycięstwa 
i Wolności . 

. Stefan Gajewski pozostanie w pamięci wszystkich tych, którzy y 

ukochali lotnictwo polskie. -.,,. 1. 

- .? 

Za granicą czasopisma techniczne oraz wszystkie inne czasopisma polskie zamawiac można w ·. Przed-
siębiorstwie Eksportu i Importu „RUCH", Warszawa, ul. Wilcza 46, skrót teiefoniczny „Exprimruch" ~ 

.Warszawa, kÓnto bankowe: 'Narodowy Bank Polski, Warszawa, ul. Warecka 10, nr 2-6-71. 
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Z LOTNICTWA KOMUNIKACYJNEGO 

P RZYCZYNEK POLSKI DO BEZPIECZE:ŃSTWA 
KOMUNIKACJI LOTNICZEJ W USA 

·· Bezpieczeństwo na· liniach lotniczych - to nieustanna 
troska wielkiej armii ludzi na całym świecie. Można po
wiedzieć, że w dziedzinie technicznego przygotowania sa
molotu do bezpiecznego lotu zrobiono wszystko, na co stać 
dzisiejszą technikę. W zakresie bezpieczeństwa_ przewozów 
lotniczych postęp techniczny jest nie tylko niewiai:.vgodnie 
szybki, lecz także poziom w tej dziedzinie bardzo wyrów
nany; nie ma zbyt jaskrawych różnic między wyposaże
niem, zapewniaja„ y-m bezpiecceństwo samolotom wielkiej 
PAN AMERICAN, a samolotom naszego „Lotu", czy 
UGANDA AIRWAYS. 

W ub. r. na terenie Stanów Zjednoczonych wydarzyło 
się, między innymi 16 katastrof lotniczych, w których zgi
nęło 271 pasażerów i 60 członków załóg, a powodów tych 
katastrof nie zdołano wyświetlić. Okoliczność ta jest nie
słychanie ważna.· Poznanie przyczyn katastrof powinno 
uchronić o_d wypadków szereg innych samolotów, którym 
może grozić awaria z tych samych powodów. 

Kongresman polskiego pochodzenia z Chicago, Roman 
Puciński, weteran lotnictwa amerykańskiego z okresu 
ostatniej wojny (który ma na swym koncie bojowym 48 lo
tów bombowych nad Japonią), zgłosił w amerykańskiej 
Izbie Reprezentantów projekty dwu ustaw w sprawie bez
pieczeństwa lotniczych przewozów pasażerskich. 

· Jeden z nich ma właśnie na celu znaczne zmniejszenie 
procentu katastrof lotniczych, których przyczyny pozostają 
nie wykryte. Projekt ustawy przewiduje zobowiązanie to
warzystw lotniczych do zainstalowania na każdym samo
locie magnetofonu, połączonego z pokładową siecią telefo
niczną, który na niepalnej taśmie będzie rejestrował wszyst
kie rozmowy załogi, od chwili zapuszczenia silników do 
chwili lądowania. Po wylądowaniu taśma _ zostanie skaso
wana bez przesłuchania, natomiast w razie wypadku -
zarejestrowane rozmowy powinny porńóc ustalić przyczyny 
katastrofy. 

Druga ustawa zobowiązałaby wszystkie towarzystwa lot
nicze i kierownictwa lotnisk komunikacyjnych na terenie 
Stanów Zjednoczonych do zainstalowania w portach lotni
czych specialnych map pogody, aktualizowanych co pół 
godziny, z których każdy pasażer bez trudu mógłby dowie
dzieć się, jakie warunki . atmosferyczne panują na ·trasie 
jego podróży. W wypadku stwierdzenia pogody burzowej, 
pasażer miałby prawo zażądać przesunięcia terminu waż
ności biletu na inny. 

Jaki będzie los tego projektu nie wiadomo. Ustawa· stwo
rzyłaby pewne trudności organizacyjne i mogłaby nieco 
zmniejszyć dochody towarzystw lotniczych, które zresztą są 
już jawnymi przeciwnikami tej ustawy. 

* * 
* 

-:-- N aj większe amerykańskie towarzystwo linii lotniczych 
PAN AMERICAN World Airways (które od 1,5 roku dyspo
nuje biurem informacyjnym w Warszawie) posiada depar
tament, zajmujący się propagowaniem podróży powietrz
nych obywateli amerykańskich do Polski. PAN AM prze
wozi przez Atlantyk 30<1/o ogółu pasażerów lotniczych (kwie
cień-listopad ub.r. - 415 tys.), buduje za granicą własne 
lotniska i hotele. 

- Czechosłowackie Linie Lotnicze otworzyły w tym roku 
regularne połączenie Praga-Hawana. Na trasie tej użyt
kowane są 4-silnikowe samoloty turbośmigłowe „Bristol-
•Britannia". · 

- Bułgarskie Linie Lotnicze „TABSO" uruchomiły w kwiet
niu · połączenie z Londynem, Brukselą i Hamburgiem. Linie 
obsługują samoloty Ił · 18. 

- Lotnictwo radzieckie studiuje możliwości zapewnienia 
. bezpośredniego połączenia między Moskwą i sowiecką po
larną bazą naukową w Antarktydzie. Próby dotyczą sa~o
lotów Ił 18 i An 10, które przeleciałyby 25 OOO km z lądo
waniem w Delhi, Rangoonie, Djakarcie, Port Darwin, Syd- · 
ney, Christchurch i amerykańskiej bazie Macmurdo. Ił 18 
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zaopatrzono w dodatkowe zbiorniki zaś transportowy An-10 
wyposażono w narty. Połączenie lotnicze stolicy z Antark
tydą będzie miało wielkie zna'czenie, wystarczy zestawić 
cyfry: dotychczasowa podróż przez lądy i oceany trwała 
przeszło miesiąc, przelot potrwa 4--5 dni. 

. . 

- ,,Aerofłot" uruchomił nową regularną linię między Mos
kwą a Djakartą w Indonezji. Ten najdłuższy w Związku 
Radzieckim odcinek przelotowy obsługują - raz na ty-
dzień - samoloty IŁ 18. · 

- ,,Aerofłot" w sezonie zimowym wprowadził nowe połą
czenia samolotami turbośmigłowymi. ora7. zastosował zniż
ki cen biletów o 10-15%. 100-osobowe samoloty An-lOA 
weszły ostatnio na linie Chabarowsk-Jużno-&iiclialińsk, 
Nowosybirsk-Soczi oraz Chabarowsk-Magadan. Podajemy 
przykładowo ceny: Moskwa-Nowosybirsk 7 rb, Moskwa
Irkuck 9 rb .. . 

- Planowany jest imponujący rozwój komunikacji lotniczej 
w Związku Radzieckim. Rok 1961 w „Aerofłocie" zamyka 
się bilansem 22 mln pasażerów, przewiduje się, że w roku 
bieżącym liczba ta dojdzie do 30 milionów. W 1965 r. ,,Aero
fłot" będzie dysponował flotą komunikacyjną składającą 
się z 4250 samolotów. W 1980 r. ilość pasażerów osiągnie 
200 mln., sieć połączeń w tym czasie wzrośnie do 500 OOO 
km, zaś przewóz poczty i flachtu zwiększy się 14-krotnie. 
Doświadczenia „Aerofłotu" prowadzą do wniosku że nie 
jest rentowny konwencjonalny transport lotniczy n; odcin
kach do 500 km, dla tras 500-1000 km lotnictwo może 
współzawodniczyć z komunikacją kolejową lub okrętową; 
lotnictwo jest najbardziej eko_nomiczne dla przelotów powy-
żej 1000 km. . · · -

- N a konferencji prasowej" w Moskwie przewodniczący 
,,Aerofłotu" potwierdził wiadomość, ze w ZSRR przygoto
wuje się produkcję pasażerskich samolotów o szybkości 
ponaddźwiękowej. Prace konstrukcyjne są już zaawanso
wane i w niedługim czasie samoloty zostaną oddane do 
dyspozycji „Aerofłotu". • 

- Dzie~ięć głównych portów lotniczych NRF obsłużyło 
w 196i r. 7 _mln pasażerów (o 11% więcej niż w 1960 r.). 
Największy ruch -pasażerski zanotowano we Frankfurcie 
nad Menem (2570 tys. osób) i w Hamburgu (1022 tys.). 

- Holenderskie Linie Lotnicze KLM w centrum wyszkole
nia pilotów w Schiphol pod Amsterdamem, dysponują pię
cioma symulatorami lotu. Trening pilotów KLM, linii innych 
towarzystw oraz organizacji sportowych objął 45 tys. godz. 

- Bliski już dzień, gdy na brytyjskie linie europejskie BEA 
wejdzie nowa jednostka de Havilland DH-121 „Trident" . 

. Jak wiadomo, w samolocie tym zrealizowano zarzuconą 
przez konstruktorów Caravelle ideę trzech silników odrzu
towych w końcu kadłuba (stąd nazwa ,;Trident" _; trój
ząb). Zastosowano silniki Rolls-Royce. Na poćzątku bieżą
cego roku „Trident" odbył swój pierwszy. lot trwąjący 1 
12odz. 20 min. Samolot ma mieć maks. predkoióć przelotową 
970 km/h, zasięg 1600 km, · pojemność 77-101 pasażerów. 
BEA zamówiło 24 samoloty, połowa ma być dostarczona 
w 1963 roku. 

- Na wielu dworcach lotniczych stosuje się specjalne opło
towanie dla ochrony pasażerów przed podmuchem silni
ków odrzutowych. Ostatnio na paryskim lotnisku Orly 
przeprowadzono pozytywne próby z prototypem specjalne
go ekranu ochronnego z siatki metalowej. 

. - Samoloty prywatne i linii komunikacyjnych przechodzą 
w bazach obsługi amerykańskich portów lotniczych bada
nia stanu za pomocą przenośnych aparatów Roentgena. B e
dania te, obejmujące napędy usterzeń, pokrywające się lub 
wielowarstwowe elementy, ważne szwy spawane itp. prze
prowadzane są bez potrzeby zdejmowan!~ poszczególnych 
części samolotu. 
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HYDRO AEROMECHANIKA 

517 .52: 532.526.2:533.6.011.5 ILot 
Wrage E . : Entwicklung und Anwendung einer allgemeinen R~ihen
methode zur Berechnung laminarer kompressibler Grenzsch1chte1:, 
Rozwinięcie na szereg j zastosowanie uogólnionej metody dla obh• 
czenia nieburzliwej ściśliwej war,;twy przyściennej. Dsch. Versuch
sanstalt fUr Luftfahrt, 1960, s. 94, rys. 14, ods. 26. 

Podano uogólnione współrzędne podobieństwa dla równania ści
śliwej warstwy przyściennej, które są „rozszerzonymi" \J\7spółrzęd
nymi warstwy przyściennej, proponowanymi przez H. Gortlera dla 
przepływu nieściśliwego. 
Rozwiązania przedstawione są w formie szeregów potęgowych 

w odpowiednich współrzędnych równoległej ścianki ~ ze w_spółczyn
nikami, które są funkcjami uogólnionej zmiennej podobieństwa 1J 
i mogą być rozłożone na funkcje uniwersalne. Przedstawiono rów
nania różniczkowe dla funkcji uniwersalnych. Odnośnie zagadnie
nia temperatury nie uczyniono żadnego ograniczenia co do liczby 
Pran.dtla; mogą być zarówno rozważane problemy z chłodzeniem, 
jak i z ogrzewaniem, przy dowolnej temperaturze ścianki. Założo
no dla upros2czenia, że liczba Pr = 1, oraz że zależność lepkości od 
temperatury jest liniowa. 
Metodę rozwiązania zastosowano do prostego przykładu. A.K. 

532.526.2:517.522 ILot 
Saljnikov V.: Ubertragung der Gćil'\tlerschen Reihe auf die Be
rechnung von Grenzschichten an Rotationskorpern. Rozszerzenie 
szeregów Gortlera dla obliczenia warstwy przyściennej ciał osiowo
symetrycznych. Dsch. Versuchsanstalt fUr Luftfahrt, 1960, Bericht 
nr 133, s. 82, rys . 42, ods. 32. 

Metoda szeregów, rozwinięta przez Gćirtlera dla obliczenia płas
kiej stacjonarnej warstwy przyściennej, została rozszerzona na 
przepływy wokół osiowo-symetrycznych ciał obrotowych przy ze
rowym kącie natarcia. Założono, że stosunek grubości warstwy 
przyściennej do promienia krzywizny przekroju poprzecznego ciała 
jest dostatecznie mały. Rozszerzenie metody na przypadki osiowo
symetrycznych ciał osiągnięto przez zastosowanie w odpowiedni 
sposób transformacji Manglera. Rozważono także ciała obrotowe, 
pier:;cieniowe. W drugiej części pracy podano przykłady metody 
zarówno dla praktycznych zastosowań, jak i jako próbę dokładno
ści przez przybliżenie skończonych szeregów. Tablice funkcji uni
wersalnych dla przypadku P

0 
=j 1/, zostaną opublikowane w osob

nym sprawozdaniu DVL przez G. Helke, podczas gdy tablice dla 
przypadku Po = O i p

0
.= 1 zostały opublikowane w sprawozdaniu 

D VL nr 34 przez H . Gortlera. A.K._ 

532.517.4 :532,526 :574.6 :533.525 lLot 
Wehrmann O.: Untersuchungen von abgelosten rotationssymmetri
sch en Grenzschichten. Charakterystyki oderwanych cylindrycznych 
w,ustw przyściennych. Dsch. Versuchsanstalt fUr Luftfahrt, 1961, 
Bericht nr 13l, s . 32, rys. 21, ods. 13. 

Od · pewnego czasu zbadane są pulsacje prędkości i ich często
tliwości własne w osiowo-symetrycznym strumieniu na niewielkiej 
odległości w dół przepływu od wylotu dyszy. 

Spróbowano opisać mechanizm przejścia do przepływu turbulent
nego za pomocą doświadczalnie określonych parametrów, jak np. 
prędkości krytycznej. 

w pracy spróbowano uzyskać dokładne zmierzone wartości 
amplitud i częstotliwości pulsacji za pomocą akustycznej stabiliza
cji po dokonaniu analizy częstotliwości własnych pulsacji prędko
ści. Stwierdzono, że zarówno stabilizująca, jak i własna częstotli
wość posiadają rozkłady z zaznaczonym maksimum. Dodatkowe 
pomiary fazy pozwoliły określić ·prędkość grupową i prędkość 
fazową pulsacji prędkości. Stwierdzono, że spektralny zakres czę
stotliwości własnych leży w zakresie nieprawidłowej dyspersji. 
gdzie prędkość grupowa jest więks~a niż prędkość fazqwa . Fakt 
ten prowadzi do nowej interpretacji, wg której częstotliwość wła
sna dostosowuje się tak, że energia wzbudzenia z warstwy gra
nicznej strumienia przez pulsacje periodyczne osiąga minimum. 

A.K. 

533.695.5 ILot 
Feindt E. G.: Berechnung der Stromung des instationaren viel
stufigen Plattengitters. Obliczenie nieustalonego przepływu przez 
wielostopniową palisadę płaskich płytek. Ing. Arch. 1961, t . 30, nr 5, 
s. 339-349, rys. 10. 

W wielostopniowych osiowych sprężarkach lub turbinach te same 
profile łopatek są stosowane zarówno w wirniku, j a k i w stojanie. 
Konstruktor zatem chce znać różnicę w rozkładach prędkości na 
łopatce umieszczonej w środkowym stopniu i odizolowanej łopatce 
pojedynczej lub w pojedynczym wieńcu. Porównanie to zostało 
przeprowadzone dla nieprzestawnej palisady płytek, której dol,lad
ne obliczenia mogą być przeprowadzone za pomocą prostych ma
t ematycznych metod. A.K. 

533.695.3 :629.136.039 :532.525.2 !Lot 
Roderick W.E .B .: Use of the Coanda effect for the deflection of 
jet sheets over smothly curved surfaces. Zastosowanie efektu 

ćoandy celem odchylenia strumienia wokół gładko zakrzywionych 
i,owierzchni. UTIA Technical Note , 1961, nr 51 , s. 15, rys . 56, ods. 9. 

Zbadano doświadczalnie odchylenie naddźwiękowego · strumienia, 
o wyższym ciśnieniu niż otoczenia, na powierzchni stałej zgodnie 
z efektami Coandy. Użyto w doświadczeniu trzech dysz naddźwię
kowych o nominalnych wymiarach w przekroju krytycznym: 
1 59 mm 3,18 mm i 6,35 mm przy stosunkach ciśnienia przed i za 
dyszą l,4-;-2,8. Powierzchnia odchylająca składa się z płaskiej płytki 
o długości 6,35 mm, za którą następowała ćwiartka kola o promie
niu 102 mm. Płaskie płytki z boków zapewniały dwuwymiarowość 
przepływu. Wyniki prób wykazały , że odchylenie naddźwiękowego 
i „nierozprężonego" strumienia za pom_ocą powier_zchni, zgodnie 
z efektem Coandy, jest tak samo łatwe Jak poddźwiękowego. Pro
sta teoria pozwala przewidzieć stały współczynnik ciśnienia dla 
przepływu wokół powierzchni odchylających o promieniu krzywi
zny równym promieniowi koła - wynik, który potwiei;:dza do
świadczenie. Przy wprowadzeniu korekcji, wynikającej ze ściśli
wości - do wspomnianej teorii, istnieje dobra zgodność ilościowa 
między wartością obliczeniową i doświadczalną współczynnika ci
śnienia. Różnice wydają się wynikać ze strat lepkości w odchylo
nym strumieniu. A.K . 

533,695.3. :629 . 136.039 :532.525.2 !Lot 
Bailey A. B. : Use of the Coanda effect for the deflection of jet 
sheet over smoothly curved surfaces. Zastosowanie efektu Coandy 

c!.o odchylenia strumienia wokół gładko zakrzywionych powierzchni. 
UTIA Technical Note, 1961, nr 49, s. 19, rys. 73, ods. 11. 

W tej serii prób, powierzchnie odchylające strumień zgodnie 
z efektem Coandy, były seriami płaskich płytek o długości w gra
nicach 6,35-19,1 mm, za który mi powierzchnia zakrzywiała się wg 
luku koła o promieniu w zakresie 25,4-50,8 mm . ,,Sprawność za
krzywienia" strumienia była przede wszystkim określona przez 
kąt pochylenia powierzchni w stosunku do osi dyszy. Poza tym 
dobrą współzależność uzyskanych „sprawności zakrzywienia" stru
mienia z wynikami Von Glahna uzyskano przez zastosowanie pa
rametru, będącego stosunkiem promienia krzywizny powierzchni 
i wysokości dyszy. Analiza rozkładu ciśnienia na powierzchni wy• 
kazała co następuje: 

1) · istnieją obszary oderwania przepływu zaraz za wylotem dy
szy, których rozmiar jest określany stopniem rozprężenia w dy- · 
szy i kątem pochylenia powiel1"zchni względem osi dyszy za jej 
wylotem, 

2) obecność obszarów przepływu naddźwiękowego z układem fal 
uderzeniowych, którą tłumaczy się zaobserwowanymi fluktuacjami 
rozkładu ciśnienia na powierzchni. A.K. 

533.695.3 :533.697.4 !Lot 
Barret R . V ., Tipping J. C.: An investigation into the effects of 
ground proximity on twin coaxlal annular jets, using hot and cold 
air. Badanie wpływu bliskości ziemi na podwójne, współosiowe 
obwodowe strumienie, przy zastosowaniu gorącego i zimnego po
wietrza. ARC CP, 1960, nr 578, s. 43, rys. 30, ods. 9. 

Przestudiowano warunki w strumieniu wypływającym z podwój
nej współosiowej obwodowej dyszy, spowodowane bliskością po
wierzchni ziemi, do której strumień jest prostopadły. Strumień 
wewnętrzny pierścieniowy może być ogrzewany. 

Wykonano pomiary ciągu i rozkłady temperatury w strumieniu 
oraz obszerną normalizację . Usiłowano dokonać, korekcji pomia
rów ciągu i temperatury z obserwacjami przepływu. A.K. 

533.697 .4 :533. 69.048 .2 !Lot 
Reid J., Hastings R. C . : The effect of a central jet on the bas!! 
pressure of a cylindrical after-body in a supersonic stream. 
\Vplyw centralnego strumienia na ciśnienie denne cylindrycznej 
części tylnej ciała w strumieniu naddźwiękowym. ARC Ra . M ., 

1959, nr 3224, s . 41, rys. 24, ods. 6. 
Opisano doświadczenie związane z przepływem za powierzchnią 

denną ciała cylindrycznego z dyszą umieszczoną centralnie w tej 
powierzchni. Zbadano 6 dysz naddźwiękowych na liczbę Macha 2,0 
przy stosunku średnic dyszy centralnej do powierzchni dennej 
ciała w zakresie 0,2-0,8 oraz kątach rozszerzenia dyszy w zakresie 
0-10°. Siódma dysza była poddźwięl{owa, stosunek średnic dyszy 
do powierzchni dennej wynosił 0,6. A.K. 

532.525 :533.697.4 : 533. 6 .011 !Lot 
Egerjt P.: DUsenstromungen. Przepływy przez dyszę . Deutsche Ver~ 
suchsanstalt fUr Luftfahrt, 1960, Bericht nr 137, s. 83, rys. 6, 
tabl. 10, ods. 11. 

Często jest znacznie łatwiej znaleźć ogólne rozwiązanie cząstko
wego równania różniczkowego, niż wziąć pod uwagę, warunki 
t,rzegowe. Pewne problemy pozwalają na dowolność wyboru wa
runków brzegowych z uwagi na możliwość rozwiązania danego 
problemu. Jest to szczególnie korzystne w przypadku przepływów 
przez dyszę . Wstępnie określone analitycznie warunki brzegowe na 
linii prądu w obszarze wewnętrznym dyszy pozwalają znaleźć roz
wiązanie w postaci rozwinięcia na szereg potęgowy, słuszne dla 
przepływów poddźwiękowych, okołodźwiękowych i naddźwięko
wych. Równocześnie jest możliwa transformacja zwykłego typu 
równań różniczkowych cząsteczkowych Adamsa-Stromera - w hi-
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perboliczne. Z tego punktu widzenia rozwiązane Są · przepływy 
osiowosymetryczne podobłlie jak dwuwymiarowe . . C_1:nsano szcze
• goły o znaczeni-u praktycznym jak wyznaczenie hm1 prąd~ i ;-. 
w przypadku przepływu osiowosymetrycznego - 7: :t<;howame s.e 
rozwiązania w pobliżu osi. Podane metody wypełmaJą zakrf;S _ od _ 
przepływów 'nieściśliwych do przepływów poddźwię~owych (sciśli
wych) i ·zawierają np. sposób projektowania wlotu _silnika strumi':?
niowego. zwrócono specjalną uwagę na podkreśleme ni_e !Ylko róz
nic,- ale i• cech wspólnych . przepływów pod·- i naddzwiękow_r~:: 

533.695.3:533.69:042 ILot 
Dau K.: Characteristics ot a rectangular wing wi th a peripheral 
jet in ground- effect. Part I. Charakterystyki skrzydła prost~kąt
nego z obwodowym strumieniem, wywołującym efekt poduszki po
wietrznej. · część I. UTIA . Technical Note, 1961, n r 56, s . 23, rys. 58, 
ods. 7. · · · · · - · · · · 

otwór wykortany dla ptzel)uśzcz~nia Pi'<?mieńiowańla prz!z śdall.- . 
kę silnika jest takiego . kształtu, ~e całosć promieniowania, które 
przechodzi przez ?twór,_ przedo~taJe się bezpoścednio do . zaczernio
nego odbiornika albo Jest odbita od złoteJ, wypolerowanej płytki 
do odbiornika. . . 
Przyrząd może być z powodzeniem uzyty do pomiaru przekazy

wanego prom!eniowani~ cieplnego tak ?adawczych silników stru
mieniowych, jak i silników pełnej skah. R.L. 

TŁUMIKI · HAŁASU 

533.697.4:533.6.0ll .5 ·1Lot 
Ha~mitt ··A . G.: The oscillatlon and nqise of an overpressure so
nie jet. Drgania i szum w nadciśnieniowym strumieniu dźwięko
wym . .r. oerospace Scien., 1~61, t. 28, nr 9, s. 67~680, rys. 12, ods. 4. 

_Zmierzol)o silę nośną, opór i moment dla skrzydła prostokątneg~ _ 
(AR = ; 4) z obwodowym st:r,umienierń , wywołującym_ ':?fekt poduszki 
powietrznej dla różnych kątów natarcia i_ prędkosci postępowych 
na dwu wysokościach ponad ziemią. Wizualizacji przepływu doko
nano w tu=lu aerodynamicznym. Na podst!ł~ie uzyskanych wy
ników stWierdza się, że przy małych prędkosciach skrzr~ło wyka
zuje · własności właściwe dla platformy latającej w duz«:J odległo
ści od ziemi (bez efektu poduszki), podczas gdy przy duzych pręd
kościach - dla skrzydła z klapą stnumieniow~. Przejści_e międ_zy 
tymi dwoma przyjętymi zakresami warunków Jest raczeJ i:topruo
we niż nagłe, dzięki trójwymiarowemu chara~~erowi przepły~. 
Wyniki wskazują także na to, że znaczna częsc pędu strumien~a 
jest odzyskiwana w postaci ciągu przy ujemnych kąt~ch natarcia 

_Opisano serię., doświadcz~n _ wykonanych _dl~ studiowania zacho
wania się drgan- i ~ola dzwięku w str~miemu. _Pomiary na sha
dografie wykazują, ze drgaj~ca struna 1 pole dzw1ęku mogą być 
opisane w określonej długości obszaru fali uderzeniowej. Przedsta
w ione jest działanie fali dźwiękowej na zasadniczy strumień· stru-

- mień może być stabilizowany przez ekranowanie go Od ty~h fal. 
. R.Ł. 

i niskich prędkościach postępowych . Stwierdzono takze statyczną 
niestałość skrzydła około środkowej cięciwy dla :,vszyst~i~h kątów 
natarcia prędkości postępowych i dwu (małych) wysokosc1 nad po
wierzchnią ziemi, przy których -przeprowadzono próby. A.K. 

y AERODYNY, ICH CZĘSCI I OSPRZĘT 

629.136.039:533.6.07:533.695.3 ILot 
LU va .J.: A facillty for dynamie testing of models of aią>orne ve~ 
hicles with ground effect. Stoisko do dynamicznych prob modeh 
statków latających na poduszce powietrznej . . UTIA Technical Note, 
1961, nr 53, s . 20, rys. 17, l)dS. 25. -

Przeprowadzono studia nad ·badaniem _modeli statków na podusz
ce powietrznej z własnym napędem, na torze kołowym o promie
niu 6 m. Wstępne badania statku na poduszce powtetrznej o wy-

, dłużeniu 3,5 i rozpiętości skrzydeł 0,43 m przeprowadzono za po
mocą lotów nad pochylniami wg wyznaczonej trasy. Ruch ·statku 
był filmowany. Przeprowadzono stud_ium teoretyczne wpływu ka
·bla mocującego model - na jego współczynniki aerodynamiczne. 
Po.9kreślono zagadnienia związane z konstrukcją modelu i osią-
gami oraz przedstawiono wyniki badań doświadczalnych. A.K. 

. 629.135.45 ILot 
The heavy helicopter. Ciężki śmigłowiec. Interavia, 1961, t. 16, nr 11, 
s . 1504-1517, rys. 29, tabl. 4. 

Trzy artykuły: Przyszłość ciężkich śmigłowców turbinowych 
(rozwój w firmach St. Zjednoczonych · i Wielkiej Brytanii typów 
jedno- i dwuwirnikowych, stanowiących konkurencję dla samo
lotów o pionowym i skróconym starcie i lądowaniu, o zastosowa
ni1,1 wojskowym); śmigłowce-dźwigi (wymagania stawiane tym 
rodzajom aerodyn i pewne _szczegóły odnośnie Sikorski S-60 
i ,S-64); Westland Wessex (właściwości konstrukcyjne) . Pierwszy 
artykuł zawiera tabele charakterystycznych danych ciężkich 
i średnich śmigłowców. · A.K. 

533.691 ILot 
Vallce D.: Calcul numerique d'ailes a ·l'attaque ideale. Obliczenie 
numeryczne skrzydeł przy teoretycznym kącie natarcia. Rech. 
aero, 1961, nr 84, s. 27-30,. rys. 5, ods. 2. 

Podano przykłady obliczeniowe przy zastosowaniu metody poda
nej przez M. Fenaina. .Jeśli wpływ kąta nachylenia skrzydła do
wolnego kształtu jest znany z metod numerycznych, to mogą być 
określone charakterystyki tego skrzydła dla teoretycznego kąta 
natarcia. z grupy skrzydeł wyróżniono te, które posiadają naj-
mniejszy opór przy zadanej sile nośnej . A.K. 

533.691 . IL ot 
Fenain M.: Sur le calcul des .al!es portantes a- l'attaque ideale. 
Obliczenie _skr?lydel nośnych przy teoretycznym kącie natarcia. 
Rech. aero, 1961, nr 84, s . 23--26, rys. 3, ods. 2. 

Na podstawie zlinearyzowanej teorii przepływu podano pewne 
wzory, za pomocą którycl;l mogą być obliczone skrzydła. Wyróż
niono wzory dotyczące skrzydeł o zerowej grubości z poddźwię
k.owym przepływem na krawędziach natarcia, przy teoretycznym 
kącie natarcia . .Pewna formalna identyczność dla różnych przy-

, padków może być zastosowana do rozwiązania kliku zagadnień 
równocześnie. Podana wskazówki dla numerycznego obliczenia · 
skrzydeł dowolnego ksżtałtu. A.K. 

SILNIKI WTNICZE 

621.45:629.138.035 ILot 
Keenan .J. G.: Engines for supersonic ci vil transport aircraft. 
Silniki dla naddźwiękowego, cywilnego transportu lotniczego. 
Aircr. Enging., list. 1961, t. 33, nr 393, s. 330-334. 

W rozważaniach nad konstrukcją turbinowo-odrzutowego silnika 
dla transportu przy prędkościach odpowiadających M=12 do M=3 
wzięto pod uwagę następujące zagadnienia: ułoźenie silnika, za
gadnienia technologiczne, materiały, smarowanie, instalacja, walka 
z oblodzeniem, pallwo, wloty dysz, zmiana kierunku ciągu, bez-
pieczeństwo i koszt. R.L. 

536.33.082.7 :621.455 . ILot 
Walker R. E., Grenelski S. E:: Instrument for measurin" total 
incident radiant heat transfer to a jet engine surface. Przyrząd 
do pomiaru całkowitego promieniowania cieplnego przekazywane
go do ścianki silnika odrzutowego. ARS .J ., 1961, t. 31, nr 1, s. 77-
-78, rys. 2, ods. 2. -

Opisano przyrząd do pomiaru całkowitego promieniowania pada-
jącego na otwór z I:?ółkąta przestrzennego (2" x pełny kąt). . 
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_ 533.697.4 :534. 83 ILot 
Curle N.: The generation of sound by aerodynamic means. Wy
twarzanie dźwięku za pomocą aerodynamicznych sposobów . .r. Roy. 
Aero. soc., list. 1961, t . 65, nr 611, s . 724-728. 

Przedstawiono streszczenie bar~ziej ważnych doświadczalnych 
wyników wiążących pr_omieniowam':? hałasu z zimnym turbulentnym 
strumieniem. Zależność tę przewidywała ogólna teoria szumu . 
aerodynamicznego Lighthilla. R.L. 

. 334.832:629.135.45 
Sternfield H . : New techniques in he~icopter noise reduction. 
technika zmniejszenia hałasu w śmigłowcu. Noise Control, 
- czerwiec, 1961, t . 7, nr 3, s. 4-10, rys. -10, ods. 4. 

ILot 
Nowa 
maj-

Opisano kryteri a d~więko':""e . takie jak przyjęcie doboru kryte
rium hałasu dla pasazerów smigłowca, zastosowane przy konstruk
cj i śmigłowca Vertol 107, o r az przedstawiono serię badań dźwięko
w y ch dla oceny właściwych składników. Przedstawiono porów
nawcze dane dla modelu z turbiną napędową i_ jej poprzednika
silnika . tłokowego H-21 i modelu 44. R.L. 

WYTWARZANIE SPRZĘTU LOTNICZEGO 
629.135.4:629.13.038.12.002 ILot 

Clemens. R . : Moulded rotor,-blade spars. Prasowane dźwigary ło• 
pat wirujących. Aircr. Prod., 1!>62, t. 24, nr 6, s. 208-214, rys. 7. 

Autor zamieszcza opis ciekawej techniki wykonania dźwigarów 
łopat helikoptera, z kombinacji materiału plastik-meta!,. drogą 
prasowania. Techn1ka oparta na automatycznym łączeniu elemen
tów z metalu i plastiku przez podgrzewanie i sprasowanie. Arty
kuł zawiera opis metody, pozwalającej na wykonanie profilu z do
kładnością ± 0,08 mm. Autor zamieszcza również opis konstrukcji 
pras, matryc i pomocy użytych w procesie formowania. · A.G. 

621.923 :621-253.5 n.ot 
Lawson R. D.: Blade-finishing. Wykończanie łopatek. Aircr. Prod., 
1962, t. 24, nr 6, s . 192-201, rys. 19. 

Dotychczasowe metody wykończania ło"patek opierały się na 
operacjach obróbki ręcznej. Firma The National Gas Turblne Esta
blishment opracowała metodę obróbki końcowej profilu na wy-· · 
m ia r y ostateczne i gładkość, bez potrzeby polerowania. W arty
kule zamieszczono opisy obrabiarek i technologię wykonania pro
filu łopatki na frezarko-kopiarkach pionowych i szlifierkach taś
mowych. Opisy przyrządów, narzędzi, ustawień oraz parametry 
procesów obróbki wykończającej na szlifierkach dają pogląd na 
praktyczne zastosowanie nowoczesnej technologii wykonania pro-
filu łopatek sprężarkowych ze stopów lekkich. A.G. 

621.438-253 :620.179.16 ILot 
Rotor-disc. inspection. Kontrola- wirnika turbiny. Aircr. Prod., 1962, 
t. 24, nr 6, s. 188-191, rys. 5. 
Artykuł omawia specjalne urządzenie do nieniszczącej kontroli 

tar.cz wirników turbinowych. Działa ono na zasadzie znanych urzą
dzeń ultradźwiękowych. Istotną cechą nowego urządzenia jest pod
wójna końcówka do analizy obrazu. Dzięki niej istnieje możliwość 
automatycznej rejestracji obrazu. Obecnie możliwości aparatu po
krywają znacznie szerszy zakres zastosowań niż przewidywały 
założenia. A.G. _ 

LOTNISKA 
. 629.139.85 :551.675 n.ot 
Schmieschek U.: Kritische Untersuchung der derzeitigen Verfahren 
zur. Entnebelung der Landebahnen auf FlugpHitze. Krytyczne roz
patrzen}e dotychczasowych metod odmgławiania pasów startowych· 
na lotniskach. Deutsche Versuchsanstalt ftir Luftfahrt, Bericht nr 114, 
1960, s. 34, tabl. 2, ods. 23. ,. . 

Po· rozważeniu najważniejszych własności fizycznych naturalnej 
mgły, bliżej rozpatrzono opisane w literaturze metody odmgławia
nia w zależności od tego, czy są one już praktycznie sprawdzone 
lub tylko przedłożone w· postaci projektów . .Jednocześnie, tak da
leko, jak to było możliwe, z uwzględnieniem zasad poszczególnej 
metody, zostały przeanalizowane postaci wykonania, stan rozwoju, 
nakłady_ energii, niedogodności i wady poszczególnych rozwiązań. 

_ Następnie zostały zestawione wymagania różnego rodzaju , które 
się stawia praktycznie stosowalnej metodzie odmgławiania oraz 
na końcu przeanalizowano metody odmgławiania, spełniające te 
wyma~ania z punktu widzenia niezbędnego teoretycznego nakładu 
energii. · R.S. - --~--~-----=---'----~-- - --- . . ,r ~ ,. nf'::.,o\,;;~ ¾ 

Przegląd Dokumentacyjny Lotnictwa :zawiera jedynie· część -~naliz 
dokumentacyjnych z zakresu lotnictwa. Pełna dokumentacja uka

zuje się w postaci kart dokumentacyjnych wydawanych przez 
Centralny Instytut Informacji Naukowo-Technicznej i Ekonomicz
nej (Warszawa, Al. Niepodległości 188). CIINTE przyjmuje p~enu
meratę kart dokumentacyjnych, która może obejmować zarowno 
całą dokumentację naukowo-techniczną, jak i oddzielne jej działy 
lub poszczególne zagadnienia i tematy. CIINTE wykonuje odpłat

nie (wg Cennika ZUD) fotokopie i mikrofilmy publikacji objętych 
zarówno przeglądem dokumentacyjnym, jak i kartami dokumen

tacyjnymi. 
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POMOCE -KONSTRUKTORSKIE „TECH~IKI ,LOTNICZEJ" 
(dalszy ciąg z II str_. okładki) 

W przypadku, gdy cylinder jest ustawiony pod określo71ym ką
tem do kierunku prędkości przeptywającego powietrza (rys. 15), 
wspótczynnik oporu można określić za pomocą zależności: 

ex = ex r = 0 si_n (1,225 r) 

'1·40/U•#l!J 

Rys. 15._ Cylinder ustawiony pod kątem do prędkości przeptywa
jącego powietrza (o optywie skośnym) · 

Zależność ta jest ważna w przypadku, gdy o0 ~-Y ~ 60°. Wspó!- , 
czynniki oporu są odniesione do po_wie1:zchni sed~ = l • d. . 

Na wykres'ie (rys. 16) podano zależność ·wspótczynntka oporu dLa 
cylindra opływanego skośnie ti, funkcji kąta natarcia ao i kąta y0 • 

c. 
. ,.o 

as 

(l6 

OO 60 d oo · 
oo ~ r· o 

'1·40/llr· .,. 

Rys. 16. Zależność wspótczynnika oporu dLa cy!incira Óptywanego · 
skośnie w funkcji kąta natarcia a0 i kąta r0 

3. Opory cylindra o przekroju eliptycznym, którego tworząca jest 
prostopadta do kierunku prędkości przeptywu, a podstawę stanowi 
cylinder okrągty pochylony pod kątem p0 , przedstawia w funkcji 
kąta p0 tabela 4 i rys. 17. . 

Tabela 4 

I 80 . I 
· 1 o,98 I 

70 60 50 'I 40 30 ·20 

I-0,96 0,92 0,74 I ó,62 -1 0,48 0,26 

Tak. jak w poprzednich przypadkach, wspótczynnik · oporu_ jest 
odniesiony do powierzchni czatowej cylindra sodn = 1 •d. · 

30• 40• 51]° 60" 70• ao· 
/ ·$-$~ -$ ♦ 

o 20 40 60 80 .,8" 
TL-«1/S'-'-RW 

Rys. 17. Współczynnik oporu cyUndra o przekroju eliptycznym, 
którego tworząca jest pros'topadta do kierunku przeptywu, a pod
stawę stanowi cyitnder okrq,gty, odchylony pod kątem p0 - w funk-

cji kąta Po 

Na rys. 18 podano wspótczynniki oporu w pod- i nadkrytycznym 
zakresie Liczb Reynoldsa, odniesione do powierzchni czatowej dla 
cyitndra z owiewkami o różnych ksztattach. 

Na rys. 19 przedstawiono wie!kości · wspótczynnika oporu dLa cy
lindrów z owiewkami, odniesione do powierzchni czatowej, w za
teżności od geometrii owiewki. w tabeli podano równie.ż · krytyczną 
Liczbę Macha. · · · 

K:sztaff ··0 ~ ~ E➔: E>- E>--<> owiewki 
. 

[Xf)Ddklyl 1.2 ass ... as - as2 Q73 o,g5 ? 

Cxnadk;vt „0,4 0.32 0.29 0,24 0.16 Q24 Qf3 

10'4'.n;t 1,,5-4.0 2.5.~ 4.0 2,0 -,,3.5 2,0~3.5 l5 +3,ó (()+2,0 ? ~ 1:0-

Rys. 18. Wspótczynniki oporu dl~ pod- i nadkrytycznego zakresu 
ltczb Reynol,c?-sa, w zależności od ksztattu owiewki cylindra 

~d•2·10
6 -<: 

Ksztatt ~ ~ ~ owiewki 
. 

I 

1/d ,.o 3,0 2.3 J,g 

h/d o 0,44 0.38 

Cx 1,20 aaa 0,17 0,20 

Ma krvf. 0,50 I 0.55 0.50 O,'JO . 
.,. -

Rys. 19. Zależność wspótczynnika oporu cyitndra od geometrtt 
owiewka 

Zmodyftkowanym nieco cyitndrem jest przedstawiona na rys. 20 
antena samolotu Me-109. Badania tej anteny przeprowadzono przy 
.Re = 2 • 10• (V = ~ 40 misek). Powierzchnia czatowa (odniesienia) 
sodn = 0,013 m•. 

A•a51 A•a37 
______ . - ·- 532 ---

rt-~!ff-UO 

R.ys. 20; Wspótczynniki oporu masztu antenowego samolotu M'1•109 · 

Tabela · 5 przedstawia wielkość wspótczynnika oporu dLa różnych 
geometrii przedstawionej anteny. 

Tabela 5 

· Przypadek geometrti anteny I ex 

Antena w ksztatcie cyitndra kotowego 0,80 

Antena przedstawiona na rys. 17 (.0,17 -
Antena (rys. 17) bez ptaskiej podstawy b 0,15 

Antena (TYS: 17) podstawa z b i z ostaną a 0,12 
, 

Antena (rys. 17) z ostaną a i C 0,11 

Opory pręta o przeRroju kwadratowym, w zależności od kąta 
natarcia, pokazuje rys. 21. Ws'pótczynniki oporu odniesione są do 
powierzchni• rzutu bryty na ptaszczyznę prostopadtą od przeptyw~; 

Rys. 21. 

2.o~--.----.---,---'--T""--7 

t~ 

o·'----,.~'0----=2~0--,-::30~- -40±.---°'-:-• ., 
Tt ·#lJ/61• R21 

Wspótczynntki oporu pręta o przekroju kwadratowym 
w zależności od kąta n.atarcia a.O 
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ópory drutów i linek 
. ' wskazuje Zależność wspótczynnika oporu drutu..;:od jego średnicy 

tabela 6 oraz rys. 22. -$; 

Tabela 6 

d l 2 3 4 5 6 
mm 

C:,; 1,02 1,08 1,10 1,16 1,18 1,20 

Dia uwzględnienia zamocowań końców należy dodać 0,7 m dtu7 
gości drutu. Współczynnik oporu jest odniesiony do powierzchni 
czołowej drutu sodn = L • d. 

1.20 

l~ 

l,[)OO.___.,___-J,2---,3!---4..,.__ d,..m- m- 

"L #""'/n· lltt 

Rys. 22. Zależność wspótczynnika oporu drutu od jego średnicy 

Współczynniki oporów linek podwójnie plecionych, w zależności 
od średnicy, podaje tabela 7 i rys. 23. 

Tabela 'I 

d 

1

2.01 

1

3.01 I 4.00 I s.02 I 6,39 I 7 09 I 8,10 

I 
12,06 1 14,96 

mm 

C:,; I 1,24 I 1,14 I 1,10 I 1,10 I 1,06 I 1.10 I 1.04 I 1,04 I 0,94 

Cx 

t 
(IO 

vo 

,. __ ,,,_ 

Rys. 23. Współczynniki oporów linek podwójnie plecionych, w za
leżności od średnicy 

' W celu uwzględnienia wpływu zamocowania należy dodać 0,7+ 
+0,8 m dtugości. Wspótczynnik oporu ;est odniesiony do powierz
chni czołowej sodn = l • d. 

Dla porównania podano na rys. 24 współczynniki oporu dwóch 
rodzajów linek i drutu. 

C,=f.04 
Tt ·40/ll#·IIN 

Rys. 24. Współczynniki oporu dwóch rodzajów Linek i drutu 

Opory taśm lotniczych 

Współczynniki oporów taśm lotniczych, w zależności od szeroko
ści ·i grubości taśmy, są pokazane w tabeU 8. 

;n6 TECHNIKA LOTNICZA Nr 10/1962 _ 

i'abeia li 

grubość 1 , z 

I 
3,5 

I 
4,25 

I 
5,32 

mm 

I 
I 

I I szerokość b 8,3 

I 
13,0 17,ZS 21,5 

mm .. 
I 

c,, I 0,27 I 0,37 I 0,30 I 0,ZB -
ws_Jótczynnik oporu jest odniesiony do powierzchni czołowej taś-

my S,;dn = L · ~. · 

Opory płaskich płytek o różnych kształtach ustawionych 
prostopadle do przepływu 

Współczynniki oporu ptaskiej płytki kW'J;iratowej i okrągłej po
kazane są w tabeli 9. Wspótczynnik oporu określono dla Re= 
= 6,2 • 10•. 

Tabela 9 

? tg] Jl~ @ f .!;! 

§. 
~ 

d'm-ao, ó/o-o,o, 
Cx f,15 I, 16 

Sodn ,_ oe 
I 7TD¼ 

Zależność oporu okrągłej i ptaskiej ptytki (przedstawionych w ta
beli 9) od Liczby Reynoldsa przedsta:wia rys. 25. 

c. 
100 

IO _,.,,, 

IO 10 ,o• IO R •l'ł 
• r1. ·4.IJ/6l'·llle 

Rys. 25. Zależność współczynnika oporu okrągłej f kwadratowi,j 
płaskiej płytki od liczby Reynoldsa 

Współczynniki oporu ptaskiej płytki prostokątne; określa, w za
:e±ności od stosunku długości boków prostokąta, tabela 10 i rys. 26. 

Tabela 10 

AJB s 10 .' 30 · 

1,16 1,20 i.Zł 1,82 

Współczynnik oporu określono przy Re = 6,0 • 10' odniesiono do 
powierzchni czołowej sodn = A· B. 

c„ 
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/ 

, 

~Ot----+---+---+---1--ł--~~--1 

Ó/B•OJJ2 
tW-=-- -=--~--'--~--'---'--~ 

O 5 IO 15 20 ~ .30 '8 

Rys. 26. Współczynniki oporu płaskiej płytki prostokątne; w zalet
ności od stosunku długości boków prostokąta : 



Współczynnik oporu płaskiej prostokątnej płytki umteszczonej 
pod kątem a0 do kierunku prędkości przepływu w zależności od 
kąta natarcia a0 i stosunku długości boków, podaje tabeLa 11 
i rys. 27. 

I a• I 
I A/B=5 I 

Cx I A/B=1 I 
I A!B=o2[ 

Tabela 11 

5 I 10 I 20 I 30 I 40 

0,05 I 0,14 I 0,30 I 0,50 I 0,64 

0,04 I 0,09 I 0,30 I 0,70 I 1,10 

0,02 I 0,03 I 0,17 I 0,44 I 0,76 

Cx . IJe=4·f05+5·105 

6 . "' 
I 

! 
I 

c, -A/8•5 
1----+-,--,__--1---1- o -A/8• f 

•-A/B=a2 

20 JO 40 50 oe· 
TL ~d0/tf2 •11~, 

I 50 I 60 

I 0,80 I 0,90 

I 0,84 I 0,98 

I 04 I 1,08 I 

Rys. 27. Współczynnik oporu płaskiej prostokątnej płytki umiesz
czonej pod kątem a0 do kierunku prędkości przepływu, w zależno

ści od kąta natarcia i stosunku dtugości boków prostokąta 

Współczynnik oporu odniesiono do powierzchni Sodn =A· B. 
Współczynnik oporu płaskiego pierścienia, w zależności od sto

sunku średnic, określonego przy Re = 3,6 • 105, przedstawia tabela 12 
i rys. 28. 

d/D 0,2 

1,16 

Cx 

'IO -

60>-
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Rys. 28. Współczynnik 

Tabela 12 

0,4 0,6 0,8 

1,20 1,22 1,78 

jJl: 
d'.m-OIJI 

) 
I 

/. 
I 

~ 
~ 

ll2 a4 a6 d/D 
"-40/tt- ,,,,,, 

oporu płaskiego pierścienia, w zaLeżnośct od 
stosunku średnic 

Współczynniki oporu płaskiego pierścienia odniesiono do po
(a2 - 11') 

wierzchni czołowej Sodn = n 
4 

Współczynniki oporu dwu płaskich okrągłych płytek ustawionych 
jedna za drugą, w zależności od stosunku odLegtości jednej płytki 
od drugiej (1) do średnicy płytek (D) przedstawia tabela 13 i rys. 29. 

Tabela 13 

___ 1_,0 ____ c__o_--'-_o_,s_~_1_,_0 ___ 1_,s_-,--_2_,0_~_3_,o_-;--_4_,s_l· 

Cx 1,16 1,25 0,97 0,847 1,115 1,83 2,21 

2,50 

'D 
n-«1/a•lletl 

Rys. 29. Współczynnik oporu dwu płaskich płytek okrągłych usta
wionych jedna za drugą, w zależnośct od stosunku odLegtośd jed

nej płytki od drugiej (1) do średnicy płytek (D) 

Współczynnik oporu odniesiono do czo/owej powierzchnt płytkt 

1rD' 
8 odn = 4 -

W tabeli 14 przedstau;iono współczynniki oporu dla kiLku innych 
kształtowników, ustawionych prostopadle do kierunku przepływu. 
Współczynniki oporu są odniesione do powierzchni czoł'Jwej. Re= 
= 10•+10•. 

Tabela 14 

i?' V {K,erunekprzepfl.Jwuj __. 

~ 
:t:~ G D ~ <} ~E: 
~~ 

6 

c, f,2 2,3 2.2 1,45 

Opory płaskich płytek o różnych kształtach ustawionych 
równolegle do przepływu 

Tabela 15 pokazuje wspótczynniki oporów kilku płaskich płytek 
o różnych ks·ztałtach. Współczynniki oporu są odniesione do prze
kroju czołowego ptytek sodn = D • o przy Re = 10•+10•. 

gdzie: a) wielkość Cx przy praktycznej liczbie Re, 
b) wieLkość ex przy nadkrytycznej liczbie Re. 

Tabela 15 

~ 
"' 

V ( Kierunek przepływu/ -

s~ - ~J ~ e 
' D 

~ ~ c::i 

lf2. 

12 © 
Cx Ó,35@ 2,05 (,55 • f,55 2,0 f.05® -1,JJ~ 

Zależność wspótczynnika oporu, odniesionego do powierzchni czo
łowej [Sodn = A • oj dla płaskiej, prostokątnej płytki, wstawionej 
równolegte do kierunku przepływu, w zależności od stosunku dłu-
gości boków przedstawia rys. 30. 

oL--=:D>.:==w:.:~~==~1,li:2 
2 4 6 8 fO 12 14 A/8 

TL-Cl/1111 •RM 

Rys. 30. Zależność współczynnika oporu płaskiej, prostokątne; 
płytki od stosunku długości boków 

(dokończenie w zeszycie ll) 
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