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środkowym), 
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X-lecie Instytutu Technicznego Wojsk Lotniczych 

X-lecie Instytutu Technicznego Wojsk Lotniczych, które
mu poświęcamy bieżący zeszyt - to duże wydarzenie 
w świecie nauki i techniki wojskowej naszego kraju. 

Dla instytutów okres 10 lat - to okres bardzo krótki. 
Ale tym większe znaczenie ma fakt wypracowania tak po
ważnego dorobku naukowo-badawczego, dobitnie ilustro
wanego niektórymi zamieszczonymi w niniejszym numerze 
pracami, wykonanymi przez pracowników tej placówki. 

Instytut Techniczny Wojsk Lotniczych powstał jako pla
cówka naukowo-badawcza dla zabezpieczenia potrzeb Wojsk 
Lotniczych w celu zapewnienia właściwego poziomu wpro
wadzenia nowej techniki lotniczej i technicznej eksploa
tacji sprzętu lotniczego, opartej na naukowych podstawach. 

Zadaniem jego od chwili powstania nie były więc bada
nia podstawowe, lecz jak najbardziej stosowane; nietwo
rzenie nowych konstrukcji sprzętu lotniczego, samolotów, 
silników, czy wyposażenia ich, lecz próby i badania w celu 
zapewnienia bezawaryjnej ich eksploatacji, studia nad uno
wocześnieniem obsługi sprzętu lotniczego, studia nad prze
dłużaniem trwałości oraz badania jakości, legalizacja apa
ratury kontrolno-pomiarowej, niezbędnej dla zapewnie
nia odpowiednich metod kontroli elementów tego sprzętu, 
ekspertyzy, orzeczenia. 

Te oto podstawowe kierunki wykształciły się w latach 
rozwoju i działalności Instytutu Technicznego Wojsk Lot
niczych, choć powstał on z niewielkiej grupy fachowców, 
pracujących w hangarze, z zadaniem wykonywania prób 
w locie. Ta dziedzina pozostała zresztą głównym kierun
kiem specjalizacji tej placówki. Należy jednak dodać, że 

życie i potrzeby zmusiły Instytut do wykonania szeregu 
prac o charakterze konstrukcyjnym. 

Potrzeby i wymagania rosły. Lotnictwo Polski Ludowej 
krzępło. Rosły Wojska Lotnicze i ich technika. Ta nowa 
technika wymagała troskliwej opieki i zaplecza naukowo-
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badawczego. Rósł więc Instytut Techniczny Wojsk Lotni
czych i rosła jego kadra. Powstały zakłady naukowo-ba
dawcze, obejmujące swoją działalnością podstawowe dzie
dziny techniki lotnictwa współczesnego i laboratoria,- wy
posażone w nowoczesny sprzęt kontrolno-pomiarowy oraz 
stoiska badawcze, stanowiące poważne zaplecze. Powstała 
i okrzepła kadra inżynierska i techniczna, która pracowała 
i uczyła się, zdobywała zawód i kwalifikacje, dyplomy i do
świadczenie, a dziś może wykonać każde zadanie Wojsk 
Lotniczych, jak również usługi na potrzeby bratnich pla
cówek współpracujących i zakładów przemysłowych -
oczywiście - w zakresie swojej specjalizacji. 
Wiążąc zadania o charakterze użytkowym ze studiami, 

stanowiącymi podbudowę wykonania zadań bezpośrednio 

technicznych, kadra zdobywa wyższe kwalifikacje i za 
pomocą powołanej do życia Rady Naukowej sięga po stop
nie naukowe i tytuły. Powstają pierwsze doktoraty i zo
stają otwarte nowe przewody doktorskie; krystalizują się 

kwalifikacje samodzielnych i pomocniczych pracowników 
naukowo-badawczych. Zawiązuje się i rozwija sieć infor
macji naukowo-technicznej, pojawiają się monografie i kar
ty dokumentacyjne. 

Powstaje wreszcie liczne koło SIMP, które rozwija oży
wioną działalność zarówno na terenie, jak i we władzach 
warszawskich. 

,,Technika Lotnicza" z okazji X-lecia Instytutu Technicz
nego Wojsk Lotniczych życzy najserdeczniej dalszego roz
woju i pracy dla dobra naszego ludowego lotnictwa i Wojsk 
Lotniczych w szczególności. 

Oddając do rąk Czytelnika zeszyt, zawierający szereg cen
nych pozycji w dziedzinie techniki lotniczej, stanowiących 
dorobek Instytutu Technicznego Wojsk Lotniczych, redakcja 
,,Techniki Lotniczej" życzy również pracownikom tej pla
cówki dalszej, owocnej współpracy. 

podnosi wasze kwalifikacje zawodowe -
czytajcie i 1·ozpowszechniajcie 
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Mgr inż. HENRYK KRAJEWSKI 

Kryteria podobieństwa komór 
środek 

spalania silników 

napędowy 

rakietowych na ciekły 

Praca zawiera omówienie znaczenia kryteriów podobieństwa procesów przebiega
jących w komorze spalania silników rakietowych na ciekły środek napędowy, ich 
interpretację matematyczną z punktu widzenia kinetyki chemicznej oraz wyjaśnie
nie ich sensu fizycznego, jak również krytyczną oce'nę zastosowania 

O tym, że budowa silników rakietowych i ich próby są 
bardzo kosztowne, nie trzeba nikogo przekonywać. Stąd 
wypływa duże znaczenie i cenność metod, które, stosując 
zasady modelowania procesu spalania w komorze silnika 
rakietowego na ciekły środek napędowy, pozwalają okre
ślić na podstawie analizy parametrów roboczych pomierzo
nych na jednym silniku - parametry robocze silnika 
o innych wymiarach. Inaczej mówiąc, odpowiednie skoja
rzenie parametrów fizyko-chemicznych, w celu utworzenia 
kryteriów podobieństwa przebiegu procesów spalania w ko
morach silników rakietowych na ciekły środek napędowy, 
pozwala ocenić w przybliżeniu - na podstawie zbadania 
modelu doświadczalnego - procesy przebiegające w komo
rze spalania silnika właściwego, dzięki czemu można unik
nąć zasadniczych niespodzianek przy badaniu na stoisku 
tego silnika, a tym samym skrócić cykl projektowania no
wego silnika oraz zmniejszyć znacznie możliwe straty i ko
szty. Nie usuwając oczywiście potrzeby badań stoiskowych, 
metody modelowania ułatwiają jednak znacznie i przyspie
szają opracowanie nowego silnika. 

Trzeba podkreślić, że samo zadanie stworzenia modelu 
nie należy do łatwych, albowiem fizyko-chemiczne prze
kształcenie rozpylonych składników środka napędowego 

w komorze spalania stanowi kompleks zjawisk z dziedziny 
kinetyki chemicznej, hydrodynamiki i przenoszenia ciepła. 
A więc rozwiązać zagadnienie można tylko kompleksowo 
analizując te zjawiska, tzn. kompleksowo poznając i wy
korzystując prawa wymienionych nauk. Rys. 1 i 2 przedsta
wiają schemat procesu spalania w silniku rakietowym. 

Istnieją dwie metody modelowania procesu spalania. 
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Rys. I. Schemat procesu spalania w silniku rakietowym 
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Pierwsza z tych metod polega na opisaniu procesu spa
lania układem równań różniczkowych i obiektem analizy 
jest wówczas wydzielony obszar zmiany określonych para
metrów. Niestety droga ta jest bardzo trudna. Wiadomo 
powszechnie, ża łatwiej ułożyć układ równań różniczko
wych niż go rozwiązać. Natomiast rozwiązania uproszczone 
lub przybliżone, przy zastosowaniu założeń nie zawsze zgod
nych z rzeczywistym przebiegiem procesu spalania, często 

tracą sens praktyczny. 

W drugiej metodzie rezygnuje się z rozwiązania ściśle 
analitycznego, lecz wykorzystuje się drogę doświadczalnego 
odszukania funkcji pierwotnej, tj. drogę zastosowania teorii 
podobieństwa i modelowania. Teoria podobieństwa wskazu-

Rys. 2. Schemat podziału komory spalania na strefy: pierwsza 
strefa, przylegająca do głowicy wtryslrnwej; w tej strefie nastę

puje wtrysk, rozbicie, rozpylenie środka napędowego oraz wstępne 
odparowanie, ale z małą intensywnością; druga strefa: w ni.ej 
następuje - w wyniku wzrostu temperatury - właściwe odparo
wanie i wymieszanie, jako przygotowanie do reakcji chemicznej 
i procesu spalania; trzecia strefa: tzw. front płomienia (nie są za
chowane ani skala szerokości, której rząd jest 10-3 mm, ani kształt, 
bo nie jest on płaską powierzchnią); czw.:irta strefa: strefa właś
ciwego spalania; w niej ulegają spaleniu czą.stki składników środ

lca napędowego, które dotychczas nie uległy utlenieniu. Spalanie 
osiąga w tej strefie swój poziom szczytowy 

je kierunki badania doświadczalnego i metody matematycz
nego opracowania danych pomiarowych. Ta właśnie metoda 
stała się podstawą do stworzenia kryteriów podobieństwa 
procesu spalania w komorze silnika rakietowego na ciekły 
środek napędowy. Zagadnienie poznania i ustalenia kryte
riów podobieństwa komór spalania silników rakietowych 
jest bardzo trudne, bo związane z trzema gałęziami wiedzy: 
aerodynamiką, termodynamiką i chemią. 

Jako pierwszy kryteria te sformułował Damkohler, na 
podstawie analizy zagadnień stanowiących przedmiot aero
termochemii, tj. nauki obejmującej zjawiska chemiczne za
chodzące podczas procesów cieplnych w poruszających się 
gazach. Twórcą aerotermochemii jest zmarły w końcu ub. 
roku Teodor von Karman. On też zestawił zasadnicze rów
nania tej - stosunkowo nowej - kompleksowej dziedziny 
nauki. 

Równania te są analogiczne do podstawowych równa11 
przepływu rzeczywistego gazu ściśliwego, a mianowicie są 
to - w postaci wektorowej: 

1) równanie zachowania masy lub równanie ciągłości 
przepływu, 

2) równanie zachowania pędu lub równanie ruchu, 
3) równanie zachowania energii. 

Równanie ciągłości przedstawia się jak następuje: 

Be e dir + V grad e + - - = O at 



gdzie e jest makroskopową gęstością mieszanki gazowej, 
zdefiniowaną jako: 

(2 = 2i n; M; 
przy czym: 

ni - liczba moli i składników w jednostce objętości, 
M; - c1ęzar cząsteczkowy i - tego składnika . 
V - makroskopową prędkością strumienia gazu, zdefi

niowaną jako: 
1 

V= - }; niMiVi 
ą 

przy czym v; jest prędkością molekuły składnika. 

Należy przypomnieć, że dla przepływu ustalonego !._g_ = O ot 
Sens fizyczny równania zachowania masy polega na tym, 

że rozpatruje ono element objętości, w którym zmienia się 
liczba moli. Zmiany te mają miejsce na skutek reakcji che
micznych, dyfuzji i przepływu. 

Równanie ruchu ma następującą postać: 

dV 
ądt = -grad p + ąFf, + ą li'e 

gdzie: 
p - ciśnienie, 

F µ - wektor przedstawiający siły lepkości, 
Fe - wektor przedstawiający siły zewnętrzne. 

Sens fizyczny równania ruchu polega więc na związku 
pomiędzy siłami wewnętrznymi i zewnętrznymi, działający
mi na element objętości. 

Równanie zachowania energii: 

du 
ą- = - p div v + cf, + div O. grad T) - div (Z(!; h; VJ;) 

ili i 

gdzie: 

(2 - gęstość czynnika, 
u - energia wewnętrzna, 
v - prędkość środka ciężkości molekuły, 

Vdi - prędkość dyfuzji, 
h; - entalpia, 

,1, - współczynnik przewodnictwa cieplnego, 
T - temperatura. 

Równanie energii sformułowane jest w postaci analogicz
nej do pierwszego prawa termodynamiki, tj. lewa strona 
określa zmianę energii wewnętrznej; znaczenie poszczegól
nych członów prawej strony jest następujące: 
- pierws,;y człon odpowiada pracy wykonywanej przez ciś

nienie; 
drugi człon jest to funkcja, odpowiadająca pracy sił lep
kości (w pracach angielskich nazywana „dissipate func
tion", w rosyjskich zaś - ,,funkcja diessipatiwna", czyli 
funkcją rozproszenia); 

- trzeci człon przedstawia ilość ciepła, otrzymywaną przez 
element objętości dzięki przewodnictwu cieplnemu; 

- czwarty i ostatni człon określa zwiększenie entalpii dzię
ki dyfuzji. 

Analiza tych równań i badania istnienia układu parame
trów, niezmiennych i charakterystycznych dla danych wa
runków spalania i przepływu (tzw. inwariantność) dały 
możliwość otrzymania kryteriów podobieństwa badanegó 
procesu. 

Zakres oraz cel niniejszego opracowania nie pozwala
ją na przytoczenie na przykład sposobu wyprowadzenia 

vl 
inwariantu - , znanego jako kryterium podobieństwa hy-

11 

drodynamicznego Reynoldsa lub liczba Reynoldsa Re. 
Nadmieniając, że fakt otrzymania z równania ruchu liczby 
Re świadczy najlepiej zarówno o trafności równania, jak' 
i metody jego badania, podano od razu kryteria podobień
stwa fizyko-chemicznego sformułowane przez Damkohlera 
drogą analizy układu równań różniczkowych zachowania 
masy, ruchu i energii oraz wyjaśniono ich sens fizyczny: 

o.il 
1) Dz= vz 

Ql 
3J Dm= vC Tz 

p 

Qul2 

4) D1v = ii,T 

vl 
5) Re= -

V 

Znaczenie poszczególnych symboli jest następujące: 

a; - stosunek składników przy stechiometrycznym spa
laniu, 

Q - ciepło reakcji chemicznej [w cal/mol], 
Di - współczynnik dyfuzji [w cm2/sek], 

v - prędkość strumienia, 
Cp - ciepło właściwe przy stałym ciśnieniu, 

1, - lepkość kinematyczna, 
l - długość (wymiar charakterystyczny), 

u - prędkość reakcji chemicznej [w molach/cm3 sek], 
-i: - czas przekształcenia, zwany również czasem opóź-

nienia. 

Ten ostatni parametr wymaga bliższego omówienia. Jest 
to czas przekształcenia mieszaniny składników środka na
pędowego w spaliny. Odgrywając zasadniczą rolę w teorii 
spalania, a zwłaszcza w jej części dotyczącej stateczności 
spalania oraz w kinetyce reakcji, jest -i: podstawowym kine
tycznym parametrem, charakteryzującym przebieg procesu 
spalania w komorze silnika rakietowego na ciekły środek 
napędowy. Dla przebiegu rozumowania, zakreślonego ra
mami niniejszego opracowania, nie jest ważna pewna róż
nica w określaniu czasu opóźnienia przez różnych autorów. 
Na przykład Szaułow [lit. 12 i 3] określa ten czas od chwili 
wtrysku składników do komory spalania do przekształcenia 
ich w spaliny, natomiast Pauszkin [lit. 3], Summerfield 
(lit. 3 i 11] i inni autorzy, dokładnie analizując czas prze
mian składników środka napędowego w komorze spalania, 
definiują czas opóźnienia odmiennie, jak to wynika z po
niższego zestawienia: 

. ..., 
CJ 

.!<! 
;:J 
'O .s 

rozpylenie składników środka napędowego 
nagrzanie ciekłych kropel 
odparowanie kropel 
nagrzanie czynnika do temperatury, przy 

której przebiega reakcja chemiczna, dla 
niesamozapłonowych składników 

reakcja utworzenia produktów przejścio
wych 

reakcja utworzenia produktów końcowych 

Pauszkin czasem opóźnienia nazywa tylko czas 'l5. Defini
cja czasu opóźnienia jako -i:5 wydaje się o tyle trafna, że 
czas -i:5 związany jest z reakcją chemiczną, która przebie
ga z wydzieleniem produktów przejściowych, a co do tego, 
że ta właśnie reakcja określa czas opóźnienia zapłonu są 
zgodni wszyscy autorzy. 

Ponieważ jednak na wykresie T=f (t) (rys. 3) podanym 
przez Pauszkina oraz Barrere i Moutet (Selected Combus
tion Problems II), jest zgodność co do definicji i umiejsco
wienia czasu opóźnienia -i: i 'lch, wydaje się, że -is Pauszkin 
utożsamia z 'lch, który często nazywa się również czasem 
chemicznegn opóźnienia. 

,1 J. 
T IJ 

r 

o 

Rys. 3. Wykres temperatury i prędkości reakcji w funkcji czasu; 
, - czas opóźnienia, 'eh - czas od początku reakcji chemicznej do 

poj awiania się płomienia 
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w celu uniknięcia nieporozumień trzeba podkreślić to, 
o czym zresztą wspominał „Przegląd Techniki Rakietowej" 
nr 6, 1958 r., że „dokładna definicja opóźnienia zapł~mu za
leży od metody badania, jaką zastosowano dla pomiaru te
go opóźnienia". 

Jedno nie ulega wątpliwości: opóźnienie jest miarą czasu 
potrzebnego na zapoczątkowanie spalania; jest parametrem 
odgrywającym nie tylko bardzo ważną rolę w teorii spa
lania, ale mającym również duże znaczenie praktyczne. 
Duże opóźnienie zapłonu: 

a) powoduje spadek osiągów silnika, 
b) może spowodować nadmierny wzrost c1smenia w ko

morze spalania, a nawet wybuch i rozerwanie komory, 
c) jest częścią tzw. czasu indukcji, który w teorii statecz

ności spalania odgrywa ważną rolę. 

Podane za Damkohlerem kryteria fizyko-chemicznego po
dobieóstwa dla procesów spalania w komorze silnika rakie
towego mogą być różnie zapisane, w zależności od potrzeby. 
Mogą np. zamiast r zawierać - zresztą związany z nim 

ci 
prostą zależnością i: = u - inny niezmiernie ważny para-

metr, to jest prędkość reakcji chemicznej [w molach/cm3 

sek] u. 
Prędkość reakcji chemicznej jest zdefiniowana równa

niem sformułowanym na zasadzie prawa działania mas 

dC n . 
u = - - = k. II c?ii 

dt i=l 
1 

gdzie: 

dC 
- - przedstawia prędkość „znikania" cząsteczek w wy
dt 

niku reakcji chemicznej, 
Ci - koncentracja składnika i [w molach/cm 3], 

n . 
II cf1 

- iloczyn koncentracji składnika od i do n, 
1 = l · 

k - stała z równania Arrheniusa, zwana również jed
nostkową prędkością reakcji 

E 

k = Ae RT 

gdzie: 

A - tzw. współczynnik częstoś< i; jest to miara częstości 
z jaką reagujące cząsteczki doznają zderzeó, 

R - stała gazowa, 
E - energia aktywacji. 

Wówczas dwa pierwsze kryteria przyjmują postać: 

ai ul 
D =--

I C, V 
z 

Jeżeli oznaczy się średni ciężar cząsteczkowy mieszaniny 
przez Mśr, a prędkość reakcji chemicznej zgodnie z termi

Mśr 
nologią Karmana przez r;, to -- będzie przedstawiać wiel

i? 
kość nazwaną przez Damkohlera częstością reakcji, zaś jej 
odwrotność - czas reakcji chemicznej 

Po uwzględnieniu powyższego otrzymuje się: 

1 
D =--

1 V i;ch 

Poza tym kryterium Karman przedstawia jako: 

q 
Dm = CT efekt cieplny reakcji 

p 
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Jednak, niezależnie od sposobu zapisania, kryteria Dam
kohlera mają zupełnie określony sens fizyczny, a miano
wicie: 

- kryterium Dr jest stosunkiem prędkości tworzenia pro
duktów reakcji do prędkości wydalania ich drogą kon
wekcji, 

- kryterium Drr jest stosunkiem prędkości tworzenia pro
duktów reakcji do prędkości wydalania ich drogą dyfuzji, 

- kryterium DIIr jest stusunkiem prędkości wydzielania 
ciepła w wyniku reakcji chemicznej do prędkości wyda
lania jej drogą konwekcji, 

- kryterium Drv jest stosunkiem prędkości wydzielania 
ciepła w rezultacie reakcji chemicznej do prędkości jej 
wydalania drogą przewodnictwa cieplnego. 

Twórca aerotermochemii Karman posługiwał się nie tylko 
kryteriami Damkohlera. ale również innymi, znanymi 
w aerodynamice bezwymiarowymi parametrami. 

W jego zestawieniu bezwymiarowych parametrów aero
termochemii, przytoczonym np. na VI Międzynarodowym 
Symposium dotyczącym spalania (VI Symposium Interna
tional on Combustion 1956), jak również w referatach za
mieszczonych w Selected Combustion Problems· II, wystę
pują: 

gdzie: 

CP 
x = -- wykładnik adiabaty 

CV 

Ma= _'l)_ = v-. / (! liczba Macha 
a Jl xp 

vl I? 
Re = -- liczba Reynoldsa 

!~ 

µCP 
Pr = -

2
- liczba Prandtla 

Sc = L_ liczba Schmidta 
l?D 

a - prędkość dźwięku, 
fi - lepkość dynamiczna (absolutna), 
D - współczynnik dyfuzji, 

oraz dwa kryteria Damkohlera, uwzględniające chemiczną 
stronę procesów: 

kryterium Karmana dla strumienia turbulentnego 

y;;;-
Ka= -

V 

gdzie: v - prędkość strumienia, 
v' - prędkość pulsacyjna. 

Są to parametry podstawowe. W literaturze często spo
tyka się kombinacje tych parametrów, gdy są one wygodne 
w użyciu, na przykład: 

li, I? CP 
Re• Pr= - 2--znana jako liczba Pecleta 

albo 

Pr _ DCP (! 
Sc - 2 - znana jako liczba Lewisa. 

Należy wspomnieć, że Lewis i Siemienow, niezależnie od 
siebie, doszli do zgodnego wniosku, że teoria płomienia 
znacznie się uprości, gdy założy się: 

/4 
n=-

cpl? 



Cztery kryteria sformuł?wan~ przez Da11;k~hlera mają 
niewątpliwie duże znaczenie, ~tore był? omo'-':10ne na P?
czątku niniejszego opracowania, ale n_1e nal~zy z_naczenia 
ich przeceniać i stosować bezkrytycznie, poniewaz: 

1. Są one ważne tylko pod warunkiem, że prędkość reak
cji może zmieniać się niezależnie od wymiarów silnika, np. 
wskutek zmiany konstrukcji wtryskiwaczy. 

2. Nie uwzględniają promieniowania cieplnego. 
3. Można rozpatrywać je tylko jako szczególne rozwiąza

nie dla konkretnych warunków (Peclet). 

Diakonow podał następujące, ogólniejsze warunki osiąg
nięcia jednoznaczności przebiegu procesów w komorze spa
lania: 

1) tożsamość wzorów przekształcania (reakcji), 
2) podobieństwo geometryczne, 
3) podobieństwo praw zmiany własności fizycznych w za

leżności od parametrów stanu przy przekształcaniu, 
4) podobieństwo pól zmiennych i stałych fizycznych 

w chwili początkowej, 
5) podobieństwo warunków materialnej i energetycznej 

wymiany w granicach układu. 

Najbardziej istotne wg Szaułowa i Lernera są kryteria: 

, qCi 
Qn = F 1 (K 0 , Pr, P r, --- , Re, Ka, Ma) 

Cp(! T 

oraz pierwsze kryterium Damkohlera: 

, qCi 
Dr= F 2 • (Ko, Pr, P r,--- , Re, Ka, Ma) 

Cp(!T 

Poszczególne symbole mają znaczenie następujące: 

K 0 - kryterium będące miarą stosunku czasu kon
taktu (lub długości strefy przekształcania) do 
czasu rozpadu wyjściowych produktów prze
kształcenia, 
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V 
Pr= - - kryterium wymiany cieplnej, 

a 
, V 

p=-
T D 

qCt 

CP(! T 
Re -
Ma
Ka -

kryterium wymiany materialnej, 

kryterium proporcjonalności pól 
i koncentracji, 

kryterium Reynoldsa, 
liczba Macha, 
kryterium Karmana. 

temperatur 

Pomimo wspomnianych zastrzeżeń odnośnie ustalonych 
procesów chemicznych, pięć kryteriów, tj. D1-1v i Re ma 
podstawowe znaczenie. Ich równ,ość dla dwóch silników ra
kietowych podobnych geometrycznie - modelu i silnika 
właściwego - jest wstępnym warunkiem podobieństwa po
la strumienia, koncentracji i temperatury, dzięki czemu 
w modelu doświadczalnym i w silniku właściwym może być 
otrzymany ten sam przebieg reakcji chemicznej. 
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Oszacowanie ograniczeń 
magnetycznego 

isłotnych dla lotniczego zastosowania 
z modulacjq częstotliwości 

. 
zapisu 

Wstęp 

Rozważane zagadnienie stanowi szczególny problem 
w technice zapisu magnetycznego sygnałów pomiarowych 
reprezentowanych szerokim widmem częstotliwościowym. 
Należy stwierdzić, że rola zapisu magnetycznego wyników 
pomiaru w technice lotniczej wzrosła niepomiernie, skoro 
tylko rejestratory magnetyczne zyskały jakość kwalifiku
jącą je do zastosowań lotniczych. Zapotrzebowanie w lot
nictwie na środki rejestracji sygnałów jest uzasadnione ko
niecznością rejestracji głównie sygnałów pomiarowych, fo
nicznych, programujących i operacyjnych. Pierwsze z nich 
występują przede wszystkim przy procesie badań w locie 
lub badań laboratoryjnych obiektów latających oraz ich 
wyposażenia. Podkreślić trzeba zarówno pokładowe jak 
i stacjonarne wykorzystanie pomiarowych rejestratorów 
magnetycznych. Stacjonarne wykorzystanie wiąże się często 
z występowaniem rejestratora magnetycznego jako elemen
tu systemu radiotelemetrycznego. Wśród sygnałów progra
mującyLh lub operacyjnych nieodzowna staje się naziemna 
lub pokładowa rejestracja sygnałów, które z racji swego 
P<JChodzenia i przypadkowego charakteru trzeba utrwalić 
i analizować. Najczęściej sygnały te mają szerokie widmo 
częstotliwościowe i występują jednorazowo, rzadziej okre
sowo. Zapis magnetyczny w szeregu przypadków jest jedy
nym sposobem rejestracji takich sygnałów. 

Rozpowszechnienie magnetycznej metody rejestracji wy
nikóv., pomiaru wynika z jej zalet, szczególnie ważnych 
w zastosowaniach lotniczych. 

• Oznaczenia zamieszczono na końcu artykułu. 

Najistotniejsze jest to, że rejestrowane pomiarowe sygna
ły elektryczne przy odczycie wyrażone są również w po
staci elektrycznej. Ponadto osiąga się największe gęstości 
zapisu na nośnik oraz bardzo wysokie pasma widmowe za
pisywanych sygnałów. Ważną zaletą jest możność kasowa
nia nośnika i wielokrotnego jego wykorzystywania. Zezwala 
to na pracę w zamkniętej pętli nośnika. Dla rejestracji po
kładowej duże znaczenie ma możliwość daleko idącej minia
turyzacji rejestratorów magnetycznych i przystosowanie 
ich do środowiska pokładowego. Osiągalne wielkie gęstości 
i pasma widmowe szczególnie sprzyjają rejestracji wspom
nianych już szerokopasmowych sygnałów operacyjnych i po
miarowych. 

Prace prowadzone z zakresu teorii i techniki zapisu wska
zanych sygnałów pozwoliły rozpoznać niektóre wyznaczone 
zastosowaniem ważne właściwości; układu głowice-nośnik 
oraz układów modulacyjnych, określające graniczne możli
wości rejestratora. W referacie poruszone zostaną przyczy
ny ograniczeń pasma przenoszenia i gęstości zapisu pomia
rowych sygnałów szerokopasmowych. 

1. Graniczna gęstość i graniczna częstotliwość zapisu 
bezpośredniego 

Pod określeniem zapis bezpośredni rozumiana dalej bę
dzie rejestracja magnetyczna sygnałów elektrycznych, o czę
s-totliwości zawartej w pasmie „;Jf, które bez zmiany swojej 
postaci wysterowują bezpośrednio głowicę zapisującą. 
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w skład kanału zapisu bezpośredniego wchodzą zwykle: 
wzmacniacz zapisu, korektor zapisu, głowica zapisująca, 
nośnik, głowica odczytująca i wzmacniacz odczytu z ko
rektorem. 

Przyjęto ogólnie dwie, uzupełniające się nawzajem, drogi 
analizy kanału zapisu magnetycznego. 

W jednej rozpatruje się kanał zapisu jako kanał trans
misji sygnałów elektrycznych. Przez doświadczalne lub ana
lityczne zbadanie ustalonych i statystycznych składowych 
przepustowości całego kanału można określić model trans
misyjny kanału. Opisany kanał może być następnie rozwa
żany pod kątem dobrania najwłaściwszego dla niego sposo
bu kodowania (modulacji) sygnałów przeznaczonych do za
pisu. Druga droga prowadzi do wyznaczenia ograniczeń 
składowych występujących w procesie zapisu i odczytu. Pod
stawą jest cząstkowe rozważanie dynamicznych stanów fi
zycznych w nośniku, głowicach i układach napędowych 
określających skuteczność procesu rejestracji. Daje to oczy
wiś-cie podstawy do konstrukcyjno-technologicznego rozwi
jania elementów składowych, tworzących kanał. 

z zagadnień fizyki i techniki zapisu sygnałów dla tech
niki lotniczej istotne są szczególnie: 

a) maksymalne wykorzystanie nośnika pod względem osią
galnej gęstości magazynowania informacji, b) osiągnięcie 
szerokich pasm LlF i Llf, c) określenie i redukcja wpływu 
środowiska pokładowego na proces zapisu. 

Magnetyczna metoda rejestracji zapewnia niezaprzeczal
nie dużą gęstość magazynowania informacji. Niektóre prace 
sygnalizują już taki poziom technologii układu głowice-noś
nik, iż zyskiwana jest rozdzielczość do 10 OOO odmiennych 
stanów magnetycznych na 1 cm długości nośnika. W po
równaniu z innymi nośnikami używanymi do magazynowa
nia informacji zapis magnetyczny wypada nadzwyczaj ko
rzystnie. Na rys, 1 porównano osiągalne Gv przyjmując 

Rys. 1. Porównanie granicznych gęstości rejestracji sygnałów na 
różnych nośnikach 

rozróżnialne stany w jednostkach dwójkowych na cm3 

objętości nośnika. Objętość nośnika wynika z jego stosowa
nej powierzchni S mnożonej przez najmniejszą spotykaną, 
handlową grubość d. Grubości nośników taśmowych pracu
jących w ciężkich warunkach pokładowych lub .przy dużych 
szybkościach przesuwu Vt nie zmniejsza się, ze względów 
wytrzymałościowych, poniżej 4 µ. Dąży się natomiast 
do maksymalnego powierzchniowego wykorzystania nośni
ka. W zapisie wielokanałowym, równoległym znajduje to 
swój wyraz w zwężeniu ścieżek i odstępów międzyścieżko
wych, a więc w wykorzystaniu poprzecznym. Najczęściej 
stosowane rozmieszczenie ścieżek w taśmie 6,35 mm poka
zuje rys. 2, gdzie uwidoczniono 4-kanałowy system 
zapisu. Istnieją techniczne szanse używania ścieżek o sze
rokości h ~ 0,1 mm, czyli 20-a---30 ścieżek na taśmie 6,35 mm. 
Przeciwko takiemu granicznemu zagęszczeniu przemawiają 
jednak względy następujące: 
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a) ze zmniejszeniem h maleje użyteczny strumień odczytu 
<PRz magnetogramu, a tym samym sygnał otrzymywany 
z głowicy odczytu, 

b) zmmeJszenie odstępów międzyścieżkowych zwiększa 
przesłuch kanałowy, który zależy także od },t magneto
gramu (spada dla krótkich }.), 

c) b. wąskie ścieżki wymagają wysokiej precyzji od pro
wadnic taśmy i małej tolerancji w szerokości taśmy. 
Dopuszczalne zagęszczenie ścieżek zależy więc od róż
nych czynników. Właściwy dobór modulacji kanałowej, 
niski poziom szumów wzmacniaczy odczytu, dobór fali 
roboczej At i odpowiednia precyzja mechanizmu prze
suwu zezwolą na zbliżenie się do wspomnianej granicy 
wartości. 

M- układ modulacyfn!J D- u:dod demrx!Ulacyjny 

Rys. 2. Typowe rozmieszczenie ścieżek zapisu w wielol,anałowym 

rejestratorze równoległym 

Sprawa podłużnego wykorzystania nośnika jest stale 
przedmiotem licznych badań. Nadmiernemu zmniejszaniu 
granicznego At przeciwstawia się głównie nieciągła magne
tyczno-mechaniczna struktura nośnika oraz malejąca sku
teczność dynamiczna Sd głowic przy malejących At, Na 
magnetyczną strukturę składają się .przede wszystkim 
właściwości magnetyczne statyczne, anizotropia i grubość 
warstwy czynnej nośnika g. Straty zależne od stosunku 
g!Xt określa wzór: 

Nie używa się wartości g poniżej 10 µm. Zbyt małe g 
zwiększa nieciągłość struktury mechanicznej nośnika. Cha
rakter tej nieciągłości będzie omawiany w dalszej części 
referatu. 

Zależność skuteczności Sd od At jest widoczna z pomzsze
go wzoru (z pominięciem strat częstotliwościowych): 

lt n l lt 
Sd = Sd + Sd + Sd = 20 lg -- • sin - + 30 lg ---

1 2 3 n • l A,t n • h • tg {J 

n• htg {l do 
• sin ------='-'- - 54 -· 

.iit 2t' 

Widoczne we wzorze 3 składowe to: 

:sd1 - spadek skuteczności wywołany skończoną szeroko
ścią szczeliny l, szczeliny głowic odczytu, 

Sd2 - spadek skuteczności wywołany 11iepożądanym sko
sem fJ szczeliny głowic, 

SJ3 - spadek skuteczności wywołany przypadkowym od
sunięciem do taśmy od czoła głowic. 

Przy zbliżaniu się wartości At do danych i niestety skoń
czonych wartości: 1, /J oraz do trzeba uwzględnić znaczny 
wpływ wszystkich składowych na Sd; Uwzględnienie omó
wionych wielkości przy wyznaczeniu J,tmin spowodowało 

przyjęcie się przeciętnej wartości ltmin = 31,m, co odpowia
da gęstości liniowej G1 = 3300 Hz/cm, czyli rozróżnialności 
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6600 zmian stanu magnetycznego na 1 cm długości ścieżki. 
Przy stosowaniu 5 ścieżek na 1 cm szerokości nośnika 
osiągana jest wartość Gs = 16 500 Hz/cm2 oraz dla gru
bości d = 0,04 mm wartości Gv = 4 100 OOO Hz/cm3 ; Wyma
ganą objętość nośnika dla bezpośredniej rejestracji sygnału 
w pasmie Llf, w czasie T trwania sygnału można określić 
wzorem: 

np: dla pasma f = 103 Hz, N= 5. T = 103 sek, V= 3 cm3• 
Przy założeniu, że nie istnieją ograniczenia częstotliwo
ściowe procesu zapis-odczyt, rejestracja określonej f była
by tylko sprawą właściwej szybkości Vt oraz ltmin; 

wtedy: 

Niestety spadek Sd głowic wywołany histerezą i prądami 
wirowymi, rosnący ze wzrostem f, oraz określona inercja 
zjawisk magnetycznych w nośniku ogranicza fmax• Efekty 
częstotliwościowe w głowicach i związaną z tym · technolo
gię badali szeroko Urbański i Koprowski. Zagadnienie te 
nie będzie więc tutaj analizowane. Osiągnięcia w dziedzi
nie technologii głowic zezwalają na otrzymanie jeszcze 
wystarczającej Sd nawet dla fr!.= 8 MHz, czego dowodem 
jest załączony na rys. 3 wykres dynamicznej skuteczności 
głowicy zdolnej przenosić wielkie .częstotliwości. 

f 

f50mM 

/kHz 
I 

30·101 

IO 
I 

3000 

(00 /MHz !Of 
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Rys. 3. Skuteczność dynamiczna głowicy odczytu wyra:l:ona jako 
zależność jej napięcia wyjściowego od częstotliwości sygnału od
czytywanego iPRz = q, (f) zależność zewnętrznego strumienia rema-

nencji zapisanej taśmy od '-t· 

Gdy mamy do czynienia z zapisem sygnałów o dużej 
częstotliwości i równocześnie stosuje się dużą gęstość za
pisu, wtedy należy uwzględnić znaczny spadek skuteczno
ści Sd. By skuteczność ta nie spadła poniżej dopuszczalnej 
wartości, w urządzeniach zapisu pracujących w warunkach 
lotniczych, zapisujących znaczne częstotliwości, niezbędną 
prędkość zapisu Vt zwiększa się o współczynnik c: 

Vt ~ c~:a; gdzie c = 3-+-5. 

Hz 
Np.: dla G1 = 3300--; fg = 1 MHz; c =; 3; Vt winno wy

cm 
nosić co najmniej 10 misek. 

Przy zastosowaniu głowic o mniejszych stratach często
tliwościowych dla danego fg, oraz użyciu nośnika o lepszej 
gładkości i strukturze mechanicznej, wartość c będzie niż-

' sza (2-3). Badania własne autora wskazują na zmienność 
współczynnika c w przedziale 2,5-3,5 dla fg = 1 MHz, 
w zależności od technologii głowic i charakteru eksploa-
tacji. , 

Omówione ograniczenia występujące w zapisie bezpo
średnim charakteryzują możliwoś.ci układu głowice-nośnik 
traktowanego jako element kanału zapisu. W zapisie sygna
łów pomiarowych stosuje się kodowanie (modulację) sygnału 
zapisywane,go. Jednakże do prawidłowego wyboru para
metrów modulacji niezbędna jest znajomość możliwości 
jakie reprezentuje rejestrator w zapisie bezpośrednim 
i znajomość charakteru zakłóceń i ograniczeń występują
cych w układzie głowice-nośnik. 

. H·N.W.IF-./ 

Rys. 4. Pokładowy rejestrator magnetyczny 

Na rys·. 4 uwidoczniono pokładowy rejestrator magnetycz
ny do zapisu bezpośredniego. N = 14, Llf = 200 Hz-+- 70 kHz 
przy Vt = 77 cm/sek (współcz. c F>& 3). Mechanizm przesuwu, 
zasilacze na 28 V sieć pokładową oraz wzmacniacze zapisu 
i odczytu zajmują trzy oddzielne płyty. Oczywiście dla 
zapisu pomiarowego muszą być dodatkowo zastosowane 
odpowiednie u~łady modulacyjne. 

2. Modulacja częstotliwości w pomiarowym zapisie magne
tycznym 

-
W zapisie magnetycznym sygnałów pomiarowych na ru

chomym nośniku rozpowszechniła się szczególnie modulacja 
częstotliwości (FM) jako metoda optymalnego przystosowa
nia sygnału do właściwości kanału zapisu. 

Istnieje szereg istotnych _przyczyn tego stanu rzeczy: 
a) przez zastosowanie modulacji pośredniczącej (FM lub 

innych) staje się możliwe rejestrowanie składowych 
stałych zapisywanego sygnału V x, 

b) przy zmodulowaniu częstotliwościowym sygnału Vx 1 sku
tecznie zostaje zmniejszony wpływ istniejących w ka
nale zapisu zakłóceń szumowych addytywnych i fluk
tuacji amplitudowych występujących w procesie zapisu 
i odczytu sygnału nośnego, 

c) osiągalna wartość 
L1F 

a = - przy zastosowaniu FM jest 
L1 f 

bardzo korzystna, przy czym mimo dużego a z-ostaje' 
skutecznie eliminowany wpływ fluktuacji amplitudo
wych, 

d) przy właściwym doborze parametrów modulacji, a więc 
współczynnika a, dewiacji D, nośnej fno oraz indeksu 
modulacji K, osiągnąć można znaczną liniowość, mały 
błąd systematyczny oraz błąd przypadkowy wprowadza
ny przez układ zapis - odczyt, 

e) drogą przemieszczania pasma zmodulowanej nośnej 
w kierunku wyższych częstotliwości możliwe jest zwię
kszenie zagęszczenia poprzecznego, czyli zbliżenie ście
żek w zapisie wielokanałowym, co oznacza większe Gs, 

f) zastosowaniu FM w pokładowym zapisie wielokanało
wym sprzyja rozwinięta już w radiotelemetrii technika 
i technologia elektronicznych układów modulacji i de
modulacji dla systemów z częstotliwościowym rozdziałem 
kanałów. -
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Pełne wyzyskanie zalet FM zależy nie tylko od dobr_ania 

Óptymalnych1 parametrów modulacji, lecz w dużej mierze, 
-od zastosowanych układów elektronowych: modulatorów, 
wzmacniaczy, -0graniczników, filtrów i demodulatorów. Bar
dzo wysokie wymagania stawiane wzmacnia.czom, filtrom 
i ogranicznikom odnośnie liniowości jazy i wymagania 
stałości pracy generatorów nośnych tni, mają szczególną 
wymowę przy uwzględnianiu wpływu środowiska pokła
dowego. 

Coraz szersze zastosowanie wielokanałowych rejestrato
rów magnetycznych FM do celów pomiarowych oraz przy
jęta już normalizacja kanałów FM w radiotelemetrii przy
czyniły się do wprowadzenia norm parametrów modulacji 
F.M dla różnych prędkości v,. Normy dotyczą zapisu wielo
kanałowego równoległego. W tym przypadku ilość kom
pletnych układów modulacyjnych odpowiada ilości kanałów 
i ścieżek (podobnie jak na rys. 2). W tabeli 1 podano 
znormalizowane Vt oraz przyporządkowane im parametry 
modulacji : tno, D oraz LIF (czyli użyteczne pasmo kanału). 

Przy ustalaniu . podanych norm uwzględniono ważne zało
żenia. Pasmo Lit zapisu bezpośredniego określone jest wiel
kością Vt, o- ile wszystkie inne czynniki w danym układzie 
zapisu. bezpośredniego są ustalone. Jeśli pasmo B zajęte 
przez zmodulowany częstotliwościowo sygnał nośny ma 
swoim , górnym kresem leżeć w zakresie dostatecznych 
jeszcze napięć ·sygnałów odczytu. '·wtedy ten kres · górny 
winien odpowiadać ltmin - 20 µm (patrz ,rys. 5). Celem 
uzyskania dostatecznego zysku z :zastosowanej modulacji 

1 
'przyjmuje się indeks K = ! dla Fg =-tno. Ponadto układ 

5 
zapis - odczyt winien przenosić obie :Vstęgi boczne, a więc 

znormalizowane predkości przesuwu ora.z 
Tabe/aJ. czestol/iwości nośne i pasma przenoszenia ,1F 
Szy/Jkośc przesuwu 

~ czesto/liwosc nośno(,,, (KHz) Pasmo przenoszenia 
konafuFH 

cal/sek cm/sek D=02f,,11 D=44f„11 
t,F (KHz) 

60 152 50 54 IO 
30 16,2 25 21 5 . 
15 38.I 12.5 13.5' 2,5 

7Y2 19 - 6,25 6,75 [25 
3f4 9.5· 3.12 3,38 a62s 
I½ 4.75 l56 f.69 Q31 
l!ftt. 2,4 0,78 G84 0,15 

' 
nośna tno winna znajdować ,się w środku pasma B. Zało-

. 1 . 
żenia powyższe wskazywałyby, że tno winno być - tg, albo 

. 3 

1 [cm] tno [KHz] =;= - Vt -- , przy uwzględnieniu, że jako 
3 sek 

tg .przyjmuje się dla danego Vt odpowiadającą tej cząsto-
tliwości falę ·-,i, = 10 µ. I · . 

W tablicy WYszczególniono · normy dla dwu wartości de
wiacji: D = 0,2 tno, oraz D = 0,4 ·tno. Ta ostatnia wartość 
D jest często brana pod uwagę przy zapisie pokładowym. 
Przykład na tys. 5 pokazuje usytuowanie tn0 , B oraz D 
(0,2 tno), dla ·v, = 77 cm/sek, na przeciętnej charaktery
sty~e częstotliwościowej przenoszenia układu głowice -
nośnik. ' . 
, Z powyższych uwag wynika, że przyjęcie stosunkowo 
dogodnych parametrów modulacji ze względu na „ostrożne" 
wyzyskanie pasma Lit i pełne przekazanie wstęgi B zostało 

okupione m,ałym, współczynnikiem a, który wyńosi 2_ . 
, 15 

A zatem rejestracja sygnałów pomiarowych przez stoso
wanie FM wymaga np. dla LIF = 10 KHz znacznych szyb
kości zapisu: Vt = 152 cm/sek. Natomiast błędy wprowa
dzone przez rejestrator zredukowane mogą być do wartości 

• I 
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poniżej 10/o. Sprawa błędów wnoszonych przez rejestrator 
magnetyczny stanowi oddzielny, złożony problem który nie 
będzie tutaj szerzej rozważany. Do błędów syste~atycznych 
można zaliczyć nieliniowości kanału oraz pełzanie „zera". 
Wolne przesunięcia punktów pracy w każdym kanale reje- ,, 

. stratora są zwykle kontrolowane przez automatyczne wpro
wadzanie wzorcowych sygnałów skalujących. _ G_łównymi 

. a~----~--r---r---r--~-)1 
ij=77 

-fol------+--+-~/--

'ny kres --M~--i+.;=+--1 
pasma fi'f 

// 
d::w1aq.:1 D05kHz 

-251---.+--J:--l---l---+----'--+---+---t---t---r---i 
a 

~~L--L.1-~,!_-..__.,__._--JC--~ a, 2 5 :o 
Rys. 5. ~ormalizowane punkty pracy w FM dla v 1 = 77 cm/sek 
naniesione na częstotliwościową charakterystykę układu główica

- nośnik 

źródłami błędów przypadkowych wnoszonych przez reje
strator są niejednorodności nośnika oraz fluktuacje war
tości Vt, szczególnie groźne przy stosowaniu FM. Współ
czesna technika napędu rejestratorów zezwala na zredu
kowanie tych fluktuacji poniżej 0,50/o Vt w urządzeniach 
stacjonarnych. i. poniżej 1 O/o w urządzeniach pokładowych . . 
Pokładowe reJestratory pomiarowe, przy właściwej techno
logii ich wykonania, pracować mogą w granicach tempera-
tur -40 °C do + 60 °C przy przeciążeniach udarowych do 
10 g. 

W szeregu przypadków stosuje się rejestratory magne
tyczne do opóźniania programów radiotelemetrycznych na
dawanych z rakiet aerologicznych i pojazdów kosmicznych. 

Wyniki pomia:ów są zapisywane pokładowym rejestra
torem magnetycznym jedno- lub dwuścieżkowym w syste
mie modulacyjnym FM/FM (z częstotliwościowym rozdzie
laniem kanałów). Nie jest to więc zapis równoległy kanałów 

-pomiarowych. Zapis· szerokiego widma modulacji FM/FM 
wymaga znacznego Vt (38 lub 76 cm/sek). W momentach 
przewidzianych.programem lotu, urządzenie rejestrujące zo
staje przełączone na odczyt z prz.esuwem v, = 76 lub 152' 
cm/st>k, przy czym odczytywany program jest przekazywany 
łączem radiowym do radiotelemetrycznego centrum odbior
czego, Niekiedy stosuje się odczyt z obniżoną szybkością Vt, 
co .pozwala na przekazanie zarejestrowanego zasobu sygna
łów kanałem radiowym o wąskim pasmie przenoszenia. , 

3. Ograniczenia częstotliwościowe w zapisie sygnałów 
szerokopasmowych w kanale modulacji cz~stotliwości 

Zagadnienie zapisu magnetycznego sygnałów pomiarowych 
reprezentowanych widmem o szerokości LIF ~ 10 KHz jest 

~ w zasadzie rozwiązane, a odpowiednie normy FM określają 
parametry tego rodzaju modulacji dla różnych zastosowań 
i zakresów Vt . 

Istnieje jednak w technice lotniczej, jak już wspomniano, 
potrzeba rejestracji i analizowania ze znaczną dokładnością 
sygnałów zawartych w bardzo szerokim pasmie częstotli
wości F: od O do kilku MHz. Przykładem sygnałów tego 
typu są „wiązki" kodowych grup · impulsowych. Urządzenie 
rejestrujące musi '\rj.ęc spełniać war_unek: 

"' LIFR ·TR· log2 mR~ LIF · T • log2 m 

gdzie indeks R oznacza: pasmo, czas i ilość poz~omów, 
odnoszące się do samego rejestratora . 



Ponieważ przekształcenie widma sygnału LlF na szereg 
widm odcinkowych, rejestrowanych w równoległych kana
łach jest najczęściej nieopłacalne, więc musi być spełniony 
warunek: 

Przy zastosowaniu FM dla uzyskania pasma L1FR trzeba 
dysponować pasmem zapisu bezpośredniego Llf wynoszą
cym: 

1 
Llf = - · L1F 

a 

1 
Przyjmując wspomniane już znormalizowane a= oraz 

15 
LlF np.: 0+2 MHz: 

Llf = 15 · 2 = 30 MHz 

Wskazano już poprzednio na trudność uzyskania tak sze
rokiego pasma Llf. Pozostaje więc zbadanie granicznej war
tości a, przy której wybrane parametry FM mają jeszcze 
sens i mogą być urzeczywistnione. 

Praca układów modulacyjnych odbiega od warunków 
typowych, gdy a przekroczy wartość 0,2, przybierając war
tości od 0,2+1. Spada przy tym zysk modulacyjny M. 

W dalszych rozważaniach wprowadza się następujące 

główne założenia: dąży się do przeniesienia możliwie sze
rokiego pasma LlF = 0+Fg bez przekroczenia dopuszczalnej 
wartości nieliniowości, przy utrzymaniu określonego błędu 
przypadkowego ó, znając przy tym charakter statystyczny 
sygnału U .<1• 

Wyznaczenie LlF max wymaga znajomości charakterystyk 
zastosowanego układu głowice-nośnik i układów modula
cyjnych. Optymalizacja parametrów modulacji FM może 
być dokonywana ze względu na 3 podstawowe kryteria: 

A) kryterium L1F max, B) kryterium dopuszczalnego błędu 
przypadkowego, C) kryterium dopuszczalnego- błędu syste
matycznego i nieliniowości. Związki między tymi kryteria
mi a parametrami pokazuje schematycznie tabela 2. 

Zgodnie z założeniami optymalizacja jest dokonywana 
ze względu na kryterium A. Określenie optymalnego fno 
oraz D napotyka jednak na trudności ze względu na silny 
i przeciwstawny związek tych parametrów z kryteriami 
B i C. 

Centralne umieszczenie w tabeli 2 problemu kształtowania 
częstotliwościowej charakterystyki amplitudowo-fazowej 
układu głowice-nośnik podkreśla, iż jest to problem wyj
ściowy, dający podstawę do optymalizowania parametrów 
FM. 

Optymolizocja parametrów szerokopasmowej FM 

, I Kryteria m+mollzacj; ' Tobelo2 

A 8 C 

Maksymalne pasmo 
L!.F 

Wybór granicznej 
ges/Ości 61 

Wy!Jórnos. 
In, 

Wybór/ reolizocjo__ 
ukfodow mOdutaq, 

FM 

Ooouszczotny b/Qd 
systemat. i nie/inio 

Cflorokt. slolys!ycz. 
nośnika i nopeau 

Wybórdewi 
Omo,. 

Wybór zwro!u 
(tJiegunowośa 

sygnału 

Wf/bór i realizacjo 
u7<fodów modulacji i 
demodulacji FM 

rl.·IJ/óJ T-Z 

Charakterystyka a (fn) winna być rozpatrywana łącznie 
z charakterystyką widmową szumów addytywnych Ssz (fn) 
określoną na ogół zastosowaną korekcją charakterystyki 
a (in). Dlatego też, charakterystyki a (f11) ; <p (fn); Ssz <fn) 
przedstawiono we wspólnym układzie współrzędnych na 
rys. 6A. Przy danym układzie zapis-odczyt można drogą 
korekcji dążyć do nadania charakterystyce a (fn) kształtu 
wskazanego na rys . 6A. Zastosowanie wzmacniaczy o nis
kich szumach zezwoli na uzyskanie możliwie w prawo na 
osi f przesuniętej częstotliwości granicznej fg, .gdyż Ssz (fn) 
będzie położona blisko osi X. Lecz silna korekcja w za
kresie fn: (0,8+1) fg powoduje podnoszenie się w tym miej
scu charakterystyki Ssz (fn), a zatem uniemożliwia dalsze 
przesunięcie punktu fg do wyższych f11• W przykładzie, na 
rys. 6A, fg jest obrane w położeniu krańcowym, gdzie już 
tylko poziom sygnału użytecznego przewyższa nieznacznie 
poziom szumów addytywnych. Warto zauważyć iż szkodli
wym następstwem korekcji charakterystyki a (fn) jest znie
kształcenie liniowości charakterystyki fazowej <p (fn), bardzo 
istotnej dla przenoszenia sygnałów FM. 

a 

AF il D D 

ggz 

~ 
u 

o<=045 
K-41 

<X=a2 
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Rys. 6. Amplituda i fazowa charakterystyka przenoszenia kanału 

z apisu bezpośredniego oraz rozmieszczenie pasma modulacji przy 
środkowym położeniu nośnej f no 

Stojące do dyspozycji pasmo zapisu bezpośredniego wy
nosi Llf = fg - fd . Wiadomo, że pasmo zajęte przez zmodu
lowany częstotliwościowa sygnał nośny wynosi: 

mD·D 
B =2· K 

gdzie: mo - niezbędny do przeniesienia rząd składowej 
widma, zależny od K. 

Obserwacja wzrostu B w zależności od K oraz a pozwoli 
określić graniczne a czyli tym samym L1F max• 

Położenie centralne fno. Celem przeniesienia przez Llf 
symetrycznego widma B, przyjęto nośną fn 0 w środku' 
Llf (2fno = fg); co zaznaczono na rys. 6B, wskazując ponad
to polem zakreskowanym obszar zmienności fn o wartości 
±D w wyniku modulacji stoprocentowej. Obszar między 
polem zakreskowanym i początkiem układu wyznacza ma
ksymalną szerokość pasma LlF. Wybrane D jest możliwie 

D D 
małe, tak aby K = - - = .-- = 0,1. Dla tej wartości K 

L1 F Fg 
podane zostało widmo modulacyjne na rys. 6C składające 
się z nośnej fno i dwu częstotliwości bocznych fn 0 ± 450 
KHz przy fg = 1 MHz. Jak widać obydwa prążki mieszczą 
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się jeszcze w pasmie !Jf. Osiągnięte a wynosi 0,45. Sytuacj_ę, 
w której przyjęto K "'"' 0,2, przy tym saI:1-YI:1 D, po~azu.1e 
rys. 6D. Zwiększenie K wymaga uwzględmema dalszeJ pary 
częstotliwości bocznych, co pociąga spadek dopuszczalnego 
LlF oraz a (a = 0,2). Szczególnie niekorzystnym następstwem 
punktu pracy FM z małą wartością K (K = 0,_170,2) ~est 
częściowe tylko spełnienie kryteriów B i C. Poządane Jest 
więc obieranie większych K. Aby zobrazować wpływ wzro
stu B ze wzrostem K przy stałym a, na rys. 7 wykreślono 
zależność B (K) dla a 1 = 0,2; a2 = 0,3; aa= 0,4. Jak widać 
tylko . małe a pozwala na stosowanie dogodniejszych war
tości K; ze względu na kryterium B i C. Dla osiągnięcia . 
dostatecznego zysku' modulacyjnego M w radiofonii przyjęto 
K = 5. Wydaje się, że dla celów zapisu magnetycznego 
wartość K winna być nie niższa od 0,8, co na podstawie 
wykresu 7 sugeruje dopuszczalne a = 0,2. 

Zysk modulacyjny M określa ogólnie wzór: 

ki -
MpJ,J = ~- V3 ·K 

2.----..--~-----~--~--~-
B 

(MHz} 

t-'1----+-----.~-----------+---+-----l 

--~ ------
rx- parametr 
"'=LJ( ... Io.. 

l151F--::l.a,-,~-+---+----+---+-~Af ~• 

fg• !Mfiz 

o O,?. l]4 0.6 {;8---r- t2 K~D/F!! 
r! · f.!.,'.,;3 R·T 

Rys. 7. Zależność pasma B zmodulowanej czqstotliwościowo nośnej 
od indeksu K 

gdzie k 1 : współczynnik zależny od układów demodulacji. 
Wzór jest słuszny dla licznych założeń dodatkowych: prze-

. us 
de wszystkim stosunek -- na wyjściu demodulatora musi 

Usz 
być znacznie większy od 1, ponadto na wyjściu demodula
tora istnieje filtr o pasmie LJF Fi/tru = iJF', na wejściu 
oddziałują szumy addytywne o widmie ciągłym oraz dzia
łanie ogranicznika jest idealne. Podany wzór wskazuje 
wpływ K (bezpośredni i poprzez ci) na zysk M. Zwiększenie 
K przez wzrost D jest ograniczone możliwością przedosta
wania się chwilowych wartości fn = fno - D w obszar LJF, 
co odpowiada zachodzeniu pola zakreskowc>.nego na pole ,:JF 
i prowadzi do powstawania w kanale FM zakłóceń inter
ferencyjnych . 

Położenie niesymetryczne fn 0 • Przyjęcie nośnej tnu w gór
nej części pasma iJf stwarza nowe możliwości podwyższenia 
dopuszczalnego a. Jak widać na rys. 8A, zwiększa się wtedy 
stojące do _dyspozycji pasmo, w którym można przenieść 
dolną wstęgę boczną modulacji FM kosztem ograniczenia 
górnej wstęgi wychodzącej poza fg. Analiza teoretyczna 
potwierdza możliwość przeniesienia sygnału modulującego 
Fg, w wypadku istnienia ograniczenia przez kanał jednej 
ze wstęg bocznych modulacji. Jeżeli przyjąć dostatecznie 
małe K (0,170,3) i obrać fno w pobliżu fg, wtedy osiągal
ne LJF wyniesie: 

fg-fd 1 
L1Fmax = l + K amax = l + K; 

Dla przykładu: K = 0,2; fg = 1 MHz; fd = 0,05; LJFmax = 
= 0,8 MHz; Clma:, = 0,82. 

Przejście od wartości a= 0,2 d,o a = 0,82 okupione jest 
znacznymi zniekształceniami sygnału przenoszonego i złym 
stosunkiem sygnału użytecznego do zakłócei'l. Stworzona 
została również nadzwyczaj niedogodna sytuacja przy prze
noszeniu sygnału U.q, w której dodatnie odchylenia fn = 
=fno + D wchodzą w obszar kończącej się charakterystyki 
a (f,,). Jak widać z rys. SB, dla tych odchylei1, sygnał z gło
wicy odczytu spada poniżej dopuszczalnej wartości. Z wy-
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Rys. 8. Szerokość pasma modulacji przy niesymetrycznym położe
niu posma nośnej 1

110 

mienionego wyzeJ względu nieodzowne staje się obniżenie 
fnu co najmniej o wartość (K · LlF). Maksymalne pasmo 
kanału FM wyniesie wtedy: 

1 
amax = 1+2K 

Obrane w ten sposób punkty pracy pokazuje rys. 8C. 
Trzeba pamiętać, iż dla odfiltrowania pasma LI F po de

modulacji niezbędna jest pewna przestrzeń pomiędzy Fg 
a fno - D, widoczna na rys. SB, co pociąga za sobą war
tość amax = 0,65. Można więc stwierdzić, że niesymetryczne 
położenie fno daje możliwość osiągnięcia O.max = 0,65 kosz
tem jednak częściowej rezygnacji z uwzględnienia kryte
rium B i C. Dążenie do uzyskania maksymalnego a jest 
uzasadnione wtedy, gdy należy oczekiwać rejestracji sy
gnałów impulsowych, z żądaniem od rejestratora znacznej 
rozdzielczości w osi czasu. Wtedy wymagania dotyczące 
dokładności rejestracji amplitudy impulsów muszą być 
niskie (błąd rejestracji ±200/o). Łączne uwzględnienie kry
terium A, B i C zmusza do następujących kompromiso
wych wartości: K = 0,671; a= 0,35-:-0,4; niesymetryczne 
położenie fno w punkcie fno = 0,75 fg. Realność i słuszność 
zaproponowanych parametrów potwierdziły prace własne · 
autora. 

4. Urzeczywistnienie szerokopasmowej modulacji często
tliwości w kanale zapisu 

W tabeli 2 wskazano na zależność parametrów szeroko
pasmowej modulacji częstotliwości od możliwości układo
wych. Szczególnie spełnienie kryterium C wiąże się z wła
ściwościami układów modulacyjnych i demodulacyjnych. 
Trzeba podkreślić, że urzeczywistnienie układów, pozwala
jących osiągnąć wskazane w punkcie poprzednim punkty 
pracy, nastręcza różne trudności. 

W systemie modulacyjnym FM podstawowymi układami 
są: modulatory częstotliwości, filtry pasmowe, ograniczniki 
oraz demodulatory. 

Zastosowania pomiarowe wymagają przenoszenia skła
dowych stałych sygnału Ux, stąd istotna jest stałość pracy 
układów modulujących, niezależna od wpływu środowiska. 

Szczególne trudności powstają przy budowie modulatorów 
częstotliwości, od których wymagana jest znaczna liniowość 
charakterystyki fn (U x 1), stałość amplitudy sygnału zmodu
lowanego, eliminacja sygnału modulującego z pasma sygna
łu zmodulowanego przy równoczesnym osiągnięciu żądanego 
współcz. a. Oczywiście warunków tych nie spełniają układy 
typowe stosowane w FM dla potrzeb radiokomunikacji. 

Z kilku metod uzyskiwania parametrów FM zgodnych 
z rys. 8 najwłaściwsza wydaje się metoda sinusoidalnych 
generatorów LC o sterowanym elemencie L lub C, połą
czona z transpozycją pasma. Metoda ta była badana przez 
autora. 



Zasadę transpozycji pasma wyjaśnia rys. 9. 
Sygnał wejściowy V x1 posiada pasmo LIF (np. 400 KHz -

wykres 1). Uzyskanie wymaganej liniowości modulacji i żą
danej D nie jest trudne, jeżeli nośna częstotliwość jest 
znacznie większa od Fg. Dlatego obiera się jako częstotli
wość nośną odpowiednio wielką wartość fno 1 (np. 32 MHz, 
jak pokazuje wYkres 2). Zmodulowany sygnał nośny f 1101 ; 

wraz ze swoimi wstęgami modulacji musi być sprowadzony 
do właściwej wartości f no, mieszczącej się w paśmie prze
noszenia układu głowice-nośnik. Odpowiednie układy mie
szające i generator lokalny dający częstotliwość f osc doko
nują tej wYmaganej transpozycji (wykres 3). W procesie 
odczytu (wykres 4) sygnał zmodulowany otrzymany z ukła
du odczytu zostaje znowu transponowany do poprzedniej 
nośnej wielkiej częstotliwości f no1 (wykres 5), bowiem pro
ces demodulacji można uczynić bardziej liniowy w tym za
kresie częstotliwości oraz zostaje zmniejszony wpływ zjawisk 
interferencyjnych w procesie odczytu. 

Przesuwanie roboczego pasma modulacji odbywa się przy 
użyciu zespołu układów według schematu blokowego na 
rys. 10. Żądana wartość f no uzyskana po przesunięciu pas
ma stanowi różnicę częstotliwości nośnej f no1 i stałego oscy
latora lokalnego f osc: 

fno = f1101 - f OSC• 

Jak widać ze schemc:.tu blokowego, oscylator lokalny jest 
wykorzystywany dwukrotnie - w obu transpozycjach. 

L 't5 I 
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Rys. 10. Schemat blokowy systemu modulacji FM realizującego 
transpozycję pasma 

5. Ograniczenia dokładności rejestracji wywołane 
statycznymi właściwościami układu głowice-nośnik 

W punkcie 3 podkreślono, że osiągnięcie dużego współ
czynnika a zostaje okupione przede wszystkim małym 
indeksem modulacji K oraz znacznymi zniekształceniami 
sygnału V x 2 wywołanymi jednowstęgowym przenoszeniem 
widma modulacji. Gdyby przyjąć, że w kanale zapisu działa 
wyłącznie na sygnał przenoszony zakłócenie szumowe addy
tywne, wtedy słuszny jest podany poprzednio wzór określa-

Rys. 11. Charakter fluktuacji sygnału nośnego f,
10

, 

jący zysk modulacyjny MpM. Dla małych wartości K i du
żych a zysk MpM dąży do jedności, co wskazywałoby na 
nieopłacalność stosowania FM w kanale zapisu magnetycz
nego. Niżej poruszone zostaną trzy aspekty tego zagad
nienia. 

1. Istotny zysk ze stosowania FM, nawet z małym indek
sem modulacji K, wynika ze zmniejszenia szkodliwego 
wpływu występujących w kanale zapisu fluktuacji ampli
tudowych. Zaobserwowany w czasie T obsenv• charakter fluk
tuacji sygnału o ,częstotliwości f no zapisanego na wybranym 
nośniku, pokazuje rys. 11. Fluktuacje amplitudowe w zależ
ności od lt, rodzaju nośnika i szybkości Vt badane były 
przez autora oraz przez niektórych autorów zagranicznych. 

Przy uwzględnieniu tych zjawisk, podane na rys. 6A cha
rakterystyki przenoszenia ulegają zmodyfikowaniu. Miano
wicie wyróżniono na nich dwa obszary (rys . 12): obszar I -
duże At oraz obszar II - małe At, przy których fluktuacje 
amplitudowe stają się podobne do przebiegu pokazanego 
na rys. 11. 

W obszarze II występuje więc nieokreśloność amplitudy 
sygnału odczytywanego, co właśnie podkreśla rozszczepienie 
charakterystyki a (A). Rozszczepienie to rośnie ze zmniej
szaniem się At. Znajomość statystycznych właściwości zasto
sowanego układu głowice - nośnik pozwala skorygować po
łożenie fno- Nośna fn·o musi być przesunięta o tyle w kie
runku niższych częstotliwości, aby fe wypadało w miejscu 
pokazanym na rysunku 12. Obrana teraz wartość znalazła 
się obecnie na granicy nieokreśloności i nie powinny wy
stępować takie fluktuacyjne spadki sygnału nośnego, któ
re by przekraczały próg działania ogranicznika. Można więc 
stwierdzić, że fluktuacje amplitudowe ostatecznie okre~lają 
wartość fe, a tyrn samym i osiągalne a . 
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Rys. 12. Charakterystyka przenoszenia kanału zapisu bezpośred
niego uwzględniająca zjawiska fluktuacji amplitudy i fazy 
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2. Stosowanie FM nie eliminuje wpływu fluktuacji szyb
kości występujących w każdym realnym mechanizmie prz:
suwu. Błąd wprowadzony przez ten_ rodzaj fluktuacF <?cema 
Volz następującym wzorem empirycznym, okreslaJącym 
liczbę rozróżnialnych stopni amplitudowych mR przy od
czycie: 

gdzie LlVt: maksymalna dewiacja szybkości przesuwu. 

Osiągnięcie w rejestratorze pomiarowym dużej stałości Vt 
jest sprawą o tyle trudną, że urządzenia stabilizujące szyb
kość przesuwu są złożone, co zwiększa objętość i ciężar re
jestratorów pokładowych. Podkreślić tutaj należy fakt, że 
wpływ fluktuac:Ji Vt zmniejszyć można skutecznie przez 
zwiększenie dewiacji D, co prowadzi do wzrostu K, a więc 
musi być opłacone osiągalnym amax• 

3. Na rysunku 12 uwidoczniona jest strefa nieokreślono
ści wartości fazy charakterystyki cp ()). Obrazuje ona istnie
nie fluktuacji fazowych zaobserwowanych przez autora. 
W wypadku stosowania głowic normalnośladowych lub pól
śladowych występują fluktuacje fazy magnetogramu, wy
wołane niedokładnością obróbki krawędzi szczeliny głowic 
lub jej niepożądanego skoku fJ głowic. Przy fluktuacjach 
przylegania nośnika do czoła głowicy uczestniczą w procesie 
zapisu różne odcinki szczeliny, dając drobne skoki fazy. 
Zjawisko to staje się zauważalne, gdy 2t zbliża się swą 
wartością do wartości szerokości l szczeliny i skoki fazy 
mogą sięgać wtedy 30°. Odpowiednia precyzja wykonania 
szczeliny oraz ograniczenie At min do wartości „bezpiecz
nych" zmniejsza wydatnie opisane zjawisko fluktuacji fazy. 

Wnioski końcowe 

Pomiarowy rejestrator magnetyczny będzie cennym środ
kiem badawczym w technice lotniczej, o ile zachowa swoje 
pomiarowe właściwości w środowisku pokładowym i będzie 
odpowiednio zminiaturyzowany w przypadku przeznaczenia 
pokładowego. Wielokanałowe rejestratory z modulacją czę
stotliwości zdolne są do zapisu pasma do 10 KHz w przy
padku stosowania objętych normami parametrów modulacji. 
Niska stałość szybkości Vt w zminiaturyzowanych rejestra
torach pokładowych . winna być kompensowana na drodze 
elektrycznej w oddzielnym kanale sygnału odniesienia oraz 
przez stosowanie dewiacji D = (0,4+0,5) f no i współczynnika 
c = 3~·3,5 oraz niskiego współczynnika a (0,05 +-0,08). Szcze
gólne znaczenie dla dokładności rejestracji ma w rozpatry
wanym zastosowaniu termostabilizacja i kompensacja elek
tronicznych modulatorów i demodulatorów kanałowych. Dla 
zapisu szerokopasmowego najwłaściwsza wydaje się głębo
ka, jednowstęgowa modulacja częstotliwości z parametrami 
a= 0,3+0,4; fno = 0,7 ff!. i K = 0,5+1. 
Niezbędne w tym przypadku dwie szybkości zapisu Vt 

w zastosowaniu pokładowym najwłaściwiej jest uzyskiwać 
systemem wirujących głowic metodą wierszową - dla pro
gramów długich oraz metodą wirującego nośnika - dla 
programów krótkich. W zapisie szerokopasmowym istotne 
.iest uwzględnienie fluktuacyjnych charakterystyk nośnika. 
Wytrzymałość mechanizmów w środowisku pokładowym 
jest obecnie przedmiotem szeregu badań i zabiegów techno
logicznych. 

Oznaczenia : 

A (j w) przepustowość widmowa kanału zapisu 
bezpośredniego 

A - współczynnik przenoszenia kanału zapisu 
bezpośredniego 

a - współczynnik wykorzystania pasma w mo
.1 F 

dulacji częstotliwości = --
J f 

B kHz - pasmo zajęte przez zmodulowany często
tliwościowo sygnał nośny 

c - współczynnik poszerzenia minimalnej dłu
gości fali 

D kHz - maksymalna dewiacja częstotliwości noś
nej 
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F Hz, kHz - częstotliwosć sygnału wejściowego reje
stratora 

Fd Hz, kHz -
Fg Hz, kHz -

fn kHz -

fno kHz -
fg kHz -

fd kHz -

Llf kHz -

LlF-

FM-

najniższa wartość częstotliwości sygnału 

najwyższa wartość częstotliwości sygnału 

częstotliwość bieżąca sygnału nośnego w 
przypadku zapisu z modulacją częstotli-
wości 

częstotliwość nośna, środkowa 

najwyższa częstotliwość przenoszenia 
przez układ głowica - nośnik 
najniższa częstotliwość przenoszenia przez 
układ głowice - nośnik 

pasmo f !!. - f d przenoszone przez układ 
głowice - nośnik 

pasmo F !!. - F d zajmowane przez sygnał 
wejściowy, 

symboliczne oznaczenie modulacji często
tliwości 

Gv Hz/cm3 - gęstość objętościowa zapisu sygnałów si
nusoidalnych na dany nośnik, 

Gs Hz/cm2 - gęstość powierzchniowa zapisu, 
G1 Hz/cm - gęstość liniowa, 

h mm - szerokość ścieżki zapisu, 
K - indeks modulacji częstotliwości, 

M - zysk modulacyjny, 
m - liczba rozróżnionych poziomów amplitu

dowych, 
N - liczba ścieżek w zapisie równoległym, 
t - bieżąca wartość czasu, 

T sek - okres zapisywania sygnału, 
V,x1 V - napięcie szczytowe sygnału wejściowego, 
V x 2 V - napięcie szczytowe sygnału wyJsc10wego, 

Vt cm/sek - szybkość zapisu, szybkość przesuwu noś
nika, 

At µ - długość fali uzyskanego na nośniku mag
netogramu, 

Sdo - skuteczność dynamiczna głowicy odczy
tującej. 
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Opóźnienia wskazań podstawowych pilotażowych przyrządów ciśnieniowych 

Część I 

Pierwsza część artykułu zawiera: objaśnienie fizykalnej strony zjawiska opóźnie
nia wskazań, podstawowe zależności analityczne pozwalające wyznaczać praktycznie 
poprawki na opóźnienie wskazań wysokościomierza, prędkościc;mierza i machome
tru, oraz jakościową analizę wpływu podstawowych parametrów lotu i instalacji 
samolotu na znak i wielkość poprawek. Jest to pierwsza w Polsce próba lic:zbowe
go ujęcia zagadnienia opóźnień. 

W drugiej części zostanie omówiona metoda i aparatura do wyznaczania stałych 
opóźnienia instalacji samolotu oraz podane zostaną wyniki przeprowadzonych prób, 
w wyniku których uzyskano dane liczbowe odnośnie opóźnień wskazań w.w. przy
rządów dla przykładowo wybranych - spośród eksploatowanych w kraju - typów 
samolotów. 

Oznaczenia 

Kcal 
A - -- - cieplny równoważnik pracy, 

kGm 

m 
a - -- - prędkość dźwięku, 

sek 

1 
B - -- - współczynnik przeliczeniowy (indeks 

sek 
,,1" odpowiada -prędkości V pp~V o~ 

km 
~ 1225 --, zaś indeks „2" V PP ~ 

h 
km 

~vo;?:: 1225 --, 
h 

d- m - średnica przewodów instalacji ciś
nieniowej, 

1 
E - - - współczynnik przeliczeniowy (w tek-

m 

m 

ście indeks .,l" odpowiada wartoś
ciom MDD ~ M ~ 1, zaś indeks „2" 
Mpp ~ M;?:: 1), 

g---
2 

- przyspieszenie ziemskie, 
sek 

h = hppp + óha - m - rzeczywista wysokość barometryczna, 
hp - m - wysokość przyrządowa, 

hpp =hp+oh1 - m - wysokość przyrządowa poprawiona, 
hppp=hpp+óhop -m- wysokość przyrządowa poprawiona 

z uwzględnieniem poprawki na opóź
nienie wskazań, 

l - m - długość przewodów instalacji ciśnie
niowej, 

M = Mppp + óMa - rzeczywista liczba Macha. 
Mp - przyrządowa liczba Macha, 

Mpp = Mp+ óM1 - przyrządowa poprawiona liczba Ma
cha, 

Mppp=Mpp+ óMop - przyrządowa poprawiona liczba Ma
cha z uwzględnieniem poprawki na 
opóźnienie wskazań, 

n - wykładnik politropy, 

kG 
p - -- - ciśnienie zmierzone, 

m2 

kG 
Pe - -- - ciśnienie całkowite, 

m2 

kG 
P - -- - ciśnienie atmosferyczne na danej 

h m2 
wysokości, 

kG 
p - -- - ciśnienie statyczne. 

s m2 

kG 
q - -- - ciśnienie dynamiczne zmierzone, 

m2 

kG 
qśc - m

2 
- ciśnienie dynamiczne z uwzględnie-

niem ściśliwości, 
m 

R - - - stała gazowa dla powietrza, OK 

Re - liczba Reynoldsa, 
s - wielkość stała, zależna jedynie od 

rodzaju przepływu, 
T - °K - temperatura statyczna powietrza, 
Tc- °K- temperatura całkowita (spiętrzenia), 

m 
u - -- - prędkość przepływu powietrza w 

sek 
instalacji, 

vi m „ 
V = --=: - -- - prędkosc rzeczywista, 

-.fa sek 

m 
V;= V O + óV.,c - --- prędkość równoważna poprawiona, 

sek 

m 
V 0=Vppp+óVa- ---- prędkość równoważna, 

sek -

m 
Vp - -- - prędkość przyrządowa, 

sek 

m 
V PP= V P + óVt - -- - prędkość przyrządowa poprawiona, 

sek 

m 
V ppp=V pp+óV op - -- - prędkość przyrządowa poprawio

sek 
na z uwzględnieniem poprawki 
na opóźnienie wskazań, 

m 
VVppp - -- - prędkość rzeczywista wyliczona z 

sek 
prędkości przyrządowej p,oprawio
nej, z uwzględnieniem opóźnienia 
wskazań. 

W...:..... m 3 -c. pojemność komór pilotażowych 
przyrządów ciśnieniowych, 

óh8 - m - poprawka aerodynamiczna wysoko
ściomierza, 

óht - m -poprawka laboratcryjna wysokościo
mierza, 

óhop...:..... m -poprawka wysokościomierza na opóź
nienie wskazań, 

óMa - poprawka aerodynamiczna macho
metru. 

óMt '- poprawka laboratoryjna macho
metru, 
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JM 0 ,,- poprawka machom-etru na opóźnie
nie wskazań, 

iPc-: mmHg - różnica ciśnień przyłożona do insta
lacji ciśnienia całkowitego, 

bPco ~mmHg - efektywna różnica c1smen przyło
żona do instalacji ciśnienia całko-

- witego, 

bp5 - ~mHg - różnica ciśnień przyłożona do insta
lacji ciśnienia statycznego, 

bp50 - mmHg- efektywna różnica ciśnień przyłożo
na do instalacji ciśnienia statycz
nego, 

kG poprawka na · opóźnienie ciśnienia 
óq ---op m2 dynamicznego, 

ó V _ ~ _ ~~pra~ka aerodynamiczna prędko-
a sek sc1om1erza, 

ó V _~_poprawka laboratoryjna prędkościo-
- i sek mierza, · 

ó V _~_poprawka prędkościomierza na 
op sek opóźnienie wskazań, 

ó V _~_poprawka prędkościomierza na ś~i-
śc sek śliwość, 

s - wielkość stała, zależna jedynie od 
rodzaju przepływu, 

. x - wykładnik . adiabaty dla powietrza, 

e - stopień k'ąt pochylenia toru 
(mierzony między poziomem a stycz
ną do torµ), 

A - bezwymiarowy współczynnik .oporu 
przepływu, 

A -sek- stała opóźnienia układu ciśnienio
wego, 

Ac - sek - stała opóźnienia układu ciśnienia 
całkowitego odpowiadająca warun
kom lotu, 

As -sek- stała1 opóźnienia układu ciśnienia 
statycznego. odpowiadająca warun
kom lotu, 

· Asoh- sek- stała opóźnienia układu ciśnienia 
i._tatycznego dla danej wartości ÓPs 
oraz wysokości h,,,,, 

AsohV' -sek - stała opóźnienia układu ciśnienia 
statycznego dla danej wartości ÓPs 
oraz wysokości h,,,, i naddźwięko
wej prędkości• V',,,,, 

. Asolsm -sek - stała opóźnienia układu ciśnienia 
· · · -statycznego dla warunków standar

towych na po:ziomie morza, odpo
wiaoająca zakresowi przepływu la-
minarnego, · 

_ kG sek _ dynamiczny współczynnik lepkości 
P, m2 powietrza, 

kG sek2 

(! - ---- - gęstość powietrza, m4 

Uwagi: 

u~ _(!_ - gęstość wzgl_ędna powietrza, 
' <!o 

r: - sek - czas. 

1. Stosowany przy oznaczeniach indeks -,,O" wskazuje, iż 
dany parametr odpowiada warunkom panującym na po
ziomi_e morza wg Atmosfery Wzorcowej. 

2. Z powodu trudności technicznych wprowadzono na ozna
czenie pierwszej pochodnej danej wielkości względem cza-

su indeks r: ( np. V ,,,,r: = d::P) 
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3. Wielkości „primowane" odpowiadają zakresowi prędko
ści naddźwiękowych. 

4. Indeks „AW" oznacza, iż dany ·parametr ma standarto-: 
wą wartość, zgodnie z Atmosferą Wzorcową. 

Wstęp 

Przy wznoszeniu się samolotu, nurkowaniu i podczas wy
konywania figur w płaszczyźnie pionowej, ciśnienie sta
tyczne, jak i całkowite w pilotażowych pokładowych przy
rządach ciśnieniowych zmienia się w szerokim zakresie 
w bardzo krótkich ,odcinkach czasu. Zarówno teoria, jak' 
i doświadczenie wykazują, że przy podłączeniu manometru 
za pomocą przewodów do źródła ciśnienia, manometr ów 
nie reaguje na zmianę ciśnienia natychmiast, lecz spóźnia 
się w stosunku do ciśnienia źródła. Zjawisko to nazywamy 
błędem opóźnienia wskazań. Błąd ten jest spowodowany: 

1. Spadkiem ciśnienia w przewodzie na skutek lepkości 
i tarcia pomiędzy przepływającym powietrzem i ściankami 
przewodów. 

2. Spadkiem ciśnienia w łącznikach, zakrzywieniach prze
wodów itp. 

3. Skończonym qzasem, jaki jest potrzebny do tego, aby 
zakłócenie ciśnienia w źródle „przewędrowało" do odbior
nika, w danym przypadku do manometru. 

4. Opóźnieniem we wskazaniach samego przyrządu. 

Trzy pierwsze powody spośród w.w. nie wymagają ko
mentarzy, jeśli zaś chodzi o ostatni, to mechanizm powsta
wania opóźnienia w samym przyrządzie przedstawia się 
następująco. Po dotarciu zakłócenia ciśnienia do manome
tru musi ulec odkształceniu membrana przyrządu i wy
chylić się wskazówka. To natomiast powoduje opóźnienie 
na skutek istniejącego tłumienia, bezwładności, lepkości 
i tarcia Coulomba w samym przyrządzie. Jak widać z po
wyższ.ego, opóźnienie wskazań jest zagadnieniem skompliko
wanym - w grę wchodzi tu duża ilość różnorakich para
metrów, a należy jeszcze dodać, że w obecnych instala
cjach wprowadza dodatkowe komplikacje wymiana ciepła 
pomiędzy tą instalacją i otaczającym ośrodkiem. Tego ro
dzaju skomplikowane zjawisko wymaga dla opisania go 
cząstkowych równań różniczkowych drugiego stopnia. 
A ponadto, jeśli nawet można byłoby znaleźć rozwiązanie 
tych równań, rachunek liczbowy okazałby się niemożliwy 
z powodu braku danych odnośnie parametrów tych rów
nań jak: współczynników przewodzenia ciepła, rozkładu 
temperatur wzdłuż przewodów itp. Dlatego też opracowa
nie tego zagadnienia na drodze czysto analitycznej bez ucie
kania się do doświadczenia, jest - praktycznie rzecz bio
rąc - niemożliwe. Z podstawowych pilotażowych przyrzą
dów ciśnieniowych znajdujących się w samolocie należy 
wymienić wysokościomierz, prędkościomierz oraz macho
metr i w zasadzie tylko opóźnienie tych przyrządów należy 
brać pod uwagę. Naturalnie, w przypadku zainstalowania 
na pokładzie samolotu dodatkowo aparatury pomiarowo
rejestrującej, pracującej na zasadzie pomiaru ciśnień, na
leży również uwzględnić opóźnienie, jakim podlegają wiel
kości rejestrowane przez. tę aparaturę. Należy tu od razu 
zaznaczyć, że opóźnienia wskazań przyrządów pokładowych 
będą inne w przypadku zamontowania dodatkowej apara
tury do tej samej instalacji ciśnieniowej, a inne, gdy włą
czone do instalacji są tylko przyrządy pokładowe wchodzą
ce w skład normalnego wyposażenia. Nie zawsze zachodzi 
potrzeba wprowadzania poprawek na opóźnienie wskazań, 
nawet jeśli samolot wykonuje manewr w płaszczyźnie pio
nowej, kiedy to opóźnienia osiągają na ogół swe wartości 
maksymalne. Należy jednak wtedy wykazać, że powstający 
na skutek opóźnienia błąd jest mały i można go pominąć. 

Ponieważ opóźnienie wskazań stanowi jeden z wielu 
błędów, które wymagają skorygowania, należy pamiętać, 
że dla wysokościomierza, prędkościomierza i machometru 
poprawkę na opóźnienie winno się wprowadzać po uwzglęi 
dnieniu poprawki laboratoryjnej, a przed wprow'adzeniem 
poprawki aerodynamicznej. 



W przypadku wysokościomierza źródłem błędu jest opóź
nienie układu ciśnienia statycznego, natomiast w prędko
ściomierzu- .i. machometrze - opóźnienie tak układu ciśnie
nia- statycznego, jak i całkowitego, przy czyni dla tych . 
dwu . ostatnich przyrządów: - . .. 

'a) w locie nurkowym oraz wznoszącym opóźnienie układu 
ciśnienia całkowitego, odejmując stę od opóźnienia układu 
ciśnienia statycznego, zmniejsza poprawkę na . opóźnienie 
wskazań; ·. 

b) -w locie na 'stałej WYSOkości natomiast występuje tylko 
opóźnienie układu ciśnienia całkowitego, o ile oczywiście 

"" samolot znajduje się w ruchu przyspieszonym bądź opóź- _ 
nionym. ' 

z zasady wielkość opóźnienia układu ciśriienia statycznego 
jest znacznie większa od opóźnienia układu ciśnienia cał
kowitego, a to na skutek tego, że pojemność komór ciśnie
nia statycznego jest znacznie, bo 20+100 razy, większa od 
pojemności membran ciśnienia całkowitego. Dlatego też 
o opóźnieniach ciśnieniowych przyrządów pokładowych 
decyduje w głównej mierze charakterystyka układu ciśnie
nia statycznego. Na ogół układ i lokalizacja nadajników 
ciśp.ienia całkowitego i statycznego dla instalacji, wcho
dzących w skład układów do pomiaru wysokości, prędkości 
oraz liczby M lotu są podyktowane czym innym niż 
wzgląd na uzyskanie minimalnych opóźnień:, Jednak w ra
mach stosowanych układów konstruktor , powinien · tak 
dobierać parametry zależne tylko od niego, aby poprawkę 
na opóźnienie zmniejszyć do minimum lub, co jest bardzo 
pożądan~, doprowadzić tę poprawkę do ·pomijalnie małych · 
wartości. Konstruktor -ma zwykle pewien wpływ na nas.tę"'. 
pujące parametry układu, decydujące o opóźnieniu: 

· ;) własności samego przyrządu, 
b} ilość prżyrządów w instalacji, 

c) długość, średnicę wewnętrzną i stan powierzchni prze-
. wodów, · 

d) opóźnienie względne: ciśnienia całkowitego i statycznego. 

Opóźnienie spowodowane samym przyrządem jest mniej
sze przy małym tłumieniu i małym tarciu w mechanizmie 
przyrządu. · 

Jeśli chodzi ,,.<?, liczbę przyrządów w instiilacji, to winna 
być ona utrzymana na poziomie minimalnym, a to w celu 
zmniejszenia pojemności układu i komplikacji przewodów 
doprowadzających (zgięcia, trójniki 'itp.) . Minimalna dłu
gość przewodów jest zwykle podyktowana lokalizacją na-

. dajników i odbiorników ciśnień na samolocie. W niektórych 
jednak przypadkach możliwe jest umieszczenie przyrządów 
lub odpowiednich układów rejestrujących tuż przy nadaj
nikach ciśnień, jak np. umieszczenie tablicy fotorekordera 

\.. w nosie kad!uba tuż za nosowym masztem rurki Pitota. 
· Nie zawsze jest to możliwe, jak na przykład w przypadku 

kcinieczriości zawieszenia ·wleczonej sondy statycznej w od
ległości od kadłuba, równej rozpiętości płata lub nawet 
większej. W każdym jednak przypadku przewód powinien 
przebiegać możliwie najkrótszą drogą i nie powinien po

. siadać ostrych zgięć. Przewód winien mieć oczywiście gład-
ką powierzchnię · wewnętrzną. średnica jego powinna być 
możliwie duża, jak równiez otworki nadajnika powinny 
być odpowiednio dobrane do średnicy rurki -Pitota. Jeżeli 
pojemność instalacji ciśnieniowej jest w porównaniu z ro
boczą pojemnością przyrządów mała, a więc przewody 
między nadajnikiem i odbiornikiem są krótkie - przy du
żych -pojemnościach np. komór ciśnienia statycznego, to 
opóźnienie - w tym przypadku wysokościomierza, jest 

- w pierwszym przybliżeńiu odwrotnie propor.cjonalne do 
czwartej potęgi średnicy przewodów. Stąd przy zwiększeniu 
średn_icy rurki z ·3 do 5 mm, opóźnienie zmniejszy się 
około 7-krotnie. W rzeczywistości jednak, na skutek wielu 
czynników, · zmniejszenie opóźnienia ze wzrostem średnicy 
jest słabsze, niemniej jednak na tyle , znaczne, iż warto 
stosować możliwie duże średnice przewodów w instalacjach 
ciśnieniowych samolotu. Możność regulowania opóźnień 
ciśnień: całkowitego i statycznego, daje skuteczny sposób 
red,ukcji opóźnień wskazań prędkościomierza machome-

'-

tru - oczywiście tylko w przypadku manewrów samo!ątu 
w płaszczyźnie pionowej. Należy jednak pamj.ęt_~ć, ż.e, . . !1.8: 

' skutek przewagi opóźnienia układu ciśnienia statycznegq 
nad tymże opóźnieniem układu ciśnienia całkowitego, przy 
nie zmienionej charakterystyce tego pierwszego układu, 
zmniejszenie sumarycznego opóźnienia p;rędkościomierzalub 
machometru może nastąpić tylko poprzez zwiększenie opóź
nienia układu ciśnienia całkowitego. Ppstępując jednak 
w ten sposób zmniejszamy co prawda opóźnienia prędko
ściomierza i machometru podczas· wykonywania przez samo..: 
lot manewrów pionowych, ale niestety jednocześnie zwięk
szamy opóźnienia tych przyrządów podczas lotów ze zmien
ną prędkością na stałej wysokości. Jak widać więc jedyną 
skuteczną i optymalną metodą zmniejszenia opóźnień 

_ wszystkich ciśnieniowych przyrządów pilotażowych (w tym 
także WYSOkościomierza) jest zmniejszenie opóźnienia ukła
du ciśnienia statycznego. , 

Trzeba t-1 jeszcze wspomnieć o zagadnieniu opóźnień 
wskazań w aspekcie prób samolotów, kiedy to instaluje się 
dodatkowe przyrządy (np. na tablicy fotorekordera) , a więc 
zwiększa się pojemności obu układów ciśnień, zwiększając 
tym samym opóźnienia przyrządów i to zarówno tych reje
strujących (w fotorekorderze), jak i tych w kabinie pilota. 
Dlatego też na samolotach, których prędkości pionowe prze
kraczają 200 misek, należy- zamiast fotorekordera stosować 
specjalny układ samopiszący o pojemności komór ciśnienia 
statycznego nie przekraczającej 300 cm3• Ponadto wskazane 
jest podłączenie w.w. układów ·samopiszących do specjal
nego nadajnika, aby nie pogarszać charakterystyki opóź
nienia tak aparatury pomiarowo-rejestrującej, jak i przy
rządów pokładowych. Dla praktycznie całkowitego pozbycia 
się opóźnienia w aparaturze pomiarowo-rejestrującej, wska
zane jest podłączenie do oddzielnego nadajnika specjalnego 
przyrządu o małym opóźnieniu. Wyeliminowanie opóźnienia 
w takim przyrządzie uzyskuje się w ten sposób, że zarówno 
ciśnienie statyczne, jak i ciśnienie całkowite doprowadza 
się do membran Cminimalna pojemność w stosunku do nor
malnie stosowanych komór ciśnienia statycznego). Ciśnienie 
odniesienia w korpusie przyrządu notuje się za pomocą 
izolowanego manografu. Wadą tej metody pomiaru wyso
kości i prędkości jest zwiększona pracochłonność opraco
WYWania wyników z• prób • w locie - sprawę komplikuje 
dodatkoWY parametr, jakim jest ciśnienie odniesienia. Jeżeli 
na samolocie nie dysponuje się specjalnym nadajnikiem 
zasilającym tylko w.w układ o małym opóźnieniu, to oczy
wiście opóźnienia nie ograniczą się do pomijalnie małych 
wartości, ponieważ pozostaje nadal w układzie ciśni~nia . 
statycznego dość znaczna pojemność (około 1500 cm3 lub 
więcej) . komór statycznych przyrządów pilotażowych. Osią
ga się tu jednak ten efekt korzystny że zwiększając mini
malnie pojemność całego układu, jedynie bardzo nieznacznie 
zwiększa się opóźnienia przyrządów tak pilotażoWYch, jak 
i pomiarowo-rejestrujących. 

· Niniejsze opracowanie podaje zarys podstaw teciretyćz..: 
nych i metody wyznaczania opóźnień wskazań podstawo
wych pilotażowych przyrządów ciśnieniowych i wyniki 
z prób naziemnych instalacji ciśnieniowych wybranych 
samolotów oraz wnioski wypływające z uzyskanych ma-
teriałów. ' 
Szczegółowo opracowane podstawy teoretyczne, roboczą 

metodykę WYZnaczania opóźnień, wraz ze stosowaną apara
turą do prób naziemnych oraz materiały pomocnicze (wy
kresy robocze i wzory tabel przeliczeniowych) można zi;1a
leźć w „Metodyce wyznaczania opóźnienia · wskazań 
podstawowych pilotażowych przyrządów ciśnieniowych' ' 
opracowanej przez mgr inż. M. Łękowskiego i mgr inż. 
J. Perlińskiego; · 

P~dstawowe zależności analityczne 

- Najdokładniejszą metodą korygowania błędu opóźnienia, 
·zmierzonych w locie prędkości, WYSOkości i liczby M . było
by laboratoryjne przebadanie rzeczywistej instalacji samo
lotowej w celu wyznaczenia poprawek dla różnych para
metrów lotu· /samolotu. Chociaż ten sposób wyznaczania 
poprawek jest teoretycznie możliwy do zrealizowania, to 
jednak praktycznie dotąd nie jest stosowany ze względu 
na pracochłonność tej metody. Trochę mniej dokładnym, 
lecz prostszym sposobem jest przyjęcie założenia, że opóź
nienie jest funkcją tylko gradientu ciśnienia względem 
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czasu i warunków zewnętrznych, oraz określenie na pod
stawie prób naziemnych opóźnienia jako funkcji tych 
parametrów. Ta metoda uwzględnia możliwe zmiany cha
rakteru przepływu w przewodach, od laminarnego przy 
małym gradiencie zmian ciśnienia, do burzliwego - przy 
gradiencie. dużym. 

Zwykle dla spotykanych samolotów, prawie dla wszyst
kich stosowanych układów - zwłaszcza ciśnienia całkowi
tego - służących do pomiaru prędkości, wysokości i li<:zby 
M, istnieje w przewodach przepływ laminarny. Przyjęcie 
założenia, że przepływ w przewodach jest laminarny, jak 
również pominięcie bezwładności powietrza oraz przyjęcie, 
że opóźnienie ciśnienia jest małe w stosunku do ciśnienia 
w instalacji - pozwala opisać omówione zjawisko za 
pomocą stosunkowo prostych zależności analitycznych. 
Rozważając komorę o objętości W, połączoną z ośrodkiem 

zewnętrznym za pomocą przewodu o długości l i średnicy 
d: dalej - przyjmując, że stan ośrodka zewnętrznego cha
rakteryzuje się ciśnieniem Ph i temP.eraturą Th, zależnymi 
od czasu -r: - rozpatrując bilans cieplny układu oraz 
stosując prawo Poisseuille'a, obowiązujące dla przepływów 
laminarnych, można znaleźć zależność ciśnienia p w ko
morze w funkcji czasu: 

dp 
Ph=p+2-

d-i 

przy czym stała opóźnienia: 

2 = ~
2

h~! (z + n:• ) 

[l] 

[2a] 

gdzie: µ - dynamiczny współczynnik lepkości powietrza. 

Uwaga: W niniejszym opracowaniu stosowano w zasadzie 
układ jednostek MKS. Przy odstępstwach od tej zasady 
każdorazowo podano odpowiednie mianowanie. 
Przenosząc powyższe rozważania na grunt pilotażowych 

przyrządów ciśnieniowych można stwierdzić, co następuje. 
Stała opóźnienia 2 dla danego układu zależy od ciśnienia, 
a więc od wysokości barometrycznej i od temperatury 
.powietrza przez współczynnik µ. Z zależności [1] widać, 
że ciśnienie p, rejestrowane przez przyrząd, różni się od 
,ciśnienia rzeczywistego w ośrodku zewnętrznym, przy czym 
różnica jest tym większa, im szybciej zmienia się ciśnienie 
i im większa jest wartość · 2. Stała opóźnienia 2, z kolei 
jest tym większa, im większa jest objętość komór przyrzą
dów oraz długość przewodów instalacji oraz im mniejsza 
jest średnica tychże przewodów. Obliczenia wartości 2 
można dokonać za pomocą wzoru [2a], jednak w praktyce 
wyznacza się tę wielkość doświadczalnie. a to ze względu 
na fakt, iż zastosowane do wyprowadzenia w.w zależności 
prawo Poisseuille'a, jak wykazuje doświadczenie - nie
zupełnie odpowiada rzeczywistości, a ponadto omawiany 
wzór nie uwzględnia takich oporów dodatkowych instalacji 
jak trójniki, łączniki, zagięcia itp. - i obowiązuje tylk~ 
w zakresie przepływów laminarnych. 

. Po_wyższe zależności nie ujmują opóźnienia wskazań wy
mkaJącego z bezwładności samych przyrządów pomiaro
wych. Wynikiem i wnioskiem z badań tego zjawiska za 
granicą jest to, że przez właściwą konstrukcję i dobór 
prz:yrządów, bezwładn!)ŚĆ ich może być mała i dzięki temu 
zamedbywalna. Wartosci stałych opóźnienia układu ciśnienia 
całkowitego Ac i układu ciśnienia statycznego 2s wyznacza 
~ię drogą pomiarów na ziemi, notując przy tym ciśnienie 
1 temperaturę. Aby móc je przeliczać na inne warunki -
inne ciśnienie · i temperaturę, należy przekształcić wzór 
[2a] oddzielnie dla układu ciśnienia całkowitego i oddz(el
nie - ciśnienia statycznego. Wychodząc ze wzoru [2a] sto-

. l ' 
suJąc przekształcenie 2 = 2oy, gdzie indeks „zero" oznacza 

o 
warunki standardowe przy ziemi wg Atmosfery Wzorcowej 
oraz wiedząc. że: ' 

- ciśnienie całkowite jest sumą ciśnienia statycznego dy
namicznego 

Pe= Ps +ąu [3] 

- dynamiczny współczynnik lepkości związany jest z tem
peraturą, zależnością empiryczną: 

_f!__ = (.I_)0,754 [4] 
fł'o To 
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-:-- przybliżona zaleźność wiążąca „ściśliwe" ciśnienie dy
namiczne . z prędkością przyrządową poprawioną (po 
założeniu; że poprawka aerodynamiczna prędkościomie
rza równa się zeru i w związku z tym prędkość przy
rządowa poprawiona jest równa prędkości równoważnej) 
ma dla prędkości poddźwiękowych następującą postać: 

qść = Pe - Ps = : eo V~p [ l + : ( ::Pr + 410 (::Pr+ · · · ·] 
[5] 

można dojść do następujących wzorów: dla układu ciśnienia 
całkowitego przy prędkościach poddźwiękowych 

Je = (_:_)0,754 ( T AW)0,754 X 

A.co T AW To 

X 1 [ /(

80

V )" 1 ( V )'] P + - v2 1 + - _IT + - _IT 
8 2 eo pp 4 40 ao ao 

[6] 

i dla układu ciśnienia statycznego przy prędkościach pod
dźwiękowych 

[7] 

Aby uzyskać zależność typu [6] dla układu c1smenia 
całkowitego, obowiązującą przy prędkościach naddźwię
kowych, należy zastosować: 

- zależność pomiędzy „ściśliwym" ciśnieniem dynamicz
nym oraz prędkością przyrządową poprawioną (również 
przy założeniu zerowania się poprawki aerodynamicznej 
prędkościomierza), 

, , n + 1 (V~P) 2 

qśc = Pe - Ps= Pso--2- a~ X 

1 

[8] 

przy czym dla odróżnienia od prędkości poddźwiękowych, 
poszczególne .parametry zależne od zakresu rozpatrywa
nych prędkości oznaczono znakiem „prim"; 

- podstawienie do wzoru temperatury całkowitej (spię
trzenia) Tc zamiast temperatury statycznej T. Tempera
tura całkowita znana jest bądź z pomiarów w danym 
rozpatrywanym locie, bądź obliczana jest ze wzoru: 

V2 A Tc= T+ -- [9] 
2g Cp 

1 
przy czym przyjęto, że V """Va w pp + c5V śd 

W efekcie, dla układu ciśnienia całkowitego przy pręd
kościach naddźwiękowych można uzyskać następującą za
leżność: 

i c _ T0,754 1 
l - c T0,754 X 

co o 

1 x-----------------------
1 



a dla układu c1smenia statyczne~o :-. również przy pręd
kościach naddźwiękowych - zm1em~Jąc tylko we wzorze 
[7] temperaturę statyczną na całkowitą: 

2' 1 Pso s _ T0,754 ---- [11] -x- - c To,754 p 
SO O S 

Przy wyprowadzeniu zależności [10] i [11] przyjęto, iż 
w instalacji c1smenia całkowitego i statycznego przy 
prędkościach naddźwiękowych panuje tempei:atura całko
wita (spiętrzenia), a nie statyczna. 

Jest to założenie bardzo dyskusyjne, bo przyjmując 
całkowite wyhamowanie strug na wlocie nadajnika ciśnie
nia całkowitego nie odbiega się zbyt daleko od stanu 
faktycznego, ale zastosowanie tego samego założenia w od
niesieniu do układu ciśnienia statycznego wydaje się na 
pierwszy rzut oka nieuzasadnione (nie zachodzi tu spię
trzenie powietrza). W ogóle przyjmowanie jednakowej 
temperatury - w danym momencie czasowym - dla 
całego układu ciśnienia statycznego bądź całkowitego jest 
już dużym uproszczeniem, a to ze względu na: 

- stopniowe wyrównywanie się temperatury w całej insta
lacji - zjawisko to, nie następuje natychmiast, lecz 
przebiega w pewnym określonym czasie, 

- występowanie wymiany ciepła z otoczeniem niejed-
nakowej dla całej instalacji, 

- istnienie dodatkowych zmian temperatury na skutek 
aktualnego sprężania czy też rozprężania powietrza 
w instalacji. 

Do powyższego należy jeszcze dodać, iż w grę zaczyna 
wchodzić przy znacznych prędkościach nagrzewanie aero
dynamiczne samolotu, jako całości, co dodatkowo kompli
kuje zagadnienie. Ponieważ nie ma szczegółowych danych 
na temat temperatury panującej w instalacjach ciśnienio
wych przy prędkościach naddźwiękowych, oparto się w ni
niejszym na zaleceniu podanym przez I. M. Schwarzbacha 
i H. W. Downa w I rozdz. tomu I wydawn. AGARD 
pt. ,,Flight test manuał". W myśl tego zalecenia „możliwie 
zadowalającą metodą w warunkach naddźwiękowych mo
głoby być użycie wskazanej temperatury całkowitej do 
wyliczenia dynamicznego współczynnika lepkości powie
trza w instalacji prędkościomierza". 

Trzeba tu tylko podkreślić, źe przyjęte założenie nie daje 
dokładnych wyników, a tylko przybliżone, określające 
zjawisko opóźnienia przy prędkościach naddźwiękowych 
bardziej jakościowo niż ilościowo. Należy jeszcze wyjaśnić, 
jak w przypadku rozpatrywania opóźnień wskazań ciśnie
niowych· przyrządów pilotażowych należy dzielić prędkości 
na naddźwiękowe i poddźwiękowe. Otóż dzieli się je 
w tym przypadku zgodnie z zasadą cechowania prędkościo:
mierzy, to jest jako prędkość odpowiadającą liczbie M = 1, 
przyjmuje się prędkość równoważną V o"""' 1225 km/h (dalej 
przyjmowano z omówionych już przyczyn V PP"""' V o). Kon
sekwencją tego jest fakt, że np. V PP """'V o = 1200 km/h na 
wysokości hpp = 10 OOO m odpowiada M > 1, a mimo to, 
przy obliczaniu opóźnień wskazań trzeba posługiwać się 
zależnościami wyprowadzonymi dla zakresu poddźwięko
wego. Reasumując - granicą dzielącą obszar prędkości 
na zakresy poddźwiękowy i naddźwiękowy jest dla całego 
zakresu wysokości prędkość równoważna V O = 1225 km/h. 
Naturalnie granica ta obowiązuje przy rozpatrywaniu tylko 
opóźnień prędkościomierza. 

Po tych dygresjach przeJsc JUZ można do wzorów, okre
ślających poprawki na opóźnienie wskazań po~zczegolnycł: 
przyrządów pilotażowych. Przy wyprowadzaniu poprawki 
na opóźnienie wskazań prędkościomierza dla zakresu pod
dźwiękowego korzysta się z: 
- zależności [1]; [3]; [5]; 
- wprowadzonego oznaczenia na opóźnienie ciśnienia dy-

- namicznego, które to opóźnienie jest różni:ą między 
ciśnieniem dynamicznym rzeczywistym (zgodnie ze wzo
rem [5]) i zmierzonym; 

óqop = qśc - q [12] 

- równanie statyki atmosfery w przybliżonej postaci 

dps = - gedhpp [13] 

równanie to w powyższej postaci jest o tyle niezupełnie 
ścisłe że zawierać winno ciśnienie rzeczywiste Ph, a nie 
zmie;zone Ps oraz wysokość rzeczywistą h, a nie przy
rządową poprawioną hpp, 

- podstawienia gęstości względnej 

(J = _f_ 
f?o 

[14] 

Korzystając z powyższego i wprowadzając pewne upr<?S~
czenia, polegające na przejściu od różniczek do rózm~ 
skończonych - w poszczególnych etapach przekształcen 
otrzymuje się zależność: 

V [l + _!_ ( Vpp)2 + ~ (Vpp )11 
PP 2 a

0 
40 a

0 

[15] 

przy czym dla a przyjmuje się wartość standartową na 
pomiarowej wysokości ciśnieniowej. Wprowadzając ozna
czenie: 

[16] 

wzór [15] sprowadzić można do postaci: 

<5V op = 2c V PP i+ <2s - le) B 1h PP i [17a] 
lub 

'5V OD = }.c (V pp i - hpp 1 B1) + AsB1hpp., [17b] 

Istotny jest tu znak (dodatni czy ujemny) otrzymanych 
pochodnych względem czasu V DP i hpp, Otóż jeżeli kąt za
warty między styczną do odpowiedniej krzywej - w punk
cie, w którym poszukujemy pochodnej - i osią odciętych 
(w tym przypadku osią czasu -r) jest mniejszy od 90°, to 
wartość pochodnej jest dodatnia, przy czym kąt mierzy się 
od osi odciętych do stycznej w kierunku przeciwnym do 
kierunku ruchu wskazówek zegara. Inaczej - dla krzywej 
rosnącej pochodną przyjmuje się jako dodatnią, a dla krzy
wej malejącej jako ujemną. 
Postępując podobnie jak przy wyprowadzaniu zależności 

[15], lecz korzystając ze wzoru [8], stosując omówione po
przednio znaczki „prim", otrzymać można poprawkę na 
opóźnienie wskazań prędkościomierza dla prędkości nad
dźwiękowych: 

(2~ - 2:) ghPP• f? 
ó v~P = A v~P = 2~ v~P• - ___________ { ____ (_v.,__:_:'-)-2 --=-'--~"'-l-'----

1
---------------

, (x + 1): ~: -:-~- -2-" 1-~-1 _n_[_2_(_V_:_'0P_)_•--'-_ -1 ]-+-1 • - ' { 1 - + ( ~ )• -1] + 1 } •w 

[18] 

Wprowadzając oznaczenie: 
[19] 

Pso (x 
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można uprościć , wzór- [18] do analogicznej postaci; jak za-
leżność [17] :· • , 

dV~.= ic•V~, + (),:- ..iJ B2h~t, J:;;,tio.~j 
lub ·i 

oraz przy zastosowaniu ścisłej zależności, zamiast przybli
żonęj [5], B1 = B2• Zatem ogólnie - wzór pozwalający wy
znaczyć poprawkę na opóźnienie wskazań prędko~ciomierza 
w całym· zakresie prędkości można zapisać jak' ~iż~j:_· ' 

. aV op = le y PP~ +, (ls - le) Bhpp·, = .· [21a] 

lub 

-[2lb] 

Po~raw~ę· na opóźnieni~ '~~~azań·: ;,.tshkościo'm~erza 'V!Y:-
prowadza się wychodząc .z:·-~,,'.,,: . . . :····" ~ 

' - ~ 

- zależności [1], 1'i, .m:v 
-,- definicji poprawki na opóźnienie: różr;iica między wyso-

kością faktyczną a zmierzoną , .,. · · 
, . . ' ~hop 7 hppi, - hpp [22] 

I 

• ; otrzymaną w ten sposób zależność, obowiązująca w ca
łym zakresie prędkości, ma postać: 

,, · ·· - i:, -~h -t= llh "iłfli'k··rq ' 11 ·[23']' orr-•k'' _P'f?- •'I. s ! pp,, , '.f ,,., .. 

' , 

Różnica, jaka wystąpi przy prędkościach naddźwiękowych, 
polega jedynie na odmiennej metodzie przeliczania lso na 
l' s wg wzoru [11]. Z kolei poprawkę na opóźnienie wska
zań machometru przy prędkościach poddźwiękowych -w tym przypadku określanych •liczbą M ~ 1 (lub w pierw
szym · przybliżeniu Mpp ~ 1) - wyprowadza się wycho-
dząc z: ' .,-r,,. .,· " -'--", - _i 

- zależności przyhliżonej wiążącej M pp . z ciśnieniem cał:.. 
kowitym statycznym 11 

n 
"li :-'- 1 

2 [(·Pe,)' . " -· 1 M2 =- _._,.·; "!>}.::::_ l ' 
PP ,-,,~- _:_ t rt ! .u -«lsó" 

• . ,s ,,; 

.c.:.:. zależności [lf w odniesieniu żarówno 0do··'C1śiiienfa cał-. 
kowitego jak i ·statycznego, · t ·,JJ,:'·.,: ,, ,.: J 11 

I , • • I, ; ~ 1.,., . ' ; •11 

-założeń ,upraszczających p,Ą_fp,,-<?,._M„p; a.pś;,'~Ps; dpe~ 
.<%'. Pe,· , ·" · , . 1 t , 

-. założenia -up:caszczającego, polegającego ' na · zi:ls'tąpienht 
:: różniczek'roznicarhi s~ończonymi, .!•·,_ ·: r0 ,w·,,_E.·--l 

~ { ~•. ~ I;• .i1i.: ,'!" ,; ), •r, ~- 1 
~ równania stanu ·gazu ' 

(25] 

" , - {is-
1-f;.ł .równania statyki atmosfery w postad ;[i3]. . 

j -

Po dokbnaniu odpowiednich przeltształćeń matehlatycfz-
, nych otrzymuje się: 1 -· · ' ' 1• 

t - •'-: l 2'· ,, 
, _-\.. _ , · :2-Mpp + 1 

, ~Mop= .dMop _= leM pp~ '-f (As-; le) hpp~ [26] 
R..,. MppTAw 

' l • 

Wprowadzając oznaczenie: 

-~ 2·+1 _ -
1
, _ , . 2 MPP 

-·E1-r R X Mpp TAw 1-

[26] óiiiał hapis~~- w) p~staci: I Zależność 
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lub 

l-
[28b( 

Poprawkę na opóźnienie wskazań machometru przy pręd
kościach naddźwiękowych,. odpowiadających liczbie M ~ 1 

, (lub w pierwszym przybliżeniu Mpp ~ 1) wyprowadza 
$ę z:· '. . . 

• • 4 f ~ I 

- równania . skalowania machometru 
'. . ,s 

· :pe, 166,92 MPP 
- = ------=-'----

bo 

(
7 - -1 )2,5 ,. ' 

. Mpp 
I 

- zależności [lJ w odniesieniu zarówno do 
witego· jak' i statycznego; 

ciśnienia całko
'-

, . '{ ' . ! ' .. , ,(, 

- zało.ż~nia uprruiżcia)ącego; polegającego 
róż_niGzek różnicami skończonymi; 

,,;r- :---•ft 
na zastąpieniu 

'. ! .~_;: 

' ' . -~ ' ' 

- ~ależności [13] i '(15].' :,, . 

t 
Korzystając z powyższego otrzymuje się: 

.J , , .. , ' 

dM~/~ JM~;="'..i~M~~ + (..i~-..i~)hpp~ M~ 
· _ 7 RTAW 

. ,a . 

2Mpp~l 
l :.. . [30] 

J31] 

.{ . ' 

otłzyit;iuje się" zależność [3Q] w postaci: 
-uu.1. .,a)~ff')C'~ ..... ~ ~1 -1-;.., ... ~ '.,.' 1. 

, f:9t} ,\l(i;{'JM' ' =:t,f: M' · · + (l ,..;_ ,i') h E 
_ 2 nl!ą:;'!J:> l.c

1 
1'PP!- s c pp~ 2 

lub •; •· I I -J 

Latwo &prawd~i~; i~ dla Mpp = 1 _zachodzi E1 ·=;' E2. Za
tem wzór ogólny, pozwalający wyznaczyć poprawkę na 
opóźnienie ·wskazań machometru w całym zakresie pręd
~ośd,,:mozna źapisać jak niżej-: , 
.: "" l,'i ,..,:~-&-;, ~ ~M ·..,;; l M. + Il - l) h E 

op _e pp~ ~s e pp~ [33a] 
..... 

.o; 

~c \ 
• Powyżej przedstawiono' zależności analityczne niezbędne 

.. do wyznaczania poprawek na opóźnienie wskazań wysoko
ściomierza, prędkościomierza i , machometru oraz wzory 
służące ·do Przeliczenia stałych opóźnienia, odpowiadających 
warunkom standartowym na poziomie morza według At.,. 
mosfery Wzorcowej, na dowolne warunki lotu. 

Pozostała jeszcze do omówienia metoda znajdowania 
wartości stałych opóźnienia. 

Pomimo że istnieją ~etody wyliczania stałych opóźnienia, 
poprawki do pómiarów w locie nie powinny być nigdy. 
·oparte na oblkzeniach, lecz na wartościach stałych opóźnie
nia; określonych doświadczalnie. Wyliczona stała opóźnienia 
jest użyteczna jedynie jako środek wstępnego, zgrubnego 
określenia przybliżonej wartości opóźnienia dla danej insta
lacji i warunków lotu. Do wyliczenia stałej opóźnienia _
prostej instalacji (ciśnienia całkowitego lub statycznego) 

. może służył poniższy wzór, różniący się zresztą od za
"'leżhośći [2a] jedynie współczynnikiem doświadczalnym n: 

,l ~ - 82 ~ Z (l + -~) [2b] 
! " nphd2 ndv 

"lJ-, - - 4 



• ~. • :Wspoi~źy'i:fuik. ń ~aha się w granicach od 1 - ·dla układu 
sk,ia~aj~cegó się: z "poj~_ynczego przY,rządu i prostego prze; 

~~~ )io · _!_ ;' f dla układów. skomplikowany,ch z sz6rstką 
.. .. , •,; 5 . 
p~wierzchnią przE:wódów . . Ten ·współczynnik korekcyjny 
uwzględnia trudne do . uchwycenia efekty łączników, trój-

- niltów, ,zagięć; chropowatości itp. ' . r .• 

- ·Powyiszy ·wzór obowiązuje jedynie dl~ przepływu lami-
narnego w przewodach. Przy długich przewodach i małej 
objętości komory przyrządów wyrażenie .[2b] upraszcza 
się do poniższej postaci: · 

n -l = 32 µ, ~: . [2c] 
C , nph..,c. · 

I 'tU: · p_rzyjmowarie są rozne wartości n. Również powyż
szy · wzór stosowany . jest w różnych odmianach. I. M. 
Schwarzbach z Morskiego Ośrodka Prób w locie - . Pa- · 
tuxent Maryland T zastosował w:zór: 

. l = 32 µ, L2 _!_ ; 
'!"Phd2 2 . 

[2d] 

. f ,, ·, 

Ok'azało się, że przy załó:!eniu przemiany izotermicznej 
(n = 1) uzyskane za pomocą powyższego wzoru wyniki 

·dają naHepszą zgodność z wynikami doświadczeń-. Jeszcze 
trudniej -jest obliczyć wartość stałej opóźnienia dla prze
pływu nielaminarnego. Jednym• z powodów jest fakt, że 
między przepływem · zdecydowanie burzliwym i zdecydo
wanie laminarnym istnieje szeroki zakres przepływu tzw. 
mieszanego. Zasadniczo . granicą przepływu laminarnego jest 
Re = 2000, niemniej 'jednak udało się już uzyskać prze
pływ całkowicie laminarny prawie do Re = 50 OOO. Oczy
wiście przy tak dużych liczbach Re jakiekolwiek zakłócenie · 
przepływu powoduje natychmiast nieodwracalne przejście 
przepływu laminarnego w burzliwy. Na · ogół jednak, dla 
Re_> 4000 istnieje już przepływ całkowicie burzliwy, ale 
tu pojawia się nowy kłopot. Mianowicie przebieg oporu 
przepływu w funkcji liczby Re jest różny, w zależności 
od szorstkości przewodów. W związku z powyższym istnie
ją poważne trudności uzyskania dla przepływów nielami-

- narnych zależności typu prawa Poisseuille'a oraz ustalenia 
granic ich stosow.alności. Zależność ta jednak jest niezbę
dna do wyprowadzenia wzoru na stałą opóźnienia l i dla
tego też czynione są próby uzyskania tego rodzaju zależ
p.ości. I tak wspomniany wyżej I. M. Schwarzbach w swej 
pracy „Lag Correction to Flight Measurement of Airplane 
Stall Speed" podaje poniższy wzór, obowiązujący dla prze
P}!\VU burzliwego: . 

1 
~... • f . 3 

µ, l2 [ die . . ]7 
. l = 0,21 phd' µ,2 l (Ph--: P) ,[34] 

. . 
Należy jednak przy stosowaniu tego wzoru podejść do 

uzyskanych wyników krytycznie, gdyż - jak podaje sam 
autor -wQbec braku danych doświadczalnych - nie porów
nywano wyników · teoretycznych z doświadczeniem. Jak 
widać chociażby z powyższego, analityczne wyznaczenie 
stałych opóźnienia jest dość kłopotliwe i niepewne w wy
nikach. Dlatego też - jak to powiedziano wyżej - stosuje 
się przy gotowych , już . instalacjach doświadczalne metody, 
na ogól oparte na próbach · naziemnych. Jedna z tego ro
dzaju metod omówiona zostanie w dalszym ciągu nin.iej
szego opracowania. Poniżej podane zostaną jedynie zależ
·ności analityczne stosowane do opracowywania wyników 
-wg tej metody. Należy przedtem jeszcze tylko podać, że: 
-:-- z prób naziemnych otrzymuje się zapisy V,,,, = f (-r) 
i h,,,, = f (-r) dla kilku różn:ych, założonych, wyjściowych 
różnic ciśnień ,- odpowiednio '5Pco i di>so przyłożonych do 
instaJacji ciśnienia caikowitego i statycznego; notuje się 
przy tym aktualne ciśnienie i temperaturę otoczenia w cza:.. · 
~p~· . • . . 
· ' 40~ r · f . , ,. -

-;--=- uzyskane zapisy typu V,,,, = f (-r) prżetransponowywuje' się 
za pomocą zależności [5] ną zapisy· typu '5Pc = _Qśc =· f (-r), 

...... • 
• r 

a zależności h,,,, = f (-r) na '5p8 = f (-r), wykorzystując związek 
pomiędzy wysok'ością barometryczną i ciśnieniem podanym 
w Atmosferze Wzorcowej; 
- z kolei funkcję '5pc = f (-r) oraz '5ps = f (-r) przekształ~a ~i~ 
za pomocą tablic logarytmqw naturalnych na zalezno~c1 
In '5pc = f (-r) oraz ln '5ps = f (-r). ~ 

· Na rysunku f podano przebieg wyrównywaD:ia się ci~ni1;:
nia w · instalacji ciśnienia statycznego, a więc zaleznosc 
'5p6 = f (-r) - zależność '5Pc = f (-r) wygląda podobnie, z tym 
że wyrównywanie się ciśnienia następuje w krótszym 
czasie. ' 

Odcinek .AB krzywej z rys. 1 wyłącza się z dalszych 
rozważań a to ze względu na wpływ sił bezwładności, jakie 
tu mają ~iejsce (w normalnych warunkach w locie. to. 11ie 
występuje). Wyłącza się także w dalszych rozwazamach 

., "-8 
\ 

\ 
'\ 

20 
\ 

i\ 

"' 
\. 

'i'--.. 
---..:; 

(O 

Rtys. 1. Pr.zykładowy przebieg wyrównywania się różnicy ciśnień 
w Instalacji ciśnienia statycznego 

odcinek DE krzywej, w którym to zakresie wskazań maleje 
szybko dokładność_ przyrządu. Według danych doświad
czalnych, zawartych w literaturze radzieckiej, można wy
pisać następujące empiryczne zależności: 

'5pn = 0,95 '5pA''• [35] 

'5PD = 0,25 '5PA [36] 

Jak to już było powiedziane, otr~ymane z p~ób naziem~• 
nych zapisy V,,,, = f (-r) .i h,,,, = f (-r) przetransponowane 
ostatecznie na zależności In '5pc = f (-r) i In '5Ps = f (-r) przy
porządkowuje się wyjściowym przyłożonym różnicom ciś
nień - odpowiednio JPco i ' '5pso zdefiniowanym - wg ź:ó
deł radzieckich - poniższymi_ wzorami: · 

. · 1 . 
'5Pco = - [('5Pc)B + (8Pc)D] 

- 2 

1 . 
_.'5Pso = 2 [('5ps)B + (JPs)D] 

;.... 

lub -po uwzględnieniu zależności [35] i [36]: 

'5Pco = 0',6 ('5pc)A 

[37a] 

[38a] 

[37 b] 

[38 b] 

Jak się okazuje funkcje In '5Pc = f (-r) i In '5ps = f (-r) są za
leżnościami liniowymi, o postaci; jak to przedstawionQ -
dla instalacji ci~nienia statycznego - na rys. 2. · ' . 

Znajdując · wyrażenie analityczne, opisujące . prostą 
z rys. 2 oraz wyznaczając całkę równania [l] dla danych 
warunków ,początkowych . (dla czasu T =TB= o mamy 
p = PB) i porównując odpowiednio przek'ształcone w.w. za
leżności otrzymać można wyrażenia na stałe opóźnienia: 

- układu f!iśnienia 
I ' 

ca~kowitego le= In (d Pc)B - In (d Pc)D 

H • , [39] 
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- układu ciśnienia statycznego ls = ln (ÓPs)B - ln WPs)D 

(40] 

Uzyskane za pomocą powyższych wzorów wartości sta
łych Xe i ls nie odpowiadają na ogół warunkom standarto
wym na poziomie morza według Atmosfery Wzorcowej 
(p 0 = 760 mm Hg i To = 288 °K). Wynika to oczywiście 
stąd, że podczas przeprowadzonych prób naziemnych rze-

,n ~, 
[tn(n;mllg}) 

T=Ti, T[stA] 
Tt·8~&J ll·l 

Rys. 2. Przykładowy przebieg zależności Ln /!Ps = f (r) 

czywista temperatura i ciśnienie otoczenia odbiegają od 
wartości standartowych. Dlatego też stałe opóźnienia zna
lezione ze wzorów [39] i [40] należy przeliczać na J.co i lso 
odpowiednio wg wzorów: 

TAW 
- [6] przyjmując oczywiście -- = 1 oraz V PP = O, 

To 

TAw 
- [7] przyjmując -- = 1. 

To 

Mając teraz znalezione wartości stałych opóźnienia, spro
wadzone na warunki standartowe i odpowiadające im przy
łożone · różnice ciśnień, wyznaczone ze wzorów (37] i [38] 
wykonuje się wykresy typu przedstawionego na rys. 3. 

Na rysunku tym pokazano przykładową zależność stałej 
opóźnienia układu ciśnienia statycznego od przykładanej 
różnicy ciśnień. Poziomy odcinek linii (Fo Go) na tym wY-

Asa 
[sek] 

Q7 

Q8 

a, Fo 

Q,# o 

V 
I 

l 
Gn 

IO 

i.-- .....-
~ i-- Ho 

----
L--

/ 
V 

20 

Rys. 3. Przykładowa zależność stałej opóźnienia układu ciśnienia 
statycznego od przykładanej różnicy ciśnień 

kresie odpowiada przepływowi laminarnemu w przewo
dach - dla tego zakresu Aso = const. Wartość Óp50 , przy któ
rej następuje szybki wzrost A.so (początek przepływu przej
ściowego - na rysunku punkt Go) zależy głównie od śred-
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nicy przewodów, ich długości i własności hydraulicznych.· 
Z kolei dla większych jeszcze ÓPso krzywa zaczyna dążyć 
asymptotycznie do pewnej wartości - jest to początek 
przepływu całkowicie burzliwego. Jeśli chodzi o stałą opóź
nienia układu ciśnienia całkowitego 1co, to przy obecnie 
spotykanych instalacjach ciśnienia całkowitego oraz użytko
wych prędkościach wznoszenia czy też nurkowania i wyso
kościach lotu - istnieje w zasadzie tylko przepływ lami
narny. Szczegółowsze uzasadnienie powyższego, jak rów
nież metody postępowania w przypadku A.co = f (ÓPco) = va
riable znaleźć można w omówionej na wstępie „Metodyce 
wyznaczania opóźnienia wskazań podstawowych pilotażo
wych przyrządów ciśnieniowych". 

Aby się upewnić,. że A.co= f (ÓPco) = const, należy każ
dorazowo wyznaczyć lco dla minimum trzech różnych war
tości ÓPco- Jeśli się okaże, że uzyskane w ten sposób punkty 
da się połączyć prostą równoległą do osi ÓPco, to znaczy, że 
w rozpatrywanym zakresie przykładanych różnic ciśnień 
przepływ jest laminarny i w związku z tym wykres A.co= 
= f (ÓPco) nie wymaga żadnych dodatkowych przeliczeń, w od
różnieniu od wykresu lso = f (ÓPso), który na skutek wy
stępowania prawie zawsze w instalacjach ciśnienia statycz
nego przepływu przejściowego i burzliwego, przeliczeń ta
kich wymaga. Otóż zależność [7] i (11] możemy stosować 
(wprost bez dodatkowych przekształceń wykresu lso=f (ÓPso) 
jedynie do od-cinka FoGo linii z rysunku 3. Aby móc 
te wzory stosować do całej linii FoGoHo, musimy ją jeszcze 
odpowiednio przekształcić. 

Na odcinku GoHo krzywej, odpowiadającym przepływowi 
przejściowemu i burzliwemu, ze zmianą liczby Re zmie
nia się wartość lso• Wielkość stałej opóźnienia J. 50 dla da
nego układu okazuje się zasadniczo tylko funkcją liczby Re, 
a więc wysokości (poprzez (! i µ). W związku z tym, ze 
zmianą wysokości zmienia się krzywa 1so = f (ÓPso). Prze
licza się ją za pomocą zależności wyprowadzonej dla wa
runku Re = const. 

W celu wyprowadzenia tej zależności należy skorzystać: 

- · ze wzoru ogólnego, którego prawo Poisseuille'a jest przy
padkiem szczególnym, obowiązującym dla przepływu lami
narnego; ten wzór ogólny ma postać: 

1 (J u 2 

óp =A---
so d 2 [41] 

gdzie: ÓPso = Ph - p zaś A - bezwymiarowy współczynnik 
oporu przepływu, a u - · prędkość przepływu; 

- ze wzoru ogólnego na bezwymiarowy współczynnik opo
ru przepływu 

(42] 

gdzie: s i e - wielkości stałe i zależne jedynie od rodzaju 
przepływu (dla laminarnego: 

1 
s = 64· e = I· dla przejściowego: s = -- ; e= - 0,483; 

' ' 1380 
dla burzliwego: s = 0,3164; e = 0,25); 

- wyrażenia na liczbę Reynoldsa: 

()Ud 
Re=--

µ, 
-:- z zależności [4]. 

Wykorzystując powyższe oraz warunek 
mać można po przekształceniach: 

q Ps (Jo ( T )1,508 
--=- -
Ó Pso () To 

[43] 

Re = const otrzy-

[44} 

Dla . prędkości poddźwiękowych tj. dla V o= V PP ¾ 1225 
km/h, przyjmując T = T AW, a więc nie uwzględniając, dla 
uproszczenia, odchyłek temperatur w rzeczywistych warun
kach od temperatury standartowej wg Atmosfery Wzorco
wej otrzymać można: 

Óps (Jo(TAw)l,508 --=- --
ÓPso , (J To 

[45} 



z kolei znajdując z równania stanu gazu: 

<!o Pso T 
[46] 

i podstawiając do wyrażenia [44], jak rówmez zastępując 
tempe~aturę statyczn_ą T prze~ temperaturę całkowitą Tc 
(zg~dme z poprze?1;10 po~zy_monym założeniem), uzyskać 
mozna dla prędkosc1 naddzw1ękowych zależność: 

0 p: = Pso (~)2,508 
OPso Ps To 

[47] 

za pomocą wzorów [45] i [47] można przekształcić zależność 
lso = f (OPso) odpowiadającą wysokości h = O (patrz rys. 4) 
na_ zależnoś~ _lsoh = f (ops) odpowiadającą dowolnie wybra
neJ wysokosc1 h (na rys. 4 np. h 00 = 10 OOO m) dla prędko
ści poddźwiękowych i na zależność l s oh, v = f (op' s) odpo-

IU 

,.,. 

cfpso ~ ] 
n•n,s, IN . óp, lmm Hg 

J' 

Rys. 4. Przykład przechodzenia z linii A
5 0

= f (<lp
5 0

), odpowiada

ó Ps 
jącej h00 = O, do linii ).soh = f (<lp 5) lub --= f (1Jp 5), odpowla-

;.soh 

dających h 00 = 10 OOO m: I - zależność lso = f (IJPso> dla hpp = o, 
11 - zależność ).s oh = f (op5) dta hPP = 10 OOO m, III - zależność 

d Ps 
-- = f (1Jp5) dla hpp = 10 OOO m 
lsoh 

wiadającą dowolnie wybranej wysokości h„0 oraz prędkości 
na?dżwięk_owej V' 00 • Zwykle jednak operację tę łączy się 
z Jeszcze Jednym przekształceniem, polegającym na przej-

o Ps . 
ściu do zależności -- = f (ops) - przy prędkościach pod

J.,soh 

o p's .. 
dźwiękowych (patrz rys. 4) oraz - -- = f (op' s) przy pręd-

J.,soh V' 

kościach naddźwiękowych. Eliminuje się w ten sposób wy
kreślanie krzywych lsoh = f (ops) czy też lsoh v' = f (op' s). 
Procedura postępowania przy przechodzeniu od linii lso = 

d Ps 
= f (.oPs o) na linię -- = f (OPs), jest następująca. Punkt 

- J.,soh 
F' (patrz rys. 4) otrzymuje się od razu - jest to punkt 
o współrz.ędnych (O; O). Punkt G' znajduje się następująco: 

op 
jego odciętą uzyskuje się mnożąc (OPso)G przez wartość--6 

0 0Pso 
znalezioną ze wzoru [45]. Natomiast rzędną punktu G' obli
cza się dzieląc znalezioną w powyżej podany sposób odcię
tą punktu G' przez rzędną G 0 • Naturalnie, punkty leżące 
n~ k~zywej w prawo .pd punktu G' wyznaczamy analo
g1czme. 

Droga postępowania przy przekształcaniu zależności 

dp: 
l so = f (oPso) na ;.,--- = f (op's), to jest na Źależność od-

sohv' 
powiadającą danej prędkości naddźwiękowej V', jest po
~ob~a, z tą jedynie różnicą, że zamiast wzoru [45] stosu-
Je się wzór [47]. · 

Pozostała jeszcze do wyprowadzenia zależność pozwala
jąca na korzystanie z dopiero co omówionych wykresów, 

wychodząc z parametru kinematycznego lotu w momencie, 
dla którego interesuje nas poprawka na opóźnienie wskazań. 

W celu wyprowadzenia takiej zależności bierze się pod 
uwagę: 

- zależność [1], oznaczając OPs = Ph - p; [48] 

- równanie statyki atmosfery o postaci [13], po „podziele-
niu" przez d-c; . 

· - założenie liniowej zależności współczynnika lepkości µ 
od temperatury T, odpowiadające przyjęciu we wzorze 
[4] wykładnika potęgowego równego 1, a nie 0,754 (błąd 
w ten sposób popełniony nie przekracza 2+3°/o); 

- zmodyfikowaną przez powyższe założenie zależność [7] 

T Pw 
4=4o _ __ ~~ 

To Ps 

- równanie stanu gazu [25]. 

Korzystając z powyższego, po szeregu przekształceniach, 
po podstawieniu wartości stałych otrzymać można w efekcie 
zależność obowiązującą w całym zakresie prędkości: 

I rlp5 I I op: I [mmHg] - -= - - = 009h 
J.,soh J.,sohV' ' I PP• I sek 

[50] 

Jak wynika z przyjętej konwencji znaków, przy zmmeJ
szaniu się wysokości lotu samolotu przyjąć należy hpp, < O 

i odwrotnie - przy zwiększaniu się wysokości hpp, > O. 
W danym jednak przypadku znak nie jest istotny, 
w związku z czym we wzorze zaznaczono, iż istotna jest 
tylko wartość bezwzględna. 
.. Korzystając z pow(y0ższe)go wzoru otrzymać można dla 

danego hpp, wartość ~ i poruszając się po linii łama-
;.,soh 

nej - na rys. 4 oznaczonej 1' - 2' - 3', znaleźć OPs odpo
wiadające danej wysokości. Mnożąc teraz odwrotność sto
sunku, wyliczonego ze wzoru [50] przez znalezioną war
tość OPs uzyskuje się wartość l soh (lub dla prędkości nad
dźwiękowych lsoh v'), a korzystając ze wzoru [7] wyzna
cza się wartość ).5 (lub ze wzoru [11] dla prędkości nad
dźwiękowych - oblicza się ).' s). 

Analiza jakościowa wpływu poszczególnych parametrów 
na opóźnienie wskazań 

Dla zobrazowania wpływu poszczególnych parametrów 
na wartość stałych opóźnienia układów ciśnienia statycz
nego i całkowitego oraz wpływu zmian charakterystycz
nych wielkości na poprawki na opóźnienie wskazań pod
stawowych pilotażowych przyrządów ciśnieniowych zesta
wiono poniżej w tabelach wyniki dokonanej analizy.'Fizycz
ny sens stosowanych symbolicznych zapisów objaśnione 

~ tabeli Tl. Dla wyjaśnienia należy jeszcze przypomnieć, 
ze. przy wyprowadzeniu zależności analitycznych przyjęto 
m.m. następujące założenia upraszczające: hp,, """' h; V 00 """' 

"""' V o oraz M 0 ,, """' M. Obecnie, w. niniejszej analizie dla 
uproszczenia zapisu posłużono się · sym holami h V i M 
o~powiadającymi wielkościom, jakie byłyby stosow~ne~ gdyb; 
me wprowadzono w.w. założeń . upraszczających. Po tych 
u~agach _wstępnych można już przejść do samych wyni
kow, analizy. Oto one. W .tabeli T. 2 pokazano wpływ posz
czegolnych parametrów rozpatrywanego układu ciśnienia 

Tabela T, 1 

Fizyczny sens stosowanych symbolicznych znaków 

Zapis 
sy mboliczny 

h 1 > O 
h 1 = O 
h, < O 

jh, I /' 
lhi/ '\ , 
v0 , >o 
V0 , = 0 
V0 , < 0 

IVo,I /' 
IVo, I '\. 

Se ns fizyczny 

wznoszenie się samolotu 
lot poziomy (na stałej wysokości) 

zniżanie się samolotu 
be_z~zględna wartość pionowej składowej prędko

sc1 samolotu wzrasta 
bez~z~lędna wartość pionowe;i składowej pręd-

kosc1 samolotu maleje 
wzrost prędkości samolotu po torze 
lot ze stałą prędkością 

malenie prędkości samolotu po torze 
wzrost ;_ezwzględnej wartości przyspieszenia sa-

m olo tu wzdłuż toru · 
malenie bezwzględnej wartości przyspieszenia sa

molotu wzdłuż toru 
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bądź to całkowitego, bądź statycznego, na wartość stałej 
opóźnienia tego układu (stałej opóźnienia, sprowadzonej 
uprzednio na warunki standartowe na poziomie morza). 

Przez ~ ~ oznaczono wielkość charakteryzującą opór prze
pływu, spowodowany armaturą instalacji (trójniki, zagięcia, 
zwężki itp.). Jak wiadomo z poprzednich rozważań, przeli
czanie stałej opóźnienia układu ciśnienia statyczn0go na 
warunki lotu odbywa się bądź wprost z A.so na A.s - jeżeli 
ÓPso nie wykracza poza zakres przepływu laminarnego (od
cinek F oGo na rys. 3), bądź dodatkowo poprzez A.soh lub A.so/z v' 

Tabela T. 2 

Wpływ podstawowych parametrów na stalą opóźnienia układu 
ciśnieniowego 

Jest gdy lub gdy lub gdy lub gdy lub gdy --- QJ 
' := I ' o N ,rh I I 0 •N ~ ~ i:: QJ .... 

•O ,:,:, 
C N E as ..... ~o :~bD •O •O ;:,, 

C. •(.) -g os 'd '<J N ;:,, .... os Cu Ll'C u Q) 

o (.) o -~o.~ 
N O, ~osc. ;::s~ os -~ ~ ·a~ ~;::s;::sE ~-~ ~'d.g -~ 

CG ·a +> •O 
·g8 ~:.; os bila, 'd QJ (l/'1-,,:J .:.: i::,i:: o os i:: 

~ -;;j QJ ;:I N QJ N .,...,,o ca' Q)•N ClJ·N- Q) 

1;; ·a _..., ........ .g E ~ ~ g-0. ~ ~-e·a.e"S·E p 'd C. . .., C. 

;:,, 
' ' N ,_, OS 

U I (U 1"""4 

lo /' 1/ d~ w /' 2 g /' <l Po/'*) ;:,,QJi:;os 
+->N,.,..+-> 

.go.El'.l os·~ 
QJ -·a~ ;:I~ 

lo ~ 1"" d / w ~ 2g~ <l Po '" *) ~~o * '@ .a ~ :~ 
N C.t: (.) 

zależnie od zakresu prędkości) - jeżeli OPso odpowiada już 
zakresowi przepływu nielaminarnego. Warto jeszcze tu 
przypomnieć, że A.co = f (ÓPco) = const dla obecnie spotyka
nych samolotów i kłopoty związane z przepływem nielami
narnym w przypadku układu ciśnienia całkowitego odpa
dają, 

W tabeli T. 3 przedstawiono wpływ parametrów lotu 
oraz wielkości A.so na wielkość A.soli (prędkość poddźwięko
wa) i A.soh v' (prędkość naddźwiękowa), który to wpływ 

Tabela T. 3 

Wpływ parametrów lotu oraz wielkości J.
50 

na wielkość J.soh 
i J.soh v' przy przepływie nielaminarnym 

Jest gdy lub gdy lub gdy lub gdy 
------

' t Ol -~-~mor: -~~~c.s prędkość 

stała •g_gos E wyso- pręd- pionowa Uwagi 
opóźnienia o'duo;::s kość kość składowa 

os 
O -~'a E lotu lotu prędkości 

2-~~ e-~ samolotu 

"'i:: 

lsoh /' oraz lsoh V' /' 2so /' h~ Vo ''. *) h, /' 
t_._, ·::, 
() Q) ..c: 
>i'""" o 

--- --- o~...,"' 

lsoh ~ oraz lsoh V' ~ 2so ',. h/ Vo/ *) h, ~ 
~~:~ 
•-o .c.:.: 

rozpatrywać należy tylko w przypadku wartości OPso, od
powiadających przepływowi nielaminarnemu w przewodach 
układu ciśnienia statycznego. · 

W tabeli T. 4 zestawiono wyniki odnośnie wpływu zmiany 
parametrów lotu i wielkości A.co na charakter zmiany stałej 

Tabela T. 4 

Wpływ parametrów lotu oraz wielkości "co na wielkość "c 
,., 

C 

Jest gdy lub gdy lub gdy lub gdy 
- - -

' os os ,o .... 
·a •N C.os E 

•(.) .3 os •O'd<.JG- •(.) os QJ O.Oaf~.J '"' '"' Ol-~ Uwagi -;;j•a o m·2i:: Eos 
o o .... i:: .:.: .:.: QJ QJ 

+'•N ca,,... 'O ::SO N o 0. N "'•O 
';~-~:~(N ~ "';:I 'd ;:I a8 C. ;:,, .... QJ .... 

o -:;;·a~~ 8. E ~.s .... o (!)..., 

a- .... o 

A,~/' Vo',iV~',•)~ 
~I~ 

2c /' i ZCO / ., h/ QJ os .o 
.0 bil N o <lf(.) 
n:s•.-4• .... :a~:: 

,;!,~ ~ 2co ". 
, *) ,_ Q) u ::J 

"c ". i h ~ Vo/' iV0 /' T~ * ..... ;>iQ 
i::i::-
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opóźnienia ukła::1u ciśnie1!i,a całk~w~tego Ac (prędkość pod
· dźwiękowa) i A c (prędkosc naddzw1ękowa). 

z kolei w T. 5 pokazano wpływ zmiany parametrów 
lotu i wielkości Aso na charakter zmiany stałej opóźnienia 

Tabela T. 5 

Wpływ parametrów lotu oraz wielkości "so na wielkość "s 
,., 

s 

Jest gdy lub gdy lub gdy lub gdy 
---

' 
os 

' :~8.ose 
:l·a 

•N •(.) •(.) .... QJ 
•O p,'duO;::s '"' •<Il OS N uwagi C. o o_:!;.!<: 8 o o .... " o os os os i:: os .:.: .:.: QJ o 
os·~ ns-.-1-0::SON o 'd ;:I 

C. .... 
- i:: ""<u ~-~:r§; "';:I ., .... Eo os QJ ;:,, .... ~.s .... o QJ os oo ·s -:n-a~~o.E c.- ........ 

' .c 
, *) 'O I<:) I 

ls/' 1 ,;!,~ /' 2so /' h/ vo /' T / )' Q)''O >. N Q) 
~ o ~-0-~'0-.-1 

O.o C. C O,f;l 
--- --- ~ .!t:oro;>io 

, ". ") 
'0·8•g ro·s•N;a 

25 ~ I i:", i.so ~ h ~ T ' · --00 ~rn Q)~ Q)'E vo " * i~ti·a~~~ 

układu c1smenia statycznego As (prędkości poddźwiękowe) 
i l' s (prędkości naddźwiękowe) . 

w przypadku występowania przepływu nielaminarne_go 
w instalacji ciśnienia statycznego dla danych warunkow 
lotu i wynikającej stąd konieczności przechodzenia - od 
l do A lub A' s - poprzez wielkości A.soh lub A.soh v' na-
1iży wiedzieć, że wpływ ich na As i l' s jes~ _tak! ~am j~k 
pokazany w tabeli T. 5 - wpływ As o_- Dla sc1słosc1 n,alezy 
jeszcze podać, że pokazany w tabeh T. 5 _wpływ ':. o na 
wielkość A' s w wąskich zakresach wysokosc1 - roznych 
dla każdej prędkości V' 0 - odwraca się, co zresztą daje 
niezauważalne efekty ilościowe. 

w tabeli T. 6 podano wyniki analizy zmienności poprawki 
na opóźnienie wskazań wy;5~kościo~ierz~ w , ~al_eż~ości od 
pionowej składowej prędkosc1 lotu 1 stałeJ opozmema A.s, 

Tabela T. 6 

Wpływ podstawowych parametrów na poprawkę na opóźnienie 
wskazań wysokościomierza 

Jest gdy lub gdy 

poprawka na 
przemieszcza- stała opóźnienia uwagi opóźnienie 

wskazań wyso- nie się samolo- układu ciśnienia 

kościomierza tu w pionie statycznego 

Mi 0 ,, > o h, > O -
Jh 0 1' = O h, =O - Zawsze za-

chodzi nie-
Jh 0 1' < O h, < O - równość 

i iihop I/' I h,f /' "s/' 
J.8 > O 

I Jhop I~ jh,j ~ ls ~ 

W tabeli T. 7 przedstawiono wyniki odnoszące się do 
wpływu poszczególnych parametrów na znak poprawki na 
opóźnienie wskazań prędkościomierza. 

Z kolei w tabeli T. 8 pokazano wpływ podstawowych para
metrów na zmianę wartości poprawki na opóźnienie wskazań 
prędkościomierza. Wpływ ten został rozpatrzony w dwu za
sadniczych przypadkach: lotu na stałej wysokości przy przy
spieszeniu różnym od zera oraz lotu ze stałą prędkością 
równoważną przy zmieniającej się wysokości lotu. W przy
padku - równocześnie V 0 , * O i h, * O wpływ ten dość 
trudno zestawić, ze względu na dużą różnorodność, jak 
i charakter wpływu poszczególnych czynników. 

Gdyby w tabelach T. 7 i T. 8 zamiast oV 0 ,,, V 0 , i B pod-
stawić odpowiednio óM 00 , M, i E, to uzyskałoby się auto
matycznie zestawienie analizy wpływu poszczególnych para
metrów na poprawkę na opóźnienie wskazań machometru. 
Jedynie - w odróżnieniu od wpływu h i V O na B - za
leżność E od h i M jest inna, a mianowicie taka, jak to 
pokazano w tabeli T. 9. 

Dla M"""' 1,14 zachodzi minimum funkcji E = F (M) . 
Pełna, łączna; a przy tym jednoznaczna analiza wpływu 

równocześnie wszystkich parametrów na wielkość popra
wek na opóźnienie wskazań, jest praktycznie rzecz biorąc 
niemożliwa do przeprowadzenia ze względu na wielokierun-



kowy wpływ tego samego parametru - zależnie od roz
patrywanej wielkości we wzorze na poprawkę. Dlatego też 
poprzestano na dokonaniu analiz częściowych, których wy
niki zamieszczono powyżej . 

Tabela T.7 

Wpływ podstawowych parametrów na znak poprawki 
na opóźnienie wskazań prędkościomierza 

Jest gdy -

I 
a równocześnie gdy 

poprawka 
na opóź. 

przemieszczanie nienie przyśpieszenie samolotu 
wskazań się samolotu wzdłuż toru 
prędkOŚ· w pionie 
ciomierza 

h, >O Va, < h,B (1+~) 
"c 

óV 011 > O h, =O V 0 , :> O 

h, < O V 0, > I h, B ( 1 + :: ) I 
;ie 1 

h =V -- - -
óV 011 = o , o, ;is+ ;ie B 

h, = O V 0 ,=0 

h, > O !Vo,i> ih,B (1 + ;s )vec< O 
•e Ot 

óV 011 < O h, =O V 0 , < O 

h, < O Vo, < i h,B (1+ ::)\ 

Mgr inż. RYSZARD GRZYWACZ 
mgr inż. ZBIGNIEW JAŚKIEWICZ 
mgr inż. ZDZISŁAW PYTLEWSKI 

Uwagi 

Zawsze 
zachodzą 

nieró\\1 -

ności 

As> o 
Ac> O 
B>O 
As> 1·c 

Tabela T. 8 

Wpływ podstawowy ch pa rametrów na zmianę wartości poprawki 
na opóźnien ie wskazań prędkościomierza 

Dla jest gdy . lub lub lub lub gdy gdy gdy gdy 
- -- - -- ---

"' i:: I 'B ;:::s I C\l 0 Iris .~ 0 współczyn-
.,: <li o I a, <li o .... ,t!i~·;::o.c nik przeli-ca ...... . ..... 

~-1nB -~ "'- o -0.>:-<11 'N- s:: blJ 
<li 

.,: ~ -i:: .1;l 
Ul O...,... 

0,;:::s .~!! -o.,: <li <li czeniowy B -o ·aa . ., P.;::s -- i:: 

"' B:--"'Oo, ·- o i:: o rn •1ił B: 0 S:: N 
p. ro C ~.!i: N E.!!i 0 .S •r.n ~ ;:::s CCi •U') CJ 

>, ;::l ~~~i~ >, :;:; 
('ó . .... . ..... o .rs-a·u.c wyso-1 pręd-~§Es:i. -c:CJ~ 

N~ oo.r.n~ •r-1 N (1J N 0,<1/ - 2 -~ ::s2 kość kość .... o ati ~a: a·a a: ...., .... ::s rn 
s:i.- s:i.oB:o.E en C. "'O u :n S:: "O en lotu lotu 

!óV0 p j / jVo,1/' ;ie /' 
-- -
I h, = O; V 0,=!=0 - ·---- --- --- ---
-

ió Vopl ". - I vo,l "s ;ie ". - I - -
ló Vopj /' jh, I /' ;ie ". ;is /' 

B / ' - I Vo ". V 0 , = O; ht =!= - -- --- --- h ". 
- --

=i= o 
ió Vopj ". ih,l "s ;ie /' "s ". 
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I h / Vo /' 

Tabela T. 9 

Wpływ wysokości liczby Macha lotu na wielkość współczynnika 
przeliczeniowego E 

Dla jest gdy lub gdy 

zakres liczby współczynnik wysokość liczba Uwagi 
Macha przelicze- lotu Macha lotu 

niowy 

I 
E / h / 

I 
M ". Dla 

M < 1,14 h~llOOOm 
E "s h ". M / i M= 

I 
E / ' h / 

I 
M / 

= eonst 
także 

M > 1,14 
E ". h ". M "s 

E = eonst 

Lotniskowe nawierzchnie asfaltowe oraz ich szorstkość 

Wstęp 

Nawierzchnie lotniskowe wykonywane były w Polsce do 
niedawna. wyłącznie tradycyjną metodą - z betonu. Były 
to nawierzchnie nowe i to był główny powód stosowania 
betonu. · 

Przed kilku laty zostały jednak zapoczątkowane na sze
roką skalę prace mające na celu wzmocnienie nawierzchni 
zbyt . słabych. Układanie na tych nawierzchniach nowej 
warstwy betonu, która ze względów technologicznych po
winna mieć grubość co najmniej 15 cm, okazało się w wię
kszości przypadków niecelowe, gdyż taka dwuwarstwowa 
nawierzchnia betonowa byłaby przewymiarowana dla sto
sowanych u nas samolotów, a tym samym podrażałaby 

niepotrzebnie koszt inwestycji. Należało zatem znaleźć inne 
rozwiązanie konstrukcyjne, umożliwiające stosowanie warstw 
cieńszych, a tym samym i tańszych. Równocześnie za
chodziła konieczność wykonywania nowych nawierzchni 
lekkich typów. Jako zasadniczą warstwę nośną zastosowano 
w tym przypadku cementogrunt, który jednak z uwagi 
na· niezbyt wielką odporność na wpływy atmosferyczne 
wymaga przykrycia innym materiałem, trwalszym i od
powiednio wytrzymałym. 

W obu opisanych przypadkach zdecydowano zastoso
wać masy asfaltowe, szeroko już stosowane na drogach 
oraz wprowadzane eksperymentalnie za granicą również 
i na lotniskach. 

Masy asfaltowe pozwalają na wykonywanie Warstw o do
wolnej grubości (z reguły jednak ponad 3 cm) przy sto-

sunkowo prostej technologii i nieskomplikowanym sprzęcie 
budowlanym. . 

Jak można sądzić na podstawie literatury prace badaw
cze nad zastosowaniem nawierzchni asfaltowych na lot
niskach przeprowadzane były w najszerszym zakresie 

W Stanach Zjednoczonych AP i Francji. 

. W USA prace te prowadzone były głównie przez: 

- Corps of Engineers, 
- Bureau of Jards and Docks. 

W wyniku tych badań ustalono, że na uszkodzenia lot
niskowych nawierzchni asfaltowych w głównej mierze 
wpływają: 

- wielkość ciągu silnika, 
- kąt uderzenia gazów spalinowych o nawierzchnię, 
- odległość od wylotu dyszy samolotu do nawierzchni, 
- czas pracy silnika na jednym miejscu, 
- rozlewanie paliwa. 

Ustalono ponadto, że temperatura nawierzchni w górnej 
warstwie grubości do 5 cm dochodziła pod wpływem od
działywania silnika odrzutowego do 130 °C. Temperatura 
ta nie jest jeszcze w stanie doprowadzić dobrze wykonanej 
nawierzchni asfaltobetonowej do zniszczenia, gdyż nawet 
przy temperaturze nawierzchni 170 °C samolot o nacisku 
opon 14 kG/cm2 nie powodował wyraźnych śladów kół. 

Rozlewane paliwo rozmiękcza nawierzchnię asfaltobeto
nową jedynie częściowo. Po odparowaniu paliwa nawierz
chnia wraca do stanu pierwotnego. 

Badania, przeprowadzone w ·podobny sposób we Francji, 
dały wyniki nieco odbiegające od wyników amerykańskich. 
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Powodem tego były inne typy samolotó"': stoso:-vane do 
badań oraz nieco inne metody budowy naw1erzch_ni. V! wy
niku licznych prób stwierdzono, że o zachowaniu się n~
wierzchni pod działan!~~ silnika -~drz,uto~e~~ decyduJe 
przede wszystkim jakosc 1 odpornosc gorneJ JeJ ,"':a.rst~Y
Na odpowiednie przygotowanie tej "':arstwy zw~oc1h więc 
Francuzi największą uwagę. Jak wynika z opubhko~anych 
materiałów, dobre rezultaty osiągni~to we_ f'.ranc_11 przy 
powierzchniowym cementowaniu nawierzchni 1?1tu~1~znych. 
Metoda ta jest opisana szczegółowiej w dalszeJ częsc1 refe
ratu już na podstawie doświadczeń przeprowadzonych 
w Polsce. 

Wstępne badania na nawierzchniach typu drogowego 

W początkowym okresie prac rekonstrukcyjnyc_h zast~
sowano w kilku przypadkach na lotniskach nawierzchnie 
asfaltowe wykonane w sposób tradycyjny, przyję_ty _na ?ro
gach kołowych: asfalt lany i asfaltobeton średnioziarmsty. 
Pierwsze zatem badania wpływu silników odrzutowych 
przeprowadzono właśnie na tych nawierzchniac~. . 

Badania na asfalcie lanym przeprowadzono w hstopadz~e 
1957 r. przy słonecznej pogodzie i temperaturze otoczenia 
11-13 °C. Nawierzchnia wykonana została z asfaltu twa~
dolanego grysowego o zawartości asfaltu D-35 w masie 
w ilości 8°/o. 

Program prób przewidywał pracę silnika odrzu!o~e_go 
na postoju przy 8000 obrotów/min (65°/o mocy s1lmka), 
w ciągu 3 min i pracę silnika również_ na postoju w ty_m 
samym miejscu przy 12 300 obrotów/mm (100% mocy sil-
nika) w ciągu 1 min. , . . . 

Do prób użyto odrzutowy samolot mysllwsk1 o kącie 
• nachylenia dyszy w stosunku do nawierzchni (w spoczyn: 

ku) 3° i odległości środka wylotu dyszy od nawierzchni 
,. 98 cm. Ciąg silnika na ziemi 2700 kG. 

Temperaturę nawierzchni na głębok_ościa~h 2 i_ 5 cm 
mierzono laboratoryjnymi termometrami rtęc10wym1 w od
ległościach 4, 5, 6, 7, 8 i 9 m od wylotu dyszy s_Hnika. . 

Zaplanowanego programu niestety nie udało s1~ w pełm 
zrealizować z uwagi na niszczenie termometrow przez 
podmuch gazów spalinowych przy maksymalnych obrotach 
turbiny. 

Wyniki badań przedstawiają się następująco: najwyższa 
temperatura nawierzchni na głębokości 2 cm wyniosła 
54 °C (o 42 °C więcej niż przed próbą) w odległości 5 m od 
wylotu dyszy samolotu przy 8000 obr/min. Przy tempera
turze tej nawierzchnia nie wykazywała żadnych zmian 
pod wpływem podmuchu gazów spalinowych. 

Natomiast przy pracy silnika na 12 300 obrotów/min JUZ 
po 25 sek. w odległości 10-12 m od wylotu dyszy spo
strzeżono nadtopienie nawierzchni i wydmuchiwanie z niej 
kruszywa i kawałków masy asfaltowej o średnicy do 5 mm. 
Z uwagi na konieczność zachowania pełnej przydatności 
nawierzchni do eksploatacji - próbę przerwano. 

Nie udało się w tym przypadku, jak już wspomniano, 
pomierzyć temperatury nawierzchni. 

Na . innej nawierzchni z asfaltu lanego, o podobnych 
zresztą własnościach i przy użyciu · takiegoż samolotu, 
przeprowadzone próby w lipcu 1958 r. przy słonecznej po
godzie i temperaturze powietrza około 30 °C dały nastę
pujące wyniki: 
najwyższa temperatura na głębokości 2 cm: 98 °C 

w odległości 5 m od wylotu dyszy, 
najwyższa temperatura na głębokości 5 cm: 58 °C 

w odległości 5 m od wylotu dyszy. 
Penetracja nawierzchni przed próbą, wykonana penetro

metrem drogowym o powierzchni przekroju poprzecznego 
igły 1 cm2 i obciążeniu 52,5 kG (czas nacisku 30 min), wy
niosła: 

przed próbą: 
po próbie: 

6,8 mm 
47,8 mm 

Jak więc widać, igła wniknęła na całą prawie grubość 
nawierzchni, która wynosiła w tym przypadku 52 mm. 

Próby na nawierzchni asfaltobetonowej przeprowadzono 
w lipcu 1958 r. w warunkach, jak poprzednio. Nawierzchnia 
wykonana została jako asfaltobeton średnioziarnisty gry
sowy o zawartości 8,50/o asfaltu. 

Do prób użyto samolot o charakterystykach takich, jak 
w przypadku asfaltu lanego. Również program przewidy
wał podobne warunki pracy silnika samolotu na postoju: 

3 min przy 8000 obr/min, 
1 min przy 12 OOO obr/min. 
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Temperaturę nawierzchni na głęb. 2 i 5 cm ·mierzono 
w tym przypadku termometrami rtęciowymi, lecz o spec
jalnym kształcie, bardziej odpornymi na podmuch. 
Najwyższą temperaturę nawierzchni na głębokości 2 cm 

stwierdzono w odległości 5 m od wylotu dyszy silnika -
80 do 90 °C, a na głębokości 5 cm w odległości 5 i 6 m od 
wylotu - 32 do 62 °C. Równocześnie badano stopień roz
miękczenia nawierzchni przez pomiar penetracji penetro
metrem drogowym. 

Czas pomiaru: 30 min. 
Penetracja nawierzchni w odl. 6-7 m od dyszy wyloto

wej wynosiła: 

Przed próbą 
Stan. I. 5,9 mm, 

III. 14,5 mm 

Po próbie (30 min) 
17,4 mm 
26,0 mm 

W czasie trwania prób nie stwierdzono na nawierzchni 
wyraźnych zniszczeń lub deformacji. Jedynie już w pierw
szym okresie trwania próby została szybko rozmiękczona 
do stanu płynnego cienka powłoka asfaltowa zamykająca 
nawierzchnię i następnie zdmuchnięta poza zasięg oddzia
ływania silnika odrzutowego. 

Przeprowadzono również wielokrotne próby startów i lą
dowania myśliwskich samolotów odrzutowych na nawie
rzchni asfaltobetonowej. W czasie startów, poza wydmu
chaniem w początkowej części drogi startowej zamyka
jącej warstwy asfaltu, nie stwierdzono żadnych innych 
uszkodzeń nawierzchni. Samolot w czasie startów zacho
wywał się również normalnie. W czasie lądowań natomiast, 
szczególnie w okresie letnim, występowały poważne trud
ności z zahamowaniem samolotu na drodze startowej. Sa
molot ślizgał się na górnej cienkiej powłoce asfaltowej, 
trudno go było utrzymać na kierunku prostym. W wyniku 
tych niewątpliwych negatywów samolot często kończył 
lądowanie już poza drogą startową, na darniowym wy
biegu. 
Już więc te skromne w swych rozmiarach i prymitywne 

jeszcze próby wykazały, że: 
- nawierzchnie z asfaltu lanego z uwagi na bardzo dużą 

wrażliwość na działanie silników odrzutowych nie nada
ją się do stosowania na lotniskach w miejscach o in
tensywnym ruchu, 

- nawierzchnie typu asfaltobetonowego wykazały dość 
znaczną odporność na działanie silników odrzutowych 
i mogły stanowić bazę wyjściową do dalszych · prób 
i badań nad wyborem najlepszej nawierzchni asfalto
we.i. 

- stosowany w drogownictwie sposób zamykania nawie
rzchni przez spryskiwanie jej asfaltem i późniejsze za
jeżdżenie pod -wpływem ruchu samochodowego nie może 
być przyjęty na lotniskach. 

Warstwa asfaltu, z uwagi na małe prawdopodobieństwo 
pokrywania się śladów kół w czasie lądowań i startów bę
dzie się długo utrzymywała na nawierzchni, powodując jej 
śliskość. Jest ona ponadto bardzo wrażliwa na podmuch, co 
w efekcie - po pewnym okresie używania nawierzchni -
może doprowadzić do bardzo nierównomiernego pokrycia 
jej asfaltem i spotęgowania niebezpieczeństwa poślizgu. 

W związku z tym w dalszych próbach należało zaniechać 
stosowania tego rodzaju zamykania nawierzchni i szukać 
innego sposobu, który, uszczelniając nawierzchnię od góry, 
nie powodowałby jednak jej śliskości. 

Próby zamykania nawierzchni cementem 

Opracowując program prac nad znalezieniem innej, bar
dziej przydatnej metody zamykania nawierzchni asfalto
wych, postanowiono iść w kierunku prób prowadzonych 
we Francji i uwieńczonych już częściowo pozytywnymi 
rezultatami. 

Próby przeprowadzono w 1959 r . na asfaltobetonie śred
nioziarnistym w czasie budowy drogi manipulacyjnej na 
jednym z lotnisk. . 
Na odcinku 1 zastosowano zamknięcie suchym cementem, 
na odcinku 2 zastosowano zamknięcie zaczynem cemento
wym, 
na odcinku 3 zastosowano zamknięcie zaczynem cemento
wo-wapiennym. 

Przygotowanie odcinków przebiegało w sposób następu
jący: na odcinku 1 po rozścieleniu masy asfaltowej , wypro
filowaniu jej i lekkim zagęszczeniu (jednokrotnym przejściu 



walca) rozsypano na niej równomfernie rozprowadzono · 
szczotkami z piassawy cement w ilości 0,2-0,3 kG/cm2• 

Następnie masę zawałowano do ostatecznego zagęszczenia 
z jednoczesnym zwilżaniem kół walca wodą. 
, Nawierzchnia po wykonaniu nie posiadała jednolitego 
wyglądu: widać było miejsca intensywnie zacementowane, 
a obok miejsca o niewielkiej zawartości cementu lub cał
kowicie go pozbawione. Cement wniknął w nawierzchnię 
jedynie powierzchniowo. Po 2 latach eksploatacji nawie
rzchnia wyglądała jeszcze gorzej - na dużych powierz
chniach pod wpływem działania opadów atmosferycznych 
cement został wypłukany i zmyty. 

Opisany sposób zamknięcia okazał się mało trwały. 
Na odcinku 2 wprowadzono do górnej warstwy asfalto

betonu zaczyn cementowy o stosunku cementu do wody 
jak 1 : 1. Zaczyn ten powinien wypełnić istniejące w masie 
wolne przestrzenie i w ten sposób uszczelnić powierzchnię 
nawierzchni. Dążono do wprowadzenia zaczynu cemento
wego na głębokość kilku mm, nawet do 10 mm. Zaczyn 
rozlewano na rozłożoną i wyprofilowaną masę asfaltową 
po lekkim jej ostygnięciu (do około 120 °C), gdyż przy 
wyższych temperaturach następowało zbyt szybkie odparo
wanie wody. Po równomiernym· rozprowadzeniu zaczynu 
i krótkim odczekaniu masę zagęszczono wałami drogowymi, · 
a po zagęszczeniu nadmiar zaczynu usuwano. Ilość zaczynu, 
który wnikał w nawierzchnię wynosiła 1,5 do 2 l/m2• Na
leży stwierdzić, że zaczyn przenikał głębiej przy masie 
rozkładanej ręcznie niż przy rozkładanej za pomocą me
chanicznego rozściełacza. Tłumaczy się to tym, że masa 
asfaltowa jest lekko, przez deskę profilową rozściełacza, 
zagęszczona i zaczyn trudniej do niej przenika. Stwierdzone · 
głębokości wnikania zaczynu wynosiły średnio 2-3 mm, 
choć zgarzały się miejsca o głębokościach ponad 5 mm. 

Na odcinku 3, po rozłożeniu masy asfaltowej, rozlewano 
na niej zaczyn cementowo-wapienny o składzie: 

- cement - 25()/o, • 
- _mączka wapienna - 2511/o, 
- woda - 500/o. 

(Stosunki w przeliczeniu wagowym). 

Wykona.nie nawierzchni przebiegało jak na odcinku 2. 
Opisane odcinki po 2-letniej eksploatacji wykazały dość 

znaczne różnice. Jak już wspomniano, na odcinku 1 część 
cementu została wypłukana, co spowodowało niejednolitość 
nawierzchni. Powierzchnie odcinków 2 i 3 miały jednolity 
wygląd, beż miejsc wypłukanych, bez śladów zniszczeń od 
rozlewanego paliwa i smarów. Jednak w czasie suchych 
dni na odcinku 3, gdzie stosowany był zaczyn cementowo
.. wapienny, można było zauważyć pewne pylenie nawie
rzchni. 

Na podstawie tych doświadczeń przyjęto do szerokiego 
stosowania metodę zamyk'ania nawierzchni zaczynem ce
mentowym. Do chwili obecnej wykonano już tą metodą 
kilkaset tysięcy m 2 nawierzchni na lotniskach. Nawierzchnia 
z wyglądu przypomina beton, szorstkością jest zbliżona do 
nawierzchni betonowych, nie wykazuje zniszczeń od rozle-
wanego paliwa. -

W trakcie wykonawstwa masowego zostały udoskonalone 
metody budowy tych nawierzchni. Aby umożliwić głębsze 
wnikanie zaczynu w masę układaną mechanicznie rozsy

. puje się na niej dodatkowo ręcznie cienką, 2-centymetrową 

. warstwę masy i dopiero na nią . rozlewa się zaczyn. 
Do chwili obecnej nie udało się niestety jeszcze zme

chanizować procesu rozlewania · zaczynu .. Próby w tym kie
runku są jednak prowadzone przez przedsiębiorstwa wy-
konawcze. · . • 1 : ' i · l 
Opisaną _ metodą zainteresowały - się również instytucje 

drogowe próbując przenieść ją na drogi kołowe, .ponieważ 
-i tam nawierzchnie asfaltowe wykonywane tradycyjnymi 
metodami ·· okazują się zbyt śliskie dla szybkiego ruchu 
samochodoweg~. 

Planowe obserwacje wpływu silników odrzutowych i paliw 
lotniczych na nawierzchnie asfaltowe 

W celu stworzenia właściwych warunków do przeprowa- • 
dzenia programowych prób dotyczących rozkładu tempe-

. ratur w różnych typach nawierzchni asfaltowych pod wpły
~ wem pracy samolotowych silników odrzutowych, jak rów

. nież w celu obserwacji zmian zachodzących w tych na
wierzchniach pod wpływem eksploatacji (długotrwałe 
obciążenia, rozlewane · paliwo) i czynników atmosferycz-

nych wykona90 dość duży odcinek doświadczalny, 
składający się z kilku pól o różnych · typach nawierzchni 
z wbudowanymi czujnikami do pomiaru temperatury na 
głębokościach 2 i 5 cm. Wymiary każdego pola wynosiły 
7 X 40 m. Nawierzchnie asfaltowe ułożone zostały na pod
budowie gruntowo-cementowej. Zmiany temperatur w na
wierzchni obserwowane były w sposób ciągły i rejestrowane 
na taśmie za pomocą specjalnych rejestratorów elektrycz
nych. 

Pomiar temperatury odbywał się w następujących odle
głościach od wylotu dyszy samolotów: 3, 6, 8, 10, 12, 14, 
16, 18, 21, 26 i 31 m. 

Na poszczególnych pol~ch wykonano następujące typy 
nawierzchni: 

- asfaltobeton średnioziarnisty zamknięty zaczynem ce-
mentowym (pole nr 3), , 

- asfaltobeton gruboziarnisty zamknięty zaczynem cemen
towym (pole nr 4), 

- asfaltobeton średnioziarnisty zamknięty cementem (pole 
nr 5), 

- asfalt twardola.ny uszorstniony grysem 5/8 mm i po
wierzchniowym ryflowaniem w postaci wgłębień 2 X 
X 2 cm na głębokość do 5 mm (pole nr 6), 

- asfalt twardolany nieuszorstniony (pole nr 7). 

Próby przeprowadzono przy użyciu dwóch typów samolo
tów myśliwskich i jednego typu samolotu bombowego. 

Charakterystyka tych samolotów pod kątem ich oddzia
ływania na nawierzchnię podana jest w tabl. 1. 

Tabela 1 

. Charakterystyka samolotów użytych do prób 

Przybliżone kąty nachylenia 
samolotu do nawierzchni -

Odległość w<> Ciąg Typ sa- osi dy-
molotu szy od silnika 

w spo- I przy 8000 I przy 'ziemi cm kG 
czynku obr/min. obrotach 

max. 

A" 

I 
3°00' 

I 
1°20' 

I 
0°50' 

I 
98 2700 

" B" 2°30' 0°50' 0°20' 102 2700 .. 
C" 2°15' 192 2700 X 2 .. 

Czas pracy silnika na stanowisku badawczym wynosił: 
~ 10 min przy 8000 obr/min (obroty średnie), 
- 3 min przy 12 OOO obr/min (obroty maksymalne). 

Czasy te przewyższają średnio 5-6 razy rzeczywiste 
czasy pracy silników przed startem, odpowiadają nato
miast czasom pracy w miejscach postoju, na płaszczyznach 
prób itp. Bezpośrednio po próbie pomiarów temperatury 
w nawierzchni mierzono w punkcie, w którym temperatura 
osiągnęła najwyższą wartość, penetrację w sposób uprze-
dnio już opisany. . · 

Badania .przepr-0wadzone były w okresie le-::nim przy 
średnich temperaturach powietrza 14-25 °C. Wyniki baaau 
podane są w tabl. 2. Wymienione w tablicy maksymalne 
temperatury zaobserwowane w przypadku samolotów my
śliwskich w odległości od dyszy w granicach 6-8 m, 
a w przypadku samolotu bombowego w odległości około 
12 m. • . 
Przykładowy rozkład temperatur w nawierzchni pol,rnzany 

jest ·na rys. 1. · 
Jak widać z tabl. 2 wzrost temperatury · pod wpływem 

działania sil~ików odrzutowych wyniósł w górnej warstwie 
nawierzchni w przypadku samolotów myśliwskich co naj
mniej 26 °C, a nawet 47 °C a w warstwie dolnej co naj
mniej 24 °C, a nawet 38 °C. 

Odpowiednie temperatury dla samolotu bombowego wy-
nosiły: 

w warstwie górnej 15 °C, 
w warstwie dolnej około 10 °C. 
Przyjmując więc, że · temperatura nawierzchni w okr~się 

upalnego lata może dojść do 40-50 °C, to pod działamem 
silnika odrzutowego samolotu myśliwskiego może ona dqjść 
do 90 °C, a samolotu bombowego do 65 °C. 
Są to więc jeszcze temperatury, przy których nawierzch

nie asfaltobetonowe nie tracą swych właściwości nośnych. 
Jeśli chodzi o rozmiękczenie nawierzchni, to najlepiej 

zachował się asfaltobeton gruboziarnisty - penetracja by
ła tu rzędu zaledwie kilku minut. 

Jeśli chodzi o uszkodzenia ·nawierzchni powstałe na sku
tek podmuchu, to wystąpiły one najwyraźniej na nawierz
chniach z asfaltu · lanego: ✓na skutek dużego rozmiękczenia 
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Rys. I. Wykres temperatur w nawierzchni z asfaltobetonu średnio
ziarnistego zamkniętego zaczynem cementowym natychmiast po 

działaniu silnika samolotu typu „B": 
-- • -- • -- temp. na glęb. 2 cm - po próbie, 
-- . -- . -- temp. na głęb. 2 cm - przed próbą, 
- -- -- - temp. na głęb. 5 cm - po próbie, 
-- - - - - temp. na głęb. 5 cm - przed próbą 

masy asfaltowej zostały wyrwane z niej niewielkie frag
menty oraz na powierzchni kilkunastu m 2 powstały sfalo
wania. 

Nawierzchnie z asfaltobetonu średnioziarnistego wykazały 
jedynie sporadyczne uszkodzenia, a na nawierzchni z as
faltobetonu gruboziarnistego nie stwierdzono praktycznie 
żadnych zniszczeń. 

Na nawierzchniach z asfaltu lanego, asfaltobetonu śred
nioziarnistego zamkniętego cementem oraz asfaltobetonu 
średnioziarnistego zamkniętego zaczynem cementowym 
przeprowadzono próby ich odporności na rozlane paliwo do 
samolotów odrzutowych. Próby polegały na rozlaniu pa
liwa na każdej nawierzchni na powierzchni około 3 m 2 

w ilości 2 1 i obserwacji zachowania się jej. W czasie prób 
panowała pogoda słoneczna, bez opadów, a temperatura 
powietrza wynosiła w ciągu dnia około 15 °C, a nocą spa
dała do 8 °C. Wyniki prób są następujące: 

- asfalt lany został zupełnie rozmiękczony do głębokości 
5-8 mm i w stanie tym utrzymywał się przez okres 5 dni. 
Nawierzchnia w tym okresie nie nadawała się absolutnie 
do użytku; 

- na asfaltobetonie średnioziarnistym, zamkniętym su
chym cementem, zniszczona została powł<?~a zamykająca, 
a masa asfaltowa rozmiękła na głębokosc około 2 mm 
i w stanie tym utrzymywała się przez 2 dni. Użytkowanie 
nawierzchni w tym stanie nie było również wskazane; 

- na asfaltobetonie średnioziarnistym, zamkniętym za
czynem cementowym. nie stwierdzono żadnych zmian. 
Paliwo w ciągu kilku godzin wyparowało, pozostawiając 
tylko ślad w postaci ciemniejszej plamy. Nawierzchnia 
w tym czasie nadawała się do użytkowania. . 

Na podstawie opisanych prób można wysnuć następujące 
wnioski: 

- temperatura nawierzchni w okresie letnim może dojść 
pod wpływem gazów z silnika odrzutowego samolotów 
myśliwskich będących dotychczas w użytkowaniu - do 
90 °C. Jest to więc temperatura, przy której nawierzchnia 
asfaltobetonowa nie traci jeszcze swych właściwości noś
nych; 

- podmuch gazów spalinowych silników samolotów bom
bowych, będących w użytkowaniu, nie ma praktycznego 
znaczenia w przypadku nawierzchni asfaltowych. Wzro:,l 
temperatury w nawierzchni Jest meznaczny, a centralny 
punkt uderzenia gazów o nawierzchnię znajduje się w od
ległości ponad 12 m od wylotu dyszy i nie jest w stanie 
już nawierzchni uszkodzić; 

- nawierzchnia z asfaltobetonu gruboziarnistego oko
zała się równie odporna na działanie podmuchu, jak z asfal
tobetonu średnioziarnistego, choć pierwotnie przypuszczano, 
że z uwagi na swą strukturę może łatwiej ulegać uszkodze
niom mechanicznym; 

- potwierdziły się wnioski o nieprzydatności asfaltu 
lanego do budowy nawierzchni lotniskowych; 

- zamknięcie nawierzchni asfaltobetonowych należy wy
konywać za pomocą zaczynu cementowego. Zamknięcie to 
jest odporne na wysokie temperatury, trwałe oraz nie
wrażliwe na działanie paliw lotniczych. 

Zagadnienie szorstkości nawierzchni lotniskowych 

Zagadnienie odpowiedniej szorstkości nawierzchni lot
niskowych i ich sczepności z kołami samolotu nabiera 
w związku ze zwiększającymi się prędkościami lądowania 
samolotów coraz większego znaczenia. Zagadnieniem tym 
zajmują się zresztą od dawna drogowcy w związku z ko
niecznością zwiększenia bezpieczeństwa ruchu samochodo
wego. Badania na drogach są dziś dość znacznie zaawan
sowane, ukazało się na ten temat wiele publikacji, opra
cowano odpowiednie metody pomiaru współczynnika tarcia 
kół o nawierzchnie oraz zbudowano do tego celu kilka 
typów urządze[1. Wszystkie te badania prowadzone są jed
nak w granicach prędkości niewiele przekraczających 

Tabela 2 

Zestawienie maksymalnych temperatur i penetracji w nawierzchniach 

I 
Głębo-

I 
Samolot typu „A" Samolot typu „B" 

I 
Samolot typu „C" 

Typy nawierzchni 
kości t. pow. I t. naw. I L1 t t. pow. I t. naw. I LI t. t. pow. I t. naw. I LI t. 

asfaltobeton 2cm 70 I 47 60 

I 
46 29 I 15 

średnioziarnisty 5cm 23 57 I 34 14 46 32 14 21 I 7 

zaczyn cementowy pen. 69 mm 31 mm 

asfaltobeton 2cm 62 

I 
36 55 

I 
38 30 

I 
16 

gruboziarnisty 5cm 26 52 26 17 38 21 14 24 10 

zaczyn cementowy pen. 5 mm 1,5 mm 

asfaltobeton 2cm 52 

I~ 
50 

I 
32 

~ gruboziarnisty 5cm 26 50 18 56 38 

zamk. cementem such. pen. 61 55 mm 

asfalt lany 2cm 

I ~ 
33 

I uszorstniony grysami 5cm 19 41 o 
i ryflowaniem pen. 67 mm 

asfalt lany 2cm 

I 
48 

I 
31 

I nieuszorstniony 5cm 17 52 35 

pen. 41 mm 
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100 km/godz. Przy lądowaniu natomiast nowoczesnego samo
lotu odrzutowego spotykamy się z prędkościami znacznie 
większymi. Na ten jednak temat nie ma w tej chwili zbyt 
wiele publikacji naukowych. Fragmentaryczne dane pocho
dzące ze Stanów Zjednoczonych i Anglii świadczą o tym, że . 

- badania związane z tym zagadnieniem są tam prowadzone 
w dość szerokim zakresie. Otrzymane wyniki są dość cie
kawe, okazało się bowiem, że przy dużych szybkościach 
współczynnik tarcia zmienia się w dość szerokich grani
cach, w · zależności od prędkości. Ze wzrastaniem prędkości 
koła wielkość współczynnika tarcia maleje, aby następnie 
znowu wzrastać. Najniższe współczynniki tarcia stwierdzo
no przy prędkościach 120-140 km/godz. Wielkości współ
czynników tarcia stwierdzone przy prędkościach 220 km/ 

' /godz odpowiadają podobnym wielkościom przy prędkości 
około 60 km/godz. Nie wiadomo niestety, w jaki sposób 
i jakimi urządzeniami współczynniki te były mierzone. 
Jak wynika jednak z tych pomiarów przy dużych prędko
ściach zmiany współczynnika tarcia mają inny przebieg 
niż przy prędkościach niższych. 

Przyrządy stosowane do pomiarów tarcia 

Równocześnie z wprowadzeniem na lotniska nawierżchni 
asfaltowych - w związku z różnymi wypowiedziami na 
ten temat - zaszła natychmiast konieczność obiektywnego 
określania ich szorstkości. Początkowo, pomiary współczyn
nika tarcia prowadzone były za pomocą prostego urządzenia 
typu szkolnego ciągnionego z prędkością około 5 km/godz 
po nawierzchni. Aparat ten posiadał ciągłą graficzną reje
strację wielkości siły poziomej. Znając ciężar samego apa
ratu można było łatwo obliczyć współczynnik tarcia. Już te 
prymitywne - i w zasadzie służące jedynie do porówny
wania jakości nawierzchni między sobą - doświadczenia 
pozwoliły jednak na stwierdzenie, że nawierzchnie asfal
tobetonowe zamykane zaczynem cementowym posiadają 
szorstkość zbliżoną do nawierzchni z betonu cementowego, 
podczas kiedy szorstkość nawierzchni asfaltowych typu 
drogowego jest znacznie mniejsza, szczególnie przy wilgot
nym ich stanie. Jak już jednak zaznaczono, pomiary te 
prowadzone były przy bardzo małych szybkościach, a więc 
w warunkach znacznie odbiegających od warunków panu
jących w czasie lądowania samolotu odrzutowego. Chcąc 
więc warunki pomiaru zbliżyć jak najbardziej do rzeczy
wistych zbudowane zostało niedawno przez Instytut Fizyki 
PAN urządzenie WP-1, pozwalające na pomiar sił pozio
mych, występujących przy hamowaniu przy dużych szyb-
kościach (r;ys. 2). · 

Rys. 2. Widok urządzenia WP-1 do pomiaru poziomych sił hamu
jących przy różnych prędkościach koła pomiarowego 

Urządzenie WP-1 pomyślane zostało jako terenowo-labo
ratoryjne typu stacjonarnego, ponieważ w czasie pomiaru 
'sam przyrząd jest umiejscowiony przy pomocy śrub. Po
miary mogą być prowadzone w dowolnych miejscach na 
nawierzchni lotniskowo-drogowej lub na próbkach (w tym 
celu uprzednio wyciętych· z nawierzchni), w zakresie szyb
kości od O do 200 km/godz, przy możliwości obciążenia 
koła pomiarowego od 350 kG do 1300 kG, przez odpo
wiednie obciążniki. 
Przyrząd składa się: z podstawy w formie sztywnej ramy 

.,.,,stalowej 'Yyposażonej w 4 pneumatyczne koła oraz 4 śruby 

(kotwice) z podstawk'ami ciernymi, dźwigni prostowodowej 
zamocowanej przegubowo do wspornika podstawy (o kon
strukcji usztywnionej), mechanizmu ręcznego podnoszenia 
koła pomiarowego, samolotowego koła pomiarowego przy
mocowanego do prostowodu napędzanego silnikiem elek-
trycznym i zespołu dynamometrów. \ 

Dynamometr pionowy stanowi pionową goleń koła po
miarowego i składa się ze sprężyn stalowych różnej gru
bości w zależności od zakresu obciążeń dla aktualnie 
prowadzonych badań. Na zewnątrz dynamometr posiada 
skalę milimetrową, po której . przesuwa się sprężysty pier
ścień, wskazujący wielkość maksymalnego ugięcia sprę
żyny w milimetrach i odpowiednio siłę pionową. 

Dynamometr poziomy posiada konstrukcję identyczną 
do dynamometru pionowego z tym, że znajduje się w dol
nej części przyrządu w pozycji poziomej i umocowany jest 
do ramy przyrządu. Cięgna umocowane są do przesuw
nego trzpienia z naciętą skalą; przenoszą one na dyna
mometr siłę wywołaną w czasie badania. Obciążenie do~ 
datkowe stanowią płyty żeliwne okrągłe, które się nakłada 
na trzpień śrubowy wg programu badań. Do pomiaru 
szybkości koła pomiarowego przyrząd wyposażony jest 
w prędkościomierz w zakresie od O do 210 km/godz. Zasi~ 
lanie przyrządu w energię elektryczną stanowi prąd trój~ 
fazowy 50 Hz, 220/380 V, pobierany z sieci lub z agregatu 
prądotwórczego. 

Zasada działania urządzenia jest następująca: do pozio
mej dźwigni prostowodowej przymocowane jest koło po~ 
miarowe. Końce prostowodu z drugiej strony są zamocowa
ne do ramy przyrządu przegubowo, tak że dźwignię można 
podnosić dookoła przegubów w celu uniesienia koła do 
określonej wysokości. Przy zwalnianiu koła z zaczepu 
spada ono, . uzyskując szybkość pionową imitującą szybkość 
opadania samolotu przy lądowaniu. Dla imitowania szyb
kości poziomej samolotu koło zostaje uprzednio rozpędzone 
za pomocą silnika elektrycznego, do szybkości obrotowej 
zbliżonej do szybkości poziomej lądującego samolotu 
najwyżej jednak do 200 km/godz. 

Dla wywołania odpowiedniej pionowej siły nacisku koła 
samolotu na nawierzchnię może być ono obciążone dodat
kowym balastem w formie żelaznych obciążników do 
1000 kG. Pomiary sił poziomej i pionowej dokonywane są 

· za pomocą opisanych już dynamometrów. 
Jak więc widać, urządzenie pozwala na pomiar poziomej 

siły hamowania koła przy znajomości siły pionowej i szyb-; 
kości obwodowej koła. Z wielkości tych można wyznaczyc 
współczynnik tarcia. Na razie prowadzone są pomiary tylko 
poziomej siły hamowania przy różnych szybkościach koła 
i przy stałym obciążeniu pionowym. 

Wyniki pomiarów poziomej siły hamującej 

Wielkość siły poziomej wyznaczana była na szeregu 
nawierzchniach betonowych oraz na doświadczalnym od
cinku asfaltowym, przy czym nawierzchnie w czasie .po-
fj(J(J~---,.---.---.----.-----.----,---,---, 

k6 

5/J!lll----1---l----l---+----t-t---l--',----t---, 

(b 

8 
'§ 3001---1---~hH~i;;,,::--,rl---~,--,.....,_--l---\!----l 
c:t 

~ 

~ 200f----ł-~~,(,l-+--+--..,,._.f----+---,ck---t----1 

f(}O 1-_µ.,.K,:...,ć,L..-l----l----l-----ł----l~,=-,-, --l----l 

' 

30 ~ ~ l20 60 mo 2mkmm~z. 
Predkości kota pomiarowego r,-ut" H 

Rys. 3. Wykres zależności między poziomymi siłami hamującymi 
a prędkościami koła pomiarowego: 

1 - obszar sił poziomych na betonach cementowych; 2 - siły po
ziome na asfaltobetonie gruboziarnistym nie zamkniętym; 3 - siły 
poziome na asfaltobetonie gruboziarnistym zamkniętym zaczynem 
cementowym; 4 - siły poziome na asfaltobetonie średnioziarnistym 
zamkniętym zaczynem cementowym; 5 - siły poziome na asfalto-

betonie drobnoziarnistym zamkniętym zaczynem cementowym 
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miarów były w stanie wilgotnym. -Prędkości obwodowe . 
kola pomiarowego regulowane były od O do 200 km/godz. 
Wysokość opuszczania koła była stała i wynosiła 10 -cm, 
obciążenie pionowe również stałe - 350_ kG w spoczynku. 
Wyniki pomiarów przedstawione są na rys. 3. 

W chwili obecnej, wobec niewielkiego jeszcze zaawanso
wania doświadczeń, przedstawione wyniki mogą mieć 
charakter jedynie porównawczy. Z porównań tych widać 
jednak. że poziome siły hamowania różnicują się wyraźnie 
dopiero przy dużych szybkościach - np. na nawierzchni 
betonowej powyżej szybkości 100 -km/godz. 

Jeśli chodzi o ·nawierzchnie asfaltobetonowe, to najwię
ksze właściwości hamujące wykazał asfaltobeton gruboziar
nisty nie zamknięty, a najmniejsze asfaltobeton drobno
ziarnisty,. nawet pomimo zamknięcia zaczynem cemento-
~~ . • I 

Asfaltobeton średnioziarnisty i gruboziarnisty, zamknię
te zaczynem cementowym, wykazały właściwości hamujące 
zbliżone do betonu cementowego. 

Na wszystkich wykresach wyraźnie widać, że .po prze
kroczeniu pewnej szybkości własności hamujące nawierz-
chni zaczynają maleć. .,.. 

Dla nawierzchni stosowanych na naszych lotniskach 
szybkość ta mieści się w granicach 120-140 km/godz. 

Wyniki tych doświadczeń mogą być wskazówką dla pilo
tów, przy jakich szybkościach na określonym typie nawierz

.. chni występuje najintensywniejsze hamowanie. 
Potwierdzona została · również słuszność przyjęcia meto

dy zamykania nawierzchni asfaltowych zaczynem cemen
towym. Właściwości hamujące takiej nawierzchni zbliżone 
są bowiem do nawierzchni betonowej. 
Należy sądzić, że dalsze badania w tym zakresie pozwolą 

na ustalenie najwłaściwszych kryteriów wykańczania gór
nej powierzchni nawierzchni pod względem ich przydatno
ści do szybkiego ruchu samolotowego. 
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CZYTELNIKÓW PRASY TECHNICZNEJ ZAWIADAMIAMY 

f. 

li 

. . 

że dla zapewnienia sobie stałej i punktualnej dostawy czasopism technicznych, wydawanych prz,,z 

WYDAWNICTWA CZASOPISM TECHNICZNYCH NOT . 

już należy zamawiać ich prenumeratę na IV kwartał 

SPECJALNEJ ~UWADZE POLECAMY 

Czasopisma z zakresu mechaniki: 

- Mechanik - Technika Lotnicza 
- Przegląd Mechaniczny - Technika Motoryzacyjna 
- Przegląd Odlewnictwa - Maszyny i Ciągniki Rolnicze 
- Przegląd Spawalnictwa - Budownictwo Okrętowe 

Czasopisma ogólnotechniczne i międzybranżowe: 

- Przegląd Techniczny 
.,..... Zeszyty Problemowe Przeglądu 
- Wynalazczość i Racjonalizacja 

Popularnotechniczne: 

- Horyzonty Techniki 
- Horyzonty Techniki dla Dzieci 

- Gospodarka Paliwami i Energią 
Technicznego - Ochrona Pracy 

· "'""' - Ochrona przed Korozją 

.,. 

Zamówienia prosimy składać w dowolnym urzędzie pocztowym, wypełniając blankiet PKO w następujący 
sposób: Zakład Kolportażu Wydawnictw Czasopism Technicznych NOT, Warszawa, Mazowiecka 12, nr kon
ta PKO 1-9-121697. Na blankiecie należy podą.ć: tytuł zamawianych czasopism, wpłacaną kwotę oraz imię 
nazwisko i adres zamawiającego. · ' ' 
. Przypominamy, że do korzystania z prenumeraty ulgowej (rabat 33il/o) są uprawnieni: indywidualni 
członkowie stowarzys;:.eń naukowo-technicznych NOT - zgłaszając prenumeratę w kołach zakładowych, za
rządach głównych stowarzyszeń lub w wojewódzkich komitetach porozumiewawczych NOT; członkowie klu
bów techniki i racjonalizacji - zgłaszając prenumei:atę w klubach; sludenci wyższych uczelni - zgłaszając 
prenumeratę w kołach naukowych; uczniowie i nauczyciele •szkól zawodowych - zgłaszając prenumeratę 
w dyrekcjach · szkół. · 
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NA~ fÓŁKAC~ KSIĘGARSKICH 

Silniki turbospalinowe małej mocy, Bazyli Kaczan, Jan Kry
siński Zdzisław Crzechowski, Ryszard Przybylski pod redak~ją 
prof. 'władysława Gundlacha, Wydawnictwa Naukowo-Teclmi.czne, 
Warszawa 1963, str. 368. ' · 

Wśród spalinowych siiników turbinowych, znajdujących coraz 
szersze zastosowanie również poza lotnictwem -· w przemyśle, 
energetyce, trakcji i. okrętownictwie - odrębną grupę stanowią 

silniki małej mocy. Silnikom tym poświęcono książkę pt. ,.Silniki 
turbospalinowe małej mocy", którą opracował zespół pracowników 

naukowych Politechniki Łódzkiej pod kierownictwem prof. Włady
sława Gundlacha. 

Po ogólnym omówieniu zasady pracy, historii rozwoju, cech cha
rakterystycznych i możlwiości zastosowań silników turbinowych, 
autorzy zapoznają czytelnika z zag"adnieniami termodynamicznymi 
i przepływowymi, występującymi w poszczególnych zespołach -tych 
silników, z rodzajami stosowanych ·obiegów termodynamicznych 
oraz z ch9rakterystykami pracy różnych układów silników. 

W następnych rozdziałach opisano rozwiązania konstrukcyjne 
sprężarek promieniowych, turbin osiowych i promieniowych, po
dano wiadomości dotyczące łożyskowania wirników, poruszono 
zagadnienie drgań łopatek i wałów oraz zagadnienie . wyważania 
wirników, omówiono konstrukcję komór spalania, instalacje pa
liwowe łącznie z wtryskiwaczami i palnikami (na paliwa gazowe), 
urządzenia zapłonowe i metody regulacji. Poza tym książka za
wiera wiadomości na temat wymienników ciepła - rekuperacyj
nych i regeneracyjnych · - oraz materiałów żarowytrzymałych. 

Obszerną część opracowania stanowi przegląd istniejących silni:. 
ków turbinowych małej mocy i ich zastosowań. Książkę zamyka 
rozdział dotyczący eksploatacji silników, w którym rozpatrzono 
między_ innymi rozruch i zatrzymywanie silników, obsługę w cza
sie ruchu, niezawodność i trwałość, właściwości napędowe silni
ków trakcyjnych, koszty wytwarzania i eksploatacji oraz perspek
tywy rozwoju. 

Za pewne niedociągnięcie opracowania można uznac brak omó
wienia sprężarek osiowych. Sprężarki te w silnikach turbinowych 
małej mocy są stosowane coraz częściej, w szczególąości w po
~taci jednego lub kilku stopni współpracujących ze sprężarką od
srodkową, łącznie z którą :;;tanowią tzw. sprężarkę mieszaną. 
Połączenie takie daje duże korzyści, szczególnie w przypadku za
stosowania osiowych stopni przydźwiękowych. Jako przykład moż
r.ta tu wymie~i~ silnik Blackburn „Nimbus". Wydaje się równii.ż, 

· ze trochę m1eJsca w książce należało poświęcić przekładniom 

napędowym (reduktorom), które niejednokrotnie stanowią inte
gralną całość z silnikiem, oraz napędom urządzeń pomocniczych. 

Poza tym trzeba stwierdzić, że określenie linii 2 na charakte
rystyce sprężarki silników jednowałowych (str. 91 i 92) jako cha
rakterstyki turbiny nie jest ścisłe, ponieważ linia ta jest w rze
czywistości linią pracy silnika i w związku z tym na jei prze
bieg ma wpływ zarówno charakterystyka turbiny, jak i charak
terystyka sprężarki oraz charakterystyka odbiornika mocy. Nie
ścisła jest również nazwa „współczynnik strat ciśnienia" w od
niesieniu do stosunku ciśnień P 3/ P 2 (str.· 54); bardziej poprawne 
wydaje się określenie „ współczynnik zachowania ciśnienia", gdyż 

. właśnie taki sens fizyczny ma powyższy stosunek ciśnień. 

W opisie lotniczych silników turbinowych małej mocy należało 
uwzględnić silniki Turbomeca, ,,Bastan" i „Astazou", silnik Black
burn „Nimbus" oraz silniki małej mocy wytwórni Continental. 

Książka może oddać cenne ' usługi zapoznając inżynierów, tech
ników i studentów wyższych uczelni technicznych, którzy intere
sują się napędami, z ogólnymi zagadnieniami dotyczącymi silni
ków turbinowych małej mocy i z obecnym stanem rozwoju tych 
silników. 

W. K. 

Bau und Berechnung der Verbrennungs-motoren, o: Kaemer, 
Springer_ -' Verlag, Berlin 1963 r.; str. 220, rys. 220, cena 28,-zł. 

Jest to IV wydanie tego dzieła. Książka stanowi znakomity prze
gląd dziedziny silników spalinowych. Autor podaje termodyna
mikę procesów, obliczenia mocy, zagadnienia konstrukcyjne i ma
teriałowe, problem drgań i wyrównoważenia mas. Część pracy 
autor poświęca wzmiance o systematyce maszyn przepływowych, 
rakietom, napędom odrzutowym i turbinom gazowym. w pracy 

% podano również metodę obliczeń silników z wirującym tłokiem. 

Dla praktyków cenna jest duża ilość przykładów liczbowych za-
mieszczona w książce. z. 

) 

Deutsche Geheimwaffen 1939-1945, 1 część: ,,Flugzeugbewaffnung", 
F. Hahn, Wyd.· E. Hoffmann, Heidenheim 1963, str. 447, rys. 298, 
cena 49,50 zł. 

Książka jest interesująca i przydatna z tego względu, że bu
dowę wielu dzisiejszych pocisków sterowanych oparto na zasadach 
teoretycznych i konstrukcyjnych niemieckiej ·broni tajnej z okresu 
wojny światowej. Praca ukaże się w dwoch częściach: I - oma
wia historyczny rozwój uzbrojenia lotniczego w okresie wojny 
i II - traktować będzie o rozwoju rakiet wszelkich typów. Autor, 
który w owym czasie pracował w Peenmtinde (w centrum taj
nej broni) - rozwiewa · mity o „cudownej broni niemieckiej". 

z. 

Aircraft Engines of the World 1962/63, autor i wydawca P. H. 
Wilkinson, Washington, str. 288, li"czne rysunki, fotografie, cena 
15 dol. 

Jest to już XX rocznik almanachu. Księga zawiera dane 1 in

formacje o wszystkich ważniejszych silnikach lotniczych powyż
szego okresu. Zamieszczono również wzmianki i zdjęcia silników 
wielkiej mocy, będących w rozwojowym opracowaniu w firmach: 
General Electric, Pratt & Whitney, Bristol Siddeley i SNECMA. 
z silników Zw. Radzieckiego - książka podaje tylko napędy tło

kowe. Dane cyfrowe podano również w systemie metrycznym. 
Dodatek obejmuje tabelaryczne ujęcie starszych typów silników. 

z. 

Elekfric propulsion development, E. Stuhlinger, (NASA), Acade
mic Press, N. _Jork, 1963, str. 748, cena 10,50 dol. 
Książka charakteryzuje postęp w użytkowaniu napędu elektrycz

nego w zakresie zdobywania ' Kosmosu przez pojazdy załogowe 

i bezzałogowe. Specjalną uwagę zwrócił autor na możliwości uzy
skania dużego ciężaru użytecznego pojazdów kosmicznych oraz 
stosowane materiały konstrukcyjne. Książka informuje o otwar
tych problemach lotów pozaziemskich i napędach pojazdów dla 
perspektywicznego programu zdobycia Kosmosu. 

z. 

Technology of lunar exploration, C. Cummings i H.. Lawrence 
(Pasadena), Academic Press, N. Jork, 1963, str. 989, cena 13,75 dol. 
Książka podaje poglądy na problem lądowania na Księżycu 

z punktu widzenia wiedzy z połowy 1962 r. 
Dzieło zostało opracowane przez pracowników Institute of Tech

nology i zawiera techniczną analizę lotów orbitalnych dookoła 

Księżyca, lądowania na satelicie i powrotu na Ziemię. Specjalną 

uwagę poświęcili autorzy zagadnieniom konstrukcji pojazdu .zdol-
nego do lądowania i powrotu. z. 

Le vol dans !'espace - systemeh de propulsion, w. R. Corliss, 
Dunod, Paris 1963, str. 329, liczne rysunki i fotografie, cena 402,60 zł, 
(Wzorcownia PAN). 

Jest to francuskie wydanie książki, której autorem jest nauko
wiec z firmy Martin Co (w jęz. angielskim: ,',Propulsion systems 
for space fligrt"). Tłumaczenie opracowali inżynierowie z O.N.E. 
R.A. Książkę poświęcono zagadnieniom napędów statków kosmicz
nych. Omówiono warunki, które spełniać muszą systemy napędo
we, scharakteryzowano cechy i bariery przestrzeni kosmicznej, 
opisano źródła energii w tej przestrzeni. Specjalne rozdziały po
święcono napędom termicznym (jądrowym, elektrotermicznym 
i in.), elektronicznym (napęd jonowy i plazmowy) oraz fotonowe
mu; poddano ocenie omówione systemy napędowe. Na zakończenie 
omówiono zagadnienie wykorzystania pól sił natur'.1lnych - przy
ciągania magnetycznego i elektrostatycznego oraz pasjonujący te-
mat antymasy i antygrawitacji. z. 

Rocket propulsion elements - an introduction to the engine~ 
_ ring i:>f rockets, G. P. Sutton, wyd. J. Willy and sons, N. Jork, 

1963, str. 464, liczne ryciny, cena 315.- zł (Wzorcownia PAN). 
Jest to III wydanie dzieła, którego autor jest pracownikiem dy

wizjonu rakietowego North American Aviation Inc. III wydanie 
szerzej ujmuje podstawowe zagadnienia napędów rakietowych (ter
modynamikę, teorię dyszy, oddawanie ciepła itd.) oraz obszerniej 
i bardziej szczegółowo podaje specyficzne systemy napędów rakie
towych. Oprócz ciekłych i stałych środków napędowych omawia 
się silniki jądrowe, elektroniczne oraz oparte na paliwie miesza
nym ciekło-stałym. Rozdział o paliwach płynnych został przero
biony w celu 1,1zupełnienia ostatnimi eksperymentami, dodano też 

nowy rozdział poświęcony obliczeniom osiągów rakiet o napędzie 

chemicznym. Warto nadmienić, że pierwsze wydanie książki uka-
zało się w tłumaczeniu na język rosyjski. z. ""-
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Flight performance hanbook lor orbital operationŚ, oprac. przez 
R. w. Wolwertona, Wyd. J. Wiley and Sons, N. Jork, 1963, str. 1446, -;.
rys., wykresy, tabele, cena zł 750.- (Wzorcownia PAN). 

' Księga ta przeznaczona dla naukowców, planujących loty kos-
:mlczne, jest dziełem 22 autorów. zawiera zestaw określeń, formuł, 
parametrów i wyliczeń dla użytku specjalistów (w teorii i prakty
ce) - przy wyrzucaniu satelitów czy statków -· według określo
nych torów - w przestrzeń kosmiczną. 

Osnowy aerofotosjemki i fotogrammetrji, F. W. Drobyszew, Gos
gełotiechizdat, Moskwa 1963, str. 259, rys. 190, cena zł 6,50 (Wzor
cownia PAN). 

Książka poświęcona zagadnieniom fÓtogrametrii oraz obróbce 
i wykorzystaniu zdjęć lotniczych. Omówiono w niej również teorię 
i budowę urządzeń służących do fotogrametrii. W oddzielnych 

~rozdziałach mówi się o samolotach do zdjęć lotniczych, o warun-
kach lotu oraz nawigacyjnych przyrządach pokład·owych. z. 

Astronautyka, kwartalnik Polskiego Towarzystwa Astronautycz
nego, we wrześniowym zeszycie 1963 (rok VI) przynosi: 

- omówienie programu • prac XIV Międzynarodowego Kongresu 
Astronautycznego, który odbył się w Paryżu w dn. 26.IX-1.X. 
1963 r. Wśród 83 referatów podstawowych, 6 prelekcji wygłoszo
nych na Sympozjum poświęconym fizyce przestrzeni kosmicz

nej, . wreszcie materiałów VI Kolokwium Prawa Kosmicznego -
, znajdują się tematy, które -szerzej poruszymy na naszych ła-

mach, 

- artykuł o konwertorach termojądrowych, 

- omówienie prac IV Ogólnopolskiej Konferencji Techniki Rakie-
towej i Astronautyki, 

"- ilustrowany artykuł o osiągnięciach · meteorologii satelitarnej, 

- artykuł R. Staniszewskiego pt. ,,Niektóre uwagi o tendencjach 
r~zwojowych silników rakietowych, 

- artykuł J. Grzegorzewskiego o niektórych problemach rozwoju 
silników rakietowych na paliwo stałe. 

- artykuły o kosmicznej służbie ostrzegawczej 
niowania. 

barierze promie
z. 

Sto wcieleń żyroskopu, J. Lew, Wyd. MON, Seria „Sowy" 1983, 
str. 159, rys. 70, cena 9 zł. 

W książce omówiono - w popularnym ujęciu - zasady pracy 
oraz zastosowanie żyroskopu jako elementu pomiarowego wskaź
nika położenia i ruchu oraz zespołu w układach automatycznej 
regulacji i kierowania. . . ,, 

Zamieszczono liczne schematy układów i rysunki konstrukcji 
przyrządów- żyroskopowych (w dużej ilości - lotniczych). z. 

Zanim rozkaz zostanie wydany ... , z. Mendrygrał, Wyd. MON. se
ria „Sowy", 1963, str. 187, ~ys. 103, cena 10 zł. 

Pod powyższym tytułem ujął autor popularny opis środków łącz
ności i zdalnego kierowania. Podał zasady naukowe i systemy ra• 
diolokacji lotniczej oraz sterowania pociskami. z. 

/ 

-..., 

PRZYPOMINAMY 
-

WOJSKOWY PRZEGLĄD LOTNICZY, LIPIEC 1963 r. 

zeszyt VII - 1963 r. wydano w 20-lecie Ludowego Lotnictwa 
Polskiego i rocznicy tej poświęcono dłuższy materiał historyczny 
oraz artykuł omawiający narodziny samolotu TS. 11 „Iskra". za
mieszczono również wspomnienia pilota doświadczalnego inż. A. 
Abłamowicza oraz uwagi mjr inż. J. Meneta na temat wykonywa
nia lotów na „Iskrze". 
J. Leski omawia optymalizację wskazań przyrządów pilotażo-

wych, opisując m.in. kierunek integracji. 
, w. Zarębski poświęcił artykuł telemetrii lotniczej (czujniki po
miarowe i wzmacniacze, układy, źródła zasilania, łącza, systemy · 
telemetryczne) .. 

zeszyt zawiera ponadto przetłumaczony z rosyjskiego artykuł 
o problemach spotkania statków kosmicznych na orbicie, omówie
nie szybownictwa na Węgrzech J. R. Koniecznego, _artykuły po
święcone taktyce wojskowej oraz nowości lotnicze i wydawnicze. 

z. 
Wojskowy Przegląd Lotniczy, sierpień 1963 r. 

w zeszycie zamieszczon~ tłumaczenie artykułu Sergiusza Tumań
skiego, gł. konstruktora silników lotniczych w ZSRR, na temat 
silnika wsp.ółczesnego samolotu. Ten interesujący artykuł wydru
kowała „Awiacja i Kosmonawtika" w marcu 1963 r. 

J. Korowajczuk omawia nowe urządzenia kontrolno-pomiarowe 
do sprawdzania osprzętu samolotów, projektowane, bądź badane 
przez ITWL. Opisano urządzenia X s. 1 i X S. 3, służące do bada
nia przyrządów membranowych, stanowisko USE. 1 - do spraw
dzania aparatury eiektrycznej, elektromechaniczny sekundomierz 
EMS. 2, · urządzenie WRW. 1 do kontroli wariometrów. Wreszcie 
przekaźnik PT. 150 E do sprawdzania manometrów tlenowych 
i · próbnik - generator G. 940. ' 
Artykuł pt . .,Wirówka przeciążeniowa do badań personelu lata

jącego" omawia zasady pracy i konstrukcję urządzenia odtwarza
jącego warunki działania przeciążeń· w granicach 1 do 30 g. 

T. Królikiewicz daje sprawozdanie z XXV Salonu Paryskiego, po
święcone eksponowanym tam samolotom; w artykule zamieszczono 
liczne ilustracje. zeszyt zawiera również interesujące artykuły 

z dziedziny wojskowej, jak na przykład wpływ odpalenia pocis
ków rakietowych na pracę silnika turboodrzutowego, warunki 
lotu i naprowadzania w stratosferze i inne. 

Na końcu numeru zamieszczono nowości lotnicze i wydawnicze. 
z. 

Wojskowy Przegląd Lotniczy, wrzesień 1963 r. 

M. Chęciński daje przegląd przemysłu lotniczego i rakietowego 
w NRF. Autor podaje charakterystykę 16 zakładów lotniczych nie
mieckich i 1 amerykańskiego. Ponadto omawia potencjał Niemiec 
Zachodnich w zakresie budowy rakiet, badań i pojazdów kosmicz
nych. Koszt realizacji programu: w 1963 r. - 126 mln DM, w czte
roleciu 1963-1966 - 933 mln DM. 

M. Mielczarek omawia lotnictwo niemieckie, jego strukturę, 

szkolenie, sprzęt i perspektywy rozwojowe. 
Poza częścią taktyczno-historyczną, zeszyt zawiera nowości lot-

nicze i wydawnicze. • z. 

-
Czas odnowić prenumeratę -

,,Techniki ·Lotniczej" 
. . 

' na '/ kwartał 1964 r. . 
-
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PRZEGLĄD DOKUMENTACYJNY LOTNICTWA 
OPRACOWANY PRZEZ OŚRODEK INFORMACJI INSTYTUTU LOTNICTWA 

• DODATEK DO MIESIĘCZNIKA „TECHNIKA LOTNICZA" 

ROCZNIK XIII WARSZAWA, LISTOPAD 1963 r. ZESZYT 11 

HYDROAEROMECHANIKA I MECHANIKA LOTU 

533.6.071.3 
Hignett E. T.: The use of dust deposition as a means of flow wi
sualisation. zastosowanie metody wytrącania pyłu jako środka 
wizualizacji przepływu. A.R.C. C.P., 1963, nr 631, s. 8, rys. 12. 

Porównano metodę wizualizacji przepływu za pomocą wytrącania 
pyłu z metodą lotnej cieczy i metodą włókien dymu. 

Wykazano, że linia przejścia przyściennej warstwy laminarnej 
(niezakłóconej) w burzliwą, zaobserwowana za pomocą metody 
lotnej cieczy, pojawia się wcześniej w obszarze przejścia, gdzie 
opór powierzchniowy jest niski. Linia przejścia zaobserwowana za 
pomocą wytr'ą,cania pyłu pojawia się później w obszarze przejścia, 
gdzie opór powierzchniowy jest duży. Wykazano, że metoda włó
kien dymu jako środka wizualizacji jest niedokładna, gdyż włókna 
powodują przedwczesne przejście. 

Opisano urządzenie wytwarzające dym ze stałych cząsteczek wos
ku parafinowego o średnicy 1-4 mikronów. Dym o statecznej gę
stości daje widoczne wytrącenia wosku na powierzchni profilu 
umieszczonego w tunelu po kilku minutach uruchomienia urzą- • 
dzenia. K, A. 

629 .135.4 .073/75 :533 .6.013. 4 JLot 
Kaufman L. Schulz E.: The stability and control of tethered he
licopters. stii.teczność i sterowność śmigłowców na uwięzi. J. Amer. 
Helic. soc., 1962, t. 7, nr 4, s. 41-54, rys. 17. 

w pracy przedstawione są wyniki studiów przeprowadzonych 
w ostatnim okresie nad zagadnieniem stateczności i sterowności 
śmigłowców na uwięzi. Wykazano, że śmigłowiec na uwięzi różni 
się zasadniczo pod względem stateczności i sterowności od śmi
głowca lecącego swobodnie. O różnicy tej stanowi m.in. istnienie 
w śmigłowcu na uwięzi dużej statycznej stateczności położenia 
i niestateczności pozycji poziome.i. · 
żródła tego zjawiska są w pracy zbadane i opisane fizykalnie. 

Wyprowadzony jest następnie model matematyczny śmigłowca na 
uwięzi, który służy do przeanalizowania możliwości lotu beznilo
towego za pomocą automatycznych urządzeń sterujących. R.W. 

629.135.4.533.6. 015.1/2 ILot 
Jepson w.: Some considerations of the landing and take-off cha
rakteristics of twin engine helicopters. Part. I. Height-velocity 
diagrams and part power descents. Rozważania na temat własno
ści lądowania i startu śmigłowców dwusilnikowych Cz. I. Wykresy 
wysokości - prędkości i opadania z częścią mocy. J. Amer. Helic. 
Soc., 1962, t. 7, nr 4, s. 33--40, rys. 16. 
śmigłowce przeznaczone do rozkładowego przewozu pasażerów 

znajdują sie w służbie od lat blisko dziewięciu. Do r. 1962 wszyst
kie one były śmigłowcami jednosilnikowymi, podlegającymi szere
gowi proceduralnych ograniczeń startowych, wynikających z ana
lizy zależności wysokości i nredkości lotu. Ostatnio weszły do 
służby nowe śmigłowce dwusilnikowe przeznaczone do przewozów 
handlowych. Pierwszy z nich, Sikorsky S-6IL. rozpoczął rozkłado
we loty w Los Angeles Airways wiosna 1962 r. 

S-6IL, jak również Vertol-107. w porównaniu z ponrzednio uży
wanymi śmigłowcami, wykazują znacznie wyższe zdolności prze
wozowe pasażerów, większe prędkości i lepsze własności startu 
i ładowania. 

W pracy rozoatrzone są oewne czynniki wywierające wpływ na 
dopuszczalne procedury startowe i zaprooonowana jest metoda 
;,nalityczna dla wyznaczenia te.i części wykresu wvsokości-or<>dko
ści, która odnosi sie do małych prędkości lotu. Prócz tego doko
nana jest ocena zakresu, w jakim dwusilnikowe śmigłowce mają 
przewagę nad śmigłowcami jednosilnikowymi pod względem włas
ności startu i lądowania. R. w. 

533.69.042 ILot 
PuJZh P. G. + Woodgate. L.: Me,isurements of pitching-momcn~ 
derivatives for blunt-nosed aerofoils oscillatin.1s in two-dimension"l 
SUPPrsonic flow. Pomiary pochodnych momentu pochvla.iacego clla 
profili o teovch krawf'd7iach natarcia rlrgajarvch w dwuwvmiaro
wvm nrzeplywie naddźwięlcowym. ARC R.a.M. 1963, nr ~315, ~-, ~87, rys. 10. , · 

Zmierzono nochodne momentu nochyl,ij,icego za pomor." metocly 
Scrutona. Wood,rnte'a i in. dla clwu pojedynczvch profilów o s•P
nionvch kraw<'dziach natarcia. Pomic1rv wvkonano nrzv lirzh~r'1 
ivrarha 1.75 i 2.47 i nar;imPtrach czestotliwości mnieiscvch nd 0.02. 
Ogólnie biorac. stenienie krawedzi natarcia ma malv "'"'lvw "" 
nochodnP. chociaż zaohserwowan0 zmiany dla przynadków "'~"
szych ostrzy przy liczbie Macha 1,75. K.A. 

533.6.013.422 !Lot 
Wintor w. A.: Flutter testing of aircraft in flight. Badanie flat
teru samolotu w locie. Brit. Comm. Electr. 1963, t. 10, nr 4, s. 280-
-284, rys. 7, ods. 2. . . . 
Artykuł zapoznaje z metodą badania flatteru samolotu naJpierw 

w laboratorium, a potem w czasie prób_ w locie. Metod:3- ta by)a 
opracowana przy próbach samolotu Bristol 188, a konieczne oo 
Prób wyposażenie przeznaczone również do „de Haviland Trident". 
w czasie lotu samolot jest wzbudzany przez drgania harmoniczne 
układu sterowania, a charakterystyka fazowo-amplitudowa z 32 
czujników jest zapisywana przez cztery rejestratory 10-kanałowe 
na pokładzie samolotu. Równocześnie sygnały z 11 czujników są 
przekazywane poprzez dwa nadajniki telemetryczne do rejestrato
rów na ziemi. Artykuł omawia sposób wzbudzenia samolotu oraz 
stosowaną w czasie prób aparaturę pokładową i naziemną. K.K. 

533,652.6 ILot 
Wyatt L. A.: Test on the Loss of vertical jet thrust due to 

ground effect on two simple VTOL planforms, with particular re
ference to the Short SCl aircratt. Badanie strat ciągu strumienia 
pionowego na skutek wpływu ziemi dla przypadku dwu prostych 
obrysów piatów do pionowego startu i lądowania (VTOL), ze szcze
gólnym uwzględnieniem samolotu Short SCl. ARC R.a.M., 1963, 
nr 3313, s. 40, rys, 29. 
Ciąg netto pionowego strumienia. możliwy do osiągnięcia przez 

samolot pionowego startu i lądowania, spada przy zbliżaniu do 
ziemi. Wykonano pomiary strat ciągu w funkcji wysokości skrzy
dła ponad ziemią dla skrzydeł okrągłych i „delta" oraz modelu 
samolotu. Short SCl. Przy normalnej wysokości podwozia Short 
SCl traciłby prawie 200/, ciągu pionowego, Przewidziano jednak 
~or:strukcję_ z_mniejszającą tę stratę w ramach możliwych do przy
Jęcia wartosci. K. A. 

RADIONAWIGACJA I RADIOKOMUNIKACJA 

656. 7 :621.396.933 !Lot 
l\'.fason J.: Improved navigation aids needed to tighten wasted 
m_rspace. Potrze1:>a lepszych. pomo~y nawigacyjnych dla zacieśnie• 
n,a normowaneJ przestrzeni powietrznej. Electronics, 1962, t. 35, 
nr 50, s. 46-48, rys. 2. 

W związku z rozwojem ruchu lotniczego zachodzi konieczność za
_stosowani_a nowych środków 1:awigacyjnych, szczególnie dla lotów 
1 ląc_lowa'! w warunkach złeJ widoczności. Wymieniono systemy 
~a_w,gacyJne P:rzewidziane do zastosowania w niedalekiej przyszło• 
sci w_ lotnictwie cywilnym Hl\RCO (Hyperbolic Area Control), po• 
praw10ny_ Vortac •. pokładowe systemy samodzielne. Dalej omówio• 
n? ogólnie ~alety 1 wady nowych urządzeń ułatwiających lądowa
nie: _popraw10ny_ ILS,_ GSN-5, BLEU, REGAL i wspomniano O urzą-
dzeniach zabezpieczaJących przed kolizjami w powietrzu. K.K, 

656. 7 :621.396.933- JL ot 
Moxley s., Inderhees I.: New air-traffic system predicts flight 
paths. ~owy system w ruchu lotniczym, określający ścieżkę lotu. 
Electronics, 1963, t. 36, nr 5, s. 27-31, rys. 6. 

Dla sprawniejszego . kierowania ruchem lotniczym opracow'-lno 
no:V:Y _s;v:st~m elek!ronlcz1:ego wyliczenia i przedstawienia optymal
ne.1 scie>;ki, wz~łuz ktoreJ ma się poruszać samolot podchodzą~y do 
lądov.;ania. Opisano zalety, zasadę działania systemu i jego ele
mentow składowych. Istotnym zespołem systemu jest analogowa 
maszyna matematyczna, wyliczająca tory na podstawie danych 
z r~d_ar~wych obse_rwac,ii sytuacji ruchu dla 15 samolotów równo
c~esnie i przekazuJąca te dane na odpowiednie wskaźniki w sno
sob łatwo czytelny. K.K. 

WYTWARZANIE SPRZĘTU LOTNICZEGO 

621. 791 :669.293 ILot 
Platte W. N.: Welding columbium and columbium alloys. Spawa
nie niobu i jego stopów. Welding J., 1963, t. 42, nr 2, s. 69-83, 
rys. 27. tabl. 12. . 

Niob_ jest bardzo czuły na drobne nawet zawartości azotu czy 
tlenu i dlatego wymaga specjalnej techniki spawania a mianowi
cie zamkniętych komór wypełnionych helem. Artykuł zawiera 
grun_towną anallzę obesn~g9 stanu łączenia czystego niobu i jego 
stopow. Podan9 własnosci fizyczne dodatków stopowych, schematy 
st01sk ~-pawalmczych, metody_ badań złącz oraz osiągnięte wyniki 
P:ZY r?znych składach chemicznych stopów łączonych, jak rów-
niez mikrostruktury stopów. A.G. 

621.91.07 ILot 
Dickter I. A.: Applications of hot machining. zastosowania obrób
ki mechanicznej na gorąco. Tool and Manufacturing Engineer, ma
rzec 1963, t. 50. nr 3, s. 72-76, rys. 5. 

W celu obniżenia wytrzymałości na ścinanie materiałów obra
bianych mechanicznie zastosowano grzanie przedmiotu bezpośred
nio przed ostrzem skrawającym. 

Przy odpowiednim doborze parametrów grzania i obróbki uzys
kuje się wzrost wydajności do 400'/o, a trwałość narzędzia wzrasta 
100 razy. Poza techniką procesu poruszono sprawy z nią związane: 
obróbkę materiałów żaroodpornych, metody nagrzewania - induk
cyjne. oporowe wysokie.i częstotliwości, grzanie ooprzez narzedzia 
i inne. Omówiono niektóre typowe operacje obróbcze. A. G. 

621.791.054 ILot 
O'Brien R. L .. Wickham R. J.: New developments in plasma arc 
cutting. Nowe osiągnięcia w cięciu lukiem plazmowym. Welding 
J., luty 1963, t. 42, nr 2, s. 107-111, rys. 11, tabl. 3. 
Łuk plazmowy znalazł już szerokie zastosowanie w technice: do 

cięcia, spawania, a nawet obróbki mechanicznej stosowanej do 
materiałów trudno obrabialnych. W celu obniżenia kosztów, zasto
sowano do cięcia metali zamiast łuku plazmowego w gazach obo
jętnych, łuk w powietrzu lub tlenie. Autorzy omawiają te dzie
dziny zastosowań oraz podają parametry technologiczne wykorzy
stania łuku plazmowego i przykłady przedmiotów „obrabianych" 
tą techniką. A.G. 
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621.791.054 !Lot 

stew art J. J.: Machining molybdenurn. Obróbka molibdenu. The 
Tool and Manufacturing Engineer, luty 1963, t. 50, nr 2, s. 77-78. 

Molibden i jego stopy z uwagi na specyficzne :Vlasności (s'.'cze
gólnie kruchość) wymagają specjal:1ego traktowania przy obrobce. 
Autor podaje wytyczne obchodzenia się z ty~ stopem_ przy pr'?
dukcji elementów konstrukcyjny~h or<;1z om<;1wia m':'ktore. rodzaie 
obróbki (toczenie, frezowanie, wiercenie, gwin_towanie, sz_hf~wanie 
i obróbkę bezwiórową) z podaniem parametrow narzędzia i pro-
cesu. A. G. 

ILot 
Dallas n. B.: Higll-velocity forging. Kucie z dużymi prędkościami. 
The Tool and Manufacturing Engineer, luty 1963, t. 50, nr 2, s. 63-
·-68, rys. 9, tabl. 2. 

Formowanie energetyczne znajduje coraz szersze zastosowanie ju_ż 
,1 ie tylko do materiałów specjalnych, ale do normalne.i produl,cJJ. 
Jedną z czterech metod energetycznych - . pneu_~atycz:10-_mecha
niczna - opisuje autor, podając zasadę wielkos~i n~ciskow ko
niecznych przy kuciu; fazy kucia oraz zastosowanie teJ metody ~o 
wyciskania. Omówiono również materiały na matryce, konstrukcJę 
m·a tryc oraz perspektywy procesu. A„G. 

ILot 

Explosive forming techniques. Technika formowania wybuchowego. 
The Tool and Manufacturing Engineer, luty 1963, t. 50, nr 2, s. 85-
-88, rys. 4. 
Ukształtowanie wielu części, trudnych lub wr,::cz_ niemożliwy_ch 

do ukształtowania znanymi do tej pory metodami, Jest teraz os,ą
galne przy zastosowaniu metody forrn.o~ama W:fbuchowego. Prz_y
clatność tej metody została powszechme polw1.erdzo:1a .. SJbecl?-i'."• 
prace r,rzebicgajc1 '\V kierunku ootani~nia i rozszerzen!~ JeJ mozll
v,rości No,.vymj odmiana1ni formovvan1a \.Vybuch0\VCJl0 Jest eksplo
zja stykowa, kształtowanie swobodne. zastosowanie matryc wyko-
nanych z lodu itp. A. G. 

621.791 :669.295 ILot 

Welding titanium. Spawanie tytanu. Prod. Techn. 1963, t. 1, nr 2, 
s. 74-76, rys. 2. 

Tytan wykazuje duże powinowactwo z tlenem, azotem, wodorem 
i weglem · i z "tego powodu proces spawania tytanu należy _do 
trudnych. w artykule omówiono szereg metod ~pawania: a więc 
spawanie otwarte w osłonie gazów szlachetnych i SJ?a\\:ame w ko
morze zamkniętej. Poza tym podano sposoby osłaniania. parame
lry technologiczne, zabiegi przygotowawcze, wyposażenie SJ?awal
nicze, opisano charakterystykę procesu, kontrolę oraz wzmianko-
wano o innych metodach łączenia. A.G. 

621.91.07 ILot 
Russell w. R., Kennedy R. G.: Getting beter tool life. Podwyższa
uie trwałości narzędzi. Tool. and Manufacturing Engineer, marzec 
1963, t. 50, nr 3, s. 69-71, rys. 8. 

Obróbka stopów żaroodpornych stwarza cięż,ze warunki dla na
rzedzia niż obróbka stopów o wysoldej wytrzymałości. Dla ich 
ob'róbki z ekonomiczną trwałością narzędzia należy dokładnie usta
wiać narzędzia, dobierać konstrukcję narzędzia, chłodziwo. prqd
kość skrawania i posuw. W artykule omówiono wpływ tych czyn
ników na trwałość narzędzia przy wierceniu i frezowaniu. A.G. 

621.791 :669.293/4 ILot 
Albom M.: Welding and brazing of tantalum and columbium. Spa
wanie i lutowanie tantalu i niobu. Metal Progress, 1963, t. 83, nr 4, 
s. 82-85, rys. 5. . . . . 

stopy tantalu i niobu. stosowane na dysze silmkow ralnetowych, 
ne.lcżą do trudno spawalnych. Opisano spawanie i lutowanie tych 
stopów, wyjaśniając zjawiska zachodzące przy łączeniu oraz wpływ 
poszczególnych zabiegów, jak np. wstępne podgrzewanie. Podano 
warunki i zalecenia konieczne dla prawidłowego łączenia. Omó
.viono same procesy technologiczne oraz podano przykłady zasto-
sowar'i. A. G. 

669.268.7 ILot 
Howson L.: Hard-Chrome surfacing. Nakładanie chrcmu twardego. 
Proc\. Techn., 1963, t. 1, nr 2, s. 78-83, rys. 13. 
Nakładanie chromu dzieli się na dwie grupy: a) renowacja zu

żytych powierzchni. b) podwyższanie własności użytkowych. 
Autor podaje opis procesu nakładania, ope_racJe przygotowawcze, 

własności warstwy chromu, oprzyrządowanie i ekranowanie dla 
przykładowych elementów. Omówiono również urządzenia służące 
do tego ceiu, sposoby mocowania, parametry teci:nologiczne, sto
sowane grubości warstw oraz dalsze procesy obrobcze. Uwzględ-
niono poza tym sposoby sterowania procesem. A.G. 

621. 77 4.3 IL ot 
comerford ,V. .J.: w or king stainless-steel turbing and pipe. Wy
konywanie przewodów i rur ze stali nierdzewnej. Machinery 17, 
kwiecień 1963 r., t. 102. nr 2681, s. 874-880, rys. 16, tabl. 1. 

Wykonywanie przewodów i rur o_ profilowych_ pr_ze!<'rojach z róż
nymi zakończeni11mi. ze zwiększaniem przel<:roJu i Jego redukc.1ą, 
,vykonywanie lokalnych zmi~n profilu, zwijanie ~ l~reP,c,_wanie prze
luojów profilowych, to spec.1alny zakres zagadnien, k,ory z boga
tymi ilustraciami został przedstawiony w tym artykule. Poza tym 
oinóv.riono różne sposoby wykonania zgrubień pierścieniowych oraz 
wymagania dotyczące ekonomicznego zaginania rur. A.G. 

621.791 :620.196.2 ILot 
Czcmaclnirowa E. Ju .. Jakowlewa G. N.: Wli.ianje cholodnoj die
formacji swarnych trub iz s_tali OH18N9T n<! _skłonnost' k mi<>żkri
stalitno.i korrozji. ;yply½' zg10tu na sklonnosc do powst:1wa~ia_ ko
rozji międzykrystallc,:neJ w rurach spawanych ze stall Oh.18N9T. 
/\.wtomaticzeslrn.ia swarka, 1963, nr 4, s. 73-77, rys. 4, tab. 4. 

Przeprowadzono badania wpływu zgniotu na skłonność do pow
stawania korozji międzykrysU1liczne.i na próbl,ach rurek spawa
nvch o średnicach od 20 do 35 mm poddanych przeróbce plastycz
nej na zimno ze zgniotem od 9 do 77'/o, poddawanych obróbce ciepl
ne.i (przed zgniotem i po zgniocie) bądź w piecach komorowych 
lub w piecach przelotowych. Odporność na l,oroz.ię badano w 65'/o 
kwasic azotowym. Stwierdzono, że odporność na korozję uzależnio-
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na jest od wielkości zgniotu. Dobrą odporność na korozję wyka
zały próbki ze zgniotem większym od 50'/o. Rodzaj obróbki cieplnej 
(piec komorowy, przelotowy) wpływa również na odporność na 
korozję międzykrystaliczną. W artykule podano również wyniki 
(zdjęcie) badań metalograficznych próbek, ilustrujących przebieg 
korozji. Ił.Z. 

621. 791 ILot 
Kazimirow A. A., Wiebosieka A. Ja.: Puti umeńszenja swarocznych 
deformaci.i w konstrukcjach iz aluminiewomagnijewych spławow. 
Sposoby zmniejszania odkształceń spawalniczych w konstrukcjach 
ze stopów aluminiowo-magnezowych. Awtomaticzeskaja Swarka, 
1963, nr 4, s. 41-49, rys. 7, tabl. 2, ods. 6. 
Odkształcenia spawalnicze, powstają,ce przy spawaniu cienko

ściennych (1,0-3,C mm) konstrulccji ze stopów aluminiowych, są 
1,5-2,0 razy większe niż przy spawaniu konstrukcji stalowych. 

Stwierdzono, że przy spawaniu swobodnych, cienkich blach od
kształcenia ma.i ą ten sam charakter, niezależnie od wymiarów 
spawanych elementów. W celu zmniejszenia. ewentualnie wyelimi
nowania odkształceń spawalniczych, należy zmniejszyć strefę na
grzewania metalu przy spawaniu. Można to osiągnąć bądź przez 
zwiększeenie prędkości spawania (praktycznie ograniczone), bądź 
przez zastosowanie intensywnego chłodzenia w czasie spawania 
metalu w sąsiedztwie spoiny. Podano kilka konkretnych rozwią
zań chłodzenia metalu w sąsiedztwie spoiny za pomocą wody lub 
takich gazów, jak CO

2 
lub hel. Podano wykresy rozkładu tempe-

perat11r w s:ąsiedztwie spoiny przy spawaniu bez chłodzenia i z za
stosowaniem chłodzenia. Podano również rozkład temperatur w są
siedztwie zgrzeiny przy zgrzewaniu punktowym, wykazując, że za
stosowanie tej metody łączenia pozwala na wyeliminowanie od
kształceń spawalniczych. Przeprowadzono obliczenia, z których wy
nika, że dla zapewnienia dużej sztywności konstrukcji należy 
stosować na cienkie elementy pokryciowe blachę falistą. Na.ilep
sze wyniki (ze względu na sztywność) uzyskuje się, gdy odległości 
pomiędzy sąsiednimi falami są w granicach 150-180 grubości bla
chy. I-I.Z. 

WYBRANE ZAGADNIENIA TECHNIKI 

536.662.2/4 ILot 
zeldowicz J. B.: Ob usto.icziwosti riezima gorienja porocha w po
łuzamknutom obmienie. · O stateczności spalania prochu w pól
zamkniętej przestrzeni. z Prikł. Miech. i Tiechn., Fiz., 1963, nr 1, 
s. 67-76. ods. 4. 

Zbadano stateczność spalania prochu w półzamkniętej przestrzeni 
metodą małych zaburzeń z uwzględnieniem rozkładu tempera
tury w prochu, wpływu tego rozkładu na szybkość spala
nia i zmian zależności między szybkością, spalania i ciśnie
niem (prawa spalania), związanych z szybkimi zmianami ciśnienia. 
Spalanie jest niestateczne przy małych ciśnieniach. Określono kry
terium stateczności w funkcji wolnej objętości komory spalania 
i powierzchni krytycznego przekroju dyszy. Opisano przebieg zja
wisk przy niestatecznym spalaniu prochu i przedstawiono porów
nanie wyników teoretycznych z doświadczalnymi. J.Ch. 

629. 135.4.07:533.6.015 ILot 
Blankenship B., Harvey K.: A digital ana lysis for helicopter per
formance and rotor blade bending moments. Analiza cyfrowa osią
gów ~migłowca i momentów zginających łopatę wirnika. J. Amer. 
Helic. Soc., 1962. t. 7, nr 4, s. 55-70, rys. 12. 

Badania w dziedzinie wysol,osprawnych wirników i śmigłowców, 
zdolnych do lotów z dużą prędkością, doprowadziły do opraco
wania metody obliczania wirnika na maszynach elektronowych. 
l\ll"etoda ta pozwala na dobre określanie osiągów oraz stałych 

i _oscylując:rch momentcw zginających dla szerokiego zakresu sta
now lotu i konfiguracji wirnika. Wpływy takie jak ściśliwość, 
oóerwanie i przepływ odwrócony uwzględniane są bez żadnych 
trudności analitycznych na drodze rozważania warunków lokal-
nych w odpowiednich punktach łopaty. Nie zostało przyjęte 

w metodzie założenie małych kątów, dzięki czemu może ona hyć 
również zastosowana w odniesieniu do wirników częściowo pochy
lonych i przemiennopłatów. Możliwe jest uwzględnienie w obli
czeniach wpływu specjalnego kształtu końców łopat i ich nasad. 
Znaczne udoskonalenie przy wyznaczaniu obciążeii zmęczeniawych 
łopaty stanovvi analiza reakcji dynamicznej, obej1nująca. \Vażne 
dyn_amiczno wielkości sprzężeń miedzy skokiem ogólnyn„ i skre
cemem. W pracy wykazana jest duża zgodność wyników ohlicze11 
z wynilrnmi prób w locie. R. w. 

621.396.67 ILot 
Iziuka K.: How to measure field patterms with photosensitive 
probes. Jak mierzyć charal<terystyki pola za pomocą czujników 
z fotokomórką. Electronics, 1963, t. 36, nr 4, s. 39-43, rys. 6, ods. 3. 

Pomiar charakterystyki promieniowania w pobliżu anteny jest 
utrudniony z powodu deformac.Ji pola elektromagnetycznego, po
wstającej po wprowadzeniu czujnika połą,czonego przewodami 
z odpowiednią aparaturą. W nowe.i metodzie składowa elektrycz
na pola jest określona na podstawie sygnału odbitego od małego 
dipola z fotokomórką, który umieszczony jest w pobliżu badane.i 
anteny. Strumień świetlny, padający na fotokomórkę, modeluje 
impedancję dipola, co pozwala odróżnić właściwy sygnał od 
odbić niepożądanych. Strumień świetlny eliminuje szkodliwe prze
wody. W artykule opisano opracowane układy pomiarowe i sposób 
pomiaru składowych E, H, rozkładu prądu oraz wyznaczenia 
charakterystyki promieniowania anteny za pomocą oscylografu. 

IC K. 

Przegląd dokumentacyjny zawiera jedynie częsc analiz doku
mentacyjnych z zakresu lotnictwa. Pełna dokumentacja ul,azuje 
się w postaci kart dokumentacyjnych wydawanych przez Cen
tralny Instytut Informacji Naukowo-Technicznej i Ekonomicznej 
(Warszawa, AL Niepodległości 188). 

CIINTE przyjmuje prenumeratę kart dokumentacy_jnych, która 
może obejmować zarówno całą dokumentację naukowo-techniczną, 
jak i oddzielne jej działy lub poszczególne zagadnienia i tematy. 
CIIN'I'E wykonuje odpłatnie (wg cennika ZUD) fotokopie i mikro
filmy publikacji objętych zarówno przeglądem dokumentacyjnym 
jak i kartami dokumentacyjnymi. 



składowa normalna obciq±enia m
2

, promień zakrętu R [m/ oraz 

wielkość proporcjonalna do współczynnika siły nośnej c
2 

a_§__ 

sin <p. 106
• Dla zakrętu ustalonego, odpowiadającego w.w. założ~ 

niom, obciążenie m
2 

jest funkcją tylko ,p, a wielkość c
2
a 

tylko funkcją R, czyli znając wartość ,p, ze wzoru: 

1 
mz= cos <p 

s s:n <p • 10' 
Q 

znaleźć można obciążenie m
2

, a także znając promień zakrętu R 
łatwo z zależności: 

Cz a .!i_ sin 'P = ~ 2 - _.!_ 
Q 1.'og R 

wyznaczy~ lewa jej stronę. W związku z tym ilo.ść podstawowych 
parametrow zakrętu ustalonego redukuje się do czterech: V, ':ir.o 
oraz R, przy czym znajqc dwa z nich mo:::emy z nomoqramu od-
czytać pozostałe. · · 
. Sposób korz_ystani;t. z nomogramu zależy oczywiście od tego, 

.111k_zmi danum_i_ wy;scwwymi dysponuje sie, a jakich się poszll
ku;e. Na _POn'.zszym przyklaclzi.e - obe.Jmujqcym jPclen z mnżti
wy~h 1.~Jariantou,, zestau.,1l danych 11n.Jjśclo1-vych 'i poszu1cl1vnnych -
wyJaśnzono sposob korzystania z nomoqrainn .. 

W przypadku danych wyjściowuch V i m
7 
postępuje się następ11jq

co. Z punktu odpowiadajqcego znanej prędkości. V prowadzi się 
prosta prostopadła ~o te.i osi. aż clo przecięcia z prosta łqc.zqcq po
czatek układu wspolrzednych z m,nktcm na osi. przeci. qżeń. odno
wiadajqcym danej wartości m

7
• Z punktu przecięcia oclczytHje się: 

wartość , 360 - prowaclzqc prostą prostopad/q do osi czasów, war
to.ść R - poprzez interpolację między Unirimi R ~ const oraz war-

tość Cz a _§_ sin 'P • 10' - także poprzez interpolację między liniami 
Q 

repr(>zent11jqcµm.J stała, Hirrrtnść tej 1oiclko.~cl. Panndto, porde1Daż 
na prostej, na której naniesiono skalę m _,. }est r61nnie± naniesiona 
podziałka kqta przecl1ylenia, clla wyjścio1vej wartości m 

7 
odczytuje 

się od razu wartość rp. Znając c 
7 

o S sin rp • 10fl, oraz v,ysoko.~ć 
Q 

lotu (a stacl gęstość wzglęclnq a) i obciqżcnie jednostfrowe piata 

nośnego Q a także - odce-ytanq z nomoqram11 wartość kqta '!'• 
s 

mozna obliczyć wielkość współczynnika siły nośnej cz w zakręcie 
ustalonym. 

II. Nomogram czasów wznoszenia 

Jedna z poclstawow11ch charakten1styk osiqr,01111/C'h samnl.ot1t 
sfrynou,;ą czasµ u,znoszenia na określn'ne1 wysnko .. ~c_-i, .'7 p11ła.pcm 
1.rlqczn;e. Podczas prób -w loc1e uJartnściaml 1ti1.11sc1ou1µm; do 
1.11vznryc-znnin. czns611~ tvznoszeni,ry sa pl.onoH,e nredfr., 1 .{;r,; 1rznosz(>11ia 
samolotu V z' jakimi dyspon 11 je on na poszczeqólnych v:ysoko
śr;nch. Po11,szechnle stosou1a11a metoda analitµczno-arnfic,z_ .. ,.u, 11ZJ.J
skh11nnia v,vkres11 czasH 1.nznnszPnia 1.0 funkcji 1.1:JJ.,;:nko,';ci r =--: .f (h) ~ 
przy znanej qraficznej zalezności V 

7 
= f (h) - j<>st cl ość praco

chłonna. Rachunkowa droąa wyznaczania zal<'żno.ścf , = f (hl n'e 
-it?,<:t z zn.i:.:n.d11 stosn111nna. n tn ?e 1vz9iędu na konieczność u·11raZenia 
V: 7 = f (h) w vostaci analitycznej. 

Zwykle fHnkcja V 
7 

= f (h) jest zaleznością li.niowq. prz11 czym 
nn nr?uklncl rlTri srtrńolotu z sil.nikic>m t11rbondr:11tou,µm ?c<:f to 
hqd± jed<'n odcinek prostej - qdy p11la.p samolotu h nili ~ 11 ono m 
badź są to dwa odcinki prostych - gcly hpu/ > 11 OOO m - przeci
nn1ncuch s?P, na 1nusokośc1 11 non m„ 

7, · Omn11,ia11eno nnrnoorrrm 11 mn-tna 11_,(a.śnit? k0r-:?1.1.c;tnć 111 prz·u
paclku liniowej zależności V 

7 
= f (h) - niezależnie ncl tego, czy 

n11lnv jpst 1.nieksz1.1. czµ mnlejs211 od 11 non m -- . a }ednoc'.?:e,~,n.-~e. 
nrłu n1n11on1n. predkość wznoszenia samolof1f m.al(f'IP z 11~1.Jso_kosc'lq. 
!\Tnmoarnm ten ?c>st tak.żP hnrrlzo przydntnu dn nnentncy,Jnf:'1 f?Cr:nu 
c-:-rr.c-11 11,znns:pnfa. nn.. okre,(;lnn(( 11·u.<.okn.<§ć snmolotu z s1ln1.k1Pm 
t11rhooclr~1lfo1,,um lvh tlnko11111m h8Z snreżnrki - w 17r?:J.Jnnrlku 
znajomośc1 odpowiadaj11cych sobie par wartości h = h,; V = V 71 : 

oraz h = h .. ; v 
7 

= v 
70 

oraz dla 1i„ 111 > 11 ooo trzeci.ej pary war
to.ści 1J = h., > 11 ooo m; V,= V,,. Zakłada się oczywiście w tym 
przypadku liniowość funkcji V 7 = f (h). 

vor.:ustn inc z oznnczeń i szkicu podanych na nomogramie, na-
l ('ż1.1 nOsluahnać s?P- nim następu.1n.co. . 
1. Przµ 11.~yznaczaniu czasów 1.oznoszen1a na -wysokości hn ~ 

< 11 ooo m: . . 
- nń~ki cyrkla ustav'1a sie nn. nadziałki odpowiacla;qce war-

tościom V 
70 

oraz hf (na os! hr), . . 
'7nchn11ndac tę snma roz1narto.5ć c11rkl.a 1.t.sta1.ma s,f! 1er1na 
- · · · 1 · ·· ...11a roznntn __ p.nanej jeno -n6.:..k~ 1.v nunlccle przec,ęcur. s1e . 111n. ,, . ; _ 
wartości h = const z prostą oclpowwr!a;ącq wartosc. li f --
= cn-nst. a n drnaa -ntżkq, cyrkla znajduje się na osi czasóiv 

poszukiwanq wartość -rn. 

2. Przy 1cyznaczanin czasów wznoszenia nrt wysokość h 11 > 
> 11 onn .,,,., : . . . , . v 

- nóżki cyrkla 11stawia się na podz1al/c1 odpowwc.a;qce = z11 

oraz h„111 - 11 ooo (na osi, h n"/ - 11 OOO), . . • 
--rrcho 1 11 11 iac tę sa"rr1.a rozwarto,c;ć cyrkla 1.tstavna •'pe .1er1n~ 
1enn r,(7"ke 1.1) 1J1!Ylkcie nr?PCiqClt1. sie Un-H d~a r?c:nntr1-1 1nn.n_e~ 
wartości h _ 11 ooo = con.st z prostq oclpowwcla;qrq wartosci 

h _ 11 nhn = const a rlrlląq nóżka, cyrkla znajduje się na 
1)Hf . ' . . 

osl c?rrsr'i1.n poszukhortnq. n~artn.~r. r 11 ~n. 
łacznv czas 1v::noszenia od 1nysokości „zerowej" znajduje się 
ze u,zoru: 

7 n ~ 7 11 + 711 + n 
pr:y c:::ym ,

11 
wyznac::a się wg sposobu podanego w P, 1 

przyjmując wtedy hn = 11 OOO m. 
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J[X) 200 100 90 80 70 60 50 40 
z0 ; Vi~ m/sek} 

h 
Im) 

Szkic z oznaczemam1 

o ~ź„ v„lf 

Sposób korzysrama z nomogramu: 

l Dla /In~ IIODOm 

Vz(m/sek) 

-rozwartosc C!Jrkla Vza•n, 
-ta sama rozwartoścta -(przeC1eC1e nncconst i n,=consl}•Tn 

. )la ńn > !!OOO m 
-rozwar/ośc cyrkla v. •(ń{)l/c 11000) 
- la sama rozwarloś::~.[przf,c1ęc1e (/Jn-llOOO•const; hpur /1000• 
=consl)]•T,,.n, przy czym T;,•T,,•T,,.n 

Uwaqa: 

'zor dokładnego obl1czamo czasu wznoszentQ 
no pułap praklyczny ńput.p. 

li,,,t.p[mm]'a3839J(l tg
1 

frm +ńeu<V,-HOfXJ lg ł} 
ro -li, <'H r~ 

gdzie: Vz0 : Vr. i Vr. w Im/sek) 
ń, /}f)(JlP W Im} 

Nomogram czasu 
wznoszenia 
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