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Piłowanie stosowane jest w ocłniesieniu do tworzyw sztucznych
cłość cz ęsto ja/co ob rób /ca wyluoiczajqca. Dla m,iw,_-ialow te,
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last cznych należy używać pilników o grubym nactęCt !,L, a J :.. -
�ie ł/rzy wygtacłzaniu lwrzystać z cłrobno naciętycli, ':.!:_ore burcłG� 
szybko „zcibijajq si ę" wiórami. Przy piłowani_u_ two, ,yw termo 
utwarcłzalnych nie napotylca si ę na te trucłnosci. . . ,, PUniki specjalne cło tworzyw szt0uczny_c_h po:t:icłaJ(I. -�actęte

,, 
-
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ę!:J; 
w jecłnym lderunku pocł kqtem 45 , _cłosc du,q pocL„włkę -� 
i ,pysokość z ę bów, a czasem róu·1itf;Z przefrezowanie w pewnych 
ocłstępach (rys. 19). Zęby muszq byc barcłzo ostre. 

GEOMETRIA OSTRZA PILN'KA DO PIŁOWANIA TWORZYW 
SZTUCZNYCH 

w razie braku pilników specjalnych, obrób_lc ę p rowadzi� _można również normalnymi, stosowanymi cło met?lt, ale wytqcGnte nowymi, które cło piłowania metali jeszcze me byty uzywane.
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80-osobowy samolot komunikacy.i
ny Il-18 - na lotnisku w Pradze 

Od 11 do 25 września br. Między
naroclowe Targi w Brnie umożli
wiają, między innymi, zapoznanie 
się z dorobkiem przemysłu lotni-

czego Czechosłowacji 

Obróbkę należy prowadzić cłługimi pociqgnięciami 
lekkim tylko nacisku. Pilnika 

Poza piłowaniem ręcznym używa się również Pt� 
Pilnikarek (dla kló. 

o°'f-Jo· 

fi 

rych obowiq::ujq te same zasad.i/ pracy) ara:: ur::qdzenia do pilnikami wirujqcymi. W tym przypacL/cu obrób/cę można JJro:'acy przy pręcłlrnściach skrawania 150 do 200 m/min. Gd,� 
(d.c. na !li sir. Oki., 
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Ścisłe powiązanie „Tech n i ki -Lotniczei" z technicznym 
warunkiem dalszego istnienia lotniczym - podstawowym 

aktywem 
czasopisma 

Wiele kłopotów i tru�n�ści musi_�ły pokoJ:;1ać _ kolejne kol�-
. redakcyjne od pod3ęcia decyzJi wznowiema wydawania 

gfechniki Lotniczej" po wojnie w 1948 roku do chwili obec
"ej aby zapewnić regularne ukazywanie się tego czasopisma 
�a�kowo-techniczn�go, o �ard_zo sze_rokiej i �k_ompli�owanej 
tematyce i o wysokim poz10mie zarowno tresci, Jak i formy. 

zachętą do pokonania tych trudności było bezwzględne 
przeświadczenie Redakcji o_ konieczności istnienia czasopis
ma służącego bardzo powaznym celom: 
Cel pierwszy - to zapewnienie możliwości ciągłego pogłę

biania wiadomości fachowych wszystkim zatrudnionym 
w lotnictwie pracownikom naukowym i inżynieryjno-tech
nicznym poprzez studiowanie artykułów zamieszczonych 
w jedynym, dostępnym w krajach demokracji ludowej -
czasopiśmie. 

Cel drugi - to stworzenie jedynej trybuny lotniczej myśli 
naukowo-technicznej, umożliwiającej naszym i zagranicznym 
autorom wypowiadanie się na temat ostatnich osiągnięć. 

Cel trzeci-to utworzenie organu Sekcji Lotniczej SIMP
pelniącego w ażną rolę łącznika pomiędzy c��onkami Sekcji 
oraz pomiędzy Zarządem, a czł�nkami Sekc31, zespalaJącego 
pracę lotniczego aktywu technicznego nad rozwoJem pol
skiego lotnictwa. 

Dzięki uznaniu słuszności takiego uzasadnienia i pomocy 
szeregu aktywistów lotniczych - trudności zostały pokona
ne, czasopismo okrzepło, pozyskało szereg poważnych auto
rów (nie tylko krajowych, ale i zagranicznych), zyskało 
uznanie czytelników, co spowodowało przejście z kwartal
nika na dwumiesięcznik i znaczny wzrost nakładu. 

Jednak od roku 1957 - od momentu podwyższenia ceny 
zeszytu do 12 złotych i przejęcia kolportażu wyłącznego 
przez „Ruch" - rozpoczyna się stały spadek liczby nabyw
ców naszego czasopisma, która w 1959 roku spadła pomzeJ 
opłacalności dalszego jego wydawania, mimo subwencji pań
stwowych. Został wyznaczony termin likwidacji czasopisma. 
W wyniku energicznej akcji, przy poparciu czynników za
interesowanych rozwojem lotnictwa - zespół redakcyjny 
uzyskał ze strony Dyrekcji Wydawnictw Czasopism Tech
nicznych NOT cofnięcie decyzji likwidacji i zapewnienie 
dalszego wydawania czasopisma, a nawet przejście na mie
sięcznik, ale pod warunkiem radykalnego wzrostu ilości 
czytelników w ciągu 1960 roku. 

A tutaj już akcja samego zespołu redakcyjnego nie wy
starczy! 

Apel Sekcji Lotniczej SIMP, zamieszczony w zeszycie
1160 „Techniki Lotniczej", był wezwaniem do powszechnej
akcji o zwiększenie poczytności naszego czasopisma. 

Konieczne jest zerwanie z pseudoobojętnością o losy cza
sopisma, wynikającą tylko z wysokiej jego ceny i trudności
w nabywaniu: 

K o n i e c z n e j e s t p o d k r e ś 1 e n i e ś c i s ł e g o P o
w i ą z a n i a w s z y s t ki c h z a i n t e r e  s o w a  n y  c � � o
sem l o t n i c t w a  i n ż y n i e r ó w  i t e c h n 1 k o w
z w las n y  m c z a s  o p i s  m e m  p r z e  z m a s  o w e . a b?
n o w  a n i e  „Te c h n i k i  L o t n i c z e j" o r a z  w z i ę c i e  
udz i a ł u w u k ł a d a n i u j e j  t e m a t y k i p o d  k ą t e m  
na j w i ę k s z e j  p r z y d a t n o ś c i d l a  C z y t e l n i k ó w. 

W przekonaniu, ie do zwiększenia ilości Czyt�lników _ sa
me wezwania nie wystarczą, Redakcja starała się zanah_zo� 
�ać sytuację, postawić diagnozę trudności ora_z ?bmys:-ec 

I przeprowadzić ze swojej strony takie posunięcia, ktore 
spowodują wzrost czyt€lnictwa i prenumeraty. 

Ustalono następujące kierunki działania: . 
Pierwszym czynnikiem upowszechnienia cza�o_p1sma ma 

być_ wyciągnięcie wniosków z obecny,c_h . trudn<_>sci .F;_rzy na
byciu lub zaprenumerowaniu „Te�hn1ki LotniczeJ,,, cza_so
Ptsmo nie jest objęte sprzedażą k10skową . ,,Ruchu , m�zn� 
Je zaabonować tylko z dużym wyprzedzeniem, brak op1e�1 
nad prenumeratorem, brak zorganizowanego kolportazu 

w zakładach i instytucjach. . 
Dotychczasowy sztywny i wygodnicki stosu�ek monop_oll

stycznego przedsiębiorstwa • ,,Ruch" do czasopism techmcz-

nych musi ulec radykalnej zmianie. Czytelnik w całej Pol
sce musi mieć możność zakupienia bieżącego zeszytu, lub 
zaabonowania od najbliższego zeszytu „Techniki Lotni
czej" - bez żadnych trudności. Z drugiej strony - w ośrod
kach lotniczych należy zorganizować sprężyste kolportaże 
i tu widzimy popisową rolę dla lokalnych kół SIMP. Że 
zadanie to nie jest zbyt trudne do realizacji, zostało stwier
dzone na przykładzie jednej instytucji i jednego zakładu 
przemysłowego. W instytucji w wyniku minimalnej akcji 
propagandowej - 39 osób zgłosiło chęć nabywania „Tech
niki Lotniczej" (w tym 29 członków 31-osobowego Koła 
SIMP). W zakładzie w wyniku jednego obejścia pracowni
ków technicznych przez kolportera - 32 osoby opłaciły 
półroczny abonament (w tym 19 członków 30-osobowego 
Koła SIMP). 

Drugim czynnikiem powinna stać się zmiana ciężaru ga
tunkowego, układu działowego i tematyki czasopisma. Na 
podstawie rozmów z Czytelnikami, własnych opinii oraz 
analizy materiału redakcyjnego lotniczych pism zagranicz
nych, Kolegium redakcyjne zdecydowało zerwać z dotych
czas stosowaną praktyką poświęcania przeważnej części ze
szytu na artykuły naukowe na poziomie katedr podstawo
wych problemów, znajdujące bardzo niewielu Czytelników, 
tylko wśród specjalistów o wysokich kwalifikacjach. Nie 
znaczy to, aby pismo nasze zamykało swe lamy dla nauko
wej myśli lotniczej. Jednak będzie to prowadzone do roz
sądnych proporcji, w gran i cach udziału około 500/o objęto
ści zeszytu. Postawiono przy tym zasadę, że wymienione 
artykuły będą obejmować średnio dwie do czterech stron 
druku. Dłuższe artykuły, zakwalifikowane do druku, będą 
dzielone i zamieszczane w kilku zeszytach czasopisma. De
cyzja ta pozwoli w poważnym stopniu urozmaicić tematycz
nie pismo i prowadzić w pozostałej objętości (na poziomie 
dostępnym dla każdego pracownika technicznego) jedena
ście interesujących stałych działów, a mianowicie: Nowości
techniczne, Jednostki latające, Silniki i napędy, Przyrządy 
pokładowe i osprzęt, Komunikacja lotnicza, Turystyka 
i sport, Produkcja - organizacja, Na pólkach księgarskich, 
Co piszą inni, Przegląd Dokumentacyjny Lotnictwa, Pomoce 
konstruktorskie. 

Powyższe działy stałe będą uzupełniane następującymi
periodycznymi tematykami podstawowymi: Elektronika 
i łączność, Technika rakietowa. Ponadto, w miarę mate
riału redakcyjnego, publikować się będzie wiadomości 
i informacje pod następującymi tytułami: Nasz reportaż, 
Normalizacja w lotnictwie, Notatnik użytkownika, Nowości 
patentowe, Lotnicze słownictwo techniczne, Ludzie i zda
rzenia, Kronika, Korespondenci piszą. 

Kolegium redakcyjne dokładać będzie starań, aby w każ
dym zeszycie znalazł się aktualny artykuł wstępny oraz, aby 
zamieszczany materiał tekstowy był bogato ilustrowany. 
Akcja ta połączona będzie z inną, mającą na celu wciągnię
cie licznych nowych autorów do współpracy z Redakcją. 

Kolegium redakcyjne doszło do wniosku, że trzecim wa
runkiem zdobycia poczytności czasopisma jest jego szata 
zewnętrzna, a więc atrakcyjność okładki. Dotychczaso�y, 
zbyt skromny i jednostajny charakt�r okładki postaJ?,o"'.'10-
no zmienić, ożywiając ją aktualnym, mteresuJącym zdJęc1�m 
lotniczym, stosując równocześnie znacznie lepszy papier 
okładkowy. 

Redakcja „Techniki Lotniczej" prosi Czytelnikow � ".'7YPO
wiedzenie się w sprawie wyżej naszkicowanych załozen pro
gramowych czasopisma. Łam_y . nasze s�. otwarte dla Wa-
szych wypowiedzi, propozycJ1 1 dyskus31. .. 

Odnośnie ceny abonamentu, to ma ona ulec obmzce dla 
członków SIMP po zwiększeniu nakładu. 

Realizacja wniosków Redakcji _oraz masowe dow_ody s _zcze
rego zainteresowania los�m _ lotnicz�J prasy te�hmczneJ po
winny doprowadzić w �rotk1m cza_s1� do P?Wa��ego wzrostu 
liczby stałych abonentow „Tech_mk1 1:,,otmczeJ , do _ zapew
nienia dobrego poziomu czasopisma i do zespolenia pracy 
lotniczego aktywu technicznego. 
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Pomiary oraz zwalczanie hałasu samolotów i silników lotniczych

o szkodliwości daneg.o hałasu decyduje przede wszystkim
wielkość ciśnienia akustycznego wywieranego na bębenek.
Przebywanie w hałasie o z�yt dużej gło�ności może być
przyczyną trwałych uszkodzen organu c_::ortie_go _ w _uchu we
wnętrznym, co objawia się niedosły�zemem dzw1ękow o okre
ślonej częstotliwości, a nieraz częśc10w_ą lub zupełną głu�ho
tą. W zależności od charakteru widma dai:i,eg� _h�ła�u,
a więc od tego, czy przeważają w 1;�m c�ęstot�1w�sc1 msk1e,
średnie lub wysokie, jego szkodliwosc moze byc większa lub
mniejsza. W odniesieniu do większości hałasów występu
jących w przemyśle za najwyższy dopuszczalny poz10m
głośności hałasu przyj�ujE: �ię 85-90 dB. . . Pomiary poziomu głosnosc1 przeprowadza s1ę p_rzy uzy
ciu mierników poziomu głośności, nazywanych nieraz so
nometrami. Przyrządy tego typu posiadają mikrofon, wzmac
niacz O charakterystykach wzmocnienia, dostosowany�h ?�
zmian czułości ucha ludzkiego w funkcji częstotl 1wosc1
oraz miernik wskazówkowy o odpowiednio wycechowanej 
podziałce. Na podziałce tej odczytuje się poziomy głoś
ności mierzonego hałasu w decybelach. Sonometry są prze-
ważnie wykonywane jako przyrządy bateryjne. . Pomiary sonometrem wykonuje się P;Zed_e wszys_tk11;11
na stanowiskach roboczych w celu okreslenia zagrozen1a
znajdujących się na nich ludzi. W zestawieniu I podano wiel-

Zestawienie. I 

(według pomiarów własnych) 

Lp. Pomieszczenia lub źródła hałasu 

1. Hamownie silników odrzutowych 
2. Hamownie silników tłokowych (we

wnątrz nie wytłumione) 
3. Hamownie silników tłokowych (we-

wnątrz wytłumione) 
4. Narzędzia pneumatyczne 
5. Automaty tokarskie 
6. Kornpresownie 
7. Hale montażowe konstrukcji stalowych 
8. Obróbka mechaniczna (tokarnie, stru

garki, szlifierl<i) 
9. Kabiny sterownicze hamowni 

10. Warsztaty doświadczalne, laboratoria

Poziom głośności 
w dB 

powyżej 130 
120-130 

110-120 

100-120 
90-100 
90-100 
80-90 
80-90

80-90 
70-80 

kości poziomów głośności hałasu, występującego w otocze
niu typowych stanowisk roboczych w krajowym przemyśle
lotniczym i motoryzacyjnym. 

Wykonanie większej ilości pomiarów poziomu głośności
pozwala zorientować się w charakterze rozprzestrzeniania
się hałasu wokół danego źródła, co ma znaczenie nie tylko
z punktu widzenia oceny jego szkodliwości, ale również
środków, jakie należy podjąć, aby poziom ten obniżyć. Dla
-przykładu na rysunku 1 pokazano rozkład krzywych izo
fonicznych (krzywych o jednakowym poziomie głośności)
w bliskości hamowanego samolotu odrzutowego. Jak widać
z rysunku - rozprzestrzenienie się hałasu takiego samolotu
jest nierównomierne i dla podanego przykładu waha się
w granicach od 110 dB - na ssaniu, do 135 dB od strony
wydechu; specjalnie intensywny hałas obserwuje się w
dwóch pasach skierowanych ku tyłowi samolotu, symetrycz
nie względem jego podłużnej osi. 

Dokładniejszą ocenę szkodliwości danego hałasu, jak rów
nież dokładniejsze dane dla opracowania sposobów zwalcza
nia tego hałasu uzyskuje się na podstawie analizy jego
widma. Analizę taką wykonuje się przeważnie przy uży
ciu spektrometru, w którym badany hałas poprzez mikro
fon i wzmacniacz przechodzi przez filtry o określonej sze
rokości. Przeważnie stosuje się filtry o szerokości 1/3 okta
wy. Jako kryterium oceny stosuje się m.in. krzywe równe
go wrażenia głośności, wyrażone w jednostkach nazywa
nych sonami. Na podstawie licznych doświadczeń stwier
dzono, że wtedy, kiedy poziomy głośności poszczególnych
pasm :'-7idma prze�raczają �i�ię l�O �onów (rys. 2), prze
bywanie w hałasie o tak1eJ głosnosci powoduje trwałe 
ubytki słuchu. Stwierdzono również, że hałas, którego pozio-

my głośności poszczególnych pasm widma nie pr 1 
ją linii 50 sonów, nie powoduje takich ubytków

zetracza.
sunku 2 pokazano na tle linii 100 i 50 sonów d\ • a_ ry.
hałasu. Widma te przedstawiono w postaci szer:a Widma
ków,. których ,�y�okość odpowiada średniej wielk�� 

_slup. 
hań mtensywnosc1 hałasu w danym pasmie. Pierwsz/

1 wa. 
(a) - zakreskowane w lewą stronę - jest widm 

2 nieb 
łasu, zarejestrowanym w odległości ok. 3 rn od 

em
! 
ha.

s1 n1ka

dB 

Rys. 1 

śmigłowca, hamowanego na stanowisku do hamowania. Jak
�vidać z 1;ysunku, widmo to ma charakter wysokoczęstotliwJ
1 w całosci przekracza linię 100 sonów. Drugie z nich (b)
zakreskowane w prawą stronę - jest widmem hałasu za
reJestrowanym w kabinie sterowniczej obok wy mienionego
powyżej stanowiska. Jak widać z rysunku, widmo hałasu
w kabinie obniżyło się o ok. 30 dB, zwłaszcza w cześci wy•
sokoczęstotliwej. Jednakże przekracza ono linię 50 sonów
(powierzchnia zaczerniona) dla zakresów od 1250-3200 Hz. 
Wskazuje to na szkodliwość hałasu występującego w tym
po1:1-ies,z�zeniu, oraz na celowość obniżenia poz1omu jego
głosnosc1, zwłaszcza w tym właśnie zakresie częstotliwości

Hałas, o poziomie niższym od szkodliwego, może być 
uciążliwy i męczący. Jego działanie może przeszkadzać 
w pracy, obniżając nie tylko jej wydajność ale i jakość, 
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. śli praca ta wymaga _ sk�pienia (laboratoria, 
zwłaszcza (ukcyjne itp.) lub specJ�lneJ dokładności (war
biura kon;,� precyzyjnych, trasernie, stanowiska odbioru 
sztat� roegoo itp.). Według obowiązujących w Polsce za
technic,z(Dz. u. nr 53, z 1�5� r. oraz PN-54:'B-02151) poziom
rll!?ze�. hałasu nie powm1en przekraczac 
g!osnoscimieszkaniach, biurach o małym ruch u 35 dB 

w biurach konstrukcyjnych 40 dB 
w warsztatach robót precyzyjnych 50 dB 
:;ód źród eł hałasó� �r�emyslc_>wych o _sto�,unkowo naj-

S_pos 
poziomie glosnosc1 nalezy wymierne hamowane 

wyzsz�ftywane samoloty, oraz hamowane silniki. Na ry-
1ub O 

3a podano, na podstawie pomiarów własnych, przy
sunkU 'dma: a � hałasu samolotu odrzutowego hamo
kladY w�a płycie startowej (11200 obr/min), b - silnika
wane��mo lotu hamowanego na stanowis�u. do , h�rrr'"owa
tego(J

l 200 obr/min), c - hamowanego silnika sm1głowca
nia 

130
b 

f?O 
�,mlf%'.:A---+-t--f--r----,--;------;--�-,---l-----f----l 

f/0=½¼'!'4-...-r-t----t-1rt--�-,-�
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Rys. 3 

typu LIT-3 (2200 obr/min) d - sześciocylindrowego silni
ka _wysokoprężn ego typu D-6 (1500 obr/min), e - jedno
cyhn�ro wego silnika ciągnika typu U-45 (900 obr/min). Jak 
widac z„rysunku, poszczególne widma różnią się między 
sobą dosc znacz nie. Spośród widm hałasu silników tłoko
�ich, wi�ać doś� wyraźną zależność pomiędzy liczbą cy
witrow 1 ob_rotow, a c�ar_akterem widma . . Na przykład 
c f0 _12-cy l mdrowego silnika LIT-3 (c) posiada wysokoś::� �lliwy ch�rakt�r, sześciocylindrowego silnika D-6 (d) 
częsr1fi�zęstothwy, . J ednocylindrowego silnika U-45 nisko
rzuto

o iwy. Natoi:rnast oba widma samolotu i silnika od
sok/e1

o �kła�aJą się z części niskoczęstotliwej oraz wy
czę/i

s o tli�eJ ze szczytem dla częstotliwości 5000 Hz;
koto�o/ mozna_ w1raźnie rozróżnić „na· ucho ", a więc nis
wy . ;VY ryk silnika oraz równoczesny z nim wysokotono-

sw1st. 

• 99

Hałas samolotu hamo . 
się (patrz rys 1) doci 

':'-'ane
d
go na . płycie, rozprzestrzenia 

cy J. ak i po · . <;raJąc o pom1eszczen zakładów pra-' m1eszczen mieszkalnych p • . . 
ziom głośnoś • h ł . . • rzyJmuJąc, ze po-
ci (dla płaski

c
�go ��� :mnie

t
Jsza się ze . Wzrc_>�tern odległoś

n· . . . r ego erenu) o w1elkosc 20 lgr moż
k� %i��:�bhzem� (bez u':'-'zgl_ędnienia wpływu siły i kierun
ślić jaki p 

t<:mp�rf t1;ry_ i_ wilgotności powietrza itp.) okre
od ha 

oz1om g osnosc1 będzie miał hałas w odległości rmowanego samolotu z następującego równania: 
fir = f31 - 20 lgr. 

w którym fJr - poz_io:n głośności hałasu w dB w odległo�c1 r od ,hamowanego samolotu f11 - J?Oz1om głosności hałasu w dB w bezposredniej bliskości od tego samolotu 
d

Pla�ując budowę l_otniska przeznaczonego dla samolotów
0 _ rzu ov.:ych (lub ob1e�tu wyposażonego w hamownie) nale?i �r:a c  p::id uwagę Jego położenie względem najbliż�zychza

l 

a . ow przemysłowych, a przede wszystkim osiedli miesz _<anwwyc _h. Z te�o . punktu widzenia każde osiedle lub
mia_sto _mozna podz1el1c na _kilka stref, dla których przyj
muJ e s1.ę dol?uszczalne poz10my głośności, a poszczególne d�m,Y lub obiekty, w zależności od ich przeznaczenia sta
wiac. na _obsza:ach jednej ze stref. Największe wymagania stawia s1ę . dzielnicom_, � których znajdują się szpitale, sz l�oły_, wyzs�e ucze_lnie itp. (tzw. strefa ciszy), następnie dz1e l mco11:- m1eszkan1owym. Stosunkowo wyższe poziomy dopuszcza się dla . strefy śródmiejskiej, a następnie dla strefy przemysłoweJ. W zestawieniu II podano dla poszcze!gól-

Kra.i 

Austria 
Niemcy 
Franc.i a 
Polska 

zestawienie II 

Strefy 

I ciszy (szpi-1 mieszkanio-\ tale, szkoły) wa 
miejska 

centralna I
przemy-

słowa 

w I n�cy I dz%ń I n�y I dz�eń I n�y I dz�eń I n�y dzień 

25 20 35 25 35 25 45 35 
55 30 55 40 55 40 65 50 
- - 35 25 50 30 -
30 25 45(40) 25 60(50) 30 - -

nych stref dopuszczalne poziomy głośności w dB przyjęte 
w różnych krajach (patrz International Organization for 
Standarization ISO/TC43 Secr-72). W ostatniej rubryce ze
stawienia umieszczono wielkości liczbowe podawane w lite
raturze krajowej (I. Malecki, W. Kołtoński, W. Straszewicz 
,,Zwalczanie hałasów w zakładach przemysłowych"). 

Jeżeli przyjąć, że średni poziom głośności hałasu samolo
tu hamowanego na płycie wynosi (J1 = 124 dB (patrz rys. 1), 
to z podanego równania można obliczyć, że dla pracy w dzień 
(/Jr = 45 dB) powinien on teoretycznie znajdować siE; w 
odległości r =::: 9 km od osiedli mieszkaniowych. Ponieważ 
zastosowane równanie nie uwzględnia wpływu tłumienia 

dźwięków przez drzewa, nierówności terenu, wiatru itp., 
a poziom głośności samolotu przyjęto stosunkowo niski, 
uzyskane wielkości są tylko orientacyjne. Niewątpliwie pasy 
zieleni w postaci lasów, wzgórza itp. wpływają dodatnio 

na stłumienie hałasu samolotu, zapobiegając jego rozprze
strzenianiu się na dalsze odległości. 

Jak widać z rysunku 1, ważny jest również kierunek 
ustawienia podłużnej osi samolotu względem zabudowań lub 
stref, w których poziom głośności powinien być niski. Jak 
widać z rysunku, w •czasie hamowania samolot powinien 
być ustawiony ogonem w kierunku otwartej nie zabudowa
nej przestrzeni. W celu obniżenia głośności jego hałasu sto
sowane są również specjalne tłumiki zakładane na okres 
hamowania od strony wydechu (rys. 4). Składają się one 
z rury wyłożonej wewnątrz materiałem dżwiękochłonnym. 
Rura rozszerza się, co ułatwia rozprężanie się gazów spa
linowych; jest ona zakończona pionowym otwartym kana
łem. 

Niewątpliwie przykry jest również hałas oblatywanych 
samolotów. Na rysunku 5 pokazano wzrost poziomu głoś
ności w dB podczas przelotu samolotu odrzutowego ponad 
miejscem, w którym znajdował się mikrofon przyrządu po
miarowego. Na wykresie 5a samolot przelatywał z pręd
kością ok. 300 km/godz., a na wykresie 5b z prędkością 
ok. 800 km/godz. Moment, w którym samolot znajdował się 
pionowo ponad mikrofonem, oznaczono jako O sekund. Jak 
widać z obu wykresów, maksymalny poziom głośności hała-
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su przelatującego samolotu zależy od wyso�ości, na jakie�
leci Np. przy prędkości 800 km/godz. wynosił on przy W_Y. 
sok�ści ok. 300 m - 95 dB (linia c�ągła), przy W?S?kosci

ok. 600 m _ 90 dB (linia kreskowa) i przy wysokosci oko

ło 1200 m - ok. 82 dB (linia punktowa). Ze wzrostem �Y_

sokości poziom głośności hałasu rr_ialeJe,_ ale ró�r1:oczesme

jest on słyszany dłużej, a więc z większ�J odległosc1 . Wz�ost

prędkości przelotu s.k�aca c�_as, w. ktoryn;i �ai:nolot Jest

słyszany, a równoczesnie obniza poz10m głosnosci hałasu. 

Rys. 4 

z omawianych wykresów widać, że dla danego typu lub
typów samolotów można na podstawie pomiarów określić
taką wysokość przelotu nad miastem, przy której hałas do
cierający do zabudowań mieszkalnych nie przekraczałby
wielkości dopuszczalnej dla tej strefy miasta. Naturalnie,
trudno to osiągnąć w bliskości lotniska, z którego samolot
startuje lub ląduje, Dlatego też lotnisko powinno znajdować
się w odpowiednie.i odległości od zabudowań mieszkalnych.

.---,---.---.--,----,--,llO.---,---w-vsol<-:-o-$C-3�0�0-m-,
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Na rysunku 6 pokazano przykład lotniska, wokół którego 
linią kreskową oznaczono (dla danego typu samolotów) 
obszar zagrożenia hałasem o poziomie głośności powyżej 
80 dB, a linią ciągłą - hałasem powyżej 40 dB. W środku 
rysunku w postaci wydłużonego prostokąta oznaczono pas 

40dB \ 

Rys. 6 

startowy; ponieważ przyjęto, że mniej wię ce·
długości pasa samolot zaczyna się odrywać Jd

0� Polowy
bierając wysokości - strefa zagrożenia zwęż�

�1e1'.1i na.
czy w momencie osiągnięcia przez dany samolot 

st� 1, koń. 
pomiarami wysokości, z której hałas jest już w s1 

resl�nEj
osłabiony. Y arczaiąc0 

Rozprzestrzenianiu się hałasu hamowaneg o  siln'k 
no zapobiegać pomieszczenie, w którym jest o n  � a P0win.
Jeżeli różnicę pomiędzY_ poziomem głośności hała��orny,

,,, stępuJące�o _we�nątrz w bliskości h,wy.wanego silnika i poziomem głośnoś 
_amo

łasu /32 na 2iewnątrz hamowni ozn 
ci ha. 

przez o, to poziom głośności hałasu
aczymy

ległości r od hamowni określić m 
w 

Od
równania ozna z 

/3r = /31 - O - 20 Igr, 
Z podanego równania widać że im d h ł ·1· b' kt h 

' anv . a. as i�y o 1e c cemy, wybu dować bij.
rt-8/so-,,, ze� �ias ta (� spec Jaime jego cich dz1�lmc), a więc_ im wielkość r ma ie.:mmeJsza, tym większa powinna być l 

tość tłumienia o źródła hałasu, znaj;
a
r
. 

cego się na. ter,er:ie tego ?biektu. Na�;;Jednak pam1ętac ze w odrożnieniu od, •
runków panujących na otwartej przestrzeni, poziom głośt 
ci hałas�, występuJącego w pomi�s�czeniu zamkniętym, sk�
da s ,ię. me tylko !- hałasu samego .zrodła, �le _i hałasu odbiteio

h
od scian. W zw1ązku

t 
z tym poz10m ?łosnosci, hałasu silnika 

. amowane.go �ew,n� rz pom1eszcz�nia wzrosnie i to tym
m tensywrneJ, 1m sciany tego pomieszczenia są gładsze i I 
piej odbijają fale c:kustyczne. Na przykład wg pomiaróww� 
konanych w dwoch hamowniach silników o d rzutowych
otrzymano w odległości 3 m od tego sameg o  hamowanego 
silnika na stanowi�ku cz�ś�iowo wewnątrz wytlumionYII 
134 dB,. a. na stanowisku o scianach zupełnie gładkich J39dB. 

PrzyJm1Jmy dla przykładu, że nowo budowana fabryka sa
molotów odrz�towych, bę?�ie posiadała hamownie, a pne. 
w1d1�any poz10m gł<;>sn.osci hałasu /3, w bezpośredniej bli
sk_osc.i hamowanego s1lmka wynosi 134 dB . Chcąc teraz wy. 
�1en10ną fabry½ę wybudować w bliskości osiedla mieszka
n10wego, dla ktorego dopuszczalny poziom głośn ości w dzień 
:"'ynosi /3' r=45 dB, a w nocy /3" r=25 dB, musimy tę fabry• 
Kę wybudować w odpowiednio dużej odległości r, albo 22. 

stosować urządzenia t łumiące o odpowiednio dużym tłumie
niu o. Na podstawie podanego powyżej równania wykona
no wykres (rys. 7), na którym dla omawianego pr zypadku
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Rys. 7 

przeliczono zależność pomiędzy wartościami r i � dla P'r = 

=.45 d:8 (linia ciągła) i /3" r=25 dB (linia przerywana). Po
n�e"':az ,Podane równanie nie uwzględnia wpływu tłumienia
dzwiękow przez drzewa, nierówności terenu, wiatru itp., 
uzysł:ane �arto�ci są większe od rzeczywistych; na ich pod
stawie mozna Jednak ocenić rząd występujących w tym
przypadku wielkości 

Jak widać z oma�ianego rysunku, zastosowanie hamowni
o odpowiedniej izolacyjności ścian i innych urządzeń poz· 
w�l� wybudować dany obiekt bliżej miasta. Np. prz� :var·
tosc1 o = 15 dB można go wybudować w odległosct ok.
5 km od dzielnicy mieszkaniowej, a przy o= 25 dB w odle-
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Rys. 8 

!ości J,5 km. Na rysunku� pokazano hamownię przez�1aczo
!ą do hamow�nia samolo_tow od_rz1;1to':'-'ych. Składa się ona
pomieszczema (a), w ktorym silnik Jest hamowany, z ka

!alu ssącego (b) doprowadzającego chłodzące powietrze (c) 
oraz wydechowego (d)._ Wlot do kan�łu ssącego oraz ;VYl?t
z wydechowego jest �kierowany. ku _gorze. -Y, celu okreslema
skuteczności tłumienia w_ykonuJe_ się _ I?omiary_ na zewną_trz
hamowni, przede wszystkim w bllskosc1 wylotow z kanałow. 
Różnica w poziomie głośności wewnątrz przy hamowanym 
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silniku i na zewnątrz pozwala określić wielkość tłumienia .5. 
Dla przypadku podanego na rysunku 8 wynosi ona średnio 
0=25 dB. Na rysunku 9 pokazano widma hałasu przy hamo
wanym silniku (a), na zewnątrz od strony ssania (b) i od 
strony wydechu (c) w jednej z krajowych - tłumionych ha
mowni silników odrzutowych. Jak widać z zestawienia, na
wydechu (c) udało się znacznie obniżyć wysokoczęstotliwą 
część widma. Gorzej pod tym względem jest na ssaniu (b), 
gdzie widmo wskazuje, że wytłumiony kanał jest zbyt krótki,
a charakterystyka częstotliwościowa materiału dźwięko
chłonnego niezupełnie właściwie dobrana. Zastosowana
w omawianym przypadku połupana cegła i wióry metalo
we_, umieszczone w przegrodach ze stalowej siatki, posia
daią niewątpliwie bardzo dobre własności ze względu na 
w_ystępowanie wysokich temperatur. Jednakże w hamow
niach z kanałami dla chłodzącego powietrza można zasto
sować materiały o nieco gorszych własnościach ognioodpor
nych, ale o lepszych własnościach akustycznych (patrz
rys_ 8). 
. Przy projektowaniu nowej hamowni proporcje i kształt
JeJ kanałów, jak również charakterystyki tłumienia zasto
�owanych materiałów dźwiękochłonnych powinny być do�ostosowane do widma hałasu silników, które mają bycw niei hamowane. Ponieważ dany typ silnika jest hamowa-

ny przy różnych obrotach i roznym obciążeniu, należy 
w związku z 1:ym uwzględnić zmiany wynikłe ze zmiany. 
warunków pracy tego silnika. Na rysunku 10 pokazano na 
podstawie pomiarów własnych widma hałasu hamowanego 
silnika odrzutowego przy n = 9490 obr/min (a), przy n= 

a 

1/f/ '/ 1/ b 

C 

d 

Rys. 10 

= 10 .880 obr/min (b), przy 1l 200 obr/min (c), oraz przy 
n = 11 560 obr/min (d). Jak widać z rysunku, charakter po
szczególnych widm pozostaje bez zmian. Jednakż_e V: grupie 
niskich częstotliwości występuje wyraźne przesunięcie szcz)'.
tu w prawo, na przykład przy obrotach 10 880 występuJe 
on dla częstotliwości 250 Hz, przy obrotach 11 200 dla 320 
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Hz, a przy obrotach 11 560 dla 640 Hz. W gr1;1p_ie częstotl�-

ości wysokich szczyt wzrostu intensy\,:rnosc1 występuJe

�ale w pasmie o częstotliwości środk_ow�J . 5000 Hz. 1;'.o w_�
konaniu analizy analizatorem częstotllwosc1 (rys. 11) ) oka

zuje się, że dla n od 9490 do 11 500 obr,'min szcz�t ten prze
suwa się w granicach 4600-?600 H�. ?�tatecz1;11e przy_ bu
dowie hamowni przeznaczone.1 dla s1lmko'-:', ktory_ch widmo
zostało tu omówione, należy przy wytłum1_eniu _Jeł wnętrza,
a więc przeliczaniu i projektowaniu układow ?zw1ękochło_n
nych, dostosować charakterystykę . tych układow _ do _ tłumie
nia hałasu, zwłaszcza w zakresie 200-800 Hz 1 4600-
-5600 Hz. 

/40�_:_-,----,----,------,----r--,--�

dB 

1351----+----

1301-----+--

115 L----,L--,---_j_----::,:!=,...----'----;:::-::-::---�-:----::=-'. 
1,500 5000 5500 Hz 6000 

r:.•(,,160•RII 

Rys. 11 

W odniesieniu do kanałów ważny jest sposób ustawienia
powierzchni pochłaniającej danego układu absorbującego
względem przepływającej strugi. Na rysunku 12 podano 
przykłady kanałów wewnątrz wytłumionych oraz odpowia
dające im schematy charakterystyk pochłaniania. Kształty
niektórych kanałów są pomyślane w ten sposób, aby uin
tensywnić zetknięcie się strugi powietrza lub gazów spali
nowych z materiałem dżwiękochłonnym, umieszczonym na
ich ściankach. W odniesieniu do omówionego widma naj
odpowiedniejszym rodzajem wydaje się chc1rakterystyka

różnic temperatur, działania wiatru itp.) i w . . . . d , racaią k m1 w pewneJ, nieraz osyc znaczneJ· odległ , . u zie. 
t 1 • • f 1 kt, 

' osci Od • • ' Na ura me, ze a a, ora powraca jest znac . zrodla. 
Mim_o to jednak �astosowa�e w kanale urząct��ie_ osłabion, 
powinny na tyle intensywnie tłumić hałas ham

nia tlunliąe; 
·k b • ł , , , 0waneg 1;11 a, a_ y _Jego g osnosc na wylocie kanału b ł o_sil. 

Jak naJmn1eJsza. Y a mozhwi: 
Wytłumienie ścian kanałów wykonuje się zaz 

teriału porowatego o własnościach dźwiękoch;yczaizrn,.
parnego na wysokie temperatury, Do tego celu

onnych? od.
między innymi połupaną cegłę szamotową g rube 

st?�UJe się
talowe itp. Dla układów dżwiękochłonnyc'h stoso 

wiary rne
Zachodzie jest charakterystyczne, że są one wyk:anych na
siatki z drutu lub blaszanych perforowanych 

n\van� z
(pa_trz rys

_. 
8_ i 12), poza którymi lll;lieszcza się m/ ranow

tenału dzw1ękochłonnego (np. włokien szklanychf \rna.
ne falisto; układy takie pozwalają na uzyskanie ,.\010: 

powierzchni chłonnej. 
111ę szei 

Na ssaniu oraz przy zastosowaniu na wydechu chi nego powietrza można stosować materiały dźwiękochi°
dzo.

których maksymalna dopuszczalna temperatura \" _on
k
ne:

t t · ł · , · • . • ., Ja 1e1en ma ena moze pracowac, Jest mzsza. W zestawieniuiu

Lp. 

l 
2 
3 
4 
5 
6 
7 
8 
9 

10 

l 
2 

Zestawienie III 

Ma t eri a ł  

l\laterialy włókniste 

Niektóre wełny mineralne 
Filc wełniany 
Filc włosienny 
Włókna szklane wiązane (m.in. maty) 
Włókna azbestowe 
Luźne włókna szl<lane 
Bloki prasowane z wełny mineralne.i 
Wełna bazaltowa 
Szklista włóknista krzemionka 
Włókna specjalne ogniotrwałe 

Inne materiały 

Ognioodporna cegła porowata 
żwir 

Maksymalna 
temp. 'C 

50-65 
65-95 
95-120 

200-225 
450 

550---600 
6i5 
825 

1025-1150 
1150 

D00-1700 
1170 

podano typowe materiały dźwiękochłonne, stosowane w tej
dziedzinie, oraz dopuszczalne maksymalne temperatu
ry w °C. 

Ważnym czynnikiem przy dobieraniu układu pochłaniają. 
cego jest prędkość, z jaką strumień przepływa danym kana
łem. Ze wzrostem prędkości strumienia układy dźwięko
chłonne, stosowane na ścianach kanału, wykonuje się jako 
b1rdziej sztywne. Na rysunku 13 pokazano przykłady ukh· 

� 

dów dostosowanych do różnych 
prędkości przepływu. 

W hamowniach tłokowych, w kló
rych prędkość przepływu powietrza 
odgrywa mniejszą rolę, ogranirn· 
nie rozprzestrzeniania się hałasu z 
poszczególnych stanowisk na zew
nątrz budynku można uzyskać np. 
przez umieszczenie w drzwiach (bra
mach) tych stanowisk równoległych 
ekranów, ustawionych prostopadle 
do płaszczyzny otworu drzwiowego 
(rys. 14); zewnętrzne powierzchnie
ekranów powinny być pokryte m1-

teriałem dżwiękochłonnym. 

L_ ___ __ 

a 

Rys. 12 

z kanałem „d" oraz pionowe zakończenie tego kanału po
dane na przekroju „c". Kanały pionowe i ukośne otwarte 
mają jednak tę wadę, że ich budowa sprzyja powstawaniu 
tzw. ,,strefy hałasów wtórnych". Strefa ta powstaje wsku
t�k tego, że drogi fal wychodzących z otwartego kanału
pionowo, lub pod_ pewnym kątem, ulegają zakrzywieniu
(wskutek występuJących w wyższych warstwach atmosfery 

*) Wszystkie analizy widmowe 1/4 oktawowe i częstotliwościowe 
podane w artylrnle - według pomiarów własnych. 

6.,1 !?,3 

,1 

Ponieważ w odniesieniu do nie
których pomieszczeń, zw łaszcza sta
nowisk do hamowania, radykalne 
obniżenie hałasu wewnątrz pomie,z. 
czenia jest trudne, pracownicy za· 
trudnieni w takich pomieszczeniach 
powinni być zaopatrzeni w indywi
dualne ochrony słuchu. Błędne jest 

18,25 P-'f,3 3,0.4 G! tc3 182,Smp.: 

!I il 
::i' n:� ,, ,1:� ,, 

11, ,: 
,::� 

" 
11: ,, ,: -...., li' 

' T<·e/&?·RI� 

Rys. 13 
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Rys. 14 

przekonani�, j�koby istnia_ł uni�ersalny typ och_rony słuch u, 
nadający się Jako zabezpieczenie przed wszelkiego rodzaju 
balasami. Ochrony w postaci wkładek nadają się przeważ
nie dla prac w hałasie o stosunkowo niskim poziomi� gło.ś
ności. Halasy o głośnościach wyższych (powyżej ok. 95-

-100 dB) mogą odziaływać na organ słuch u również za po
średnictwem układu kostnego czaszki i wymagają w związ-

. 1/gr inż. WALERIAN KORDZIŃSKI 

ku z tym .stosowania ochron . 
hałasach O poziomi ł . , . w postaci nauszników. Przy
stosuje się hełmy :o:a 

o�nosc1 rz�kr_aczającym 110-120 dB
ochron stosuje się różne 

y
r 

w azdeJ z wymienionych grup
skuteczności tłumien· d 

YPY, przy czym charakterystyka
przystosowana do tl��ie 

ar.ieg� tpu ochron?' powinna być
Na rysunku 15 podano 

t1a a asu o ok;-"e_slonym widmie.
sowanych ochron słuchu. 

akres skutecznosc1 tłumienia sto-
Reasumując to co po • d • dzić, że krajowy przemy:?1

0
�11:no pow1żej n�leży stwier
mczy znaJduJe się na jednym 

50 
dB 

40 r--1-t--7r_____;f----f------l---A�A�_J 

Rys. 15 

z pierwszych miejsc pod względem intensywności występuJącego 1:ałasu. W artykule starano się omówić charakter 
wy�tęp_uJącego z3:grożenia oraz bardzo ogólnie - jak to za
groze;11e zwalczac. Spra�a dalszych, bardziej szczegółowych 
badan, a przede _ws_zystk1m stosowania rozwiązań, mających
na celu wytłumienie występującego hałasu, jest otwarta . 

Komora spalania silników turbinowych z oddzielną przestrzenią 
tworzenia mieszanki paliwowo-powietrznei 

W artykule podano opis budowy i zasady pracy oraz
przytoczono wyniki badań prototypu nowego rodzaju komo
ry spalania opracowanego w Pensylwańskim Uniwersytecie 
Stanowym. Opisywana komora spalania charakteryzuj2 sio 
tworzeniem mi�szanki paliwowo-powietrznej w specjalny� 
cyltndrze, oddzielonym ,od strefy tvłaściwego spalania przy 
czym wtryskiwane paliwo jest rozprowadzane w form'e 
u:arstewki na wewnętrznej powierzchni cyl'l.ndra; warstew
ka ta odparowuje na skutek podgrzewania prz1z gorące 
produkty spalania. Nowa koncepcja tworzenia mieszanki 

Wstęp 

Komory spalania lotniczych silników turbinowych osiąg
nęły obecnie wysoki poziom rozwoju, szczególnie jeśli cho
duo sprawność spalania i wykorzystanie objętości komór, 
posi�daJ� one jednak poważną wadę, polegającą n:-1. two• 
rzemu się nagaru w rurach żarowych i na obecności dymu 
w gazach wylotowych. Odkładający s'ę wewnątrz rur ża
;oi�ych węgiel może pogorszyć charakterystyki komór soa
ama, utrudnić rozruch silnika a nawet spowodować od-
ksztalcen • • k • • • ' 

1a I pę męc1a rur zarowych • dym w gazach wyło-
tow h • • 

' 
d _Yc Jest mekorzystny ze względów taktycznych, powo -
UJe on poza tym zanieczyszczanie lotnisk. 

W
W Pensylwańskim Uniwersytecie Stanowym dr Gi.inter 
• Maybach przeprowadził pod kierunkiem prof. A. W. Hu,s

manna I na zlecenie Marynarki Wojennej Stanów Zjedno
czonych prace teoretyczne i badawcze nad nowym rodza
�e� k_omory spalania do silników turbinowych, która roz-
1 ązuie prawie w zupełności problem tworzenia się nairn-
ru wewnat k , . V 

ta eh 
• rz omor 1 dymu w gazach wylotowych. Komora

,·i·et 
araktery zuje się tworzeniEm mieszanki paliwo·No--po-

. rznei w • 1 . 
drze d 

. specia me do tego celu przeznaczonym cylin-
, 0 dzielonym od strefy spalania. Wtryskiwane paliwo 

paliwowo-powietrznej rozwiązuje problem powstawania na
garu wewnątrz k,omór spalania oraz umożliwia stosowanie 
większych obciążeń cieplnych. Opis prototypu poprzedzono
przypomnieniem podstawowych zagadnień budowy kon
wencjonalnych komór spalania i przebiegających w nich 
procesów oraz wyjaśnieniem mechanizmu tworzenia się na
garu wewnątrz ko1nór. W zakończeniu artykułu omówiono 
korzyści, jakie przyniosłoby zastosowanie nowego rodzaju 
komory w lotniczych silnikach turbinowych. 

tworzy warstewkę na wewnętrznej powierzchni cylindra
i odparowuje pod wpływem podgrzania przez produkty spa
lania. Powstające pary paliwa mieszają się z powietrzem, 
przepływającym przez cylinder, tworząc mieszankę pali
wowo-powietrzną, dzięki czemu do strefy spalania dopro
wadza się już gotową do spalenia mieszankę. Taka kon
strukcja komory spalania zmniejsza do minimum tworze
nie się nagaru w rurze żarowe.i i zawartość dymu w ga
zach wylotowych, zwiększa sprawność spalania i pozwala 
na zmniejszenie wymiarów komory, przy czym straty ciś
nienia całkowitego w komorze nie przewyższają strat w 
konwencjonalnych komorach spalania. 

Koncepcja odparowywania warstewki paliwa nie jest no
wa. Goddard już w 1929 r. zastosował odparowywanie war
stewki paliwa w doświadczalnej rakiecie, aby w ten spo
sób uzyskać chłodzenie komory spalania. Crocco w 1951 r. 
opracował metodę obliczania prędkości odparowywania war
stewki paliwa w kon:;iorze spalania. Meurer w 1955 r. opisał 
zastosowanie odparowania warstewki paliwa przy tworze
niu mieszanki w silnikach wysokoprężnych. W tym ostat
nim przypadku paliwo odparowywało na odpowiednio 
ukształtowanym denku tłoka, przy czym chodziło o uzyska
nie korzystniejszego przebiegu tworzenia mieszanki w ce-
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lu zapewnienia „miękkiego" b_iegu ?ilnika i ?ezdymnyc�
gazów wylotowych. Wyniki, ktore osiągnął Meure: w pra 

cach nad silnikiem wysokoprężnym z odparowamem wa:

stewki paliwa, skłoniły pro_f. H1:1ssmanr:1a do zast?sowani:
podobnego sposobu tworzenia m1eszank1 _ w ko'.110:ac_h . spa 

lania silników turbinowych w celu zmnieJszenia 1losc1 na

garu wewnątrz komór i dy�lll w gazach wyl<;>towych. 
Przed przystąpieniem do opisu zasad bu�ow.v i pracy ko 

mory spalania Hussmanna-Maybacha, konieczne Jest _przy

pomnienie podstaw'?w)'.'ch zag _adni_eń budowy _ konwen�
cJ?nal

nych komór spalania i przeb1egaJących w nich proc-sow. 

d • • budowy konwencJ·onalnych komór
Niektóre zaga mema 

spalania 

Przehieg procesów 

Komora spalania, jaku zespół silnika !urb\nowego, musi
spełniać pod względem ?udowy, i przeb1e�a�ących w niej
procesów szereg wymagan, do ktorych �alezą. . 

1. Duża sprawność spalania w szerokim zakresie warun
ków pracy silnika i warunków lotu. 

2. Małe wymiary. . 
3. Małe straty ciśnienia całkowitego powietrza, przepły-

wającego przez komorę spalania. 
4. Łatwy rozruch silnika w dowolnych warunkacł:1 lotu. 
5. Stateczność procesu spalania w całym zakresie pracy

silnika i warunków lotu. . 
6. Odpowiedni rozkład tempera tury w przekroJu wyloto-

wym komory spalania. 
7. Odpowiednio duża trwałość komory spalania. 
Zaprojektowanie komory spalania spełniaj�c_ej powyż�ze 

wymagania utrudnia fakt, że c�ynn_iki �przyJa_Jąc_e s _pełnie
niu jednego z nich mogą przeciwdz1ałac spełnienm 11:mych. 
Szczególnie skomplikowanym zadaniem jest stworzenie od
powiedniego przepływu i rozdziału powietrza w k_omo�ze 
spalania, zapewniającego korzystne warunki �worzema mie
szanki paliwowo-powietrznej w całvm zakresie pracy kom�
r y  spalania i wymagany rozkła� temper��u�y przed �urbi
ną przy równoczesnym utrzymaniu strat c1sn1enia powietrza 
w dopuszczalnych granicach. Decydujące znaczenie dla pra
cy komory spalania mają również wtryskiwacze paltwa, 
które muszą być dosto:sowane do charakteru przepływu po
wietrza w komorze. Pomyślne rozwiązanie tych wszystkich 
zagadnień jest możliwe tylko w oparciu o długotrwałe pró
by prototypu komory spalania. 

Jak wiadomo, strumień powietrza na wylocie ze sprężarki 
ma stosunkowo dużą prędkość wynoszącą 100-150 misek. 
Proces spalania w przypadku tak dużych prędkości powie
trza byłby związany z dużymi str::>tami ciśnienia lub wy
magałby długich komór spalania. Z tego powodu wlotową 
c7ęść komory spalania zaopatruje się w dyfuzor, w któ
rym średnia prędkość powietrza ulega zmniejszeniu do 
40-70 m/s2k. Za d )·fuzorem powietrze rozdziela się na dwie 
części: na powietrze pierwotne i powietrze wtórne. Powie
trze pierwotne bierze bezpośredni udział w procesie spala
nia, który odbywa się w rurze żarowej, natomiast po
wietrze wtórne służy głównie do chłodzenia rury żarowej
i do obniżenia temperatury produktów spalania. Wydatek
powietrza pierwotnego 'wynosi 25-30°/o całkowitego wy
datku powietrza przepływającego przez komorę spalania.
Wydatek ten wynika z wartości ogólnego współc?ynnika
nadmiaru powietrza a 1) w warunkach obliczeniowych pra
cy silnika i z faktu, że stosunek wydatku powietrza pier
wotnego do wydatku paliwa powinien być zbliżony do sto
su--:iku stechiometrycznego. 2) 

Ponieważ proces spalania odbywa się w strumieniu po
wietrza o określonej prędkości, uzyskanie stacjonarnego 
czoła płomienia jest mo�liwe tylko w tym przypadku, gdy 
prędkość rozprzestrzeniania s'ę płomienia jest równa co do 
wielkości, lecz przeciwnie skierowana do prędkości stru
mienia powietrza w strefie spalania. Gdy prędkość spala
nia jest mniejsza od prędkości powietrza, płomień zostaje 
zdmuchnięty i uniesiony przez strumień powietrza poza ko
morę spalania. Prędkość spalania zależy - między innymi -
od współczynnika nadmiaru powietrza w strefie soalania 
w związku z czym każdej wartości prędkości powi�trza � strefiE: spalania_ musi odpowiadać określony zakres współ
czynnika nadmiaru powietrza; wyjście poza ten zakres pro-

• 

') Pod tym. określeniem należy rozumieć stosunek całkowitego wydatku powietrza przepływającego przez komorę spalania do wydatku powietrza teoret:yczn1e potrzebnego do spalenia wtryskiwa-nego do komory spalania paliwa. ') Stosunek, w którym wydatek powietrza odpowiada teoretycznie potrzebnemu do całkowitego spalenia paliwa. 

wadzi do zdmuchnięcia płomienia. Stworzenie w warunków spalania �iąże się z odpowiednim u{rn:anydi
niem przepły_wu pow1et:za � przedniej części ru/z . ltowa.
i zastosowaniem odpow_1edniego sposobu doprowa� 

za�owe1
liwa do strefy spalania. Oba czyn niki m uszą 

zaniap a.
dokładne odparowanie paliwa i wymagany rozkla�akewniat
tracj i par paliwa w strefie spalania, od którego z 1 ?

ncen.
łożenie czoła płomienia, wielkość jego powierz chn� �zy llO
kość spalania. 1 1 Pręd. 

Ze względu na spos�b, w jaki spełnia się powyżs runki, komory spa lama lotniczych silnikó w  turbi 
ze wa.

można podzieli� na ko_mory, :" których odparowywa��:Ycb
liwa odbywa się w teJ sameJ przestrzeni c o  wlaściw 

pa. 
ces spalania, oraz na komory zaopatrzone w oddziel� Pro
p:trowywacze paliwa. e Od-

Charakterystyczną właściwością przepływ u  powietr . h k • 1 . , z a w rurach z�rowy� omor . spa ama, w_ których proces od 3_ r�wywama pa_hwa P;Z�b1ega ": stref�e spalania, jest islie.nie w przedn1eJ częsc1 rury zaroweJ obszaru re cyrkul .. !j. obszaru _ o  ?dwrotnym. _kierunku _ prędkości w osi�!'·
zaroweJ. Dz1ęk1 temu częsc produktow spalania O wys ok'

Y 

temperaturze. przepływa �o obszaru, _w  którym jest pr zy;�! 
towywan _a m1eszan�a pahwo�o�p_o�1et:zna, powodując Odparowanie paliwa 1 zapłon sw1ezeJ mieszanki. Stosuje si 
dwie metody tworzenia obszaru recyrkulacji_ Pierwsza crę�
ściej spotykana, polega na umieszczeniu we wlotowej �zęści
rury żarowej łopatkowego zawirowywacza, który powoduje skręcenie strumienia powietrza o kąt 45-60°; w ten spo.
sób otrzymuje się spiralny ruch powietrza, wywołujący
spadek ciśnienia w osi rury żarowej i dopływ produktów 
spalania z obszaru o wyższym ciśnieniu. W przypadku dru
giego sposobu wywołyv✓ania recyrkulacji, we wlocie run
żarowej umieszcza się stożek, na którego krawędzi powsta
ją zawirowania. 

Doprowadzani2 paliwa do strefy spalania odbywa sii
za pomocą wtryskiwaczy wirowych, tj. wtryskiwaczy, które
rozpylają paliwo w formie cienkiej warstewki tworz ąc ejpo
wierzchnię stożkową. Najczęściej wtryskiwacze umies zcu
się w zawirowywaczach i wówczas wtrysk paliwa odb)'I,,
się współprądowo; spotyka się również wtryskiwacze umiesz
czone przeciwprądowo. W pewnej odległości od wtryski
wacza warstewka paliwa rwie się i ulega rozbiciu na drob
ne kropelki, których średnica waha się od 10 /t do 200 1. 

Krople paliwa stopniowo odparowują, przy czym pary pa
liwa tworzą otoczkq wokół ciekłego jądra. Pary paliwa 
mieszają się następnie z powietrzem i spalają się. 

Przy rozpylaniu paliwa duże znaczenie ma uzyskanie kro
pli o odpowiednich średnicach. Zbyt duża średnica kropli
zwiększa czas jej spalania, na skutek czego kropla nie spa
la się całkowicie. Z drugiej strony krople o zbyt małych
średnicach pogarszają warunki tworzenia się mies zank\
gdyż są porywane przez strumień powietrza. W obu przy
padkach następuje obniżenie sprawności spalania i zmniet
szenie zakresu statecznej pracy komory spalania. Jak jui 
wspomniano, wtryskiwacze muszą być dobrane indywidual
nie do projekt wan�j ko:nory spalania w zależności od jeJ 
właśc:wości gazodynamicznych. 

W celu otrzymania wymaganego składu mieszanki w p3-
szczególnych miejscach strefy spalania, konieczne j est do
prowadz::i.nie do niej części powietr?a wtórnego. Warstwa
wtryskiwane-go paliwa składa się z fazy ciekłej i parowej,
przy czym stosunek fazy parowej do fazy ciekłej zwiększa
się w miarę oddalania się od wtryskiwacza. W związku
z tym powietrze wtórne musi być doprowadzane w ilości 
odpowiadającej ilości przygotowanego do spalenia paliwa 
w poszczególnych miejscach strefy spalania. Niewłaściwa 
miejscowa koncentracja paliwa prowadzi r!o zawężenia za· 
kresu statecznej pracy komory spalania, zmniejsz�n!a jeJ 
spravvności i zwiększenia ilości nagaru osadzającego s1ęwe
wną trz rury żarowej. Powietrze wtórne jest doprowadzar.1 
przez otwory w przedniej części rury żarowej, przy czym 
poprawne warunki dopływu powietrza zależą od doboru 
ilości i średnic otworów oraz od ich rozmieszczenia. 

Praca komory spalania w szerokim zakresie ogól nego 
współczynnika nadmiaru powietrza a jest możliwa tłlko w 
tym przypadku, gdy mimo znacznej zmiany wspołczy�
nika a miejscowe koncentracje paliwa w strefie spalania 
pozostają jeszcze w granicach pozwalających na stateczni 
spalanie_ Ponieważ stosunek wydatku powietrza pierwotne
go �o wydatku powietrza wtórnego jest stały, zwiększeM 
wspołczynnika a pociąga za sobą zwiększenie stosunk� WY· 
dat�u- powietrza pierwotnego do wydatku paliwa. Roi�no
czesme Jednak obniża się ciśnienie wtryskiwanego palnva, 
na skutek czego zmniejsza się kąt stożka paliw owego; pall· 
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. zostaje rozpylone w �nie_js�ej przestrze1:i rury żarowej,110 
zwala na utrzymanie mieJscowego wspołczynnika nad

c
o
i!� powietrza w w�1:1agan1ch gr�nicach, . jakkolwiek

� wność spalania zmnieJs�a się dosyc znaczme. 
,
p
�� odmienny sposób przebiega proces przygotowania mie

. ki w komorach spalania zaopatrzonych w odparowywa
,zan

paliwa. W komorach tych paliwo wtryskuje się do ru-cze d • • , • - . 
k umieszczonych w prze nieJ scianie rury zarowej. z ze-

r�nątrz rurki opływają gorące produkty spalania, powodu-11 
odparowywanie paliwa. Poza paliwem do rurek jest do

��wadzane powietrze, yrzy czyr_-n jego wydatek . jest taki, 
ie współczynnik . nadmiaru po':"ietrza uchodząceJ � rure� 
mieszanki wynosi 0

'.
25-0,30. Ki�runek wypływ1;1 m ieszanki 

es t  przeciwny do kierunku powiekza w rurze zaroweJ. Po
:vietrze to, do�tające s�ę- d? _ru�y żarowej otwora�i 1;1mie�z
czonymi w jeJ przedn_ieJ scian1e, pow_oduJe _zu1:>ozenie mie
szanki, która następnie ulega spalenrn. Dz_1ęk1 odparowy
iraniu paliwa w rurkach odparowywaczy i przeciwprądo
wemu wypływowi mieszanki nie jest pot.rzebne stosowanie 
zawirowywania powietrza na wlocie do rury żarowej. Po
ważną zaletą tego rodzaju komór spalania jest to, że nie 
wvmagają one rozpylania paliwa na drobne kropelki, w 
ziviązku z czym można stoso':"ać niższe ciśnienia wtrysku 
paliwa niż w przypadku komor spalania z wtryskiwaczami 
wirowymi. 

Ze względu na naprężenia w łopatkach turbiny poważne 
zagadnienie w budowie komór spalania stanowi rozkład 
temperatury na wylocie z komory spalania. Na rozkład ten 
wpływa się ilością i wielkościa oraz rozmieszczeniem otwo
rów w ścianach .rury żarowej za strefą spalania, przez któ
re przedostaje się powietrze wtórne, obniżając temperaturę 
produktów spalania. Duż,e znaczenie ma również kąt roz
warcia dyfuzora wlotowego oraz wielkość liczby Reynoldsa
w przekroju wlotowym komory spalania. Nieodpowiednio 
dobrany kąt rozwarcia dyfuzora i zbyt niska liczba Rey
noldsa  mogą spowodować niestateczność przepływu powie
trza wtórnego, co pociąga za sobą, obok zwiększenia strat
ciśnienia, pogorszenie rozkładu temperatury na wylocie z ko
mory. Konieczność zapewnienia odpowiedniego rozkładu
temperatury - łącznie z dążeniem do uzyskania wysokiej 
sprawności spalania, szerokiego zakresu statecznej pracy
i małych strat ciśnienia - ogranicza obciążenia cieplne
konwencjonalnych komór spalania, nie pozwalając na dal
sze zmniejszenie ich wymiarów. 

W cią gu wielu lat rozwoju lotniczych silników turbino
wych udało się pokonać trudności związane z budową komór
spalania, którym zapewniono wysokie osiągi i zadowalające
charakterystyki. W warunkach obliczeniowych wykazują one
duży współczynnik sprawności spalania, wynoszący 0,97-
-0,98 (w warunkach pozaobliczeniowych współczynnik ten
ulega zmniejszeniu), i małe straty ciśnienia całkowiteg?,
które nie przekraczają 4-60/o 1) (w komorach spalama
o przepływie zwrotnym straty te mogą być większe). Sta
teczna praca komór spalania jest utrzymana w szerokim
zakresie ogólnego współczynnika nadmiaru powietrza a
i wysokości lotu; typowy przebieg granicznej krzyw:ej
współczynnika a, określającej pole stateczności spalarn_a,
w zależności od wysokości lotu przedstawia rys_ 1. Nalezy
jeszcze dodać, że komory spalania współczesnych lotni
czych silników turbinowych odznaczają się stosunkowo wy
s okimi obciążeniami cieplnymi, wynoszącymi od 25 • 10' d<?
50 • 10' Kal/m3 h at oraz dużą trwałością, która dochodzi
do 1500 godzin pra,cy (np. w przypadku komór spalania s_il
ników Rolls-Royce „Dart"). Natomiast, jak już wspomnia
no na wstępie, nie udało się rozwiązać w konwencJonal
nych komorach spalania zagadnienia tworzenia się nagaru 
wewnątrz rur żarowych i obecności dymu w gazach wylo
towych. 

Przyczyny tworzenia się nagaru w komorach spalania 

Tworzenie się nagaru w komorach spalania lotniczych
silników turbinowych stanowi poważny problem eksploata
cyjny. Odkładający się na ścianach rury żarowej i na _wtry
skiwaczach węgiel powoduje zaburzenia w przepływ_ie P�
wietrza i pogarsza warunki tworzenia się mieszanki pali
wowo-powietrznej, wpływając w ten sposób niekorzystnie 
na charakterystyki komory spalania i na rozkład tempe
ratury przed turbiną; odpryskujący nagar może uszkodzić 

') Odpowiada to współczynnikowi strat ciśni_enla całkowitego. :ów
nernu 0,96-0,94, przy czym wspólcz}nnik ten Jest stosu_nk,em c1s111e
n1a całkowitego na wlocie do komory spalania do c1sn1ema całko
witego na wylocie. 

łopatki turbiny; jest on przyczyną powstawania miejsco
wych różnic temperatur w materiale rur żarowych, prowa
dzących do odkształceń i pęknięć; osadzając się na świe
cach zapłonowych utrudnia rozruch silnika na skutek zwie
rania elektrod. Obecność węgla w formie dymu w gazach 
wylotowych silnika jest mniej szkodliwa, nie jest jednak
pożądana ze względów taktycznych i ze względu na zanie
czyszczanie lotnisk. 

Z przedstawionego na rysunku 2 zdjęcia wnętrza rury ża
rowej widać, że nagar tworzy się głównie w przedniej części
rury żarowej, w okolicy wtryskiwacza i świecy zapłonowej.
W przypadku komór spalania z odparowywaczami węgiel
osadza się ponadto wewnątrz rurek odparowywaczy. 

Przyczyny powstawania nagaru wiążą się ściśle z rodza
jem spalania, jaki ma miejsce w komorach spalania silni
ków turbinowych. Jak wiadomo, rozróżnia się dwa rodzaje 
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Rys. 1 

20 

spalania: spalanie dyfuzyjne i spalanie kinetyczne. Jeśli
czas trwania procesu spalania jest określony czasem po
trzebnym na zmieszanie paliwa z powietrzem, tj. gdy
prędkość przebiegu chemicznych reakcji jest wielokrotnie
większa od prędkości tworzenia mieszanki, to ma się wów
czas do czynienia z pierwszym rodzajem spalania. W przy
padku, gdy prędkość tworzenia mieszanki jest znacznie 
większa od prędkości chemicznych reakcji, czyli czas spa-

Rys. 2 

lania jest uwarunkowany kinetyką reakcji chemicznych,
spalanie nazywa się kinetycznym. Przykładem typowego 
spalania dyfuzyjnego może być spalanie gazowego paliwa, 
doprowadzanego do komory spalania oddzielnie od utlenia
cza. Natomiast spalanie w komorze, do której doprowadza
się już poprzednio przygotowaną mieszaninę paliwa i tle
nu, jest spalaniem kinetycznym. 
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W przypadku spalania dyfuzyjnego, które występuje 
w komorach spalania silników turbinowych, nie można 
uniknąć w czasie tworzenia mieszanki oddziaływania wyso
kich temperatur na pary paliwa zmieszane z powietrzem 
w stosunku wyższym od stechiometrycznego. Zgodnie z teo
rią G. Portera część węglowodorów ulega wówczas rozpa
dowi termicznemu, w wyniku którego powstaje acetylen; 
z acetylenu wydziela się następnie węgiel, osadzają�y s�ę 
na ścianach rury żarowej. Gdyby na procesy spalania me 
oddziaływały wpływy zewąętrzne, węgiel ten ulegałb;y utle
nianiu w końcowej fazie spalania. W przypadku komor spa
lania silników lotniczych, procesy tworzenia mieszanki, wła
ściwego spalania i doprowadzania powietrza wtórnego nie 
mogą przebiegać, ze względu na ograniczoną przestrzeń, 
w sposób swobodny i z tego powodu utlenianie węgla nie 
następuje. 

W Stanach Zjednoczonych przeprowadzono szereg badań 
nad zjawiskiem tworzenia się nagaru w komorach spala
nia, głównie w celu ustalenia wpływu pewn;ych właściwo
ści paliw na intensywność powstawania osadow węgla. Ba
dania te wykazały między innymi, że paliwa o większej 
zawartości węglowodorów aromatycznych sprzyjają tworze
niu się nagaru. W ostatnich latach podjęto również bada
nia nad dodatkami do paliw, przeciwdziałającymi osadza
niu się węgla. Na podstawie tych badań stwierdzono, że 
najbardziej skutecznymi dodatkami do paliw są związki 
metali, jak dicyklopentadienyl żelaza i czteroetylek ołowiu; 
dobre wyniki dają również związki zawierające tlen, np. 
azotan izooktylowy, azotan n-butylowy i nitrobenzol. Na
leży jednak podkreślić, że dodatki do paliw mogą mieć 
szkodliwy wpływ na części silników. stwierdzono na pi;zy
kład, że w przypadku stosowania paliw z dodatkiem czte
roetylku ołowiu następuje korodowanie kanałów wyloto
wych silnika. Poza tym nie jest jeszcze znany wpływ do
datków na właściwości paliw, jak np. na trwałość paliw 
w wysokich temperaturach. Przebadane dodatki do paliw 
nie zapobiegają tworzeniu się dymu w gazach wylotowych. 

Opis budowy i pracy prototypu komory spalania z oddzielną 
przestrzenią tworzenia mieszanki paliwowo-powietrznej 

Rys. 3 przedstawia przekrój podłużny prototypu komory 
spalania z oddzielną 'przestrzenią tworzenia mieszanki. Po
nieważ prototyp był przeznaczony wyłącznie do prób i ba
dań stoiskowych, został wykonany z ciężkich części, łączo
nych ze sobą śrubami za pośrednictwem kołnierzy_ Taka 
budowa pozwala na łatwą wymianę poszczególnych części, 
co w czasie prób jest rzeczą konieczną. Ponadto, w celu 
uproszczenia konstrukcji prototypu, nie zaopatrzono go 

Rys. 3 

w integralny paliwowy układ rozruchowy; rozruch odbywał 
się za pomocą propanu, pobieranego z niezależnego źródła. 

Powietrze dostaje się do komory spalania przez część 
wlotową (1), za którą następuje jego podział, podobnie jak 
� ko1:1orach k?nwencjonalnych, na powietrze pierwotne 
i powietrze wtorne. Stosunek wydatku powietrza pierwot
nego do wydatku powietrza wtórnego można zmieniać za 
po1:1oc_ą przesmy_nego pierścienia regulacyjnego (3), który 
zmie�ua_ prz_ek�o� �lotowy kanału powietrza wtórnego (2). 
Połozeme piersciema regulacyJnego ustawia się ręcznie za 
pomocą uc�wy�u (5). �odział powietrza umożliwia cylin
der (6), ktory Jest umieszczony ·w pierścieniu (7) zamoco
wany� wewnątrz. k�n_ału_ powietrza wtórnego, i

, 
ustalony 

nagwmtowanym piersciemem (4). Pierścień (4) dociska rów-

nocześnie do stożkowej powierzchni cylindra za 
twem tulei odległościowej (9) łopatki wlotowe 01�

0�ednic. 
wlotowe są zamocowane w oprofilowanym eleme • . Opatki. t h , . n c1e kt' składa się z rzec częsci - przedniej (12) środk ' . 0ri, 
z łopatkami i tylnej (13), połączonych w j�dną ca�W,�l ,UO) 
bą (14); pozwala to na wymianę przedniej i tyln 

osc sr_u.
w celu doboru najkorzystniejszego kształtu. za 1 

ei częsci
wlotowymi znajduje się pierścień wtryskowy (l�)

atkami
lany przez odparowywacz (17), który jest wkręcon ' usta.
linder (6). Paliwo wtryskuje się pod niskim cJ _w _cy.
przez 32 promieniowe otworki o średnicy o 4 mm 

nieniero
cone w pierścieniu w równomiernych odstępach. ' WYwier.

Podobnie jak w konwencjonalnych komorach so 1 . powietrze pierwotne_ zostaje zawirowane przez !opatk� 
ania

towe. N_a . sku_tek spiralnego ruchu . PC:wietrze jest odrz:I
o.

ne na sciank1 odparowywacza, dztęki czemu wtrysk· 
ca. 

paliwo jest rozprowadzane na ściankach w postaci cn
van e

warstewki. Spiralny ruch powietrza powoduje ponaJtkiei
wstanie w odparowywaczu obszaru podciśnienia co ,v

0,�0-
ł • ł h d kt. ' Jwo.uJe przep yw gorącyc pro u ow spalania z przestrzen· spa�ani� (18) d? odparo':"ywacza. P_rodukty spalania mie'. szaJą się z powietrzem pierwotnym i podnoszą jego tem 
raturę. Podgrzane w ten sposób powietrze oddaje cie�:
warstewce paliwa, �tóre na skutek tego odparowuje. Pa; 
paliwa są natychmiast porywane przez burzliwy strumi •. powietrza, w którym następuje ich dokładne zmieszan[n Przygotowana w odparowywaczu mieszanka paliwowo-p; 
wietrzna_ przepły':"a _ do przestrzeni_ spalania (18), gdzietwo. 
rzy _ toroidalny wir i ulega spaleniu. Wlot przestrzeni spa. 
lama Jest zaopatrzony w wystaJącą krawędź, która powo. 
duje zawirowania, zapobiegające ustaleniu się płomienia 
przed wlotem do przestrzeni spalania. 

Obudowa przestrzeni spalania jest zamocowana śrubami 
(20) do łącznika (19), który jest połączony za pomocą gwintu z odparowywaczem. Azbestowe uszczelki między obudo. 
wą przestrzeni spalania i łącznikiem, jak również międ21 
łącznikiem i odparowywaczem zapobiegają bezpośredniemu 
;przec):lodzeniu ciepła z przestrzeni spalania do warstewki 
paliwa i przegrzewaniu go, co powodowałoby tworzenie sii 
nagaru na ściankach odparowywacza. Powietrze wtórne 
przepływające pierścieniowym kanałem między osłoną z� 
wnętrzną (21) i obudową przestrzeni spalania, ch!o:lzi gora
ce ścianki tej ostatniej. Działanie chłodzące zwiększa i2 
otworów (22), przez które część powietrza wtórnego przeda
staje się do przestrzeni spalania. 

Tylna część komory spalania składa się z rury żarow ej 
(23), obudowy rury żarowej (24), szklanego cylindra (ii) 
i rury mocującej (26) z oknami obserwacyjnymi (29). Obu
dowa rury żarowej (24) jest dociśnięta do szklanego cylin• 
dra (25) i ustalona wkrętami (28), przy czym między obu 
częściami znajduje się azbestowa uszczelka (27). Podcza; 
prób można było wymieniać poszczególne części komory 
spalania, przy czym kompensację różnic w długościach wy• 
mienianych części zapewniała możliwość przesunięcia rury 
żarowej w rurze mocującej oraz różnej długości osłony ze
wnętrzne. 

Służący do rozruchu propan jest doprowadzany trzema 
przewodami (30); do kanału powietrza pierwotnego dostaje 
się on otworami (31). Mieszanka gazowo-powietrzna je;! 
zapalana zwykłymi świecami samochodowymi. Paliwo do
prowadza się przewodem (32); przez otwór (37) dostaje sii 
ono do pierścieniowego rowka (36), a następnie do otworói 
wtryskowych w pierścieniu wtryskowym. Szczelność w do
prowadzaniu gazu i paliwa zapewniają miedziane uszczelki 
(33), pakunki (34) i nakrętki dociskowe (35). 

Przed zbudowaniem opisanego prototypu musian o  opra· 
cować szereg zupełnie nowych zagadnień. Szczególn e trud· 
n ości nastręczało zagadnienie rozprowadzania paliwa w for· 
mie warstewki na wewnętrznej powierzchni odparowywa· 
cza; określenie prędkości odparowywania paliwa; określe· 
nie profilu prędkości strumienia powietrza i wstecznego 
stru�ie�ia produktów spalania w odparowywaczu; usta· 
teczmeme czoła płomienia w przestrzeni spalania. 

Podstawowym czynnikiem, mającym wpływ na prac ę ko
mory spc:lania Hussmanna-Maybacha. jest prędkość odpa· 
rowywama warstE.vVki paliwa. Jest ona 50-krotnie mmeJ· 
sza od prędkości odparowywania . drobno rozpylonego pah· 
wa _w konwencjonalnej komorze spalania. Obliczenia i ba· 
dama . wyk_azał;v: jednak, że prędkość odparowy wania war· 
s�ewki paliwa Jest na tyle duża, iź pozwala na odpar01�a_
n�� pal�wa w przestrzeni o znacznie mniejszej objętosci. 
niz �o Jest możliwe w konwencjonalnej komorze spalama, 
Wy:1-ika �o stąd, że w przypadku opisywanej komory spa· 
lama mozna uzyskać dużą prędkość względną między war· 
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rzenia miesz anki. Obrazują one zakres statecznej pra�y prototypu, wyr ażony przez zakres zmian ogólnego wspołczynnika n admi aru powietrza a, w zależności ?d procent _o
-: wego wydatku powietrza. Za dolną granicę sta_tecznosc1 spalania, odpowiadającą bogatej mieszance, pr�YJ1!1ow_ano POJawienie się pierwszych jasnych plam na tle me�1esk1e_go Płomienia, za górną granicę, odpowiadającą ubog1eJ mieszance - zdmuchnięcie płomienia. W obu przypadkach dobierano optymalne położenie pierścienia regulacyjnego: po�czas pracy n a bogatej mieszance pierścień znajdował się
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w _PO�Ożeniu 1, J?Od�zas p_rasy _ na ubogiej mieszance -w połozem u _  5. (Połozen1e _ O p1ersc1enia regulacyjnego odpowiada całkow _1temu zamknięciu, a położenie 10 - całkowitemu otwa_rc1u ka:1-a_łu powietrza wtórnego ; położenia pośrednie w:ynikaJą z �11:;10":'ego podziału całego zakresu regulacji). Nalezy P<;>dkresltc, ze przez zastosowanie obudowy przestrzenispalam_a b�z ?Odatkowych otworów chłodzących udało siępodwyzszyc �orną granicę stateczności spalania do a = 20.Podczas prob sprawności spalania w całym zakresie statec�nej pra_cy komory wynosiła ona 1000/o (sprawność spa-1�;11� C?kreslano _za pomocą pomiaru temperatury). Stratyc1smen1a całkowitego wahały się od 30/o przy ustawieniu pierścienia regulacyjnego w położeniu 5 do 60/o przy ustawieniu pierścienia w położeniu 2. Po wielogodzinnych próbach na paliwie JP-4 i na wysokoaromatycznym paliwie JP-5 nie zaobserwowano tworzenia się nagaru w komorze spalania i obecności dymu w gazach wylotowych, przy czym pierścień regulacyjny był ustawiony w takim położeniu, :i:e stosunek paliwa do powietrza w przestrzeni spalania był cokolwiek niższy od stechiometrycznego, a strumień zwrotny produktów spalanianie przekraczał 100/o wydatku powietrza pierwotnego. Za pewnego rodzaju rewelację można uznać obciążenie cieplne opisywanego prototypu, które przy współczynnikunadmiaru powietrza a = 3,4, wydatku powietrza 0,16kG/sek. i w warunkach odpowiadających wysokości lotu10 OOO m wynosiło 133.10' Kal/m3 h at . 

Wnioski końcowe 

Przytoczone powyżej wyniki prób prototypu komory spa
lania z oddzielną przestrzenią tworzenia mieszanki paliwowo-powietrznej wskazują na poważne korzyści, jakie może przynieść zastosowanie tego rodzaju kon:ory w lotn�czych silnikach turbinowych. Nowa koncepcJa . tworzenia mieszanki, rozwiązując z gadni:ni : po_w
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wymiary konwencjonalnych komor _spalania. UzyskuJ e �1ę 
dzięki temu, poza obniżenieJ? cięzaru komory spa_l�m_a, 
skrócenie wału łączącego spręzarkę z tu:bmą, co _umozltwia 
zmniejszenie jego średnicy, ułatwia łozyskowame . zespo�u 
wirujacego i obniża ciężar silnika. Pona?to, w porownamu 
z konwencjonalnymi komorami spalan�a, k _omora Huss
manna-Maybacha jest łatwiejsza do rozw1ąz�ma pod w�gl�
dem gazodynamicznym, głównie jeśli . chodzi. o za:Pewmeme 

d • dn"ch war·unkÓ\'., tworzenia m1eszank1 pahwowo-po-0 powie 1 • , . . · 1 · · stw·etrznej. Duże znaczenie ma rown1ez fakt, ze pa iwo J e 
dd� rowadzane pod niskim ciśnieniem, co upraszc�a u�ła 

pafiwowy i zwiększa pewność j�go pracy. Prostsza Jest row-
• • budowa wtryskiwaczy paliwa. . , ni
�o wad nowego rodzaju komory spalania należy za1tc2:yc 

konieczność stosowania regulacji stos_u
�

ku 
�t�:���0

P0
;�:;trza pierwotnego do wydatku pow1: rza . . 

u-trudnością konstrukcyjnego rozw1ą
k
:an1a

l.t
k
e
o
g

�a:��z
f

J
�a�

e
1uż • • • to za sobą dalsze s omo 1 , c lacJ1, poc1ą?a 

kłarlu sterowania ·współczesnego �otn:-bardzo złozonego � - � 
Należy jednak pamiętac, ze czego silnika turbinowego. 

d komo-opisany P:ototyp 
d

�t�nf;vi ii1:::r�in��
za

t:�r��fa 
n

�ieszanki rą sp_ala111a z
k_o 

. ;Zł� J_
ą 

udoskonalenia w wyniku dalszego i mozna ocze 1wac Je 
r ozwoju. 

LITE RATURA 
filr unter ,v. Maybach __ ,,Fi�mverdampfungs-Brennkammer 1. G 

b. " - MTZ Jul! 1��9. 
Eff t 

Gastur men • ld D Wear William P. Cook - ., ee 2. Edmund R. Jonash, Je'8"orbon Formation in Turbo.i et-Engine Com-of Fuel Vanables on a 
5? 1958 bustors" -;- NACA 

S
Re���t

b!"c���!kij _ ·,,Kamiery sgorania woz-3_ w. S. z_uJew: L. • .• . · 1 . ., _ 1958. ctuszno-ri_eakt1_wnych i-��ff;'er�laktiwnych dwigatielej '' (Raboczij4. B. S. St_,eczkm .� :: '· · _ 1958. process , charakt1e1 ,st1k1)
G Turbine Combustion System De-5 F D M Wlll!ams - " as 

3 1958 • sign'; _·Canadian Aeronautical Journal, No • · · 



108 Tll:CHNiKA LÓTN:i:CżA t.lPiEC-SIERP1Efl

Inż. ROBERT JÓŹWIAK 

Instytut Lotnictwa 

Pomiar 
. , . . 

c1sn1en1a statycznego na samolocie 

Wstęp 

Właściwe sterowanie pociskami i kierowanie urządzenia
mi na samolotach zależy w dużym stopniu od dokładnego 
pomiaru ciśnienia całkowitego i statycznego. Podstawowym 
problemem jest określenie typu nadajnika ciśnienia i jego 
umiejscowienia. Dane te mogą być uzyskane z pomiarów 
w tunelu aerodynamicznym i w lotach doświadczalnych. 

Pomiar ciśnienia całkowitego nie jest tutaj omawiany, 
gdyż może być dokonany zupełnie dokładnie przy poko
naniu niewielkich trudności. Błąd w pomiarze ciśnienia cał
kowitego powstaje na skutek odchylenia rurki od kierunku 
przepływu. Błędu tego można uniknąć przez zastosowanie 

rurki nastawnej lub odpowiednio zaprojektowanej rurki 
nieruchomej. Informacje potrzebne dla zaprojektowania 
sztywnej rurki, której pomiar ciśnienia całkowitego będzie 
dokładny w szerokim zakresie kątów natarcia przy pod
dżwiękowej naddźwiękowej prędkości, są podane w lite
raturze 12. 

Pomiar ciśnienia statycznego 

Nadajnik, który ma być użyty do pomiaru c1smenia sta
tycznego, powinien mieć otworki na powierzchni zoriento
wanej równolegle do toru lotu. Otworki są umieszczane 
w ścianie kadłuba lub w rurce przymocowanej do jakiejś 
części samolotu. W tych obu przypadkach ciśnienie w tym 
punkcie strumienia, w którym jest umieszczony otworek, 
zwykle różni się od wartości ciśnienia w swobodnym stru
mieniu. Powietrze bowiem, przepływając wokół samolotu, 
tworzy tak zwane pole przepływu, w którym ciśnienie zmie
nia się w szerokich ·granicach. Przy poddźwiękowych pręd
kościach pole przepływu rozciąga się we wszystkich kie
runkach na znaczne odległości od samolotu. Przy naddźwię
kowych prędkościach, to pole jest ograniczone do strefy za 
falą uderzeniową. Wartość, będącą różnicą miejscowego ci
śnienia w danym punkcie pola ,przepływu i ciśnienia sta
tycznego swobodnego przepływu, nazywać będziemy „błę
dem położenia" instalacji. 

Dalszy błąd ciśnienia statycznego może powstać na sku
tek dodatkowego pola przepływu wytworzonego przez rur
kę. Przepływ dookoła rurki zmienia się głównie z liczbą 
Macha i kątem natarcia. a podrzędnie z liczbą Reynoldsa. 
Ciśnienie wytworzone przy otworku ciśnienia statycznego 
jest zatem funkcją zmienną. 

Najbardziej trudnym problemem w projektowaniu insta
lacji statycznego ciśnienia jest umiejscowienie nadajnika 
ciśnienia statycznego (rurka lub otwór) na samolocie, po
nieważ pole przepływu dla każdego kształtu samolotu jest 
inne. Ponieważ niemożliwe jest znalezienie takiego punktu 
na samolocie lub w jego obrębie, w którym błąd ciśnienia 
statycznego jest zerowy dla wszystkich warunków lotu, po
zostaje więc problem wybrania takiego miejsca, gdzie błąd 
jest dostatecznie mały, lub gdzie zmienia się proporcjonal
nie do liczby Macha i kąta natarcia. Najbardziej pożądane 
byłoby umieszczenie nadajnika ciśnienia statycznego w du
żej odległości z przodu samolotu. 

Niejednokrotnie wielkość i zmienność błędu c1smenia 
statycznego może być określona na podstawie cechowań po
dobnych instalacji na innych samolotach. Rzeczywisty błąd 
instalacji może być jednak określony tylko na podstawie 

cechowania w locie. 
Niedokładności w pomiarze ciśnienia mogą również po

wstać z błędów przyrządu i z opóźnienia ciśnienia w prze
wodzie łączącym p�zy�zą?- z na�ajnikiem ciśnienia statycz
ne??· _Ob_szer�e . orr:ow�eme błędow przyrządu i zagadnienia 
opozmema c1smema Jest przeprowadzone w źródłach (lit 
13 i 14). 

Błędy· rurki ciśnienia statycznego 

Pole przepływu dookoła izolowanej rurki ciśnienia sta�ycznego jest ok,r�ślone przez kształt noska, wielkość 1 kształt wypukłosc1 na tylnej części rurki liczbę Ma h kąt natarcia i liczbę Reynoldsa. 
' c a, 

Dla warunku zerowego kąta natarcia ciśn1·en1·e pob· Pr k ·, • • t , 1erane zez rur ę c1smema s atycznego przy danej liczbie M h ac a,

zależy od położenia otworków wzdłuż rurki, od wielk , .i kształtu tych otworków. osc,
Zmiany ciśnienia statycznego wzdłuż rurki są zilust wane przez dwa przykłady teoretycznego rozkładu ci·s'nro:

d • h , • h k ien na prze nic częsc1ac rure przy zerowym kącie natar . Rysunek 1 pokazuje rozkład ciśnień: poddżwiękowy (;_i a
ściśliwy przepływ), dla rurki z parabolicznym nosk· 

ie
i typowy naddźwiękowy, dla rurki ze stożkowym noski�ern
Symbol L1 p oznacza błąd statycznego ciśnienia, który j rni 
określony przez zależność L1 P = p' - P, gdzie p' jest ciśn�:. 
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Rys. I. Teoretyczny rozkład ciśnień wzdłuż brył cylindrycznych 

niem statycznym zmierzonym, natomiast p jest ciśnieniem 
statycznym s"."obodnego przepływu. _Dla teoretycznego przy
padku rozwazanego na rys. 1 L1 p Jest wyrażone jako uła
mek ciśnienia dynamicznego q; w doświadczalnych danych 
(rys. 2) L1 P jest wyrażone jako ułamek zmierzonego ciśnie
nia dynamicznego qc. 

Obie krzywe dla poddźwiękowych i naddźwiękowych 
prędkości leżą poniżej ciśnienia statycznego swobodnego 
przepływu. Ze wzrostem odległości od noska, ciśnienie w obu 
zakresach prędkości zbliża się do wartości ciśnienia swo-
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Rys. 2. Doświadczalny 
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rozkład ciśnień wzdlui rur-ak ciśnienia �a
tycznego 

bo�z:ieg? przepływu. Przy naddźwiękowych prędkościach 
zb:iz�nie to nas_tępuje w większej odległości od noska. Po· 
ło_zez:iie otworkow na rurce dla poddźwiękowych i nad· dzwięko�y�h, prędkości może być zatem określone z roz· 
kład1: c1snien dla naddźwiękowych prędkości. , �os_wiadczalne dane (rys. 2) pokazują zmianę błędu ci·
sniema statycznego na trzech rurkach. Poddźwiękowe dane
były uzys�az:ie z rurki o obciętym łukowym nosku, podcza;
gdy naddz_w1ękowe dane były określone z rurek mających
no�ek obcięty, bardziej wydłużony i stożkowy. Dane z ba·
dan prowadzonych z pokazanymi rurkami przy p_oddźwię•
kowych prędkościach (Ma= 0,6 do 0,9), stwierdzają błąd 
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dl głości 4d poza końcem profilu noska. Przy
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Rys. 3. a) teoretyczny rozkład ciśnień z przodu bryły o nieskoó
ezenie wielkim wydłużeniu. b) wpływ trzonka na c1.,nicnie po

bierane przez rurke ci ·nienia statycznego pr1.y a - 0° 

nież wyniki do;wiadczalne dla poddźwiękowych prc:dkościprzy o�lywo,;ych k,ztaltach belki rozciągającej się w jedn_ym kleru-ku. Z danych tych wvnika, iż błąd zmniejszas:ę ze wzrostem odległo'ci od belki i wzrasta przy dużych
P�ddź '::cko·.vych prędkościach z liczbą Macha. Dla otwor 
bw u:nbszczonych w odl::glości około 10 grubości b-.?lki2 p:zodu od jej krawędzi n'l.t::ircia, błąd będzie Z3Warty
wewnątrz 1/22 qc dla l;czb lacha do 0,7.

Wypukłości są często wykorzystane przy projektowaniururki statyczn2go c;śnienia dla wyrównania ujemnego błę�u, wlaśc:wego dla rozkładu ciśnień wzdłuż przedniej czę
sci rur�L Wpływ kołnierza jest pokazany na rys. 4 dlaPtędkosc1 poddźwiękowych. Badania te były przeprowadzone Przy stałym stosunku średnicy kołnierza do średnicy
��

rki i pr�y. zmiennej odległ9ści kołnierza od otworków.ędy zmnieiszają się ze wzrostem odległości kołnierza odotworków i dla x/D, większego od 3,2, zmiana błędu statycznego ciśnienia może być zaniedbana do Ma = 0,95 przyU'= O'. 

Ciśnienie pobierane prz k innym od 0°, zależ ni 
ez rur ę,_ P:ZY kącie natarcia 

rurki ale także od . �
ty

i
ko od połozema otworków wzdłuż

otwo;ki otaczają ru/�ę ��doweg� rozmies��z�ni�. Jeżeli
je z nachyleniem rurki

,
Zmia

��as
bł

m1erzone cisme�ie małe
jest taka sama dla kątó t . ę�u z nachyleniem rurki
lenia bocznego Błędu 

w na _
:

r� ia, Jak i dla kątów odchy-

�i�fa

a ��t�it P/;:�a
·z��gł�w

a
1.�f :

g

�rz:g���1:;;i
i

�a�����-
k • ' k

. a się zawsze ustawić zgodniE!z 
h�

�run 

h
1e_m pr:zepływu. Ponieważ wytrzymałość rurek wa _iwyc_ Jest n_1ska, _wykonuje się więc takie nieruchomerur:k1, ktore s� nie":'ra _zliwe na zmianę kąta natarcia w dośćduzym zakresie. Dosw1adczenia wykonane przy różnych ką 

�
a

�
h 

t°
� tarcia wy_kazuj'.ł, iż błąd ciśnienia statycznego jesto a n1 na spodzie cylindra, ujemny na wierzchu i zerowy
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Rys. 4. Wpływ kołnierza na ciśnienie pobierane przez rurkę ciśnienia statycznego przy a= o0 

przy obwodowym położeniu około 30° od spodu. Zatem
cylinder ten będzie niewrażliwy na pochylenie przy umie
szczeniu otworków w położeniu około 30° , lub (przez uloko
wanie ich) na spodzie i grzbiecie, osiągając w ten sposób 
wyrównanie dodatnich i ujemnych ciśnień. Przy Ma < 0,2 
wpływ liczby Reynoldsa jest znaczny. Badania takich ru
rek wykazują, iż błąd pozostaje w granicach 10/o Qc, od 
n = 0° do a = 20° przy Ma = 0,3 i do 9° przy Ma= 0,65. Przy 
odchyleniach bocznych, błąd jest poniżej 10/o Qc w zakresie 
:: 5 ° . Przy obwodowym położeniu otworków do ± 33°, błąd
znajduje się w granicach 1°/o Qc do a= 17°, przy Ma= 1,56 
i do a = 8° przy Ma = 2,92. 

Cechowanie rurek z 4 otworkami na wierzchu i z 7 otwor
kami na spodzie rurki przy różnych kątach natarcia wy
kazały, że błąd zawiera się w granicy 10/o Qc od a = 0° do 
r( = 18° przy Ma = 0,68. Przy kącie natarcia powyżej 30° 

i przy Ma > 0,3 występują wahania ciśnienia pobieranego 
przez rurkę. 

Dla pomiaru ciśnienia statycznego przy naddźwiękowych 
prqdkościach, otworki mogą być umieszczone na powierz
chni stożka. Doświadczalne dane dla otworka położonego 
blisko noska stożka, o kącie 3°, stwierdzają błąd zawiera
jący się w granicach l"lo Qc-

Różnice w średnicy i w kształcie otworków mogą być 
wynik iem dodatkowych błędów. Z rys. 5(a) wynika, iż błąd 
\ zrasta zarówno ze wzrostem średnicy otworków, jak i ze 
wzrost2m liczby Macha. 

Błędy instalacji ciśnienia statycznego 

Nadajniki ciśnienia statycznego (rurki i otwor½=i) mogą 
być umieszczane w różnych miejscach na samolocie. �urki 
urnieszcza się na przodzie noska kadłuba, skrzydła 1 sta
tecznika pionowego. Otwory umieszcza się zwykle V:, ka
dłubie pomiędzy noskiem. i skrzydłem -�u� sk�zydłem _1 uste
rzeniem ogonowym. Wybor k?nstrukcJi � 1;1mieszcz�ma _na� 
dajnika jest zależny od w1el� . czynnikow, takich Ja _�
kształt samolotu zakres prędkosci, wymagana dokładnosc,
o poz men ie ciśn/enia, oblodzenie, . możliwo�ć- uszkod_z1:nia 

i łatwa obsługa na ziemi. :J?la _ kazd_ego �ozl1v:,e�o m1eJsca
instalacja posiada błąd połozei:ia, ktory się Zfi;iema w pew
nym stopniu z liczbą Macha i kątem :11-atarc��-. Bł'.'1d poło
żenia będzie się zatem zmieniał ze zmian� c1sn_1ema dyna
micznego, ciśnienia statycznego, przyspieszenia oraz ze
zmianami w ukształtowaniu pola przepły':""u . samolotu,
związanymi z wychyleniem klap, lotek, sterow 1 _wypusz

czeniem podwozia. Ponieważ pole przepływu wokol samo-
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Wpływ liczby Macha na błąd ciśnienia stat 
. . , . . dl oddźwiękowych, przydźwięko-

lotu znacznie ,s1� rozm h 
a
zikresów prędkości, wobec tego

wych i naddzw�ęko"':'Y�ość znacznych różnic między blęda
należy się spodz1ewac 
mi położenia. 

a. Błędy ciśnienia statycznego z przodu no
l
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h
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, . . . h od tych przy < oryc 
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Rys. 5. Wpływ wielkości i ukształtowania otworków na pomiac
ciśnienia statycznego 

go, błąd położenia przy danej odległości z przodu noska ka
dłuba jest określony przez kształt noska i maksymalną 
średnicę kadłuba. 

Wpływ kształtu noska dla brył obrotowych (przy wydłu
żeniu 8,3) z okrągłymi, eliptycznymi i wydłużonymi ostro
łukowymi noskami, przy liczbie Macha 0,21 i przy a = 0° 

jest przedstawiony na rys. 6. Wyniki tych prób pokazują, 
że dla danej odległości z przodu kadłuba największe błędy
położenia występują przy okrągłym nosku, zaś najmniejsze
dla wydłużonego ostrołukowego noska. 

Rys. 8. Błędy ciśnienia statycznego dla różnych kszt łtó (przy 0,21 Ma i a = 0°) oraz wpływ kąta natarcia dla n�sk:' t 
noska

(przy 0,16 Ma) ypu B 

bryły obrotowej i kadłuba samolotu jest P��znego dla
rys. 7. Badania wykazały, że po osiągnięciu krytyc��

ny. na 
by Macha na bryle, bł�dy zaczynają wzrastać. Pr/l hcz.
dźwiękowym przepływie fala uderzeniowa tw Y nad.
z przodu kadłuba i błąd dalej wzrasta. Kiedy fal 

orzy się
ni owa minie otworki n-:1 rur:ce, wówczas błąd spad� �

derze
tości bliskich zera, pomewaz otworki są wtedy odiz 1°war. 
od pola ciśnień kadłuba._. 

0 owane 
Zmiana błędu w funkcJl współczynnika siły nośne· C 

bryły obrotowej z noskiem ,eliptycznym jest poi ,dla
rys. 8. Zmiana b_łędu �:ll'.1 dan_ego kąta natarcia jest�� 

na
na blisko �os�a 1 z!IlmeJsza . się z: wzrostem odległości. �

z
dobne wnioski mozna wyc1ągnąc w stosunku do i 

0
-

ks�taltów noska. Dla Cz-� 0,5, wpływ k��a natarcia je:t��
miJalny. Przy Cz > 0,o błąd mstalacii na samoloc· P 
(rys. 7) zmniejsza się ze wzrostem Cz. Jednak dla in

ie B
konfig'.-lracji błędy mogą wzrastać przy wysokich ką����
natarcia. 

b. Błędy ciśnienia statycznego z przodu skrzydła. 
Wielkość błę?u przy da_nej odległości z przodu skrzydła sam<;>lotu zalezy od profllu _płata,_ m_aksymalnej grubości 

profil.u,_ ką ta skosu skrz)'.dła _1 poł�zema r�rki wzdłuż roz
piętosc1 skrzydła. Aby umknąc oddziaływania kadłuba i na
pędu, rurki ciśnienia statycznego instalowane są zwykle na
końcu skrzydła. Długie przewo<;Jy _POm_iędzy rurką i przy
rządem mogą, J�dn_ak ':"'.Y�wo_rzyc mepoządane zjawisko, ja
kim jest opozmeme c1smema. 

Zmiana_ błędu ciśnienia statycznego dla tych instalacji
w funkcJi sto�u_nku xlt przy �alych �ątach natarcia (gdzie
x jest odległoscią od krawędzi natarcia skrzydła, zaś t ma-
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Rys. 7. Zmiana błędu ciśnienia statycznego z liczbą Ma 

ksymalną grubością profilu) podana jest na rys. 9. Przy 
xlt = 10 błąd ten wynosi około 10/o i przy dalszym wzroście 
odległości maleje już nieznacznie. 

Wpływ liczby Macha na błąd ciśnienia statycznego dla 
rurki umieszczonej na końcu skrzydła prostego jest poka
zany na rys. 10. Przy około 1,03 Ma łukowa fala skrzydła 
mija otworki i w ten sposób skutecznie izoluje je od pola
ciśnień skrzydła. Wówczas ciśnienie w otworkach jest pod
oddziaływaniem ujemnych ciśnień wytworzonych dookoła
tylnej części noska kadłuba, których wpływ rozciąga s ię
wzdłuż linii Macha od powierzchni kadłuba. Poniewaz Ma 
wzrasta, linie Macha odchylają się do tyłu i otwor�i _prze
chodzą pod oddziaływanie dodatnich ciśnień przedn ie] czę
ści noska kadłuba. Gdy łukowa fala skrzydła lub kadłuba 
znajduje się w okolicy otworków ciśnienia staty cznego, 
wówczas błąd może się znacznie zmieniać przy ślizgu. Z _te
go powodu instalacja na końcu skrzydła przy Ma> 1 JeSI 
bardziej wrażliwa na ślizg, aniżeli instalacja na nosku ka
dłuba. 

D�a współczynników siły nośnej Cz < 0,7, wpływ �ąt� na: 
tarcia dla odległości x/t = 4,2 lub większej jest mewielkL 
Dla wysokich poddźwiękowych prędkości i dla x/t "' 4•1 
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zmiany Cz i Cn na błąd jest przedstawiony na
�-p!YW przY liczbach M_acha_ od O,� d? 0,6 błąd maleje wraz 1,6 
rJi, 1\tem współczyn1:ika_ siły nos_neJ. Przy Ma = 0,7 wpływ iUl. 
:eWZl'°iarcia jest niewielki, natomiast przy wyższym Ma _ 9l4
(� �:zrasta ze wzros

t
te

t
m Cz. . , . . 

' 

i,,, wanie rurek s a ycz1:ego cismenia na końcach skrzy- 1 cecho, ych 1·est przedstaw10ne na rys. 10 i 11. ,2 

ad skosn 

1 dy ciśnienia statycznego na stateczniku pionowym. I, 
c. Bę . k d • t t niki c echowania rure na przo zie s a ecznika piano-
WY dwóch modeli są podane na rys. 12. W pierwszym q 

•�0 adkU b ył badan_y swobodny s��d�k _ modelu samolotu
prz. P

ki" z otworkami statycznego c1smema umieszczonymi q 

8 

6 
,la;�t z przodu statecznika._ W drugim przypadku był ba-
1 1 ' model, ukształtowany J�k normalny samolot z napę- q 
ctJllYrakietowym, z otworkarru o 16 ,7 t z przodu statecznika
aeJll 
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Rys. 10. Wyniki cechowania rurk' . • • . 

prostego i skośnego skriycił!n!;ni1
a statycznego na końcu 
ocie poziomym q6 eliptvcznym -1+---,----+---1---i1,-- -+--+---�

1
-T---__, 

t---r-t--f--_;____J-.JQ_j i 
q4e--J..--l---l+-t---t--t---+-+----1-...::::i:=c-,-,.-L---I 

: I 
q2 

--- � 
O 0,2 0,4 0,6 0,8 !,O Cz 1,2 

rl.-10/60--Ra 

Rys. 8. Zmiana błędu ciśnienia statycznego w funkcji C
2 

d. Błędy ciśnienia statycznego przy umieszczeniu otwor
kow w kadłubie.
Pomysł umieszczenia otworków c1sn1enia statycznego 

r kadłubie powstał dlatego, że kadłub jest zwykle pod ob
oy do rurki ciśnienia statycznego. Ciśnienie w otworku ka-
1lubowym przy zerowym kącie natarcia jest określone 
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Rys. 9. Błędy ciśnienia_ statycznego przy zmianie odległości od 
konca skrzydła prostego 

przez osiowe położenie otworka wzdłuż kadłuba. Ciśnienie 
� danym punkcie kadłuba może być zmienne na skutek
1,ektu b lokującego lub wypukłości. Przy kątach natarcia
1'.znych od 0° , ciśnienie w otworku kadłuba jest określone
1,zez_ obwodowe położenie otworka , tak jak przy rurce ci
.niema statycznego. 

0 
°;:vtki są zwykle umieszczone na przeciwległych sc1a

k� adluba, aby móc zaniedbać wpływ kąta ślizgu. Dla
ien�wego iadł;1ba z otworkami umieszczonymi w przybli
w/. n a .- 67 od spodu , przy kącie ślizgu 4 °, błędy za
wy�

aJ! s�ę Vf. granicach 0,20/o Qc od wartości przy zero
na ± 30

�ci� shzgu. W przypadku umieszczenia otworków
bany.

0 spodu, wpływ kąta natarcia może być zanied-

m!n;elu tlieszczenia otworków tak,  aby błąd był mini
llliary' na ezy Wykonać w tunelu aerodynamicznym po-

rozkładu ·' • , 
W)'brany h .. cismen wzdłuż kadłuba. Następnie kilka

c m1eJsc na podstawie badań tunelowych cechuje 
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Rys. 11. Wpływ zmiany C2 (dla skrzydła prostego) i en (dla skrzy
dła skośnego) na błąd ciśnienia statycznego 
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Rys. 12. Wyniki cechowania rurki ciśnienia statycznego na sta

teczniku pionowym 

się w locie, z których wybiera się m1eJsce najlepsze dla 
działania instalacji. Próby przeprowadzone dla małych 
prędkości wykazały, iż różnice pomiędzy wyn'kami insta-
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• • w granicach
lacji na samolocie i modelu zawieraJą się

20/o Qc• . , wadzonych na bryle obroto-
Wyniki doś�i�dczen przepro 

dźwiękowych prędkościach
wej o smukłosci 12 przy p_rzy 

rys 13 Jak wynika
0° ą przedstawwne na . • . • . 

i przy a = s . . 1. b Macha są przynaJmmeJ
z tych krzy�ych_, dla kazdeJ 

d�cz 

d�ugie z tyłu), gdzie błędy
dwa położenia (Jedno z przo , 
równają się zeru. 
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Rys. 13. Rozkład ciśnień wzdłuż bryty obrotowej przy a = 0° 

Na rys. 14 podano zmianę błędu dla trzech położeń otwor
ków w funkcji liczby Macha. W przeciwieństwie do więk
szości rurek, zmiana błędu w funkcji liczby Ma dla otwor
ków kadłubowych jest nieregularna. Są to wyniki uzyska
ne dla brył obrotowych (rys. 13). Dla samolotu (skrzydła,
usterzenia, zbiorniki zewnętrzne itd.) można oczekiwać, że
zmiana ciśnienia będzie jeszcze bardziej złożona. 
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Rys. 14. Błędy ciśnienia statycznego przy trzech położeniach otwor
ków wzdłuż bryły obrotowej (rys. 13) przy a = o0 

Przy właściwie rozmieszczonych otworkach dookoła kołowego kadłuba, istnieje możliwość zaniedbania wpływu kątan�tarcia. Z doświadczeń wynika, że optymalne rozstawieme otworków znajduje się około ± 40° od S'.)Odu bryły.

w tym p_r�ypadku błą1 jest zawarty w granicach O 0 
od wartosci przy a = O . ,5 /o q 

Przykład cechowania otworków w kadłubie samo! t . 
pokazany na rys. 15. Wykresy pokazują, że błąd ��- Jest
się nagle przy Ma � 0,98. Ta nagła zmiana jest sp 

1en1a 
wana przejściem fali uderzeniowej. OWodo. 

Ci�ni�nie pobi�rane przez otwork_i zależy �ie tylko od . 
połozema wzdłuz kadłuba, a_le takze o d  kazdej wypuki 1��
lub zmian konturu w o�ohcy _ ot'-'."oru. _Błąd otworka 

osci
instalowanego na kadłubie moze się takze zmieniać 

za. 
tek odkształceń pokrycia wywo_ła_nych nadciśnieniem. �

s;.u
których przypadkach wypukłosc1 są celowo proj�kto 

ie
jako aerodynamiczna kompensacja błędu instalacji. 

wane

Porównanie instalacji 

Wybór �ypu in_st�lacji ?ra_z jE:j po�?żenia zależy od szeregu wspołczynmkow. Jezeh w1elkosc błędu ciśnienia t tycznego jest pierwszoplanowym zagadnieniem, wów� a
dobór będzie zależał w dużym stopniu od uksztaltowa:

s
samolotu i od jego użytkowego zakresu prędkości. ia 

Porównanie :-VYn!kó_w cechowań r_óżn:,:ch instalacji po
zwala n� :"'.Y�1ą�męc1e szeregu wmoskow �dnośnie typuins talacJ 1 �1s�11e01a statyczneg_o._ Dla samolotow latając ychprzy naddz w 1 ękowych prędkosc1ach, rurka umieszczona na
przodzie noska kadłuba będzie najodpowiedniejszą instala
cją. Dobór jest opar_ty na rz�czywistym cechowaniu i wy. 
kazuje przy wysokich naddzw1ękowych prędkościach iż 
błąd jest taki jak dla rurki odizolowanej (z wylącze�iem 
punktu, gdy fala łukowa kadłuba przechodzi przez otwor
ki). Przy poddźwiękowych i przydźwiękowych prędk�ciach 
błędy instalacji przy danych odległościach od przodu nosk� 
zależą od kształtu p�of!lu nos�a. Ponieważ błę?y te maleją 
ze wzrostem wydłuzema profilu noska, błąd instalacji na 
nosku kadłuba (długi stożkowy nosek) będzie stosunkowo 
mały w całym zakresie prędkości. Dla instalacji umiesz
czonej na przodzie tępego noska kadłuba, błędy przy pod
dźwiękowych i przydźwiękowych prędkościach mogą być 
znaczne. 

J eźeli użytkowy zakres samolotu jest ograniczony do 
prędkości dźwięku. wówczas rurka ciśnienia statycznego 
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Rys. 15. Wyniki cechowania otworków w kadłubie. Bl�dy ciśnienia 

sL;:itycznego: a) w funkcji Ma, b) w funkcji C
n 

umieszczona na skrzydle może się okazać dla kilku kształ
tów samolotu bardziej zadowalająca od instalacji na nosku 

kadłuba. Przy równych odległościach od krawędzi natama
skrzydła i od noska kadłuba, błąd instalacji umieszczoneJ
na skrzydle będzie zwykle mniejszy od błędu instala_�l1 ka
dłubowej. Względne wielko • ci błędów tych instalacJJ będą
oczywiście zależne od grubości skrzydła, średnicy kadłuba
i od kształtu noska kadłuba. 

Przy prędkościach naddźwiękowych instalacja na no�ku 

kadłuba jest bardziej pożądana od instalacji __ na konc�
skrzydła, która jest bardziej wrażliwa na kąt shzgu  szcze 
gólnie przy liczbach Macha, przy których fal� udf;�z�n��;
wa skrzydła lub kadłuba jest blisko otworko_w cisnJwiestatycznego. Ponadto instalacje skrzydłowe pos1adaJą 
przerwy - od fali uderzeniowej skrzydła i kadłuba. ·eDla poddźwiękowego zakresu prędkości, umieszc�e�;arurki z nrzodu Pionowego statecznika może sie okazac 
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k tałtów samolotu korzystne. W porównaniu 
pe�lflych . s�krzydłową, 1'.lniejsza grubość profilów stoso-
l• mstaladc Ją 

tateczników pionowych pozwala na zastosowa-
ch o s • • • t ,anY , . rurki dla osiągnięcia ego samego błędu ci-

nie �rotsnycznego, Jednak fale uderzeniowe powstające 
1�ema �i3 i kadłubie ograniczają z�kres stosowania insta-
0a_skrZY st�teczniku pionowy� do liczb M�cha poniżej 0,8. 
JicJI na nia szeregu otworkow w kadłubie na samolociecechowa 

że pomiary przeprowadz�n� w zakresie liczb
11kazt O 8 dają zadowalaJą�� wy_nik1. Badania tunelowe
�acha . 0 j�dnak nieregularnosc zmian błędu ciśnienia sta-
11'kazuJą 

w funkcji liczby Macha przy przydżwiękowych 
�czneg,\ch Ponadto, jeżeli otworki są umieszczone blis
iręd��tc; ka.dłuba, wówczas W)'.stępuje _sl_cłon,1;-ość do falo
;o n błędu ze względu na ich wrazliwosc na zmiany
1·ama ' 
,ąta ślizgu. 

Wnioski 

Z porównania cechowań czterech typów instalacji ci
mienia statycznego (nose

k
k kad

k
łu

d
b
ł
a,

b
�o

)
niec _ skrzydła, sta

,eizmk pionow� i _otwor I w a u 1e , mozna wyciągnąć
,astępujące wnioski: , . . 
·1. Dl a samolotu naddzw1ękowego, rurka _c1sni�ni_a sta-
�cznego umieszczona_  n_a _nosku kadłuba będzie ogolnie naj-
)osowniejszym nada_Jmk1em. . 
1 Jeżeli zakres uzytkowy Jest ograniczony do prędkości 

,.;ięku, rurka ciśnienia statycznego umieszczona na koń
� skrzydła, dla kilku kształtów samolotu, o kazuje się bar
itiei z adowalająca 
•3_ Dla prędkości poniżej 0,8 Ma rurka umieszczona na 
rtateczn iku pionowym, lub otworki w kadłubie właściwie 
�ieszc zone i zainstalowane powinny dawać wyniki za
Jowala jące, 

Mgr inż, TADEUSZ WIŚLICKI 

LITERA TURA 
l) Kumbruch n . p· city of A' 

•• 1tot-static Tub fo 
2) Loc/r·c N

ACA TM 303, 1925. 
es • r Defermining the Velo-

Effect f • N. H., Knowler A E 
tish A 

o 
R 

C�mpress1bility on Static He dmd Pearcey H. M : The 
3) R 

• • ·• Jan. 1943. a s. R. & M No. 2386 Bri . ayle Roy E. Jr . A . • -

�
ce 

I. 
G

������� on St�"tic
n 

p;�;s�i�
ga

���si/e��'iit;nf�enc�,e of Ori-
4) Letko w-11. . 

• • • Thesis, . i iam. Investigation f 
��s:la���

o
t;,��:t T

T
;

b
:49:x���tng Fgrw1�'J f��

el
i�! J�;�rf�?��� 

5)_ Gracey William, and Sche · gation of the Variation of Stat\�h��er . Elwood F.: Flight Investi
;�e Tube "."ith Distance Ahead of �

es�re Error ot a Static-Pres-23ll, 19al. ing and a Fuselage. NACA 6) Gracey William: Measurem NACA Rep. 1364, 1958.
ent of static-Pressure on Alrcra!t. 7) O'Bryan Thoms C., Danforth Ed ward J. Ford.: Error in Airspeed Me 

C. B., and Johnston 
sure Field Ahead of an Airplan:sufe

T
ment Due to the Static-Pres-1239, 1955. a ranson1c Speeds NACA Rep.

8) Gooclman Harold R., and Yan Press u re Error of ,ving and Fusel 
cey . Roxanah B.: The Static

X-1 Airplanes in Transonic Flight 
aie

A�fspeed Installations of the 
9) Smith K. W.: The Measure· . 

RM _L_9G22. 1949. 
Speeds and Altitude by Means o�

ent 
T
of -tos1t1on Error at High 

No. 160, British A. R. i:::., 1954_ 
a rai mg Static Head . c. P. 

10) Thompson Jim Rogers Br R. 
h ge _ E.: Flight Calibration of Fo�� A/;sp

a
e�

d
d �· 

f
nd Cooper Geor

W1ng A1rplane at Mach Numbers u t 
ys ems on a Swept

Phototheodolite Met11od. NACA TNP352� 
\�i

5 

by the NACA Rad ar-
ll) Thompson Jim Rogers · Measu • t 

• 
sure Distribution on B d 

remen � of the Drag and Pres-
tion Fr�m Subsonic to

a 
s_u�elso�fc ��:�

1
�t

0
�A�';._

r0
�:tt

0
�iJ2r

ra
l���-12) Gr acey W1ll1am: W1nd-Tunnel Investigation of a Numb r Total-Pressure Tubes at High Angles of Attaclr-Subsonic ;�a�-son,c, and Supe_rsonic Speed s. NACA Rep. 1303, 1957. 13) Hutson W1lber B.: Accuracy of Airspeed Measurement Fltght Cal!bration Procedures. NACA Rep. 919, 1948_ 

s and 
14) Tabac_k Israel: The Response of Pressure Measuring Systems to Osc1llatmg Pressures. NACA TN 1819, 1949. 

Zgrzewanie stopów lekkich w budowie samolotów 

Ocena techniczno-ekonomiczna 

Wprowadzenie do konstrukcji płatowcowych z grzewania 
iektrycznego oporowego jako podstawowej metody łącze
nia nie jest w historii lotnictwa now')ścią. Już w okresie 
międzywojennym pojawia się kilka typów samolotów, w któ
;ych konstruktorzy wprowadzili na szerszą skalę zgrzewa
e'e, na przykład przy łączeniu elementów blachownicowych 
ćlwigarów ze stali nierdzewnej (konstrukcje angielskie 
'lrancuskie), przy wykonywaniu zbiorników ze stopów ma
;iezowych, wreszcie przy montażu większych zes;::,olów jak 
liilerzenia (konstrukcje niemieckie ). a rys. 1 i 2 pokazano 
�powe przykłady zastosowania zgrzewania w konstruk
:jach platowcowych tego okresu. Przypadki te jednak na
.,zy tra ktować raczej jako sporadyczne . Dopiero rozwój 
,on_strukcji skorupowych ze stopów lekkich zwrócił bacz
IeJszą uwagę n a  tę technikę łączenia. Konstruktorzy szu
iah w niej zaspokojenia swoich wymagań odnośnie gład-

Ris, l. Fragment - · . . ,zk1eletu lotki samolotu Arado 79 wykonane] przy 
zastosowaniu zgrzewania punktowego 

Rys. 2. Typowe oprofilowanie silnika tłokowego wykonane metodą 
zgrzewania punktowego 

kości pokryć w związku z rosnącą prędkością samolotów, 
technolodzy na tomi a st - możliwości obniżenia pracochłon
ności prac montażowych przez wyeliminowanie lub zmniej
szenie do minimum udziału prac nitowniczych, w trosce 
o obniżenie kosztów produkcji. 

Precyzując twierdzenie, że technika zgrzewa�ia elektry�z
nego stupów lekkich stosowanych w budowie płatowcow 
jest już całkowicie opanowana, należy dodać, że obejmuj�cy 
ją proces technologiczny w warunkach produkcYJnych Jest 
nie tyle może trudny, ile wymagający - przy dysponowa
niu odpowiednim wyposażeniem - ścisłego przestr_zegan�a 
wszelkich narzuconych wytycznych, a więc w od111es1enm 
do personelu produkcyjnego tak zwanej ':"ysokiej _kultury 
technicznej. Wyjaśnienie to - zdawałoby się zupe�me ocz�
wiste - jest w naszych warunkach o tyle komeczne, ze
dość często spotkać się można z niewłaściwą ocen� tego
zagadnienia i zbytnim lekceważeniem drobnych moze, ale
dość istotnych trudności. 
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Analiza wytrzymałości zgrzewanych elektrycznie połączeń

ze stopów lekkich . 

Przechodząc do techi:iicznej ana�iz:;: tej metody łą�zenia 

należy zaraz na wstępie zaznaczyc, ze czasy dyskusJ1 na_d

wytrzymałością połączeń zgrzewany�h w sen_s1e d:;:s�wali

fikującym je w zastosowaniach lotniczych mmęły JUZ bez

powrotnie, od czasu jak przeprowadzone :os�ało praktyc�n�

zastosowanie sprzętu wykonanego przy uzyc1u teJ techniki, 

wykazując zadowalającą odporność na. działające obciąże

nia statyczne i dynamiczne oraz bardzo ciężkie warunki

eksploatacyjne. 
Rozpatrując zagadnienie wytrzymałości połączeń zgrze-

wanych, wśród których większość w konstrukcjach stano

wić będą zgrzeiny punktowe, najlepiej przeprowadzać po

równanie z odpowiadającymi im połączeniami nitowymi. 

Zgrzeina punktowa zachowuje się najlepiej przy czy

stym ścinaniu, przy czym zadowalające wyniki daje także

wytrzymałość na obciążenie pulsujące, na które właśnie 

najczęściej narażone są połączenia w konstrukcjach pła
towcowych. Obciążenie połączenia zgrzewanego na rozcią
ganie jest niekorzystne, wykazuje onn bowiem wtedy tyl
ko 250/o swej wytrzymałości na ścinanie. 

Badając wytrzymałość zgrzeiny punktowej na ścinanie 

zauważamy, że rośnie ona ze wzrostem grubości blachy, 
podczas gdy dla połączenia nitowego zachodzi to tylko tak 
długo, dopóki nie zostanie osiągnięta granica wytrzymałości 
na ścinanie dla nita. Doświadczenia wykazały, że połącze
nia zgrzewane blach ,duralowych o grubości ponad 2 mm 
wykazują wyższą wytrzymałość niż nitowane, przy założe
niu przyjmowania średnicy nitów .w zależności od grubości 
blach według dotychczas obowiązujących kryteriów. Naj
lepszą charakterystyką porównania wytrzymałości połączeń 
zgrzewanych punktowo i nitowanych jest poglądowy wy-
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Rys. 3. Porównanie wy_trzymałości na ścinanie r oznych grubości blach 
zgrzeiny

kres _Pokazany na rys. 3, 
szczegołową natomiast analizę 
tego zagadnienia przeprowa
dzić można na wykresach 
przeds�'.1wionych na rys. 4, 
dla roznych grubości blach 
wg nast�pujących danych: a) 
dla stopow aluminiowych b) 
dla stopów magnezowych ' 

Linia a - oznacza • stcm 
��Cul\!g o wytrzymałości n�a 
scmame 26,5 kG/mm2, linia 
b - ,s�op �l Mg 7, o wytrzy-
1;0a�o�c1 na scinanie 22 kG/mmi 
1 lmia c - stop Al Mg s· t ł , 1 O 

8 

nita dla 

1,0 mm, średnice 4,5 dla grubości 1,5 mm • 5 0 
bości 2,0 mm. 

1 ' mm dla gru.
Z kolei na rys. 4b przyjęto następujące 

stop Mg A16, _b . � s�ol? M!5 Mt;. c _ nit 
0;;aczenia: a_

o . 'Yytrzymało�c1 ?? scmanie rownej 17 kG/m 
st?Pu Al Mg

ni tow , w zalez.nosc1 o_d !5rubości blachy, rz 
m 

• �rednic e
w następuJąceJ relacJ1: srednica nita 3 0 

P edStaw1aią się
blachy 0,5 mm, średnica 3,5 mrn dla gr�bo�1:1 /

la grubościc1 ,O mm i na-
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Rys. 4. Analiza wytrzymałościowa połączeń zgrzewan • • 
nych dla b!ach różnych grubości: a) dla sto ó ych 1 mtowa
b) dla stopow magnezowr_ch; g _ grubość bl�c;v a�umm10wych,

wytrzymałosc połaczenia w kG/punkt mm, P -

stępnie 4,0 mm dla 1,5 mm 4 5 mrn dla 2 o • • 
5,0 mm dla 2,5 mm. 

' ' • mm I wreszcie

Wytrzymałość na _ obciążenia zmienne przy zginaniu po
łączenia Jest w duzyn: stopniu zależna od położenia zgrze-
1�y oraz ukształt?wam� połączenia. Analizę teg o  zagadnie
nia przeprowadz1c, �ozna na . podstawie danych z rys. 5.
Trz�b_a t _ylko dodac_, ze ten naJbardziej niekorzystny sposób 
obc1ązenia połączen zgrzewanych (na zginanie) występuje 
w . konstrukcJach płatowc:�wych skorupowych stosunkowo 
rz�dko, na przykład w roznego rodzaju pokryciach wyka
zuJących tendencJe do falowania się. 

Wiadomo_ że _na wy_trzymałość zgrzeiny decydujący wpływ
ma _ odpow1edn1 dobor podstawowych param etrów zgrze
wania .. Zagadnienie to zbyt obszerne, aby rozpatrywać je
ubo<;zme _w ramach omawianego tematu, zilustrować moż
na J�dynie_ dla ogólnego zorientowania wykresami przed
staw10nym1 na rys_ 6. 

. Poza :wymienionymi czynnikami na wytrzymałość połącze
nia duzy wpływ posiada także jego geometria. Na wykre
s�ch podanych na rys. 7 widzimy wpływ wielkości podział
ki na wytrzymałość statyczną zgrzeiny punktowej i liniowej.

Ocei:ę wyt_rzymałości połączeń zgrzewanych elektrycznie, 
w porow1:anm z wykonanymi innymi metodami spawania, 
daJe anallza wykresu pokazanego na rys, 8. 

Gruboi,i blach: 0.8 x o. 8 mm 
Sfof): A/Cutfg (p!ałeroNan1/) 

materia/ ulep&anlf 

j 

N� NłcMJnie Ila-ze•""' 
pro- Rodz.aipc/o,cz6nJQ .i h�

-;� 
by itłJ �j ... 

2ló I .,, Jl 

f 
I �., 

�Dó ,., .. , li ••I 
z --+--- •.J �J 

Z.60 1.J 

., m 
,.,2 ., �' 
4.0o SI 
,.,2 
2.ao d 

-=n= 
n•2 .. �4 

� .l,QO 
·J ,1::Z 

•1 bladła ks,ta{/owana n1 obc,ągorce. 
wy rzyma osci 20 kG/mmt 
Średnice nita 3,0 mm dl� 
blachy o grubości O 5 mm 
średnice 3,5 mm dla grubości Rys. 5 Porównanie wytrzy ł , . • . . rodzajów połą 

m� osc1 na obc1ązema zmienne różnychczen zg!"zewanych i nitowych 
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7 YJJ � r/, f.-- na s_t_wierdzić, że technika ta zosta . . ----- na, iz nadaje się do jak n . ła JUz na tyle opanowa-
- k6 /= dukcji seryjnej osiągnięt�Jsz�rsz�go zastosowania. w pro-

35 _kG/mm2 (dla blach ze stopów
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Rys. 7. Wpływ odstępu punktów zgrzewania na wytrzymałość zgrze
iny punktowej (rys. a) oraz odległości szwów na wytrzymałość 
zgrzeiny ciągłej (rys. b): a) geometria połączeń zgrzewanycil, b) stop 
Al Cu Mg (platerowany), c) stop Al Mg 7; t - podziałka w mm, 
Pp - wytrzymałość na ścinanie w kG/punl�t. Pr - wytrzymałość 

·w kG/mm' 

� że na 1000 zgrzein punktowych można przyjąć jedną wy
konaną poniżej wytrzymałości narzuconej przepisami, na
turalnie przy zachowaniu prawidłowych warunków procesu 
technologicznego. 

Zastosowanie zgrzewania elektrycznego i efekty ekono
m.iczne stosowania tej metody 

Z analizy rozwoju produkcji płatowców widać wyrazme, 
że zastosowanie zgrzewania jako metody łączenia stale 
wzrasta (na przykład w USA z 15-3�0/o w, l�ońc? ostatniej 
wojny, do 40-600/o w chwili obecne.i). Jesli mimo swych 
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.(rzy zgrzewaniu stopów lekkich do ulepszenia należy pa
_'1�c .0 tym, że pełną wytrzymałość połączenia uzyskuje 
,-, aopiero po okresie starzenia, który w warunkach tempe
t Pokojowej trwa około 7 dni. 
.)

l
�sumuiąc ten dość pobieżny przegląd z agadnień wytrzy _ .. ,sc1ow h · yc w odniesieniu do połączeń zgrzewanych moz-

N. w Hr; Al /'łr; Si 
dl.Jrol u/ef)S2c

Al Mq Al Hqtfr IUfn 

ł • • olączeń wykonanych różnymi Rys. 8. Porównanie wytrzyma_ osci 
tf rodzajów stODÓW lekkich metodami spawania dla roznyc 
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niewątpliwych zalet nie jest to metoda powszechnie stoso
wana, to według opinii fachowców przyczyn należy szukać 
w pierwszym rzqdzie w trudności stwierdzenia jakości wy
konywanych zgrzein, a następnie w konserwatyzmie i niedo
statecznym jeszcze oswojeniu się z automatyzacją procesów 
produkcyjnych. Zastrzeżenia te wydają się dość dziwne, 
ponieważ stosowane obecnie statystyczne metody kontroli 
połączeń zgrzewanych wykazują ponad 990/u połączeń zgod
nych z normą wytrzymałościową, a z drugiej strony podob
ne wątpliwości mogłyby mieć również miejsce w odniesieniu 
do nitowania. 

Kraje przodujące technicznie wykazują obecnie znaczne 
zainteresowanie możliwościami wprowadzenia zi;rzewania 
do produkcji płatowców, o czym świadczyć mogą konkretne
przykłady zastosowania. 

W Anglii zakłady Eandley Page zastosowały technikę 
zgrzewania punktowego (100 OOO punktów) przy budowie sa
molotów pasażerskich typu „Herald" na 44 osoby. 

We Francji zgrzewanie stosowane jest konsekwentnie 
przez zakłady Morane-Saulnier, A.N.C.A.N. przy wytwa
rzaniu płatovvca „G ourlis" (skorupa całkowicie zgrzewana), 
wreszcie zakłady .S.N.C.A.S.E. przy budowie transportowcc1 
,,Armagnac" o cic;żarze 70 ton (całkowicie zgrzewany Im
dłub - 150 OOO punktów). 

W USA v✓szystkie w zasadzie zakłady lotnicze stosują 
w mniejszym lub większym stopniu technikę zgrzewania, 
a udział procentowy połączeń zgrzewanych w nowoczesnych 
konstrukcjach ciągle wzrasta. W płatowcu Republice F84
liczba zgrzein punktowych wynosiła 50 °/11 wszystkich pJ
łączeń, w F84F już 60 n/.,, a o::iecnie przygotowana jest pr.wz 
te; firmę konstrukcja całkowicie przewidziana do zgrzewa
nia. Na uwagę zasługuje również fakt szerokiego zastoso
wania zgrzewania przez zakłady „Boeinga" w produkcji se
ryjnej dużego transportowca-tankowca „Stratotanker", któ
rego ciężar w locie wynosi 87 ton. Ponadto w szerokim za
kresie stosują zgrzewanie zakłady Grumman Aircraft, Glenn 
Martin Co., Northrop. 

Najlepszym dowodem na poparcie twierdzenia o na:lzwy
czaj dynamic;;,:nym rozwoju zgrzewania w konstrukcjach lot
niczych będzie zestawienie wyposażenia amerykańskich za
kładów lotnic;;,:ych w zgrzewarki elektryczne: 

Aeronca 6 Lockheed 31 
Boeing 60 Mac Donne! 

Chrysler 71 North American 10 
Consolidated lO Northrop 12 
nou0;las 72 :?ratt Whitney 135 

Fairchild 18 Republic 23 
Ford 25 Wright 44 
r. Jenn Martin 44 U.S.A.F. 40 
Gnodye,1r 12 U.S.Navy 100 
Grnrnm:in 40 

Dane t� pochod 7a 7. rnku H)c4, przeclstawiaj;c1 wiqc stan 
na rok 1053. , h uzupn lnienia r,',r,Fu możn,1 dodctć. ż� bc1r
clzo_ zn•1 czną ;Jo<: uuącl7,ef1 omawLme:;,i typu posiadają ró·N
r;:-z poc1 d1sta,yc-,, nvm.i·,::.ioY)ifh firm, których pr;;,:y t•Jk 
,, -,c-r,oko roz\1ini�t0.i_ k:-O:J?nc.ii_ .ic,t h::irdzo wielu. Dla pn::y
kL\C!u mozn•l p·;dac, ze Jcdy:11e poc<dosta·'.cy firmy Grum
n1s.n d/sp011�1j<1_, \A

7 �:um:e 95 zgr?2V/c1.rk::1mi. BiÓrąc por1 
u:-vagę :-VYdaJnos_c. przemysłowe] tych ur..::ą�zu'J., którą śr2d
mo mozna okresl1c na 30 punktow na mmutę, łatwo jest 
J?rz�dstawić sobie moż!iwości produkcyjne takiego wyposa
ze:1ia, a stąd prze� porownanie z wielkością produkcji udział
teJ metody łączema w nowych konstrukcjach lotniczych. 

Y/i�domo również, że przeważająca większość tego wypo
sazema _to zgr_zewa�k_i francuskie firmy Sciaky, której cała 
J?rodukcJ:1 � g_ory

'. 
Juz z rocznym wyprzedzeniem, pokryta 

Jest zamow1emam1. Przykłady nowoczesnych zgrzewarek tej 
f1rmy pokazano na rys. 9 i 10. 

Jak wygląda aktualny stan wyposażenia zakładów lotni
czych w zgrz_�warki el_ektryczne nie wiadomo, można jed
nak wyobraz1c sobie, ile zrobiono w tej dziedzinie przez 
6 lat przy tak gwałtownym rozwoju tej metody łączenia. 

M<?żliwości �tosowania połączeń zgrzewanych rozpatrywać 
nalezy w clwoch grupach: 

1_ •. W d_r�gorzędnych zes�ołac� konstrukcyjnych (to jest takich, J...�orych uszi_.;:odze_n1e me zagraża bezpośredniemu bezp1eczenstwu załogi); ogolnie biorac sto�ov'ac·· mo · • d • t 
• , "' •v zna zgrze-wame wszę zie am, gd�ie tylko istnieją możliwości do-stęp_u elektr_od. Do z�s_połow takich należą: kabiny, odłocri kanały_ P?w1etrzne, roznego rodzaju oprofilowani · 

P "' '
kład s1lmka, podwozia, wreszcie różne zbiorniki.cl, 

na przy-

I�� 

2. W g_łównych zespołac� _konstrukcyjnych st 
zgr�e�anie w elem<;ntach s1lme_ obciążonych, ale t�SUJe Się
obc1ązerna poszczegolnych zgrzem są stosunkow . rn gdzie
nieważ ilość ich dobierana jest z uwagi na szty\�/:s_kie, Do.
łu. w określonych warunkach pracy. Spotykamy w

�sc ze,p0_
teJ metody łączerna przy usztywnieniu pracując �c Uzyci,
skrzydeł, usterzeń, kadłubów, w konstrukcjach 

Yc_ Pokryf 
nów, kabin hermetycznych itp. Bardzo korzvsttia_tr_ochro: 

• e Je,t sto. 

TL2l60R9. 

Rys. 9. Nowoczesna zgrze\.,·nrka purikto\va 2 
ciskien1 e.iektroct, \vyposażonn w urzaclzenie 

grarno\ve.go 

pneumatyczn)·m do. 
do sterowania pro. 

sowanie zgrzewania punktowego w konstrukcJach z blachi 

falistej. � ekonomicznego punktu widzenia dla wym1enio
n:ych wy zeJ przykłaclow zgrze\\·an ie należy stoso ,:ać il" od
n1es1en: u do takich zespołów, gdz e ilość ebmentów uszlii•.· 
niających (a v\·ięc i punk tó'.,. zgrzewani a) Jest duła. pon e-

R_ys. IO. Jedna z największych zgrzewarek rolk9wych ze sterowa· 
niem Pr<):gramowym stosowana w przemyśle Jot!1iczym do wu· 

w .n1a l<onstrukc.11 ptatowcowych ze stopow Jekktch 

waż . koszty przygotowania powierzchni i kontroli produkc:i 
na Jedną zgrzeinę wypadają wówczas odpowiednio niskie. 

Za�et)'. zgrzewania dają się zestawić w następujących za· 
gadmemach: 
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zaletY t e c h n i c z n�. 
I. 1 pszenie wytrzymalosc1 w stosunku do połączeń nial po e 

towYcr, dkość powierz��ni, 
b) is

:
czędność na c1�z�rze _z uwagi . na: zmn iej zenie sze

c), i zakładki, zmnieJszenie grubosci blach, odpadnięcie rokOSC . , ., 
ibÓW n1 IO\I ' • • •• 
d) łatwość �z�sk _1\�ama _konstrukcJ1 sz�z. lnych przy znacz-
. szcz�dnosc1 c1ęzaru I pracochłonnosc1. 

oeJ o ' 
2_ z a I e t y e k_ ? n _o m 1 c z n e . . . 
a) zn aczne obnizeme pracochlonnosc1 1 skrocenie cyklu

orodukcy jnego, . . 
.·b) uproszcze�_1e opr_zyrząd�wania, 
c) oszczęd�o c pow1erzc�n_1 produkcyjnej. 
Polepszenie wy�rzymało_ c1 w to 1:nku do połączeń ni to

i-ych uur:iaczy się tym, ze_ dla �a_l�zenia nit� ?'ie�cić: mu
siJDY otwor, przez c_o SP?\\Od?waltsmy o lab! nie 1 niecią
•iość przekroJU. Pomewaz OJ?r?cz w_ y rzymalosci na ścinanie 
irzeba brać pod uwagę zmnieJszen1e ·wytr_zymałości na roz
ciąganie _ same�o _elementu,_ fakt_ za1:1ełnienia ?owi em otworu 
nilem nie zmienia _fakt\' Jego 1st:11enia, mozna powiedzieć, 
że Z tego pun_�tu w1dze:11a naw�t zie wykonana zgrzeina bę
dzie lepsza ni_z dobry :11t. w_ związku z powyższym w k ztal
iownikach zg1�anyc� 1 rozciąganych uzy kać można zmniej
szenie przekrO}U daJące ?�olo_ 10"" _osz zc:dno·ci na c:ężarzc. 
Wytrzymało ć na ?bc1ąz�nia zmienne na podstawie do

iwiadczeń laboratoryJnych 1 praktycznych uważać można za 
�najmniej równą_ jak dla połączeń nitowych. Trzeba jesz".. 

rze dodać, że P?muno sta'.anno ·_ci
_. 

z . jaką \\'ykony\\'ać bę
dziemy nitow�nie w tra�c1e obc1ązenia (z\\'laszcza przy ob
ciążeniach zmiennych), ni r mogą się oblużnić, przez co tra
ci ono sztywno'ć założoną w obliczeniach połączenia. 
w nowoczesny�h szybkich samolotach gładkość powierz

chni i zachowanie narzuconego profilu należą do z3łożeń 
podstawowych. Odcisk, jaki zos awia na łączonych po,\· ierz
chniach elektroda, jes_t nie�nacz1;1y i praktycznie biorąc z 
jedne) strony połączenia moze byc prawie zupełnie wyelimi-

a 

2 

1/ �=rn 1/ 

�-�:;� j ,;p 
◄ 

Tl.2/60Rf'f 2 

Rys. Il. Porównanie połączenia szczelnego wykonanego metod, 
zgrzewania (rys. a) 1 nitowania (rvs. b): 1 - zgrzeina. 2 - nit. 

3 - uszczelnienie 

nowany. Ponieważ okres trwania procesu zgrzewania jest
bardzo krótki, metal poza obszarem zgrzeiny prawie nic na
grzewa się, w związku z czym nie występują odkształcenia
łączonych elementów, co pozwala na wykonywanie szwów 
z tolerancją między ich końcami schodzącą poniżej 1 mm 
(dla _nitowania 10 mm). Występujące czasami lekkie marsz
cze�1e blach o większych pov,:ierzchniach jest znacznie łat
�1eisze do usunięcia niż występujące przy nitowaniu gład
kun sfalowania, będące wynikiem rozciągania materiału. 
Dla uzasadnienia oszczędności na ciężarze przytoczyć moż

na konkretny przykład liczbowy. Połączenie zakładkowe 
zgrzewane, wymagające 35 mm zakładki, odpowiada wy
trzymałościowo połączeniu nitowemu z zakładką 41 mm 
P(�Y. nitach (/) 3 mm. Przy wzrastającej średnicy nitów 
roz�1ca t a  zwiększa się jeszcze bardziej na korzyść połą
czen �rzewanych. Zmniejszenie grubości blach w kon-
5lrukcJach zgrzewanych uzasadnione jest w pierwszym 
rzędzie ich większą wytrzymałością na ścinanie. Poza tym

�Pa?a konieczność _stopniowego rozprowadzania naI?rężeń 
. ffileJscach wzmacnianych nakładkami, charakteryzuJących 

się w połączeniach nitowych znacznym wzrostem przekro
JU. ��hodzi również oszczędność wynikająca z możliwości 
�IlleJszenia przekroju usztywnień nie osłabionych o twora
mi. Nie bez znaczenia jest wreszcie również fakt „odpad-
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nięcia" w połączeniu d d nitów (/) 4 5 m 
0. atkowego c1ęzaru łbó • , 

nosi 0,078 G, co�::
Y 

s;1���'{\ 1�
i
tch cięż_ar łba �1�\�� �;:

Zg_rzewanie liniowe ci łe . ona daJe oszczędność 78 kG).
n?w1 n_adzwyczaj korzyifne' daJą�e po�ączenie szczelne, sta
�\snien1o_wych, stosowanych rii��i

zanie w_ proct1;11<:cji kabin- o':' wo�skowych i pasażerskich 
e w w1ększosc1 samolozb1orn1 kow stałych 1· od ' oraz przy wytwarzan·1ud d rzucanych J· k . • u PO ancgo na rys. 11, możliw .. • � :-VY:11ka z przykła-

�owanego w połączeniach nitow
osc

h 
utknięcia szczeliwa sto-

? _oszczędność na ciężarze i ro�c .. e_go typu daje nie ty l
nie� większą pewność usze 1 . o�1zme, ale zapewnia rów
r1:oz1:a, że oszczędność na ci

z� mema. (D�a przykładu podać
n _1en1owej samolotu pasażeri�'.'lrze �zczel�wa dla kabiny ciś
s1 około 200 kG). 

iego sredmeJ wielkości wyno-

Rys. 12. Stół montażowo-transportow d 
miotów, wyposażony w zaciski usf

ala
ją;;rze�a� 1a . dużych przed-

do zgrzewania ; napęd stołu hyd��f�i�� 
przedmwtu 

Prostota oprz_yrząd_owania stosowanego przy zgrzewaniu nawet P_rz_y duz,;,ch Jego rozmiarach, daje znaczne korzyści
f:cif_

rzysp1eszemu przygotowania produkcji, oraz jego kosz-

Najczęściej stosowane przyrządy to stoły montażowe z napędzanymi rolkami transportowymi (rys. 12), proste przyrządy obrotowe (rys. 13), ewentualnie podnośniki pneu-

Rys_ 13. Przykład prostego przyrządu obrotowego używanego przy 
zgrzewaniu pokrycia ze szkieletem dla segmentu kadłuba dużego 

samolotu transportowego 

ma tyczne podnoszące blachę przy jej przesuwaniu, celem 
uniknięcia zadrapań o dolną elektrodę. 

Istnieją również duże możliwości w zakresie automaty
zacji procesów zgrzewania przy stosunkowo prostym oprzy
rządowaniu, czego najlepszym dowodem może być przykład 
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pokazanego na rys. 14 oprzyrządowania do automatyczn�go 
zgrzewania pokryć segmentów 'kadłuba samolotu Boemg 
KC-135 i 707 „Stratoliner". 

Nie bez znaczenia na kształtowanie się pozycji kosztów 
wyposażenia produkcji pozostaje również fakt, że jedna 

�i 

;f$·.:,;c ,_· -�,: --
-� •·' .·�--�._•u;.·-:

Rys. 14. Specjalne wypoSażenie zgrzewarki „Federal" do automa
tycznego zgrzewania segmentów kadłuba samolotu Boeing KC-135 

i 707 Stratoliner 

zgrzewarka zastępuje mniej więcej pracę 8 maszyn do nito
wania. Daj e  to także korzyści wynikające z możliwości 
zmniejszenia powierzchni produkcyjnej. 

Dla zilustrowania możliwości zastosowania różnych spo
sobów zgrzewania oporowego w odniesieniu do różnego ro
dzaju zespołów lotniczych przedstawione są rysunki od 1 5  
do 17. 

Obniżenie pracochłonności prac montażowych przy zasto
sowaniu techniki zgrzewania wynika ze znacznej szybkości 
tego procesu w porównaniu na przykład z nitowaniem. Wy
dajność zgrzewarek punktowych wynosi około 90 punktów 
na min przy łączeniu blach ze stopów lekkich grubości 
1 + 1 mm. Przy zastosowaniu zgrzewarek rolkowych, pra
cujących m etodą kroczącą, osiąga się 120 do 150 p/min. 
Średnią wydajność wszystkich zgrzewarek, zainstalowanych 
w zakładzie produkcyjnym, należy natomiast przyjmować 
nie większą od 20 do 40 p/min. 

Rys. 15. Zgrzewanie punktowe pokrycia ze szkieletem dużego owiew
ka .. Uwagę zwraca_ P:Osty przyrząd ustalający rozstaw elementów 
szkieletu oraz zac1sk1 przytrzymując:e blachę w czasie zgrzewania 

Analizując udział poszczególnych zabiegów w procesie 
zgrzewania ustalić można następujący ich rozkład: 

- na przygotowanie elementów do zgrzewania (odtłusz
czanie, bejcowanie, płukanie) zużywa się 100/o całkowitego
czasu procesu; 

- na nadzorowanie i kontrolę - 100/o 
czym statystyka roczna z produkcji określa 
wanych zgrzein na 0,1 °/o); 

- na konserwację urządzeń - 100/o;

do 120/o 
ilość Wyb�{�

- reszta to jest 68-700/o - właściwe zgrzewan· 
Na podstawie szczegółowej analizy ekonomi' 

ie.

czenia w produkcji wyciągnięto wniosek że � me tod !ą.
„założenie" jednego nita jest 3- do 5-krotn'ie droz·s

e
chanic,ne

k • • kt • • ze Od w onama zgrzemy pun - oweJ, a w wielu przypadkach y.ność roboczogodzin dochodzi do 800/o (w porówna ?5zc1ęd.
towaniem ręcznym przy użyciu młotów pneum �

u 1 ni.
oszczędność jest wobec tego więcej niż 10-kro� Ycznych
towanie automatyczne kalkuluje się 5 razy drożej 

n�). łii. 
wanie. mz zgr,e. 

Ogólną orientację dla porównania wydajności 
nitowania i zgrzewania daje wykres przedstawiony t:�c.:sov 

Dokładna kalkulacja porównawcza· czasów nit 
Y>- l� 

i zgrzewania we wstępnych rozważaniach nad techno�Wan1a 
nością konstrukcji jest trudna do przeprowadzenia 2 

ogicz. 
du braku konkretnej podkładki w postaci rysunkó Ptwo. 
strukcyjnych produktu i to wykonanych w dwu ;

v

e .0n-rsiacr

Rys. 16. Typowe pokrycie noska skrzydła usztywnione blachą 

z dostosowaniem do poszczególnych metod łączenia. Po
nadt_o _na kształtowanie się pracochłonności duży wpływ� 
stol?1en . i rodzaj oprzyrządowania użytego w produ�cJL 
Mozna Jednak przy wstępnej ocenie posługiwać się p_or0•· 
nawczo danymi z produkcji innych samolotów, naJlepieJ 
tych, dla których zastosowano obie metody łączenia w pro
dukcji seryjnej, przechodząc z nitowania na zgrzewarue 
przy uwzględnieniu odpowiednich zmian konstrukcyJnyc� 

Dla przykładu można podać jedno z takich zestawi.� 
uzyskane z doświadczeń przy wytwarzaniu samoloto. 
,,Nord 2501". Pomijając zabiegi wspólne dla obu metod lą:
czenia ta�ie, jak przygotowanie powierzchni (odtluszczaoiee nanoszeme powłok ochronnych (anodowanie) czy tez uu: 
otrzymujemy dla 100 sztuk punktów połączeń: 



LIPIEC-SIERPIEŃ TECHNIKA LOTNICZA
119 

Rys. 17. środkowa część dużego zbiornika odrzucanego wykonana
przy zastosowaniu zgrzewania punktowego i liniowego 

dl a n i t o w a n i a  
I) trasowanie 
2) wiercenie (6 sek na 1 otwór)
3) kształtowanie gniazda pod łeb nita
4) zakładanie nitów
5) nitowanie pneumatyczne

Razem 
dl a z g r z e w a n i a

1) trasowanie 
2) wiercenie 10 otworów dla nitów

sczepnych 
3) zakładanie nitów 
4) nitowanie 10 nitów sczepnych
5) zgrzewanie punktowe

3 
10 
20 
10 
10 

53 min 

3 

1 

1 

3 
4,5 

(przy założ. 
wydajności 
20 p/min) 

Razem 12,5 min 

Przytoczony przykład nie daje pełnego obrazu możliwości 
obniżenia pracochłonności produkcji przy zastąpieniu nito
wania zgrzewaniem elektrycznym. W trakcie produkcji przy 
nitowaniu konstrukcji dochodzi bowiem cały szereg do
datkowych operacji nawiercania czy też frezowania dla ka
sowania wystających części łbów nitów. Należy również 
uwzględnić dodatkowy zysk, jaki da wprowadzenie sczepia
nia zgrzewarką przenośną typu nożycowego, zamiast wpro
wadzonego do powyższej kalkulacji porównawczej nitowa
nia. Otrzymując wówczas czas zgrzewania 100 punktów 
7,5 min uzyskujemy współczynnik opłacalności około 7. 

·!::!
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, Nitor,an,e wybuCl>OWe 

P:miwnan;e cza:;u nil'owania i zqrzewania. 

Rys. 18. Porównanie czasu procesów nitowania i zgrzewania przy 
zastosowaniu różnych metod i urządzeń 

. �ozszerzają� powyższą analizę na ogólne koszty produk
CJ 1 przy załozonej serii przez uwzględnienie oszczędności 
powierzchni produkcyjnej (z uwagi na większą wydajność 
zgrzewarek) oraz kosztów inwestycji wyposażenia, jego 
amortyzacji, kosztów instalacji (elektrycznej i pneumatycz
nej), energii, materiałów pomocniczych, kontroli i innych 
kosztów ogólnowydziałowych, uzyskamy właściwy pogląd 
na zagadnienie opłacalności stosowania zgrzewania elek
trycznego w konstrukcjach lotniczych. 

� ·�· 
I 

)& �-- 4 

NOWOSCI TECHNICZNE 

SAMOLOT PASAŻERSKI O PRĘDKOŚCI 24 OOO km/h

Leston Faneuf z firmy Bell Aircraft Corp. opracował 
Pr?jekt samolotu pasażerskiego, mogącego przewieźć 30 
osob z Los Angeles do Capetown w ciągu 1 godz. i 22 min. 
Samolot byłby wynoszony na wysokość 37 km na pokładzie 
samolotu-matki, przypominającego swym układem samolot 
bombowy B-70 „Valkyrie" i napędzanego sześcioma silni
kami turbinowo-strumieniowymi (silniki turbinowo-odrzu
towe z oddzielnym kanałem doprowadzającym powietrze -
przy większych prędkościach lotu - bezpośrednio do dopa
lacza). Po oddzieleniu się od samolotu-matki, silnik rakie
to:"'Y samolotu pasażerskiego o ciągu 75 OOO kG umożli
wiałby w ciągu 4 min pracy osiągnięcie wysokości 70 km

i przyspieszenia 3 g. Osiągnąwszy maksymalną wysokość 
samolot kontynuowałby przelot lotem szybowym z prędko
ścią dochodzącą do 24 OOO km/h. 

Samolot pasażerski, podobnie jak samolot-matka, ma 
skrzydła „delta", o dużym skosie i o doskonałości ok. 2,5, 
jego długość wynosi 27 m, a ciężar całkowity ok. 73 OOO 
kG (ciężar własny 21 500 kG, paliwo - 48 OOO kG, 30 pasa
żerów i bagaż 3600 kG). Bezwładnościowy system sterowa
nia, łącznie z maszyną liczącą, ma zepewnić całkowicie 
automatyczne sterowanie od chwili włączenia silnika do 
chwili dotknięcia przez samolot ziemi; przewiduje się rów
nież zastosowanie dodatkowego sterowania ręcznego przez 
pilotów. Sterowanie samolotem w rzadkich warstwach atmo-



120 
TECHNIKA LOTNICZA

sfery będzie możliwe dzięki pon:io_cniczym _silniczkom . ra
kietowym, umieszczonym w częsci nosoweJ kadłuba i na
końcach skrzydeł. W celu ułatwienia podch_odzenia do l _ą
dowania projektant przewiduje zastC!�owame m_ałego sil-:
nika turbinowe-odrzutowego. Prędkosc lądowania wynosi
330-370 km/h. 

Krawędzie natarcia skrzydeł_ i część n�sowa„ kadłuba
mają być wykonane z materiałow „refrakcyJnych (tempe
ratura tych części może dochodzić do 1400 °C). Reszta kon
strukcji ma mieć podwójne pokrycie: zewnętrzne - prze
kładkowe z materiału żaroodpornego• i wewnętrzne, pracu
jące, ze zwykłego materiału, przedzielone warstwą izola-
cyjną. · t . . 46 c· 

Samolot-matka ma długość 60 m i rozpię osc m. ię-
żar całkowity wynosi ok. 330 OOO kG; składa się na niego 
ciężar własny - 108 OOO kG, cięża·r paliwa - 160 OOO kG

i ciężar samolotu pasażerskiego - 73 OOO kG. Silniki o cią
gu 23 OOO kG każdy umożliwiają nadanie samolotowi pręd
kości 8300 km/h na wysokości 37 km. Start może odbywać
się z pasów startowych o długości 1800 m. 

Faneuf przewiduje, że rozwój tego typu samolotu pasa
żerskiego wymagałby 15 lat, a koszt rozwoju wyniósłby
1 miliard dolarów. Do obsługi komunikacyjnej, łączącej
10 miast, wystarczyłoby 40 samolotów pasażerskich (koszt
jednego samolotu 4 700 OOO dolarów) i 20 samolotów-matek
(koszt jednego samolotu 15 800 OOO dolarów). Koszt jednego
lotu wynosiłby 21 900 dolarów (łącznie z zyskiem 3000 dola
rów). W przypadku tras o długościach od 6400 do 16 OOO km
koszty całkowite, przypadające na jednego pasażera,
przy uwzględnieniu kosztów pośrednich i bezpośrednich
oraz zysku (lecz bez uwzględnienia kosztów rozwojowych),
wahałyby się od 710 do 770 dolarów, w zależności od dłu
gości trasy. 

W. K. 

WZROST ZAINTERESOWANIA SAMOLOTAMI 

O ZMIENNYM SKOSIE SKRZYDEŁ 

Wiele wytwórni lotniczych powraca do zarzucońych przed
kilku laty projektów samolotów ze skrzydłami o zmiennym
skosie. Jest to wywołane głównie pomyślnymi wynikami
prób przeprowadzonych z samolotem doświadczalnym Bell 
X-5. Zagadnienie zmiennej geometrii skrzydeł rozważa się

<;ibecn_ie � odnie�ie?,iu do naddźwiękowych samolotów pasa
zerskich i naddzwiękowych samolotów taktycznych latają-
cych na małych wysokościach. 

W przypadku naddżwiękowych samolotów . 
zwiększenie wydłużenia skrzydeł przez ich !asazerskich
nie" w czasie startu i wznoszenia spowodow�łobprostowa.
zwiększenie ekonomii samolotu (w czasie startu 

_Y znaczne 
nia samolot latający przez Atlantyk zużywa po� V:2nosze.
całkowitej ilości paliwa). Wiąże się to z faktem 

�ZeJ 30',,
szenie samolotów naddżwiękowych będzie odh 

ze  \yzno.
z prędkościami poddźwiękowymi - ze względu �wa c .się
wość spowodowania uszkodzeń obiektów naziemn 

a mozlj. 
fale uderzeniowe· - przy których proste skrzydl�

ch Przez
o większym wydłużeniu, wykazują korzystniejszy '/

0 Jest
wyporu do oporu. Skrzydła o większym wydluże 

s _ osunek
twiają również lądowanie samolotu. Współczesne 

niu .ula.
naddźwiękowych samolotów pasażerskich mają sko�

rotekty
del mniejszy od optymalnego dla warunków przelot 

s rzy.
w celu uniknięcia konieczności budowania pasów 

0:VYch,
wych o dużych długościach. s arto-

. N addźw�ę�owe samo�oty taktY,c�ne w czasie przelotu 2 d �ą prędko_sci� na ma_łeJ. wysokosci wymagają skrzydeł Ot zym skosie i wydłuzenm ok. 2,0. Skrzydło takie zap u-
• k d k ł • • 1 t ewn1awię szą os ona osc samo o u oraz zmniejsza obciążen· 

podmuchów (skrzydło o większym skosie wykazuje �a. 0.d 
szy _stosunek p�zyrostu siły wyporu do przyrostu kąta

n
��:

�arc1a). Nato!ll�ast skrzyd_ło proste _ o wydłużeniu ok. 60Jest korzystnieJsze w czasie startu i przy mniejszych p d 
kościach lotu, a także w czasie przelotu na dużych w

r

ę •
kościach. Yso-

Gł?:wna trudność w b�dowi� skrzydła o zmiennej geametrn polegała 1:a . tym, ze zw1�kszenie skosu powodowałoznaczne przesunięcie do tyłu srodka wyporu na skul k
czego ��er wysokości przestawał być skuteczny. Usiłowa�o
zaradzic temu przez rownoczesne przesuwanie środka obra
tu skrzydeł do przodu, co powodowało jednak niedopuszc�alny wzr�st _ciężaru me�haniz,:riu zmiany skosu. Ostatecznie. _zagadnieme _ to ro�wiązano wykonując przykadlubową
częs� skrzyde_ł Jako nieruchomą, co pozwoliło na umiesz
czenie punktow obrotu skrzydeł w pewnej odległości od
kadłuba. Dzięki t_emu przesunięcie środka wyporu skrzy
deł na skutek zmiany skosu odbywa się po prostej prawie
prostopadłej do osi podłużnej samolotu. 

W. K. 

ZACHODNIONIEMIECKI ODRZUTOWY SAMOLOT 

PASAŻERSKI 

Już od roku 1958 kilka zachodnioniemieckich wytwórni
lotniczych pracuje nad projektami samolotów pasażerskich
małego i średniego zasięgu. Między innymi zakład w Ham
burgu (Hamburger Flugzeugbau G.m.b.H.) zaprojektował
samolot średniego zasięgu. o oznaczeniu HFB 314. mogący
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Okład 70-80 pasażerów i napędzany dwoma lll'l■łllll�b�::T"' na P • • 7000--8 iabrac i dwuprzepłJ:VOWYffil o Cl�g� . . ooo kG. Po-
,ilnlkaJll k w samoloc1� ,,C:arave�l� silniki są umieszczone
dobnie �!diuba. Ro zwa z a  1ę mozhwość zastos?wania silni-
1 tylu olls-Ro yce R. B. 141, General Electric CJ 805-23
tóW R d Whitney JT3D-3. 
i Pr�tt _an 

stosowaniu spoileró, zamia t lotek, klapy (dwu
pZ1ęk�

1
�!) można było rozciąg�ą� prawi� _na �alej rozpię-

gCZ�lin 
del. w celu poprawienia wła c1wo ci amolotu

iosc1 skr�szych prędko.ciach umieszczono dodatkowe kla
rrzY mn�rawędzi natarcia skrzydeł. sterzenie wysoko· ci 
Pf na 

dzone na końcu usterzenia kierunkowego, co po�;! osa 
zasto sowanie odwracaczy ciągu bez obawy wpły

;113la
t
namieni wylotowych silników na usterzenie wysoko-

111 s ru 

;ti. dkość przelotowa samolotu na trasie długości 2000
Pr\ wynosić 950 km . Długość startu ponad przeszkodą 

�-m m przy ciężarze startowym samolotu 40 250 kG nie
�:kr a cza 1600 m, a długo'ć lądowania - 1540 m.

W.K. 

OWY VTOL IBMY HILLER 

Ame rykańska firma Hiller ircraft Corp., pracująca do
aihczas nad śmigłowymi samolotami pionowego startu, za
rojektowala o statnio samolot. typu VTOL, napędzany sil
�ami turbinowo-odrzu owyrru. Prz starcie i lądowaniu
�ienie wylotowe silników są odchylane pionowo do 

dołu, przy czym w celu zwiększenia ciągu silników zasto
sowan o eżektory zasysające dodatkowe powietrze. Do
świadczalny układ napędo, y tego typu jest budowany 
przez firmę na pods awie umowy zawartej z marynarką 
wojenną. 

W. K. 

TOL 

W Missisipi State College ( tany Zjednoczone) zaprojek
lowan o nowy samolot rozpozna'>vczy krótkiego startu i lą
dowania „Marvel". Prędkość maksymalna ego samolotu 
�a wynosić ok. 570 km h, a prędkość lądowania - 57 
kmih, c o  daje stosunek obu prędkości równy 10 (dla więk-
2ości n owoczesnych samolotów poddźwiękowych stosunek 
prędkości maksymalnej do minimalnej wynosi ok. 3). Ocze
kuje się, że długo ć rozbiegu i dobiegu będzie mniejsza od 
!5 m. W samolocie Iarvel" zastosowano konstrukcję 
zwarstwowego t..vorzywa z ucznego (z włóknem szklanym) 
oraz odsysanie wars wy przy· ciennej na skrzydłach i ka
dłubie; zwiększenie wyporu przy lądowaniu uzy kuje się 
przez zmianę sklepienia profilu skrzydeł; śmigło pracuje 
wtunelu, umies zczonym z tyłu kadłuba; erowanie kierun
ku i wysokości odbywa się za pomocą klap tunelu śmigła. 
Samolo t jest napędzany silnikiem turbinowo-śmiglowym 
Alhson T 63 „Baby" o mocy 250 KM. Pierwsze próby pro
totypu w locie przewiduje się na lipiec 1961 r. 

W. K. 

SAMOLOT „PRZ lIE Y" FIRM IKORSKY 
Firma Sikorsky pracuje nad projektem samolotu prze

tennego S-57, który łączy dużą prędkość samolotu odrzu_owego z zaletami śmigłowca. Ma on skrzydła „delta" o du
�m skosie i c�owany do kadłuba jednopłatowy wirnik.
wy

m�ot ma hyc wyposażony w silnik turbinowo-odrzut<;>
stru _ra_tt and Whitney J52. W czasie startu i lądowat?-ia
1 mien wylotowy silnika będzie napędzał za pośrednic
tm dod�tkowej turbiny sprężarkę, tłoczącą powietrze do
Y5Zy, umieszczonej na końcu łopaty wirnika. W locie po-

ziomy wirnik będzie chowany do kadłuba a str · , lotowy silnika będzie . k t • um1en wy-
t wy orzys ywany wyłącznie dowarzania ciągu. wy-

W. K. 
OWA KONCEPCJA NAPĘDU I STEROWANIAWIRNIKA ŚMIGŁOWCÓW

-------, 
W. Anglii zrodziła się koncepcJa napędu i sterowaniawirnika śmigłowców za pomocą _ klap strumieniowych.W��l!minowałoby to koniecznosc obrotov.rego mocowaniałopat :Wirnika i uprościłoby�na_czn1e układ sterowaniasm�głowca. Okresowa i ogólnazmiana wyporu łopat odbywałaby się przez odchylanie

s�rumieni za pomocą pomoc
niczych klapek (na zasadzie 
zjawiska Coandy), umiesz-

. . . . , . czonych na krawędzi spływu�op_a t. IstrneJe mozliwosc zastosowania napędu do tego typusm1gł�w�a turbinowego_ silnika trójprzepływowego_ któregostr_um1en ':"'e.wnęt�zny _1 zewnętrzny nie wytwarzałby ciąg,zas. strum1en posredrn, z dodatkowym spalaniem paliwa słuzyłby do napędu wirnika. • '

W.K. 

MIGŁOWIEC NAPĘDZANY FALAMI RADIOWYMI 

Amerykańska firma Eaytheon zawarła z Wright Air De
velopment Center umowę na prace badawcze nad bezzało
gowym śmigłowcem napędzanym wiązką fal radiowych, 
wysyłanych przez naziemny nadajnik. śmigłowiec ma speł
niać rolę latającej platformy dla urządzenia radarowego 
lub dla urządzenia pośredniczącego w komunikacji radio
wej dużego zasięgu. 

W.K. 

„PODUSZROWIEC" DLA PIECHOTY MORSKIEJ 

Firma Spacetronics Inc. (Waszyngton) otrzymała od do
wództwa piechoty morskiej zlecenie na budowę pojazdu 
.,poduszkowego" mogącego przewozić ośmiu ludzi z prędko
ścią ok. 160 km/h. Pojazd ma być napędzany silnikiem tło
kowym o mocy 270 KM, jego ciężar własny ma wynosić 
6800 kG, a ciężar użyteczny - 18 OOO kG. 

W.K. 

NAJKORZYSTNIEJSZE RODZAJE NAPĘDÓW
PASAŻERSKICH SAMOLOTÓW NADDŻWIĘKOWYCH

Firma Bristol przeprowadziła analizę napędó".'7 przyszłyc�
naddźwiękowych samolotów pasażerskich, .II:aJą�ych la!ac
na trasie Londyn - Nowy Jork, z prędkoscia_m1 odpowia
dającymi Ma = 2, 3 i 4,5. Anal�za wy�aza�a! ze ?la s�m?
lotów o prędkości Ma = 2 naJodpow_1ed�1eJszy ?e_st silnik
turbinowo-odrzu towy o wysokim spręzu 1 wysok1eJ tempe-
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raturze przed turbiną, przy czym optymalny cięzar uży
teczny (,,płatny") wynosi 150/o całkowitego ciężaru samolo
tu. W napędzie samolotów o prędkości Ma = 3 mogą ze
sobą współzawodniczyć silniki dwuprzepływowe o dużym 
stosunku wydatków (czyli silniki wentylatorowe) i z dopa
laniem w zewnętrznym strumieniu powietrza oraz układy 
składające się z silników turbinowa-odrzutowych i silników 
strumieniowych. W przypadku samolotów latających z pręd
kością Ma = 4,5, zaznacza się wyraźna przewaga tego ostat
niego rodzaju napędu, przy czym w czasie przelotu praco
wałyby wyłącznie silniki strumieniowe; najkorzystniejszy
ciężar „płatny" wynosi 10°/o całkowitego ciężaru samolotu.

w. K.

SILNIK STRUMIENIOWO-RAKIETOWY 

Amerykańska firma Marquardt przeprowadza próby z no
wym typem silnika, zwanym „Hyperjet", 1.' stanowiącym 
połączenie w jedną całość silnika strumieniowego i silnika 
rakietowego. Silnik rakietowy, umieszczony wewnątrz sil
nika strumieniowego, jest przeznaczony do pracy w czasie 
startu. w czasie przyspieszania i poza atmosferą ziemską; 
jego ciąg jest sterowany. Podczas lotu w atmosferze ziem
skiej z prędkościami hipersonicznymi, wykorzystuje się 
większy impuls jednostkowy silnika strumieniowego. W lo
cie na orbitę okołoziemską silnik „Hyperjet" ma wykacy
wać dwukrotnie większy średni impuls jednostkowy niż
najlepsze współczesne silniki rakietowe, co pozwoli na prze
noszenie większych ładunków. Może on być zastosowany
do napędu małych i dużych statków latających, załogowych
lub bezzałogowych, poruszających się w atmosferze ziem
skiej lub poza nią. 

W.K. 

NOWY UKŁAD NAPĘDOWY SAMOLOTÓW VTOL 

Firma General Electric pracuje na zlecenie amerykań
skiej armii lądowej nad układem napędowym do samolo
tów pionowego startu. Składa się on z silnika dwuprzepły
wowego i dwóch vventylatorów, umieszczonych w skrzy
dłach. Wentylatory są napędzane przez strumień zewnętrz
ny silnika za pomocą wieńców turbinowych, osadzonych na 

ich obwodach, prz? czym w c:trumieniu tym przewiduje się 
dodatkowe spalanie paliwa. Podczas startu i lądowania
"."�ntylat_ory będą zapewniać wypór, którego kierunek be
ozie m;JZna sterować za po�ocą łopatek wylotowych we�
tylatoro;-v. Dodatkowy wypor będzie wytwarzany przez
strumien napędzaJący _wentylatory, dzięki odchyleniu go 
przez , ł�patk1 turbin �:nonowo w dół. W locie poziomym 
strur_n,�n zewnęt�zny �est k1e_rowany do kanału wylotowe
go s!lmka, c� d�Je zw_1ększen1e ciągu i zmniejszenie jedno
stk_owego zuz?cia paliw:'. Odmianą opisanego układu ma 
byc_ układ złozony z dwoch silników i jednego wentylatora 
umieszczonego w kadłubie między silnikami. 

W. K. 

I��

MIKROINTERFEROMETR HILGER AND WATTS

W Wielkiej Brytanii został opracowany no 
interferometru produkcyjnego do badania 

w
r 

typ_mikro.
wier�chni . w najwyżs�y_ch klasach gładkoścY. 

a�kosci Po. 
r;cm.:nu s:�g;i wys,:ko;;u chropowatości rznd O 

0�ladność 
_ 

-. u ,02J 1,. Po. 

więks_zenie mikroskopu 125-krotne. Pozwala również na 
sprzęzeme z małoobra�kową kamerą fotograficzną. w tym
pr�ypadk_u ':l'Yk�rzystuJe się powiększenie 25-krotn e. Pełny
opis znaJduJe się w Aircraft Production nr 4/6. 

A. G. 

SILNIK TURBINOWO-ODRZUTOWY O NAJMNIEJSZYM 
JEDNOSTKOWYM ZUŻYCIU PALIWA 

Silnikiem turbinowa-odrzutowym o najmniejszym jed
nostkowym zużyciu paliwa będzie dwuprzepływowy silnik 
Bristol Siddeley BS 75, którego zużycie paliwa w warun
kach statycznych ma wynosić 0,50 kG/kGh. Będzie on ostat
nim przedstawicielem serii silników wentylatorowych „BE'' 
(BE 53, 58, 61 i 72) i równocześnie pierwszym z silników 
o oznaczeniu „BS". Jego ciąg ma wynosić ok. 3200 kG.
Pierwsza próba tego silnika jest przewidziana na połowę
1961 roku. 

w. K. 

PRZYCZYNY PRZERWANIA PRAC NAD RAKIETĄ 

,,BLUE STREAK" 

Władze angielskie postanowiły zaniechać rozwoju rakie
ty _balistycznej średniego zasięgu „Blue Streak". Na pod
Jęcie teJ decyzji wpłynęły następujące czynniki: 1) wzra
staJące koszty rozwoju rakiety i budowy baz; 2) zademon
strowana przez Związek Radziecki celność jego rakiet m1ę
?zyk�mtynentalnych; 3) możliwość budowy rakiet średniego 
1 duzego zasięgu, które mogq być wystrzeliwane z baz ru
chomych, 

Jak wiadomG, główną zaletą rakiet balistycznych na obec
nym poziomie techniki wojennej jest niemożliwość ich prze
chwycenia. Są one jednak mało elastyczne pod względem 
op�racyjnym (np. nie mogą być zawrócone z drogi), w�ma· 
gaJą skomplikowanego i kosztownego wyposażenia naz1em· 
:1-ego i jak dotychczas - stałych baz. Bazy te można czę· 
sciowo zabezpieczyć przed zniszczeniem umieszczając waz· 
niejsze obiekty pod ziemią, przy czy� stopień zabezpie-
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. od wymaganego stopnia użytecznośc i bazy p o  
rzenia zaJez�eśJonego ładunku atomowego, lub w�doro�e
�-ybuchU ?k • odległości. Koszt budowy bazy zalezy głow
,0 w okresJoneJ •ej zabezpieczenia, a ten z kolei  - od siły 
�ie od _stopn��o�ych, jakimi rozporządza p rzec iwnik, i od
ładunkOW Ją k. t , • Jego ra ie • . d k '  rełnosc1 . z przerwaniem prac na ra ietą „Blue
\V związ

k�sło znaczenie bombowców strategicznyc h  se-
51reak", Aw

zr
o Vulcan" Handley Page „Victor" i VickersV" ( vr " ' 1 t ' • . . k rii "· ,, Skuteczność tych samo o ow zamierza się zwię -

,Yahant 
)
. 

wyposażenie ich w amerykańskie  rakiety bali
szyć p

rz
�wietrze-ziemia „Sky Bolt". 

11yczne W. K.  

PRACE NAD RAKIETĄ ATOMOWĄ W USA

t eh zi·ednoczonych przyznano dodatkowe kredyty
IV S 1ina ' 1 1  • 1 • • d l • 1960/61 w wysokosci m.1 ionow o arow n a  pro-

na rok oJ·u rakiety atomowej „Rover", w związku z czym gram rozw 
b d . · 1 · . . awdopodobnie w 1 963 r. ę z_1e_ moz 1we„ przeprowa �JUZ pr 

rób rakiety w locie.  Kom1sJ a Energn AtomoweJ 
dzenie p za że do roku 1970 zbuduje się rakietę kosmicz
przyp��;ęd�m atomowym, 23: J?Omo�ą któr�j . �zlowiek b_ę
aą_ z ' "I wylądować na Ks1ęzycu i powrocie n a  Z1em1G. 
dzie m

o
„ptymistyczny jest Urząd do Spraw LotnictwaMmeJ o SA kt ' t • d • • • : trzeni Kosmicznej (NA ), ory w1er z1 , ze ciąg

1 P
k
rz
t
e
y
s 

atomowe]· będzie ograniczony do 23 000-45 OOO kG.ra ie- • d d b . 1 • . 
za tym rakieta bę_dz1e pra"". ?PD o me ':'Y rnzywac me-

iorzystny stosunek ciągu d?, cię�aru, w związku_ z tym me 
redzie ona mogla stanowic �:nerwszego stopn1_a POJ a�clu,  
czi·Ji trzeba będzie zastosowac dodatkową rakietę n osną . 
Według NASA do umożliwienia startu rakiety atomowej 

WOJSKOWY PRZEGLĄD LOT, 'ICZY, micsic:czn i k  Dowóclztwa 
Wojsk Lotn. i OPL OK. 
Nr 4, kwiecień - prócz paru artykułów poświęconych lotnicze j 

�ktyce wojskowej, zamieszcza notat ki  praktyczne mj r p i l . T. Cho
�ja o obliczaniu bezpiecznej wysokości lotu oraz mj r pil .  A.  Do
bnanieckiego o starcie i lądowani u  samolotów odr zutowych na
nawierzchniach trawiastych i gruntowych . Mjr mgr inż.  K .  Pogo
rzelski poświęci! artykuł zagadnieniu opuszczania s amolotu w lo
cie, mjr mgr inż. M.  G lapski - doświaclczalnym metoclom b a 
dań aerodynamicznych, wreszcie m j r  Z .  Różbicki zapozn a ł  czy 
telników z zasadami pracy lotniczych silników jonowych.  Naw i ą·
rując do II światowego, a zarazem IV Europejskiego Kongresu Me
dycyny Lotniczej i Kosmicznej (który odbyt się w Rzymie w Jrn ń -
eu ub. roku), pik lek. S .  Haduch i mjr lek. S .  Barańsl<i pocl ci l i  . 
irzegląd osiągnięć medycyny kosmicznej. Numer zamyka i ntere
rujące, ilustrowane zestawienie nowości lotniczych ,  a wśrócl n ic i ,  
op� czechosłowackiej kabiny treningowej PCK-55. 
Nr 5, maj - znajdujemy tu, poza tematyką o t a k t yce b ro n i 

�lniczych, dłuższe rozważania płk p i l .  S. Mikojana i pik p i l .  
inż. _s. _ Pirtrowa. poświęcone zagaclnieniom ląclowani;:i  samoiotu 
lllddzw,ękowego z wyłączonym si lni kiem. Pona dto mgr i nz .  T 
Burakowski i mgr inż. A. Sa la zamieści l i  d _ ciąg arlykułu p t .  
..Rakiety nie kierowane klasy powietrze-powiet rze " .  D w a  szk i ce h i�oryczne oraz wspomnienia zn anego konstru ktora radzieckiego .l _Jakowlewa poprzedzają stały cizi a i czasopisma pośw i ę con y nowosc1om lotni czym. 

llAGAZYN RACJO ALIZA TOR/\. LOTNICTWA, miesiqczml� wydawany przez Instytut Lotnictw a .
Nr 4, kwiecień - zawiera a rtykuł m g r  i n ż .  Janusza Łazińskiego, zapoznający z nowoczesnymi metodami katapu ltowan i a załogiw przypadku awarii samolotu. Tech n i ka rakielowa .iest reprezentowana prz_ez cl.c. cyklu mgr inż. z . Skierskiego i mgr inż. J .  G rzegorzewskiego na temat pocisków kie rowanych oraz nota t k i  o po

f(cnki
czych silnikach rakietowych. D7iał  s i ln ikow y  zapoznaje czye m. a z artykułem mgr inż. w. Kordzińskiego o odwracacza c ht1ągu turbinowych silników oclrzutowyc h ;  d z i a ł  osprzętu lotniczegozawiera_ artykuł mgr inż. w. Blockiego na temat lotniczych serwo

Techamzmów hydraulicznych oraz dokończenie cyl< l u  mgr inż .
1 • ;erok, _ o elektronicznym wyposażen iu  samolotów.  Zagadnieniom 
� _nologicznym poświęcony jest artykuł mgr inż.  A. Cisze\J\/sk1e
�ó � mgr mz. T. Raclomskiego pt .  , ,Wytwarzan i e  konst rukcJ i _  ko
V r owych z materiałów żarowytrzymałych " oraz  - m.gr inz. , T.
w:rbro_dta o technologiczności konstrukcji  cl robnych mechanizn,ow, 
ktzc,e artykuł mgr·  inż. z. M ichałowskiego o wpływi_e czynni-

w fizyko-technicznych na dokładność obróbki wyr?bow P�:ecy
rinych. Ponadto  omawiany numer zawiera alctua lnosc1 s i lni !,owe
01°

5Przętowe oraz podstawowe działy programowe czasopisma,_ obe.1-
MUJ�ce usprawnienia proclukcyjne i w ynalazczość w lot01ctw1c . 
;d':Jsce _ na okła�ce przeznaczone zosta ło· na umieszczen i e  s_p �awo
w n,a 1 \Vmoskow z naracly nad rozwojem postępu t echnicznego
51/�zem_ysle lotniczym, którą zorganizowało Zjed noczenie Prze iny-otn,czego w Instytucie Lotnictwa w dniu 10 marca br.  
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? Jest  reaktor o mocy jed
kiego reaktora na razie ;;.

i• e
wato:V na m etr sześc ienny ; ta-

s . 1  ' k •  mozna zbudować 1 ni  i a tomowe zamierza się • . i trzeci stopień  rakiety „Saturn". 
wykorzystac jako drugi

W. K. 
URZĄDZENIE WY_KRYWAJĄCE USZKODZt:NIAPOKRYCIA SAMOLOTÓW 

Angielska firma Townson & Mercer Ltd · dzenie (tzw_. , , ,S ortat_ioner") slu.żące  d o  rożlo

r
z�a����� 

ur��
n?ch r?dza_Jow s topow aluminium, stopów magnezu

ia· r�z=pow m1ed�1 na zasadzie różnic w przewodnictwie ei kt  
s 0 

nym powierzchniowej warstwy materiału. Jednym 
e rfcz

nych z�s toso"."ań u�ządzenia  może być badanie mate�ia;��� J?O, obrobce :1eplneJ,  w l o_t1'. ictwie,  p oza tym może ono słuzyc do wykrywania częsc� pokrycia  samolotu, uszkodzonych _ na skutek przegrzania przez instalację przeciwoblodzen:ową
_. 

Urząd�eme pozwala na d okładne określenie  powierzc hni pokrycia,  ktorą trzeba u sunąć i zastąpić  nową. 
W. K .

JAK STWIERDZIĆ DOMIESZKĘ WODY W PALIWIEDLA ODRZUTOWCA 
Chcąc przekonać się,  czy w paliwie dla samolotu odrzu�o"."ego zn_ajduje  się d omieszka wody, trzeba jedynie włozyc d o_ probki tego pa liwa specj alną tabletkę produkowanąprzez J_edn� z firm amerykańskich . Jeżeli w próbce pal iwa znaJduJe  się woda, to po upływie j ednej minuty od  chwil irozpuszczenia w niej tabletk i pal iwo zmienia zabarwienie.

z. K. 

SKRZYDLATA POLSKJ\, tygodn i k  wydawany przez Wy,lawnic
twa Komun i ka cyjne. K olejne numery z maja-czerwca br.  zawie
raj ą poniższe podstawowe artyku ły : 

Nr 20 - i nż. St .  Pawlickiego „Chińskie  tradycje lotnictwa pol
s ki ego",  mgr i nż. z.  Lewalskiego o podwoziach samolotów. wresz
c ie sprawozda n ie  z V Walnego Zgr omad zenia Aerokl ubu PRL 
oraz wspo1nn ienia związane z 15-letnim jubi leusze.m pisn1c-1 . 

Nr 21 - zawiera reportaże o B ieszcz;arJach jako fi l i i  Aeroklubu
Podkc1rpack iego i o przelocie turbośmigłowego sa_molotu komuni
k a cyjnego IŁ-18 cło Kairu oraz dział  nowości technicznych (z mfor
n,acj ami o s i ln ikach Pirna).

Nr 22 - prócz l i czn ych re portaży - p rzynosi opis samol otu rol
n i czego PZL-101 „Gawron",  w dodatku PRZEGLĄD LOTNICTWA
C YW ILNEGO - a rtyku ł mgr J.  Serafina o komu ni kacy .1 n ych samo
lolacl, ponadclźwiękowycl1 w świetle przepi sów ICAO. 

Nr 23 - zawiera reportaże, zw i r zane z zawodan1i s�ybowco.wymi 
o mistrzostwo świata w Kolonii ,  artykuł  o przemysle lotni czym
w NRF i op is  nowego polski ego szybowca klasy standard SZD-24
, ,Foka " .

PRA C E  INSTYTUTU LOTNI CTWA, w zakresie clz i :1 l al ności Ośrod
ka Materi ałów i Tech nologii  w okresi e 1958-1959 r_.. zost�l y  uJęte 
w specja l ne j  broszu rze. Sprawozdanie obejmuje _ dz,alalnosc zakła_
clów : Met a l i .  N i e meta l i ,  Badań Fizyko-Mecharncznycl1 1 Chemu • 
wykazy prac  naukowo-bada_wczycl, zal-::oi'1 czon:i:-c11 oraz „ bę':1ących
w toku, wreszci e zestawienie wykonanych clokun:entacp pr':'toty
pów i u rządzeń .  w sprawozdaniu znaJclu.1em_Y rowrnez . spis _pu
bl ikacj i  p racowników Ośrodka o raz_ clz ia la lnosc w zakresie u clz1alu 
w zjazdach,  konferencJach i kom,s:i ach.  z. 

Aerodynam i ka czasticj s:11nolota pri bolszich ,J{or�>�tin.ch, r ieda
ktory A .  F .  Donowen, G.  R .  Łau ri en_s (A .  F.  D0�1

,
ovan ' . .  1:f· R. ;"aw-

rence) ,  Izcl at ielstwo InostrannoJ L1t1eratury,  rn�9 r •. st ron 70 __ 
Przek ła d z a ngielskiego wvkonał zes pól tlllmaczy pod re�akcJą 

G.  F.  Burago.  Jest t o  przeklacl VII tomu serll „Ae rocl ynam,k� _clu
żych prędkośc i  i tec l1n i lrn odrzutowa" wydanego _w Sta n: ch 

Zt6'1,; noczonych AP p rzez wydaw n i_ctwo Uni wersyte'.':-' w . nnc_e 
eh w roku 1957. Książk a zawiera g łowni e opisy wyrnkow teorety �,:n y

ł _ 
�/ac;;:� �

r
��r�·:srr'�

k

�r��tijci�
a

��/Jł�i �k��;f�
Z

�
.l

�r!J�i� i;���r:; 
Do opisanych _w ks iążce częsc, sa':'ol_otu

, 
nn ���.n\�

r 

��Jotowe i dy
u stalonym , n i eusta l onym, _ Jcacl luby,  sm, .,nf

, 
krzydel przy dużycl1 

sze w ylotowe .  Ba d an ia obJęly ?�roclyn nd�!'n'l;ic�, przy pręĆlkości ach
prędkościac!1_, aero_rJynami kę �\t zyde

{ę ciał  wycl l użÓnych przy clu
pocl- i n a dd2:w1ękowycl1 , _ , aero_c .\ _nami 

. ·emne si,rzydla i śmigła_. dla
żych pręclkosc1a cl1,  oddz'.a l

cl�
:"'�n_i a 

\��1� ięl,owych i dla dwu p,erw
ws�ystkich w zal<:e�,� pt ę ,osc,_ p_o 

1 w eh .  w osobnym rozclz ,ale
szycli przy prędkosc1ach nacldzw

�� 'i:, 
y 

ręcll<0ści lotu .  W clalsz ych
opisane są b a d a n i a  sm,g,el  di

t 
d

i la !�na łów wlotowych i dysz 
ctwu rozdziałacl1 opisane są �c a 1 . _ skrzydeł w ruchu nie
wylotowych o raz ba Jarn a char_aktery�Lgy.;'dnienia aerodynamil<i do
ustalonym. Ostatni  rozdział omawi a z 
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dk • . h okołodźwiękowych i nad
świadczalnej skrzydeł przy _pr_ę osciac 

h orównywane są z da
dźwiękowych. Wyntki . badan teoretycznyc

za�era obszerne wykazy 
nymi doświadc2;alnym1. Kazdy ro_zdf1aJla pracowników instytutów
literatury. Ks1ązka przezn_aczona Jes . . 
nau l<owych oraz inżynierow aerodynam1l<OW. L. S.

G ·go ·J·ew Oborongiz, 
Tiechnologija samolotostrojenija, W. P. n 1 

1960 r., stron 542. 
. . . szkół wyższych, zawie-

Jest to podręcznik szkolny dla lotmCZ)'.Ch 

konania elementów
rający zasady technologicznych procesow wy 

odlewów. Przed
konstrukcji _ lotniczych z blach, 

ó
pr_oflli, odl�6f�� 1 zagadnienia pro

opisem wtaSC1'":ego tematu om _ w10ne s
6w technologicznych w za

dukcji samolotow,_ prz:l:'got'?tfn�a p
p
r
r
o
o
ccf�I<c.ii techniczno-ekonomicz

leżności od orgamzacyJnyc otm • 
t d • środki za

nej analizy procesów technologicznych oraz me o Y i 
ów rzed

pewnienia zamienn9ści części. Z techno
l
log1czr,ycllz P�f;ii pr�fi-lów

stawione są szczegotowo: wykonanie e emen ow . ,_ . . 
i rur mechaniczna obróbka części tłoczonych, _octlewow \ przecią= 
gany�h głębokie trawienie i anodowo-mechaniczna _obrobka, po 
·krycia 'ochronne i sposoby ich naniesienia na przedmioty •. W osob= 
ne. cz ści książki omówione są prace składam a i montazu zespo 
tó-1, a 

ę 
szczególnie metody składania _i montaz1;1 oraz bazy m_onta; 

żowe procesy technologiczne montazu ;2espolow konstrukcyJnycl 
i sekcji pokryć, ogólny montaż samolotow �raz w dwu osobnycl� 
rozdziałach przedstawione są zagad111en1a prob fabrycznych sayi.o 
lotów na ziemi i w powietrzu. oraz _charakterystyki pr�yrzą 

. 
ow 

montażowych. w ostatniej częsci ks1ązk1 omow1one są. zak1es 
i objętość prac przygotowania produkc_:11, technol_og1cz?c metody 
zapewnienia jalrnści produkcji w 1Judow1e s�moloto�. 01 az techno_
logiczne udoskonalenie konstrukc.11 samolotow. Tresc uzu_petm?'.�a 
jest ponad czterystu dwudziestoma rysunka_m1, schematami 1 w_y�i_ <;
sami oraz ponad sześćdziesięcioma tabelam1. SpecJalną l'.wagę zw 1 0-
cono w książce na metodę płytowo-wzorrn)<ową. przyg?t_o�a�11<1 
produkcji, metody i środki zapewnienia zam1ennos_c1 częsc1 1 za
gadnienie jakości produkcji. Ksi:3żka przeznaczona .1est cl_la _ sl_uchn
czy wyższych technicznych szl<ot lotniczych, m?gą z meJ korz_y
stać również technolodzy i warsztatowcy zakladow produkcyJnycll • 

L. S. 

Awiacionnaja tiechnika, Izwiestia Wysszich Uczebnych Zawiedie

nij, Riedakcija - Kazan,ki.i awiacionnyj instytut, Nr 1 - 19GO r., 
str. 165. 

Pierwszy zeszyt l<wartalnika wydawanego przez Instytut Lotn1':'ZY 
w Kazaniu zawiera prace na tematy: badanie sił tarcia nur111kow, 
inżynierskie metody obliczania obciąże1\ na mechanizm zmiany 
skoku śmigła od !opat dowolne.i rozpięt9ści. naddźwiękowy opl:vw 
przy danym kącie natarcia skrzydła troJl<ątnego I stozków. elip
tycznych z poddźwiękową przeclnią krawędzią, temperatura ro_wno
wagi cienkicl1 ciał w strumien,., naddźwięl<owym, praca nosnego 
wirnika śmigłowca w fazie lotu przy pionowym opadaniu, wply\\l' 
zmiany ciężarowych i aerodynamicznych charakterystyk konstrukc.11 
na ciężar w locie statku latającego, zginanie prostokątnych w pla
nie płaskich skorup ze sprężystymi żebrami, obliczanie prostych 
komór spalania, niestateczność strumienia w sprężarkach , teore
tyczne badania przebiegu przegr7ania pracujących Łopatek i dys
ków turbin częściowych, obliczenia drga1\ i krytycznych liczb obro
tów dysków turbin z uwzględnieniem wpływu łopatek. Treść prac 
uzupełniona jest zestawieniami wyników badań w forn1ie tabel 
i wykresów. Z zawartych w zeszycie prac korzystać mogą pra
cownicy instytutów oraz pracownicy biur konstrukcyjnych. 

L. S. 

Tiechnologia pricssowanja profilej picriemiennowo i pieriodiczie
slrnwo sieczenij iz logkich splawow, B. I. Matwiejew i F. żu
rawlew, Oborongiz, 1959 r ., stron 128. 

W pracy tej zebrane są i opisane wyniki prac badawczych i clo
świaclczeń zal<ladów w zakresie produkcji profili o przekrojach 
zmiennych i okresowo zmiennych oraz przekrojów zamkniętych 

ze stopów lekkich, głównie aluminiowych. Dla ujęcia całości za
gadnienia zestawiono przegląd sposobów produkcji takich profili, 
a w szczególności frezowania, przeciągania. tłoczenia i szybko
zmiennego kucia. Przedstawiono też ogólne zagadnienia teorii pra
sowania, prasowanie profili o przekroju zmiennym. prasowanie 
profili o przekroju okresowo zmiennym oraz prasowanie profili 
złożonych kształtów o przekroju zamkniętym. w ka żde.i grupie 
profili rozpatrzone zostały sposo1-y tłoczenia, technologia tłoczenia, 
obróbka cieplna profili, prostowanie profili, własności mechaniczne profili oraz asortyment wykonywanych profili. Treść uzupeł
niono licznymi rysunkami, wykresami i tabelami wyników badań. 
Z książl<i mogą korzystać inżynierowie technolodzy i warsztatowcy 
oraz konstruktorzy projektującv. 

L. S. 
Awiacionnyje trienażiery, pieriowod I. D. Alimowa. pod ricd. 

Ju. I. Kirilenko, Izdatielstwo Inostrannoj Literatury, 1959 r., 
stron 340. 

W zbiorze tym przedstawione są zagadnienia związane z historią rozwoju budowy i zastosowania lotniczych kabin treningowych (zwanych też symulatorami) oraz z współczesnym stanem stosowania ich w Stanach Zjednoczonych AP, Anglii, Kanadzie i Francji. Szereg rozdziałów omawia techniczne problemy modelowania w kabinach treningowych dynamiki lotu samolotów i śmigłowców 1 problemy pracy ich wyposażenia, a specjalnie radiolokacy,ina�o. Przedstawione są też zagadnienia stosowania kabin treningowych w lotnictwie wojennym i cywilnym, dla samolotów naddźwiękowych, zastosowanie w układach kabin wyposażenia elektronowego, 

odtwarzanie lotu w kabinie t_reningowej oraz sto�ow .. rów celów i błędów pope_lmanych przez stacje r/n1e llllita1o, w osobnych rozclz1alach opisane są kolejno układy �Olokacyi!li 
gowych dla poszczególnych �ypów znanych samolotó hm tren.n: 
skicll oraz dla samo_lotów WOJskowych myśliwskich i b

w Pasaitr. 
jak i dla śmiglowcow. Uzupeł111ające zagadniPnia O 

. 0mbowyeli 
dzielnych rozclziatach, to i_mitatory_ wzrokowych wa��a�e w Od: 
i lądowania . w nocy_, rad10lokac;v1na _ kabina treningoi�

ow s tanu 
miczna, kabmy trE;nmgowe naw1gacy3ne zwykle oraz 

a Pa nora. 
na dużych wysokosc1ach, urządzema do naśladowani dla lotów 
nil<ów w kabinach trenmgowych, problemy modvfik;/zurnu su. 
miki kabin tren1ngo_wych, _ moz!Jwośc1 _lotniczych kabi�

1 1 eko no. 
wych w zaluesie z�1ększe111a bezp1eczenstwa lotów oraz 

tr ening� 
bin trenin.e:owych _firmy Lmk dla _ samolotów i miedzy�Pisy ka. 
talnycl1 ral,iet balrs _tycznych. Ks1ązka ta, będąca zbiore;nlYnin. 
czeń, przeznaczona Je_st . dla personelu kierowniczego, zaló 

tłum, 
cych oraz personelu 111zy111eryJno-tech111cznego przectsi�bio

g/ataJą. 
niczych i wojskowych _jednostek eksploatujących, jak i �l w_ 101. 
nierów przemysłu lotmczego I studentów wyższych szkóla mzy. 
czych. lotnt. 

L. S. 
Wwiedienje w _teoriu ac_rouprugosti, Ja. C. Fyn (Fung), Gosu stwicnnoje Izdat1elstwo F1z1ko-Mat1emat1cz1eskoJ Litieratury, 1Jtstron 52�. r., 
Jest to llum,wzenie orygmalu pod tytułem An Introd ucl!on T The Theory Of Aeroelasticity, wydanego w Ca1Iforn1a Institut 0 

Technology w roku 1955. N_a język rosyjsk_i tłumaczy! A I. 5�
01 

now poci redal<cJą_ E. I. �rigoluka. W ks1ąz�e opisane są zagad u: 
nia linioweJ teorii clrgan róznych elementow konstrukcji sarn�:e 
tu, pocllegających działaniu sit aerodynamicznych w strurnieJ· poddźwiękowym i _nacldżwiękowyn:i,; umożliwia to wyzna czen'� prędkości krytyczneJ. Podane są rowmez podstawowe wiadornOlti o środku ścinani?, osi sprę�ystej, drganiach skrętnych i skr�tn� -.e:iętnych belki Jeclnym koncern _zamocowanei . oraz , 

w dalsz ych rozdziałach, rozpatrz�no zagadm_ema
. 

flatteru I Jego teorii, zas ad inżyniers!<ich oblJczen fla _tteru I związanych z _ty_m obliczeń�{. trzymałosciowych, zagad111en1a . zmiennych obc1ązen i podmuchów baftingu i flatteru z oderwa111em strug, stosowania przeksztalceil Laplace'a, _ ogólnych wzorów zadań aerosprężystości. Jako uz upeJ. nienie omowi one _zostały zasady teorn . skrzydła w strumieniu nieustalonym, drgama skrzydeł w strum1e111u dwuwymiarowym nie. ściśliwej cieezy oraz drgania skrzydeł w ściśliwym s trumieniu clwuwym:arowym. W dodatku podane są zasady wyznaczania srll(). 
ka śc;nania, obliczania wyznacznikó w  Rutha-Gurwica, o pis i obll
czen:e współczynnika tłumienia oraz_ zasady wy,nacz�nia całki Pni obliczaniu skosu strum1en1a odpow1adaJącego podwo1nemu poten. 
cjalowi przyspieszeń . . Treść u_zupełniona _ jest licznymi rys unkami, wyl<resami i tabelam1. W kazdym rozdziale podane są na końcu 

obszerne wykazy literatury. Książka prócz strony m at ematycznej 
zawiera i fizykalną analizę zjawisk, przeznaczona jest dla pracowników naukowych i studentów znających zasady teorii d rgań 
i aerodynamiki stosowanej. 

L. S . 

Wopro�:v tieorii tocznosti proizwodstwa w priboro trojenil, red. 
A. N. Gawrilow, Oborongiz. 1959 r .. stron 192. 

Jest to 116 zeszyt prac Moskiewskiego In tytułu Lo tnicz ego, 
zawierający dziesięć prac z zakresu zagadnień dokładności uzyski. 
wanej w produkcji lotniczych przyrządów pokładOW):'Ch oraz teo
rii i praktyki obliczania technologicznej dokladnosci typowych 
czynności i typowych elementów w produkcji przyrządów i agre. 
'atów. Na treść zbioru składa się: A. N. Gawrilowa - Zagad

nienia teorii clokladności produkcji przyrządów. N. A. Borod aczie
wa - Obliczeniowe metody wykrycia zapasów produkcyjnych i d� 
k ładności produkcji w budowie maszyn precyzyjnych i przyną
dów, A. N. Kuranowa - Obliczanie dokładności obróbki n a  auto
matach tokarskich, B. A. Chochłowa - Badanie dokładności proc e 
sów frezowania detali zębatych o małym module. D. A. Brasl_ aw
skogo - Analiza statyczneJ dokładności przyrządów. F. P. Duzen
kowa - Badanie ctoklaclności obróbki otworow. M. P. Kowalewa-
Zagadnienie zwiększenia dokładności szybko_bi_eżnych lożrsk kulko. 

• wych. Ł. A. Zimina - Badanie dokladnosc, wykonama małych 
elektrycznych silników indukcyjnvch. W. w. ;:,awma_ - Obhcz ame 
dokładności procesów nawijania potencjometrow. Zbiór prac prn
znaczon,v jest dla inżynierów konstruktorów i technologów oraz 
stuclentow wyższych szkól technicznych. L. S. 

Rukowodstwo l� laboratornym rabotam po aerogazodinaml�! 
M. A. Kowałow, A. w. Bielowa. N. M. Markiewicz, w. O. Łandm,� 
Izdatielstwo Leningraclskowo Uniwiersitieta, 1959 r„ stron 176. kt'

 
Książka zawiera opis poclstawowych prac laboratoryjnych, 

a�� 
mogą być wykonane w laboratori_ach aerodynamiczny� ;a{resie dynamicznych z zakresu stosowaneJ aeroga_zodynamik1. •n eh małych prędkości podanych jest czternasc1e . prac larorat���iJci, 
począwszy od tarowania przyrządów,. pomiaru po a 

P •emnego opływu kuli, wyznaczania wspólczyn111ka oporu I
d �

z�lc znych 
wpływu ciał opływowych, az do wyznaczama_ aero Y aoraz me• charakterystyk skrzydła. wpływu wydluzema 1 �br�s�ra

k
tery;tyk 

chanizacji skrzydła. wyznaczania ?e_rody_namiczn:l:'c c 1 jest ctwa• całego samo lotu. W drugiej częsc1 !<s1ązk1 op,san_yc 
la ciśnień, naście prac z zakresu duzych j)rędkosc1, Jak _ badame p

o 
I w ciał prędkości i temperatur strum1erna n;,idclźw,ękowego, op Y czanie różnego kształtu w strumieniu naddzw1ęlrnw;vm I wyz_n anlerów 

współczynnika oporu. Książka przeznac;2ona Jest dla 1�i tech· i pracowników laboratoriów i studentow wyższych sz L s. 
nicznych. 

ERRATA 

W zeszycie 2/60 „Techniki Lotniczej" odnośnik: 
*) .,Skrót referatu dyskusyjnego • wygłoszonego dn. 23 listopada 1959 r. na Seminarium Naukowym Katedry Osprzętu Lotniczego Wydziału Lotniczego Politechniki Warszawskiej" 

zamieszczony na str. 34 przy artykule mgr inż. Zdzisława 
Brodzkiego pt. ,,Jony, plazmy i fotony" - dotyczy arty
kułu mgr inż. Janusza Morawskiego (str. 40) pt. ,,Pilot jako 
człon układu kierowania samolotu". Za powyższą usterkę 
Redakcja przeprasza zarówno Autorów jak i Czytelników. 
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Z lotnictwa komunikacyinego

ZABEZPIECZENIE ANTEN RAI?AROWYCH 
NA SAMOLOTACH OD UDERZEN PIORUNÓW 

Jak wiadomo, ':'ięks�ość średi:iio- i dalekodystansowych 
samolotów komum_kacyJn?ch posiada pokł�dowe urządzenia 
diolokacyjne, ktore słuzą do wykrywania przeszkód czo

:wych, frontów . burzowyc _h, ��ref silnej turb:1lencji oraz 
ają zastosowanie do nawigacJ1. Ante�y radarow pokłado

;ych umieszczane _są zwykle _ w  przodzie kadłuba i wskutek 
tego osłony t)'.ch anten naraz?ne są na bardzo częste ude
rzenia piorun?w podczas lotow . w_ chmurach burzowych. 
Dlatego też firma Douglas wspolnre z Instytutem Light
ning & Transients przeprowadziła cały szereg badań w ce
lu opracowania metod zabezpieczenia osłon pokładowych 
anten radarowych samolotu DC-8. Badania przeprowadzono 
na m odelach samolotów DC-6 i DC-8, w wyniku czego 
stwierdzono, że 370/o uderzeń piorunów w samolot trafia 
w przód kadłuba tam, gdzie umieszczona jest osłona ante
ny radarowej. W _następnej kolejn�śc_i . na _wyładowania 
atmosferyczne narazone są: stateczniki i konce skrzydeł. 
Najmniej uderzeń zaobserwowano w gondole silników 
i w tylną część kadłuba. 
Uderzenia piorunów w osłony anten radarowych powodo

wały zniszczenie tych osłon względnie pozostawiały ślady,
co było przyczyną zniekształcenia charakterystyk anten. 
Poszukiwania materiałów dielektrycznych na osłony ante
nowe , które byłyby odporne na wyładowania atmosferycz
ne, nie dawały rezultatów. Po pracochłonnych badaniach 
znaleziono optymalną metodę zabezpieczania osłon anten 
rad arowych. Polega ona na tym, że na z ewnętrznej po
wierzchni osłony przyklejane są aluminiowe paski o szero
kości 9,5 mm i długości 0,08 mm. Paski te nie służą do te
go, aby przepuszczać energię pioruna, lecz aby wytwarzać 
zjonizowany obszar na powierzchni osłony. Przy uderzeniu 

pioruna paski te zamieniają się w pary aluminium, które 
ułatwiają przejście ładunku elektrycznego pioruna po po
wierzchni osłony do dalszej części samolotu . Osłona pozo
staje nie uszkodzona. Naprawa osłony sprowadza się tyl
ko do naklejenia nowych pasków. Doświadczalnie ustalono, 
że odległość między paskami powinna być nie większa niż 
45 cm. P aski te nie powodują dużych zniekształceń kierun
kowej charakterystyki anteny ·radarowej, które by wpły
wały na pracę pokładowych urządzeń radiolokacyjnych. 

EKSPLOATACJA SAMOLOTÓW BOEING 707 
NA TRANSATLANTYCKICH LINIACH TWA 

(tb) 

W końcu ubiegłego roku amerykańskie linie lotnicze TWA 
(Trans Worlt Airlines) wprowadziły do eksploatacji san:io
loty odrzutowe Boeing 707-331 na liniach transatlantyckich 
Ne w York - London - Frankfurt. Początkowo wykonywa
no trzy loty tygodniowo; w bieżącym rok� częstotli_wość 
lotów została zwiększona najpierw do 7 lotow tygodn10wo, 
obecnie zaś przeloty na tej trasie odbywają się dwa razy 

dziennie._ P�zelot trwa 6 godzin i 25 minut w kierunku 
wschodnim 1 7 godzin 30 minut w kierunku zachodnim . 

. Z_ałoga saI?-olotu Boei�g 707 składa się z 5 osób: kapitan, 
I ,pilot: II p1�ot,, mechanik pokładowy i nawigator. Personel 
0Ł?sługi pasa�erow składa się również z 5 osób: 2 stewar
dow_ dla kabmy turystycznej klasy (102 pasażerów) i 3 - dla 
kabmy I klasy (32 pasażerów). 

Wysokość przelotowa samolotów Boeing 707 latających 
pr�ez Atlantyk na liniach TWA, wynosi 9000 � prędkość 
zas 0,82 Ma. 

Baz"'. re_:non_towa_ tych s�molotów, której koszt budowy 
�ynosił 2;:i m1honow dolarow, składa się z dwóch hanga
r<:w dla remontu samolotów i budynku dla remontu silni
kow. W _edł�g nor1:1 amerykańskich czasokres między re
mon�ami głownymi wynosi dla samolotu Boeing 707 - 2500 
g?dzm. Czas wykonywania remontu dla pierwszych samolo
tow wynosił 10 dni. Przewiduje się obecnie skrócenie tego 
czasu do 5 dni. 

Pod_czas eksploat�c:ji samoloty Boeing 707 podlegają na
stę?uJącym c_zynnosc10m okresowym: przeglądy przed i po 
l�c1e, czynnosci po 50, 100 i 200 godzinach lotu . Eksploata
CJ� _ Jest :ia�zorowana przez specjalnie powołaną stałą ko
m1sJę, ktoreJ zadaniem jest codzienna analiza usterek tech
nicznych i kontrola sprzętu. 

:!:inie lotnicze TWA posiadają swój ośrodek szkolenia, 
ktory przygotowuje personel latający dla samolotów odrzu
tow1ch oraz pracowników rozmaitych specjalności obsługi 
naziemneJ. Załogi na samoloty odrzutowe wybiera się spo
śród 1530 pilotów, 683 mechaników pokładowych i 101 na
wigatorów, pracujących na liniach TWA. Kapitanowie sa
molotów Boeing 707 posiadają nie mniej niż 20-letni staż 
pracy w T owarzystwie TWA oraz mają za sobą doświadcze
nie w prowadzeniu samolotów Constellation i Starliner. 
Pilot, który ukończył kurs w ośrodku szkoleniowym TWA, 
może - po 5-letniej praktyce - uzyskać kwalifikacje ka
pitana statku. Przeszkolenie pilotów na samolot Boeing 707 
zaczyna się od 3-tygodniowego kursu teoretycznego. Potem 
następuj<;;> przeszkolenie na symulatorach lotu (Link-707) 
oraz udział w lotach w charakterze obserwatora. W celu 
odtworzenia warunków lotu, symulator lotu wyposażony 
jest w urządzenie telewizyjne, które wytwarza przed pilo
tem na ekranie obrazy zdejmowane z modelu rejonu lotni
ska. Po takim wielogodzinnym treningu, powtarza się w po
wietrzu poszczególne fazy lotu. Dla zapoznania pilotów 
z procedurą stosowaną na zagranicznych lotniskach, wy
świetlane są na ekranie przed kabiną symulatora barwne, 
15-20-minutowe filmy, które przedstawiają rozmaite podej
ścia w różnych warunkach na danym lotnisku. Ośrodek 
szkolenia przeprowadza przekwalifikowanie personelu la ta
jącego na nowe typy samolotów oraz 4-godzinną kontrolę 
umiejętności lotnych, którą cały personel latający TWA 
obowiązany jest przechodzić co pół roku. Jednocześnie prze
szkolenie może być przeprowadzone dla 250 członków per
sonelu latającego. Szkolenie jest kierowane przez 22 instruk
torów, którzy nie rzadziej niż jeden raz w miesiącu muszą 
wykonywać loty rejsowe. (tb) 

zamówienia i przedpłaty na prenumeratę przyjmowane są w terminie _do dlł:ia 15 miesiąca poprz�;
dzającego okres prenumeraty przez urzędy poczt?we , 1i
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Można również zamawiać prenumeratę, dokonuJąc wp a Y na on o , . . 
U h • • p • K • "k" RUCH" we Wrocławiu ul Oławska 10. Na odwrocie blankietu na-

powszec n1enia rasy 1 siąz 1 ,, • ' • .1 , , · h gzemplarzy Jeży podać tytuł zamawianego czasopisma, okres prenumeraty oraz 1 osc zamawianyc e . 

Cena w prenumeracie: 
półrocznej - 36 zł 
rocznej - 72 zł

• • est O 400/o wyższa od ceny podanej wyżej. Przedpł�ty na tę pr�nume-Cena w prenumeracie za g:amcę J . 
p d . b" two Kolportażu Wydawnictw Zagranicznych

ratę przyjmuje na okresy połroczne i roczne rze się 10rs 
,,RUCH" w Warszawie, ul. Wilcza 46, za pośrednictwem PKO, konto nr 1-6-100024. 

Czytelnicy! Członkowie Sekcii Lotnicze i SI MP!
Bierzcie udział w układaniu tematyki naszego czasopisma. 

Nadsyłajcie zgłoszenia na tematy, które Was interesują. 
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KR�NIKA 
REALIZUJEMY UCHWAŁĘ IV PLENUM n.:c PZPR

Zarządy Sekcji Lotniczej SIMP i Koła _SIMP p_rz)'. Zjed
noczeniu Przemysłu Lotniczego postanowiły wspolrne rea
lizować - w miarę swych możliwości - wytyczne Uch\va
ły IV Plenum KC PZPR w sprawie postępu technicznego. 
Punktem wyjścia stały się propozycje, zgłoszone przez 
członków zarządu Koła SIMP przy WSK Mielec. . 

Opracowano trzystopniowy program działania i uzgodmo
no go z Dyrekcją Zjednoczenia. W myśl programu postano
wiono - w pierwszym rzędzie - zorganizować we wszyst
kich zakładach lotniczych narady inżynierów i techników, 
poświęcone zagadnieniom rozwoju i postępu techniczneg_� 
(w zakresie organizacji, konstrukcji i technologii produkcJi 
sprzętu lotniczego). 

Wyłonione z referatów i dyskusji wnioski i dezyderaty
mają być przeniesione przez delegatów na narady zorgani
zowane w branżach: płatowców, silników oraz osprzętu 
i wyposażenia. 

Uchwały i wnioski narad branżowych postanowiono prze
kazywać do Głównej Komisji Wnioskowej. Komisja ta sta
nowić ma zespół opiniodawczy trzeciego stopnia, kierujący
postulaty postępu technicznego na Kolegium dyrektorów
zakładów przemysłu lotniczego. Został opracowany kalen
darz narad i wraz z proponowaną tematyką prac rozesłany 
do przewodniczących wszystkich kół zakładowych SIMP.
Wobec trudności przeprowadzenia zamierzonej akcji w za
kładach, w których nie zorganizowano dotychczas kół
SIMP lub gdzie kola te nie przejawiały działalności, wy
żej wymienione materiały przesłano również na ręce głów
nych inżynierów zakładów lotniczych. 

Wytyczne dla tematyki narad ujęto w punktach nastę
pujących: 

1. Charakterystyka pracy biur konstrukcyjnych i tech
nologicznych w świetle wykonywanych zadań. 

2. Zagadnienia kooperacji konstrukcyjnej. 
3. Powiązanie Instytutu Lotnictwa i Wydziału Lotnicze

go Politechniki Warszawskiej z przemysłem. 
4. Stałe podnoszenie kwalifikacji pracowników inż.-tech.

Stworzenie atmosfery zachęcającej do podnoszenia kwali
fikacji. Rozszerzanie informacji technicznej w oparciu o źró
dła krajowe i zagraniczne. 

5. Ekonomiczność stosowanych rozwiązań konstrukcyj
nych i technologicznych. 

5.1. Wpływ dokładności wykonania na ekonomikę pro
dukcji. 

5.2. Wykorzystanie gotowych podzespołów i części w no
wych opracowaniach w celu obniżenia kosztów wytwarza
nia i skrócenia okresu uruchomienia. 

5.3. Zagadnienie normalizacji i unifikacji. 
6. Zagadnienia materiałowe w prototypie. 
7. Organizacja pracy warsztatu prototypowego w aspek

cie skrócenia cyklu wykonania i przebadania prototypu. 
8. Metodyka wprowadzania nowych procesów technolo

gicznych. Rola laboratorium technologicznego. 
9. Przygotowanie do serii opracowań prototypowych. 
10. Wykorzystanie powierzchni produkcyjnej i ocena sta

nu wyposażenia w zakładzie. 
11. Rezerwy produkcyjne zakładu (częściowo wykorzy

stane obrabiarki unikalne itp.). 
12. Poziom technologii wytwarzania. 
13. Ogólna charakterystyka przemysłów kooperujących

z przemysłem lotniczym, ocena działalności i współpracy. 
14. Produkcja przemysłu hutniczego w zakresie metali 

lekkich, kolorowych i stali stopowych. Zaopatrzenie w su
rowce i półfabrykaty_ Normatywy i rezerwy magazynowe. 

15. Ocena rynku krajowego. 
16. Ocena działalności central handlu zagranicznego (Mo

toimportu itp.). 
Zdecydowano, że narady branżowe odbędą się w Dębicy, 

Rzeszowie i Mielcu. 
Narada w sprawie rozwoju postępu technicznego w osprzęcie- odbyła się w Dębicy w dniach 26--27 kwietnia. Organizator N�rady -. Koło SIMP przy WSK Dębica, rozesłało zaproszema do zamteresowanych osób i instytucji oraz opracowało i wydrukowało specjalny informator. Na Naradę 

przybyli przedsta�iciele kó} zakładowych lub ak rncznego wszystkich wytworni o:,przętowych tywu leth.
z Mielca, Rzeszowa i Gorzyc. W obradach brataz _delegaci
nież kierownicy wydziałów technicznych ora 

i udział róv,-.
dyrekcji WSK - gospodarza. Ponadto był obe 

2 czło nkowie
wiciel Zjednoczenia Przemysłu Lotniczego ori

ny Przedsta.
czący Sekcji Lotniczej. 2 przewoctni.

Porządek dzienny obejmował: w pierwszym . 
otwarcie Narady, referat programowy i wniosk' 

dmu -
technicznego WSK - Dębica, referaty i wnioski i 

1 �ktywu
kładów branżowych, zwiedzanie zakładu ws��Y�h _za.
oraz dyskusJę nad referatami; w drugim dniu _ ębica,
cie wniosków z Narady, zwiedzanie Zakładów p 

PtZYJę•
Gumowego _ora_z prelekcję na temat historii i pe;:;:siu
reg10nu dębickiego. Obrady prowadził przewodniczą K

YW 

ła - inż. Węgrzyn. cy o-

. Vl'.'ygłoszon� referaty,_ obszer:1e wypowiedzi przedstawicieli zakładow oraz wielogodzinna dyskusja pozwolił f ł • • h 1 . b . Yna s ormu owanie I uc wa enie ranzowych wniosków · d zyderatów dla Głównej Komisji Wnioskowej. 
1 e-

De legaci na Zjazd podkreśl ili k orzyści zorgan izowan· tej Na1;ady, postulowa�( konieczr.ość regularn eg o odbywan:: spotkan, ko!eJno w roznych za_kładach Zjednoczenia Przemysłu Lotrnczego oraz zwracali uwagę na celowość kolektywnego omawiania planów postępu technicznego. 
Na zako11czenie podnieść należy zna komitą organizację Zjazdu przez Koło SIMP przy WSK - I'�bica. Na dworcu wyznaczono punkt zbiórki, na pociągi oczekiwali przedsta

wiciele Zakładu. Zapewniono delegatom komunikację, noc
legi, wyżywienie i nawet ... interesujący seans filmowy. 
Każdy uczestnik Narady otrzymał teczkę z materiałami 
zjazdowymi, która zawierała również notatnik oraz świe� 
prasę techniczną i codzienną. Informacje te byłyby niekom
pletne, gdyby nie wspomnieć o interesującej wystawie wy
robów Zakładu, technicznych wydaw nictw lotniczych oraz 
norm branżowych estetycznie zorganizowanej w sali 
obrad. l 

* 

* *
W dniu 5 maja br. odbyły się dwie imprezy oświatowe, wysoce

interesujące dla technicznego świata lotniczego. 
Imprezę pierwszą stanowił odczyt profesora dr S. M. Winarowa,

kierownika Katedry Gospodarki Materiałowej Instytutu Lolm_ctwa
w Moskwie. Odczyt został zorganizowany przez Zarząd Clowny
Towarzystwa Przyjaźni Polsko-Radzieckiej i Instytut Polsko-Ra•clziecki, i odbył się w siedzibie Instytutu przy ul. F()ksal nr rn .. 

Temat odczytu stanowiły problemy wytrzymalosci matenalow 
przy wysokich temperaturach. Prelekcja ta zgromadziła licznych 
przedstawicieli nauki, przemysłu i '1,Vojsk Lotniczych oraz dz1ala
czy TPPR i Instytutu Polsko-Radzieckiego. 

Odczyt wygłoszony został w języku rosyjskim. Prof. dr Winarow 
zastrzegł na wstępie, że z uwagi na różnorodny wachlarz specJal· 
ności i zainteresowai'1 słuchaczy, prelekcja nie będzie dolyczyc za
gadnień podstawowych. Profesor rozważał rozkład temperaturw poszczególnych partiach rakiety, na wysokości 10 OOO metrow,
przy Ma = 6-61/,. W wierzchołku części stożkowej występuJe tern•
peratura ponad 1000° cło 1200 oc, zaś w partii przejścia części_ stoz•
kowej w cylindryczną 700°-850 °c. Część stożkowa rakiety dosw1ad·
czalnej miała kąt wierzchołkowy 30° oraz długość 2 m, cala ra•kieta posiadała długość 8 m. W _dalszym ciągu prelegent rysował i analizował wykresy ;3· 
leznosci pomiędzy parametrami: t (temperatura), a (wytrzymalo,c), 
, (czas) i il (deformacja) dla duralu D. 16 oraz stali żaroodpornych.Dłuższe rozważanie zostało poświęcone zjawisku pełzania w. ukla· dzi_e o-, (t i a = const.) i wpływu kąta pochylenia krzyweJ oraz
ObJawom pęknięć i odrywania materiału we współrzędnych Wt
kresu a-:- t. Z obserwacji wynika, że pęknięcia zawsze n_astępuiąna granicy ziarn materiału. Prace uczonych radz 1eck1ch _i_dą
w kierunku wydłużenia charakterystyki materiału nieco pomzeJ 
a kG/mm', przy którym następuje odrywanie materiału. Po odczycie nastąpiła dyskusja i profesor odpowiadał na zaPY· 
tania oraz informował o l<ierunkach radzieckich prac naukowyct 
w zakresie wytrzymałości materiałów. 

Druga z wymienionych imprez odbyła się tegoż dnia wi�czo: rem. Klub Publicystów Lotniczych Stowarzyszema Dz1 enrnkarz� Polskich zorganizował pokaz lotniczych filmów ameryl<'.!,nskr 
w sali projekcyjnej Domu Dziennikarza przy ul. Foksal 3,o. '1iświetlono dokumentalny kolorowy film o wystrzelemu ExP . 
rera I, pierwszego amerykai'lskiegq sztuczneg� satelity z,e,

mJ'. w wyznaczonym „dniu X" (31.I.1958 r.) po 90 dmach P1:zygo:0��
ro Ten wysoce interesujący film by! z podkładem dzw1ęko1 �. 

w wersji polskiej. Ponadto pokaz obejmował kolorowy film d-� 
tyczący zawodów szybowcowych w KalifornH _oraz film o ra t�k wej_ obsłudze z ziemi sam_olotów komumkacy111ych. Na d?d:on•wysw,etlono wesołą kreskowkę O h1stor11 zbl1zen1a m,ędz,. 
tynentami - amerykai'iskim i europejskim. N'! pokazie h��n:były reprezentowane wszystkie sfery polskiego swiata lotnic i 
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DODATEK DO DWUMIESIĘCZNIKA „TECHNIKA LOTNICZA" 

ROCZNIK X WARSZAWA, LIPIEC SIERPIEŃ 1960 r. ZESZYT 3 

Gwiazdkami obok liczb porządkowych oznaczone są publikacje znajdujące się w Bibliotece Instytutu Lotnictwa.

CZĘŚCI AERODYN 

533.662.6 :623.135.4.03!1 !Lot 

Lightroot, R. B.: _Single rotor ��nts. _Zalety p�jC?_Yn�_zeg? _wir
n'ka. J. Amer_. Hellcopter Soc., 19�8, t. 3, nr 2, s. 33-�J, 1 y�. 17,
tab. 2. poz. bibl. 5. . . . . 
zestawienie zalet naJpopularmeJszego ukl.1clu_ kon,t:ul,cyJ_n2go -

kładu jednowirn1kowego, dokonane na bnz,e porownania cech 
u 

O uklaclu z cechami układów wielowi ,-ni !,owych. zwłaszcza tan
�e�1. Rozpatrz�ne zosta_ły Z"'_gaclnienia c:ic;żaru jedno�tkowego kon
··rukcji osiągow, własc,wosc, lotnych i ste1·ownosc1, oderwan1a 
�rug. 1{a!asu, �rgai1 ara� Jatwo;5ci _obsługi. Dokonnno również prze
�ądu ud zia_lu_ sm,glowcow· _Jeclnow,rrnkowych w l1•storycznym roz
ioju techmk1 w11·oplatoweJ. 

POCISKI LATAJĄCE 

623.136.3 

R. Witkowski

!Lot 

scholze, O.: Graphische Ermittlung der Haupteinfluss und Vor
l'llwurfsgrćissen von Flugkorpern. Wykreślne wyznaczanie głów-
1ych parametrów poci,l,ów. Ral..:ctentcchn. Rnu1nfah1·t., 1959, t. 3, 
:u- 2, s. 36-44, rys. 7, tabl. 1. 
Autor ujmuje w postaci przejrzystych wykresów podstawowe za

;1iności między poszczególnymi parametrami pocisku balistycz
r.ego i silnika rakietowego oraz ich wpiyw na osiągi zespołu. Spo
�b posługiwania się wykresami został poi azany na kilku przy
tladach pocisków bdlistycznych począwszy od A-4 a skończywszy 
r.a pocisku satelitarnym. Powyższe wykresy umożliwiają bardzo
;zybkie zorientowani� się w głównych parametrach pocisku i wy
maczenie ict1 pierwszego przybliżenia. będącego podstawą dla dal
�ej an alizy konstrukcyjnej i balistycznej. 

'.15' 

PRZYRZĄDY POKŁADOWE 

629.13.05 

J. Sandauer

!Lot 

Draper, C. S.: Instrumentation aspects of i nertial guidance. Za
!lldnicnia przyrządowe w nawigacji inercjalnej. I. S. A. Journal. 
19óll, t. 5, nr 11, s. 54-61, rys. 6, poz. bibl. 24. 
Praca zawiera 7asady nawig;:icji inercyjnej 7. uwzglęclnieniem za

gadnień przyrządowych jako najbardziej istotnych z punktu wi
dzenia doklaciności działania. Ujęcie poglądowe ze szczególnym na
tiskiem na fizyczną stronę zagadnień. 

J. Morawski 

531. 733: 621.45.0 0 t.5 !Lot 
l!outet, A.: Nadaurl. L.: Mesure et enregistrement des debits 

d"air. Pomiar i zapis w'ydatl,ów powietrza. Rech. Aero., list.-grudz.
:..8, nr 67, s. 35-42, rys. 16, poz. bibl. 6. 
Badania przeprowadzane w lnboratoriach spal::inia wymagają mie

:zenia w sposólJ ciągły wydatku paliwa oraz powietrza, używane
,o n ajczęściej jako drugi składnik mieszanki paliwowej. Zagad
iienie pomiaru wydatku paliwa płynnego zostało w zasadzie roz
lilązane. Pomiar wydatku powietrza napotyka jednak na poważne 
L'Udności, wynikające ze zmienności ciśnienia i temperatury uży
waneĘo czynnika. Proponowana metoda polega na wprowadzeniu 
tlynn,ka pomocniczego o ściśle określonym składzie chemicznym 
do głównego strumienia. \Vydatek tego czynnika jest dawkowany
z dużą dokładnością, dzięki czemu jego analiza ilościowa, wykazu-
1ąca procentową zawartość w powietrzu, pozwala określić ilość przepływającego powietrza. 

WYPOSAŻENIE AERODYN 

629.13.018.76 

M. Raben·da 

!Lot 
Kunachowicz K.: Elektroniczne wyposażenie nowocz-:!st,ych samolotów cywilnych. Techn. Lotn., 1958, r. 13, nr 2, 3, 4, ss. 37-40, 

il-78, 100-107, rys. 51, tab. 4, poz. bibl. 23. 
Nowoczesne wyposażenie radiokomunikacyjne i radionawigacyjne 

samolotów cywilnych w powiązaniu z uklactami naziemnymi i orga
nizacją kontroli ruchu lotniczego. Podane charakterystyki wypo
sażenia mogą być wykorzystane przez inżynierów-konstruktorów 
lotniczych. Część materiałów autor zebrał na Międzynarodowej Wy
rtawie Lotniczej w Paryh, w 1957 r. (3). 

18)• 629.13 .066 :62 l. 313.12 !Lot 

Zuchowicz, K.: Prądnice prądu zmiennego stosowane na samolo
lach. Techn. Lotn., 1959 r. 14, nr 1, s. 2-9, rys. 24 tub. 1, poz. 
bibl. 11. 
W pracy opisano źródła energii elektrycznej prądu zmiennego 

rtosowane na <samolotach, ich napęd oraz chłodzenie_ (a)_ 

190* 629.13.065 !Lot 

Knight, E. J.: Pneumatic motors for aircraft actuation systems. 
Silniki pneumatyczne w lotniczych układach energetycznych. 
Aero/Space Engng., 1958, t. 17, nr 12, s. 44-47, rys. 3. 

Ul<łady pneumatyczne z gorącym gazem jal..:o cieczą roboczą znaj
clą w przyszłości szerokie zastosowanie w układach napędów oraz
sterowania samolotów szybkich i pocisków sterowanych. Autor
omawia problemy konstrukcyjne, technologiczne i materiałowe
związane z rozwojem uldaciów pneumatycznych przystosowanych
do pracy w wysokiej temperaturze. 

W. Blocki 

SIL nu LOTNICZE 

l 9 I• 621.455 !Lot
Baker, N. L.: Complication for solicls: thrust - direction con

trol. Zawiłość przy napędzie paliwem ziarnistym. Sterowanie wiel
kością i lcierunl..:iem ciągu w silnilrnch rakietow'<ch na paliwo stale.
1\/Iissiles and Rockets, 9 luty 1959, s. 23-25, rys. 6. 

Artykuł omawia trzy zasadnicze metody sterowania ciągiem sil-
nikn rakietowego na paliwo stałe: 

1. Sterowanie kierunkiem ciągu 
2. Przerwanie działania ciągu 
3. Regulacja wielkości ciągu 

W krótkim ujęciu omówiono także wady 
1netocl. 

192* 629.19 :621.455 

zalety każdej z tych 
R. Łapucha

!Lot

Sloop, J. L.: Rocket propulsion requirements for satelites and
moon missions. Wymag:i.nia dla napędu ral<ietowego rlJa satelitów 
i podróży księżycowej. Aero/Space Engineering, 1958, t. 17, nr 11,
s. 37---44, rys. 27, poz. bibl. 10. 

Omawiając różne rodzaje obecnych i przyszłych napędów rakiet, 
dzieli je autor na chemiczne, nuklearno-elektryczne i słoneczne. 
Uważa on zagadnienie napędu jako najważniejsze dla podróży l<o
smicznych. Napędy chemiczne dają mniejsze impulsy właściwe, 
jednak przy nuklearnych lub fotonowych wypadają bardzo ciężkie 
silniki. Z. Brodzki 

193* 621.455 !Lot 

Zangl, W.: Le facteur de debit, characteristique de la qualite de
la combustion dans un propulseur - fusee. WspólczynnHc wydatlcu 
(facteur de debit) jalrn parametr charalderyzujący jalrnść spalania 
w silnilcu rakietowym_ Astronautica Acta, 1959, t. 5, nr 2, s. 87-96. 
rys. 9. 

W pracy omówiono wpływ parametrów konstrukcyjnych na je
den z trzech czynników określających pracę oraz sprawność silni
ka rakietowego, a mianowicie na jakość spalania. Otrzymane za
leżności między parametrami lrnnstrukcyjnymi a współczynnikiem 
wydatku ,p (charakteryzującym jakość spalania) pozwalają doko
nać wyboru optymalnych warunków pracy silnika. 

194* 621.455 

M. Rabenda

!Lot 

Sobolew, N. N.; Biełousow, M. M.; Rodin, G. M.; Swiridow, A. G.; 
Skorabogatow, N. G.; Fajzullow, F. S.: Tiempieratura faldeła żid
kostnowo rieaktiwnowo dwigatiela. Temperatura pochodni płomie
nia silnika rekietowcgo na paliwo płynne. Cz. I i II. żurnal 
Tiechn. Fiz., 1S5J, t. 23, nr 1, s. 27-44, rys. 7, tab. 8, poz. bibl. 14. 

Praca poświęcona jest baclaniom płomienia silnilrn rakietowego 
na paliwo płynne. W pracy stwierdzono, że w widzialnym obszarze 
widmo świecenia pochodni płomienia silnika pracującego na mie
szaninach tonka +I-INO,. nafta +HNO, oraz nafta + ciekły tlen jest 
ciągłe, a rozkład energii w widzjalnym obszarze widma dla dwóch
pierwszych przypadków można określić wzorem Wiena, zaś zdol
ność absorpcyjna pochodni rośnie przy przejściu od czerwonego 
do fioletowego obszaru widma i zmniejsza się wraz ze wzrostem 
współczynnika nadmiaru utleniacza. Dla mieszaniny naf�a + ciekły 
tlen zdolność absorpcyjna jest bliska jedności. Zmierzono tempe
raturę pochodni przy różnych warunkach pracy silnika metodą 
barwy i metodą jaskrawościową _ Ustalono, że przy stechiometrycz
nym składzie mieszaniny doświadczalne wartości temperatur są 
l::Hiskie obliczeniowym. Zmierzono również temperaturę gazów w ko
morze spalania. 

195* 

J. Kolarzyk 

CZĘŚCI SILNIKÓW ODRZUTOWYCH 

621.45 !Lot 

Wiliams, F. D. M.: Gas turbine combustion system design. Pro
jektowanie komór spalania silników turbinowo-oclr:mtcwych. Ca
nad. Aeronaut. J., 1958, t. 4, nr 3, s. 99-105, rys. 10, poz. bibl. 2. 

w artykule podano podstawowe zagadnienia związane z projekto
waniem komór spalania silników turbinowo-odrzutowych i ich roz
wojem. Podano zasadnicze wielkości charakterystyczne dla lrnmór 
i ich wpływ na pracę komór w zmiennych warunkach. Omówiono 
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. . . schemat obliczenia pól prze-
typowe konstrukcje komor spal

���� 1 wymiarów otworów w rur�e 

krojów poprzecznych komory 
stoiskowych badaniach komor 

żarowej. Krótko wspo1:1mano . o 
tendencje rozwojowe kom<:>r spa

w laboratorium .. Podkreslono: ze 
· erścieniowych o J,onstrul,cJi ulda

lania pójdą w k1erunk� komor p1 
adl<u komór silników strumie-

du ustateczniającego, Jak w przyp A. Kowalewicz 
niowych. 

TŁUMIKI HAŁASU
!Lot 534.83 :621.454 :629.135.2 196* 

H . Noise characteristics _ for the 
Gibbs,

707
R.

Ch��itkl!�:S��ki �alast;· samolotu Boeing 707. N01se Con-
Boemg • 80 s 8 tab 1 trol, 1959, t. 5, nr 1, s. _ 13-17, ' ry • ' 

edi ·owstalym w wyniku
omówiono zagadnienia związane 

1 \ 
ha�

as 
·ng PModel 707-120. Dysze 

pracy silników odrzutowych samo O u .o�
i
e w tłumiki redukujące 

silników tego, sa_molotu zostały _wy]'.)osaz
� się przy m\eszaniu ga

energię fal dzw1ęl,owych,_ wyw,ązufący�ery wskutek rozdzielenia 
zów wylotowych . z . powietrzem a mos 

(Zl) strumieni. Przeclsta
jednolitego st1ym1 ema !'a w,ę�sz-;1 hczb� ce z zastosowania tłumi
wiono w sposob wykreslny. ko

d
r z;ysc, pł

io �ecybeli oraz porównano 
ków które ocenić mozna sre n10 na . . . ł eh o zblinatężenie hałasu samolo_tu Bo<;ing i . samolo

}i:' 
k

s
o���s��� dla omażonym ciągu. To ostatn:e porowian�:i,�:Sf; niskich częstotliwości wianego płatowca, zw aszcza . . 

d 1 . m prędlrnści dźwięku. Podano również wynil{l b_adan, na wp y�e • 
unl<tuwznoszenia samolotu, ciągu jego s1l111l<OW, . odlegtosc1 od _

P samopomiarowego na l otnisku ora_z jego 
P

<?łozerna względem os, 
lotu. Wyniki podano w sposob wykreslny. 

A. Kowalewicz 

OSPRZĘT I WYPOSAŻENIE SILNIKÓW ODRZUTOWYCH

197* 621.434-4 
• !Lot 

Kling R.: La pulverisation des carburants Jiquid;� par: inje_ctiOI_: 
centrifuge. Rozpylanie paliw płynnych przez wtrys,nwan1e odsrod 
kowe. Recherche Aeronautique, 1958, nr 66, s. 13-21, rys. 16., poz. 
bibl. 7. . . 1· d I o ory Zakłady Turbomeca stosują clla doprowadzenia . pa iwa . o < _m 
spalania silników odrzutowych i jego rozpylama wiru_Jącą tarczę 
z promieniowymi otworami, zamontowa_ną na walE: _ turbiny. Wply� 
na rozpylanie podstawowych parametrow (prędkosc obrotowa oraz 
wydatek paliwa), został zbadany na modelu, _ wykonan_:y:m z masy 
plastycznej. Głównym parametrem okazała się pr;:dkosc obrotowa 
tarczy wirującej, która zachowuje się jak zespoi wtryskiwacz)! 
o zmiennym przekroju otworów wylotowych (P?le prz�kroJ'.-1„ strug, 
uzależnione jest od wydatku paliwa). Ta ostatnia własc,wosc czyn, 
ten rodzaj rozpylania szczególnie przydatnym do stosowania na du
żych wysokościach. 

198* 
HAMOWNIE 

621.45.001.5 

M. Rabenda

not 
Feraud R.; Jannot M. J.; Ald er R.: Versuchsanlage fUr Staustrahl
triebwerke der S.N.E.C.M.A. in Melun-Villaroche. Stacja doświad
czalna S.N.E.C.M.A. dla silników strumieniowych w l\Ielun-Ville
roche. Luftfahrttechnik, 1959, t. 5, nr 4, s. 102-105, rys. 8, tab. 4. 

Przegląd charakterystyk s!acji doświadc_zalnyc!' _do badań. sil1:1i� 
ków strumieniowych, w ktorym dokładnie omow1ono mozllwosc1 
przeprowadzenia doświadczeń oraz wyposażenie najnowocześniej
szej stacji SNECMA w Melun-Villaroche. W artykule przedstawio
no ciekawy sposób otrzymywania wymaganych parametrów na 
wlocie do badanego silnika, polegający na zastosowaniu dyszy La
vala o dwu przekrojach krytycznych, co pozwala na rozszerzenie 
zakresu badań na omawianym stoisku w strumieniu swobodnym od liczby Ma = 1,5 do 2,5. Podano także informacje na temat prze
badanych na stoisku silników. 

199* 
ASTRONAUTYKA 

629.19 

A. Kowalewicz 

!Lot 
Brodzki Z.: Lot statku kosmicznego przez atmosfer<;. Technika Lotnicza, 1959, r. 14, nr 2, s. 35-41, rys. 16. poz. bibl. 11. Loty statków lrnsmicznych (statków przestrzeni) przez atmosferę są właściwie zagadnieniem lotniczym. Grzanie aerodynamiczne, jego zwalczanie i związane z tym problemy strukturalno-konstruk
cyjne ograniczają prędkości lotu ze zmianą wysokości do pewnych dość ciasnych granic. Opanowanie tych zagadnień jest głównym warunkiem lotu kosmicznego z ludzką załogą. (a) 
200* 629.19:527 !Lot 
Press S. J.: An Application of solar radiation to space navigation. Zastos_owanie promieniowania słonecznego do nawigacji w przestrzeni. Aero/Space Engir:eering, 1958, t. 17, nr 11, s. 51---54, rys. 2, poz. bibl. 9. 

Dotychczasowe metody nawigacji w podróży kosmicznej są niewystarczające. Według autora, opisana przez niego metoda określania przebytej odległości - za pomocą pomiarów promieniowa
nia słonecznego - jest dokładniejsza. Pomiary za pomocą obserwacji gwiazd lub planet są mniej dokładne wymagają dużej 
ilości tabel podających ich położenie. 

z. Brodzki
201 • 629.19 !Lot 
Schulz W.: Der Mensch im Weltraum. Człowiek w przestrzeni kos
micznej. Z. Flugwissenschaften, H,58, r. 6, nr 4, s. 117-123, rys. 2, poz. bibl. 8. 

Artykuł omawia możliwości lotu l,osmicznego i związane z nim 
zagadnienia techniczne, prawne, polityczne i biologiczne. 

z. Brodzki
RADIOTELEMETRIA 

Artykuł precyzuje istotę telemetrii oraz wyjaśnia .. telemetrii. Nas�ępme w sposób pogląd?WY przepro!OJę c1e radio. 
analizę systemow, zakresó� cz�stot11wosci pracy urz 

adza_ ogóin telemetrycznych oraz. poro�nuJe kilka z istniejącyc�
dzen raili: 

w związku z coraz hczmeJszym zastosowaniem bez .1 SYstelllów 
molotów, _statków kosmicznych o_raz zdalnie kierowa����owych sa: 
zagadnienia telemet_r11 staJą się Jedną z podstawowych Poc1skÓ\v 
dzy i techniki lotmczeJ (a). ga1ęz1 Wie. 

WYPOSAŻENIE PRZECIWOBLODZENIOWE
203* 629 .13.011.67:629.135.4 
stallabrass J. R.: Canadian research in the field 01 . l1ot 
icing ... Kanadyjskie badania na� zjawiskiem oblodzania hehcop1e1 ców. J. of the Helicopter Assoc1ation of Great Britain _Sllliglo,. 
t. 12, nr 4, s. 169-196, rys. 13, poz. bibl. 10. ' sierp. !Sia, 

Omówienie prac_ prowadzonych w �anadzie _od r. 1951 dzinie badania ZJaw,ska oblodzama sm1glowcow i me t; lizie. 
z nim. Ar tykuł zawiera opis urządzeń do sztucznego w� Walki 
obszaru oblodzenia, _ w którym badane śmigłowce mogą \! :arzan� 
lot swobodny, a1:ahzę _ zJaw1ska !1arastama lodu na lopatalh 

�ni;wat 
wu jego na wlasc1wosc1 lotne sm1glowca oraz szczególow �pjy

. 
prób termoelel<trycznej metody usuwania lodu z eleme�tó�

111ki 
rujących. w1. 

R. Witkowski 204• 629.13.011.61 :62.9.135.4.038 
n.ot Richardson D. A.: Wahl H. A.; Cllfford J. M.: Solutions Io Jicopter rotor blade icing. Sposoby rozwiązania probl en1u obi\�· nia łopat wirników śmiglow�owych. J. Amer. Helicopter 0
8-0(

· 
1958. l. 3, nr 3, s. 3-9, rys. la. . 

Krótkie omówienie pewnych systemow służących do zwale . oblodzania łopat śmigłowców opracowanych w firmie Vertol �lll_a 

wione są systemy: elektryczny, odlodz_ający łopatę okresow� im� 
zowy zapobiegaJący oblodzeniu przez ciągle utrzymywanie wysok�. 
temperatury krawędzi natarcia. Arty½'ul zawiera opis obu syst:I 
mów i „ przegląd przeprowa�zanych prob. Przeprm'vadzon e  jest także porownanie _ obu sy_slemow pod kąte_m widzenia pewności dzia. lania, c1ęzaru 1nst_alacJ1, zapotrzebowama paliwa 1 mocy oraz wa. runków sterowania pracą urządzema. Wykazana jest wyisi.ri<i systemu elektrycznego. 

R. Witko�1ki 
WYPOSAŻENIE PRZECIWPOŻAROWE 

205* 629.135.4:614.843/847 11.-0t 
Riehl Ch. A.: Aircraft crash fire fighting_ by. helicop ter. Zwalczanie przez śmigłowiec pożaru samolotu, n a  ziemi. J. Amer. Helicopter Soc., 1958. t. 3, nr 1, A4, s. 27-30, rys. 5. 

Wytwórnia ś_miglowców Kaman i wojs�owe lotnictwo USA prze. 
prowadziły proby zastosowama śm1głowcow do zwalczania pożarów 
samolotów na ziemi. Udział śmigłowca HOK-1 w gaszeniu poża. 
ru polegał na dostarczeniu na _miejsce _ katastrof:( strażaków i urzą. 
dzeń gaśniczych oraz na wspołdziałamu z powietrza (w locie wiszącym) ze strażakami w utworzeniu tzw. ,,drogi ra towniczej" do 
płonącego samolotu. W próbach stosowano chemiczne środki ga. 
szące w postaci suchego proszku i piany. 

R. Witko�;ki 

206* 
LOTNISKA I LOTNISKOWCE 

629.135.4 :629.139.85:656.71 Il.ot 
Postle D. E.: Heliport requirements in congested areas. Wymaga
nia dla heliportów w teren ie zagę zczonym. J. Amer. Helicopter 
Soc., 1958, t. 3, nr 3, s. 10-16. 

zestawienie warunków, jakim odpowiadać muszą heliporty 
umiejscowione na terenach o dużym zagę_szczeniu h1dnoś.ci (np: w 
miastach) wg poglądów eksploatatora śm1glowcowe J lmu pasazer-
skiej. . . .. Autor zakłada, że opłacalna i bezpieczna komumka_cJa sm1gl_ow
cowa w miastach możliwa będzie przy rozporządzamu w1 elosilni· 
kowymi śmigłowcami turbinowymi o co najmniej _30 mieJSC/tll 
pasażerskich. Artykuł zawiera postulat, aby w kazdym m1esoe 
USA już obecnie zabezpieczyć tereny pod przyszłe hehporty,_pt!J 
czym zakłada się, że wymiary heliportu typowego będą rowme 
120 X 60 m. 

207* 629.139.83 
R. Witkowski 

J]JJt 
Snow J. E.: Aircraft overrun 1 arriers. Bariery ogranicza jące d� 
bieg _ Aeron Engng. Rev., 1958, t. 17, nr 2, A4, s._ 37--40, rys. 3-1 _ 

Studium nad stosowaniem barier zatrzymu1ących samoloy 
jako zabezpieczenia przy krótszych pasach startowych.

Z. BrodZki 
208* 629 .139.6 :533.6.015.1 !IJI\ 

· d„ Item An· HUtter u.: Fangstartverfahren mit durch Schirm ge 
��!olot ptlf schleppstoss. Zabieranie na hol szybowca_ pi:zez lecąch •ift fiit r1ug• użyciu spadochronu, łagodzącego szarpmęcie. Zeitsc 

\ bibl 35. wissenschaften, 1958, r. 6, nr 8, s. 234-247, rys. 16,. po 
p�zy pomOCl' Opis metody startu szybowca �rzez. poderwam�

d r wa spa do· przelatującego samolotu, w które] �to-:vną rolę 
�a�latując na 

chron służący do złagodzenia szarpnięcia. Sa":olit m i powodu� 
rozwieszoną linę holowniczą, zaczepia o mą . 1a . ie si naprzeciW start szybowca oraz spadochronu, _ które znaJdUJą

g długość orai 
siebie na obu J,ońcach liny. Przebieg startu, tJ •. Je O 

od wielu pa· przyspieszenie szybowca i samolotu, . są uzalezruone 
oru szybOWC2 rametrów z których podstawowym Jest stosunek _op 
szybowca od· ·do oporu' spadochronu. Dalsze „ustaloi:1e." holowan:adochron znat 

bywa się w zasadzie na pełnej długosci liny, a s nnie a bY nie 
dujący się przy haku samolotu składa su: samocz

� kui zawiera 
powiększać oporu aerodynamicznego _ zespołu. A\� eh param� 
szczegółową analizę obliczeniową _wpływu poszc�eg

k
o
onrtrukcyjnycll 202• 621.317.083.7:621.398.3:629.13.018.7 !Lot trów na przebieg startu oraz proJekty rozw1ązan Lichodziejewski C.: Zasady radiotelemetrii. Technika Lotnicza, spadochronu i zaczepów. J. sanctau� 1959, r. 14, nr 3, s. 65-73, rys. 11, tab. 2, poz. bibl. 10. ----

ctokumen N�niejszy Prze�ląd Dokumentacyjny zawiera jedynie część analiz dokumentacyjnych publikacji z zakre�� lotnictw�T P��i�znei (War• tacJa ukazuJe się w postaci kart dokume _ntacyJnych wydawanych przez Centralny Instytut Dokument�c11 Nauk0"'!0 ee całą dokumen· sza:"'a, Al. Niepodleg_łosc1 1_88). _CIDNT przy?muJe . prenumeratę kar� dokumentacyjnych, która może_ obeJmować zarownou·e ( za zwrot� tacJę _naukowo-te_chi:iiczną Jak 1 oddz1_elne_ JeJ _działy lub _ poszczegolne zagadnienia i tematy techmczne. C_IDNT wykon 
!0 mi. kosztow) fotol<0p1e 1 mikrofilmy publlkaCJi ObJętych zarowno Przeglądem Dokumentacyjnym jak i kartami dokumentacYJ y 



Il str. okładki) 
d C. Z • 

, • • uwagę 11a staranne opracowywanie przyrzqdów
Należy zwrociccujqcych z uwagi na naprężenia, jakie wpro wa

i uchwytów mgrabiany przedmiot, który w czasie o bróbki może 
tają one w o ć !lę mocno nagrza • 

! i f O W 0 11 1 e , u. sz • a ierem t płótnem ściernym. 
� szlifowamer[cz�e papierami i płótnem ściernym, ja k również na
s:l1fowom\aśmowych, stosowane bywa przy W!Jgladzanlu po

r.l1/1erkach kształtowaniu ;e;, przygotowaniu do kLeJenia oraz usu
a·ier_zch,u, 

. rów i zaokrqgLaniu ostrych krawędzi - zarówno dLa
�amo zadz:fnorodnych jak i warstwowych. Korzystniejsze jest szli
l��rzyw Je 

mokro Woda natryskiwana na taśmę poz wala na ::więk
:owanle n

a
dkości obróbki, nie dopuszczajqc do zbyt niego nagrze

r.enie prę Poza tym, chłodziwo chroni ścierniwo przed zamuLa
,anm . sldpobiega tworzeniu się Lotnych, szkodliwych pyłów. Jedy-
11em

d 
I z no utwardzane sztucznymi żywicami i fibrę należy szl,ifo

r.1e. rewmcho zatecanq gradację ziarna papieru i ptócien ścier
�:;h n! zależ�otci od zastosowania podaje tabeta XIII .  

Tabeta XlII. 

Zalecana gradacja ziarna papieru i płócien ściernych do o bróbld 
tworzyw sztucznych 

Na gotowo Pod powłoki 
lakiernicze Dla żywic 

na sucho I na mokro sucho \ na mokro 
metakry-

Ziarno nr: na 
lowych 

obróbka 
50-70 - - - 320 zgrubna -

-

cbróbka 
160-180 100 - - 400 gładka 

obróbka wy-
2G0-240 200 180 160 600 kań czająca 

;. s:lifowanie mas:ynowe tarczami 

I 
Tworzywa termoutward::atne obrabia się najczęściej na o brabiar

tach stosowanych do sztifo wania metati. J edynie dLa szlifowania 
lezklowego zateca się stosowanie obrabiarek specjalnych. Do ob
róbki używać należy tarcz specjalnych dta two rzyw sztucznych 
0 1wardości L-M i gradacji ziarna 48-60, pracujqc przy pręd
\aści obrotowej tarczy okoto 28 misek. Szlifowanie jest jednym 
: niewielu procesów obróbkowych tworzyw sztucz nych, przy k Ló
iych zalecane jest bardzo obfite chtodzenie wodq. 

r. Szlifowanie pros:kiem ściernym

Szlifowanie proszkiem ście rnym jest operacjq bardzo podobnq do 
oolerowania. Przeprowadza się je za poomocq ręcz nych o brabiarek 
pracujqcych elastycznymi tarczami, wykonanymi najczęściej z t ka
niny. 
Tarcze elastyczne wykonuje się sktadajqc na przemian duże 

i małe krqżki. Duże posiadajq ś rednicę około 300 mm, mate stu
:qce jako dystansowe - 15G mm. Tu:ardość tarczy zależna jest od. 
Ilości krq::ków małych w stosunku do dużych. Rozróżniamy tarcze 
t�arde (dwa krqżki dystansowe na każde trzy krqżki duże) oraz 
1arcze miękkie (dwa tub trzy krqżlci dystansowe na 1<:.ażde dwa 
duże). Szerokość tarcz wynosi najczęściej IOIJ do 150 mm. Poza tym 
rpot�ka się_ również tarcze elastyczne specjaLne innych typów. 
Szhfowame proszkami za pomocq tarcz stuży do usuwania głęb -

nych r11s i uszkodzeń powierzchni.  Tarcze miękkie używane s q  do 
usuwama rys płytkich i bardzo d robnych uszkodze1i powierzchni. 
Do s:!lfowani_a stosuje się mieszaninę mqczki pumeksowej z wo

dą, rozrobioneJ na gęstq papkę (okoto 100 c:.). Korzystny jest 
iówniez dodatek szarego mydła (około 20 cz.) oraz niewieLkiej ilości 
ole1u (około 2 łyżki stoto1re). Obróbkę nateży prowadzić przy 
P1Jdkości obrotowej tarczy 600-900 mlmin,  przy ciqgłym ruchu oc.µlęd_nym w� stosunku do przed miotu. Najwyższe prędkości sto-
1u1e się dla ,ywic metakrylowych. 
U. B ę b n o w a n i e

Dla przedmiotów drobnych o n iewietlciej grubości racjonaLnq me
todą usuwania zadziorów jest bębno wanie. Ma to miejsce np.  jako 
obrobka wykańczajqca po wycinaniu wykrojnikami. 
Bębny cylindryczne tub sześciola\tne powinny być wykonane

: grubej si:ttld tub btachy perforowanej. O bróbka w bębnach zam
!n.1ęty_ch jest niewskazana, ponieważ c!La niektórych tworzyw (np.

k-O
zywic fenolowych) odtamywane czqsteczki przedmio tu po sprosz

mi�t��t
u majq tendencję przyklejania się do powierzchni przed-

Do_ bębnów nateży ładować przedmiot y  całkowicie zimne, wy
�ln

k
ta1qc Je do 751/1 objętości (szczególnie przedmioty duże, aby 

ni nqc  zbyt gwaUownych opadów). Zalecana prędkość bębna
4�70 obr/min .  Czas trwania operacji et.La tworzyw termoutwardzal
nych - okoto 10 minut. 
13, P o t e r o w a n i e  

Ogólnie nateży stwierdzić że uzyskanie gładkie; powierzchni 
0 „wysokim połysku" jest dta większości gatunków tworzyw IZlucznych bardzo trudne a dta tworzyw termoplastycznych pra-
wie niemożliwe. 

' 

a. Poterowante bębnowe
Dla _uzyskania połysku powierzchni częsct drobnych najracjo-

1talnte1sz(1 metodq obróbki jest bębnowanie. P
k
rzedmioty z żywic fenolowych nateży obrabiać poczqtkowo n a  

m o  ro, ładujqc bęben d o  potowy i zatewajqc roztworem mqczki 
Pumeksowe1 w wodzie (10 gr pumeksu n a  IO L itrów wody). przy 
Prędkości 30 obr/min po 30 minutach uzyskuje się gtadkq, ma
towq_ Powi2rzchnię. Obróbkę na sucho przeprowadza się następnie 
�duJąc bi:bny trzema częściami objętościowymi ćwieczlców szew
kich, dwiema częściami objętościowymi o brabianych przedmiotów 

o ra:: d odając '!, L itra mqc-ki k P rzy prędkośq 30 o b r/mi; tt1:yu:l.c _so wej i 'I, lHra lekkiego oleju. 
godzin.  • - UJe się potyslc w czasie 5 do 12

O b róbkq _  wykmiczajqcq jest usuw i bębnowa me w ciqgu 5 minui w 
. _an e resztek pumeksu p rzez

syconych nnftq ( 1 t i tr mi 6 1
. . .t 1 ocinach z twardego drewna, na

ścio wy m t ro cin do o b ru bicuiy��� u ir-�;'cin)
t'-

przy stosunku objęto-
Polerowanie bębnowe pr-eĆlmio t . 

- t m_w u w  1 : 1. 
d::atny_ch odb ywa się na - oclob 

o �u ':_ innych żywic termoutwar
drewm.mych ć wiec:kó w  1Ęogc iYt.!i -_as_aclach z tym, że zamiast
pr::esycone rozt worem parafin� Je_ 1 1  o�ciny z twardego drewna,
tynie. Ładowa nie bębnów au 

: , 0-;Ptts_ czo neJ_ w gorqcej terpen
s t osunku 1 : l objętości tro ,.; n 

s
t
o /o ich

l 
� bJę tosci przy zachowaniu" p rz:ec mwtów. 

b . Polerowanie etast.ticzn.t1mi tarc::ami.
Do pole ro wania tarc::ami elastyc- · �=!Jch 7?0wier::chn i ,  u= y u;a się tarc-

_nym,, stosowanego dta więk
stinu, inletu .  fitcu fl unel i tub t 

.- wylconanych z miękl<iego mu
:: t u;o r::ywa sztuc::'.nego 

01  cz typu szczotkowego z włól<:.na 
Ogótnq zasad.q dta t�j metod b ·ó wte najniższej temperaturl/ o b ra6· 

0 1. bki  _ Jest utrzymanie możli
ku t arczy z p rzedmiotem) W zw ·ta�eJ powierzchni (w miejscu sty
docisku i zapewnić ruchy tarc„ 

iqz cu 2 tym n ależy unikać silnego
Lecane prędkości obro to we dl -/ . w _stosu nku . do przedmio tu. za
t u o b ra bian ej powierzchni ·;..1aw��cz ."'aLc_zq od ich ś rednicy i kształ-
2000 o b r/min. • ra1q Się one w zakresie 400 do

Jako_ środków polerskich używ o ·  . ·� · • • u:1e_d e nskiego, t ripoti i innych 
a

t 
, tę : 0-u szlifierskiego, wapna

wa:nie znajd ują się doda t k ·  
p a s  specJalnych,  w lctórych prze

Niek t ó re past y  poterskie do!ta�g!
t y, Lekl<:ich Otf:jów, wosku i tp .

staci Laseczek. -ane sq w stanie statym w po-
ży wice potiestrowe daje si d k ne przesztifo wanie na mokrd a

os
nc!:s�

ate tolerować stosujqc wstęp-
tach H00-2000 n a  minutę. 

• ępn e poterowante przy o bro-
ż ywice meta k ryto we po wst . · • bardzo miękkimi t a rĆ::ami p r;fnym f,' Z',!SZltfowaniu, poleruje się

m/sek . specjaln ymi pustnmi fir;wuf;�ci_wscwch o brotowych 13-18 
ż ywice potiamicl owe nie d a iq si · L • · nawe t  p rzy stosowaniu b'.lrclzo i I 

ę po e, 0 w:ic na W)!Soki . połysk
środków polerskich w stanie p1y':i

nsywnego_ chtodzenia, uzywajqc 
hoLu. nym, ro"'puszczanych w alko-

Uzyskiwanie potysku pr,•ed. • t • · · 
najnows::ych metod od.by.;;_; 

mia o w  z zy wic termoehstycznych wg
chni P . . a się na zasadzie stapiania ich powierz
do . k 

rzez mteJscowe przegrzanie do temperatury ok. 100 oc,  przy/ts u tarc�q polerską. Zabieg ten jest trudny nny sposo b potega na nagr"ewa • · • 
d oprowadzajqc do nadtopienia, przez 

n
�� gf/1���j�

n
;i/t;:Rt;��em, 

III. WYCINANIE BEZWIÓROWE
1. C i ę c i e  n o ż y c a m  i 

Cien kie arkus:e tworzyw_ sztucznych jedno rodnych i warstwo
�J'

::
��a�i 

wffc�
ł;�'.;';fe� papie rowym ora?- tekst_ytnym, można ciqć 

się ciqć w ten spo.sób 
w

g_�
z

¾1:!::boś�i ��zi��ywic 
t 

fenolowych . da�q 
mit amino_W]!Ch i f_enotowo-formaLdehyctowych --== d-:::

0
;t/i�}ci\ r;;:i�

c

rzy cięciu nozycami mechanicz1111mi • od grubości 1 m ' k • 
rzysL_ne Jest nagrzewanie przedmiotu.. Odbywać się to m:Je i;
��:?

a�;rh 
d 

pt
k
yt:'.ch grza�ycn. elek trycznie tub parą, korzyst-J . J_e na ,astosowac . grzany stót nożyc. Można również n agrzewac cięte . arkusz_e promiennikami pod.czerwieni na state nożyc 

cz!
by uzyskac P:awidło_wy przel<:.rój ciętego materiału, nie d.opusz�

kszicifci�� 
łamania, konieczne Jest s tosowanie noży o odpowiedni1n 

_Dta two rzyw z octanu celulozy zaleca się stosować noże 0 kq�\� . oStrza poczqtkowo 30 °, a w dalszej partii 25 °, od strony płas
o kc5ło 

z
g,t5 ���nny one mieć zeszlifowanq „tysink�" szerokości

2. W y  c i  n a n i e  n a w y  k r  o j  n i k a c h  
Tworzywa z ży_wic meL��inowycli i .  ferwlowo-formaldehydowych n� Sk1ftek swoJeJ kruchosci n ie nadaJq się do wycinania w ykro1·-nikanu. 
Cien kie płyty z t worzyw fenolowych warstwowych z wypełnia

czem _z pa7?ieru i t kani:t),{ wycinajq się dobrze, przy czym te 
osLa�nte L epieJ. Od grubosci I mm w::wuż korzystne jest podgrze
wanie ich do . tempe_ratury 100 °c na płytach grzejnych. Należy 
przy tym pamiętac, ze po ostygnięciu wycięty o Lwór zmniejsza się 
o k .  0,2'/o. 

Przy konst rukcji wykrojników, biorqc pod. uwagę tendencję
zmniejszania się średnic wycinanych otworów projektuje się: 

ds l emp/a = d o / w oru + o,3 g 

gdzie g = grubość wycinaneqo arkusza. 
Luz między stemplem i pty tq tnqcq przyjmuje się 0,01 mm dla 

grubości ciętego materiału cło 3 mm. 
Dta arkuszy grubszych niż 3 mm, stosujqc wylcrojniki nożowe, 

nateży zapewnić kqt ostrza 40-45° (rys, 20). 

Narzędzie do wycinania tworzyw z żywic fenolowych o grubości
ponad 3 mm 

Przy wycinaniu płyt o grubościach > 10 mm należy stosować 
obróbkę w dwu etapach. Pierwsze wycięcie zgrubne nie daje za
dowata;qce; powierzchni przekroju. Ostateczny wymiar i właści
wy wygLqd krawędzi cięcia uzyskuje się w drugim stadium prz! 
wycinaniu na gotowa. 



Do wycinania stosuje się wykrojniki blokowe . i POJk1���:• 
p{�� 

również konstrukcje uproszczone np. do wycinania po . . Lne 
rubościach nie przekraczających 4 m:m oraz konstrukcJe specJa 

m � g 
wszystkie wykrojniki powinny b"!lc. wypo�az�ne w przytrzy ;_ 

wacze i zgarniacze. Ten osta�ni winien byc cic�s7:o pasowany 
dl� 

stemplu. Płyta tnąca może byc zeszlifowana skos�ie, zwłaszcza 
b ć 

wi kszych wykrojów. Grubość płyty tną�eJ me powinna Y 

m:!iejsza od grubości ciętego arkusza. średnica wyci_nanego_ otwo;
u
ć 

odstępy między otworami oraz od krawędzi -p_tyty nie powinny Y 

również mniejsze od grubości ciętego matenatu
d . . omawia-

T orz wa odlewane nie nadaJq się spec�alnie . o cięcia 
ć 

ną �eto
y
dą. Jeślt zachodzi taka koniecznośc, nalezy materia� ogrza 

do temp. 80 oc w kąpieli wodneJ lub oleJow_eJ. . w ci-
Ogólnie biorąc tworzywa termoplastyczne nie powinny być Y 

h 
nane na zimno ; uwagi na ich 1<;ruchość � ni�kich 

0

temperatur;ib� 
Jako minimalną temperaturę obrobki okresla si1 30 �Ó 

�io"'it g 
Nie

sze należy ogrzewać przyri.ajmniej do �empera ury -
k ·ielach

które tworzywa przy większych grubościach grzeJe się w ąp 

olejowych do temperatury 130 °c. Czasy 
kresie 2 do 60 min. 

Wycinanie na wykrojnikach tworzyw wzmacnianych szklanym odbiega od ogólnych zasad, słusznych dla t 
/1'16�-ri 

obróbki przy innych materiałach. e Tllet
Oct 

Wykrojniki powinny posiadać budowę specjalną z si!n li 
niaczami, ponieważ ot"!-"ór w płycie tnącej jest mniejsz/7111 Złlq11, 
nicy stempla, a wycinane otwory mają tendencję zm 

0d. łr
eu., wym i i:rów. Do budowy narzędzi tnących stosuje się staf1e1s�� 

sokiej zawartości C, Cr i Ni, a nawet spieki twarde e O 
� trwałość ich dochodzi zaledwie do polowy trwałości �Jk;Y. Cz� 

do cięcia stalt. 0m�6-
Przy średnich zawartościach wt_ókna szklanego prawid! projektowany i wykonany wykroJnik daJe ostre krawędzrwo � 

nanego przedmiotu przy gruboś_ci 2 mm, zadowalające przye 4 lj)łl"
a od grubości 6 mm nal�zy JUZ stosować dodatkową obrób 111111, 
kańczającą. Wymagan� _sita w _odniesieniu do powierzchni� � przekroju wynosi mnieJ więceJ 1s00 kG/cm•. ęteoo 

Wskazówki dla

współpracuiących .z redakcią
autorów 
"Techniki Lotnic.ze)" 

Aby przyśpieszyć i ułatwić opracowanie red�kcyjne i _ uka:ę'��


nie się prac przesyłanych przez autorów, redakc_J_a
. 

czasopisma e 
h



nika Lotnicza prosi o ścisłe przestrzegar1;1e pomzszych wytyi
z�yc

d�
1 Przed przystąpieniem do opracowan oryginalnych,. Ja 

art
.
ykułów kompilacyjnych lub streszczeń do !L nalezy _ p�

rozu

mieć się z redakcją celem u�godnienia aktualnosc1 tematu Is '-Y
ier

dzenia czy dany temat nie jest w opracowaniu u innego au ora.

Do ;edakcji mogą być nadsylan_e jedynie artykuły dotychcza� 
nigdzie nie opublikowane i kto re me bę_dą. opubllkowane W 

d 
Jar im 

kolwiek wydawnictwie w okresie 12 miesięcy od daty na es ania

artykułu do redakcji. . . . . . . . • _ 
2. Układ treści artykułu w1men b:)IC prZE;.JI_zysty, zrozumiały i .1as 

ny. Brak tej cechy sprawia, że na.1wartosc1owsze nawet prace nie

mogą być należycie. o_cenione. . _. . . 
Należy przestrzegac Jedno�1tego słownictwa w tekscie i na rysun-

kach oraz zasad obowiązuJąceJ p1sown1. . 
3. Słownictwo techniczne, stosowane ozn_aczeni_a oraz . jednostki 

miar winny być pisane zgodnie z t_ermmolog1ą J'.)rzyJętą przez 

Polskie Normy, jak i przez inne obowiązuJą_ce przepis:)'. . 
w tym celu jest wskazane posługiwać się następuJącym1 nor-

ma
���aczenia mechanika PN.N - OllOl 
oznaczenia - optyka PN.M - 54501 
oznaczenia - ciepło PN.N - 01102 
atmosfera wzorcowa PN.L - 02001 
mechanika lotu, oznaczenia . PN.L - 02150 
oznaczenia wytrzymałościowych wielkości PN .N - 01060 
oznaczenia w elektrotechnice PN.E - 01100 
klasyfikacja statków latających PN.L - 02501 
samoloty, ciężary - oznaczenia PN.L - 02110 
silniki lotnicze - klasyfikacja . PN.L - 02520 
śmigła - określenia i klasyfikacja . . PN.L - 02521 

Równocześnie jednostki miar należy pisać zgodme z rozporządze
niem Rady Ministrów z dni;, l lipca 1953 r. w sprawie prawnie 
obowiązujących jednostek miar (Dziennik Ustaw PRL, nr 35, 
z dnia 17 lipca 1953 r., poz. 148). Zestawienie jednostek miar sto
sowanych zgodnie z powyższym rozporządzeniem w technice za
mieszczone jest w zeszycie 1 Techniki Lotniczej z roku 1956. 

4. Objętość artykułów głównych nie powinna przekraczać 10 ko
lumn (stron) druku z rysunkami (około 50 stron maszynopisu z in
terlinią - łącznie z rysunkami), prace zaś przeznaczone do działu 
.,Przy rysownicy" winny być objętości do 5 kolumn druku. 

5.• Autor winien dostarczyć artykuł do redakcji w maszynopisie 
w dwu egzemplarzach. Maszynopis nadesłany do redakcji winien 
odpowiadać wymaganiom podanym niżej. 

6. Treść pracy winna być n,aoisana pismem maszynowym na po
jedynczych arkuszach papieru formatu A4. jednocześnie z· interlinią
tj. co drugi wiersz, łączni, ok. 30 wierszy na stronie, z margine
sem 5 cm z lewej strony ą_raz 1 cm z prawej strony. Wszystkie 
strony maszynoP.isu,p_c,w,inny-- być numerowane u góry pośrodku
strony. _ '- . , 

7. W maszynopisi..<> nie� podawać żadnych podkreśleń, nie pisać
rozstrzelonym dr]rkiein, ani całych słów dużymi literami. 

8. W maszynopisie nie pozostawiać wolnych miejsc na rysunki. 
W miejscu gdzie ma być umieszczony rysunek lub tabela, należy 
z lewej strony na marginesie zaznaczyć: rys. 1, rys. 2, rys. 3, 
tab. 1, itd., przy czym tabele winny być napisane na osobnych 
arkuszach (w dwu egzemplarzach), a nie w tekście. Tak samo osob
no (w dwu egzemplarzach) winny być napisane podplsy pod ry
sunkami oraz wykaz literatury. 

_9. Treść p_rac:i, w!nr.a być podana w formie bezosobowej, a więc
nie :-- prz:yJmuJę, _ ze, . .  , zakładamy, że, .. , lecz - przyjęto, że, . .  , 
zalozono, ze . . itp. 

10. Artykuł winien być podzielony n·a logiczne rozdziały i ustępy
z�opatrzone w_ tytuły. Wstępu nie należy numerować, unikać rów-
rnez numeracJ1 ustępów. . . 

� artykule zawierajacym dużą liczbę wzorów i oznac,eń należy 
g!owne oraz wprowadzane nowe oznaczenia zgrupować i podać 
w zest_awieniu „Oznaczenia" umieszczonym przed wstępem. Oznacze
nia wmny być uszeregowane w pionowych kolumnach, jak przy
kładowo: 

p kGlm2 ciśnienie 
11. Przy podziale treści na ustępy myślowe należy pierwszy wiersz 

danego ustępu wciąć (akapit), nie należy jednak nadużywać czę-
stego powtarzania akapitów. 

N'.3leż:i, ró"."nież unikać. wyróżniania całych ustępów tekstu przez
skrocen1e wierszy (wcięcia). 

�2. Wzory matematyczne i inne należy podawać w oddzielnych
wierszach. Wzory należy wpisać odręcznie, możliwie najwyraźniej, 
zachowując odpowiednią wielkość liter i cyfr, oraz prawidłowy
kształt i położenie wskaźników i symboli. Szczef!ólnie wyraźnie na
leży pisać wskaźniki dolne i górne oraz wykładniki po

.
tęgowe,np.: 

A
0

, p" kr• B2-n. Należy również specjalnie zwrócić uwagę na wy
raźne i zróżnicowane pisanie liter C, c, K, k, L, 1, o, o, P, p, s, s. 
U, u, W, w, X, x, Y, y, Z, z. 

Znaki matematyczne, wykresy techniczne oraz wielkości we wzo
rach winny być podane zgodnie z zasadami przyjętymi przez Pol
skie Normy. 

W _tym celu wskazane jest posługiwać się następującymi nor
mami: 

pismo rysunkowe normalne (pochyle) PN.M - 01063 

alfabet grecki . PN.N _ 95036 znaki matematyczne logiczne PN.N _ 0IOS0 wykresy techniczne PN.M - 01067 
13. Odnośniki dodatkowych uwag czy wyjaśnień należ . 

bezpośrednio po wierszu, w którym liczba odnośnika został� 
Pis� 

na 1) .  i>Oda. 
14. Artykuły o objętości powyżej 3 kolumn (15 stron maszyno . 

winny być zaopa_trzone w zwięzłe streszczenie zawierając e zas!� cze tezy, wyJasn1er11a istoty ewentualnego nowego podejścia do t 
1• 

matu itp. Streszczenie nie powinno przekraczać 1/, strony maszy 
e. 

p1su. no. 
15. Równocześnie z maszynopisem pracy należy na osobnej kart w dwu egzemplarzae;h _nad_esłać. poprawne tłumaczenie tytułu Il 

ce 
cy w Językach rosyJskim 1 angielskim. ra. 

16. '!{ wykazie literatury n�leż;Y" kolejn� jego _po zycje nllllle. rowac 1, 2, 3, ... oraz podać. pierwsze litery imion i nazw·sk autora, pełny tytuł dzieła_ lub artykułu, tytuł czasopisma, tom\ : numer zeszytu, mieJSCe l rok wydania oraz ewentualnie numu 
strony. er 

Pozycje w:ykazu literatury winny być numerowane w kolejnOścl alfabetycz1;1e_J. autorow . lub w porządku crtowania. W tekście na. lezy umiesc1c powołania na numer pozycJi w nawiasie kwadrato
wym, np. [lit. 51. 

17. Rysunki i wykrP.sy winny być wykonane zgodnie z Polskil1ll Normami, PN.M - 01050 . . . PN.M. - 01099, na kalce rysunkowej białej (nie w odcieniu kolorowym) lub na twardym papierze ry. 
sunkowym. 

Przy wykonaniu wykresów należy tak dobrać skalę aby 
zmniejszeniu oczka siatki miały wymiar 10 X 10 lub 5 X 5 mmf/1/J 
. Rysunki i wykresy '!"'inn:y być wyk_onane . w skali 2: 1 lub wy. 
Jątkowo 3 : 1, painiętaJąc, ze po zmmeJszeniu podstawa rysunków 
na jed_ną szpaltę wynosi 8,5 cm, największa zaś podstawa rysunku 
wynosi 18 cm. 

_N_ależy ':"1. miarę możnoś_ci unikać umies!".czania na rysunkach n3. 
p1sow obJasn1aJących, ktore . powinny byc umieszczone w podpisie 
W_Ydrukowanym pod rysunkiem w kolejności odnoszących num e
row. 

18. U samego dołu rysunku, a na fotografiach na o dwrocie na
leży napisać czytelnie _at_ramentem: numer rysunku, tytuł 'arty. 
kułu (moze być w skrocie), nazwisko autora i oznac2enie spodu 
rysunku - dół-. 

19. Fotografie_ przeznaczone do wykonania klisz w:nny być wyko

�;ż�oś�i �����������zczącym papierze fotograficznym i w miarę 

20_. Wszelkie rysunki i fotografie w inny być przysłane do redak -j 
w Jednym egzemplarzu i załączone oddzielnie w usztywnionej ko
percie. 
. 21. O ile mają . bJć_ r_eproduk_owane rysunki lub fotograf:e z inn•I 

literatury, to ks1ązk1 1 . czasopism? należy załączyć do maszynop:su
1 zaznaczyć na_ wykazie rysunkow i tabel tytuł i stronę dzieła, 
z którego nalezy zaczerpnąć dany rysunelc Należy również zali· 
czyć wykaz nadesłanych książek i czasopism. Wydawnictwa te zo. 
staną po wykorzystaniu zwrócone. 

22. Wszystkie rysunki, wykresy, tabele i fotografie winny być po
numerowane zgodnie z tekstem. 
. 23. Maszynopis ca_łej pracy powinien być konie�znie przejrzany 
i czytelnie popraw10ny oraz podpisany przez autora. 

24. Zgodnie z podanymi powyżej wskazówlrnmi treść nadsyłanych 
prac powinna być opracowana w takiej formie (pod wzgl�de,n me
r:ytorycznym, stylistycznym, użytego słownictwa itd.), by bez jJ•
k1chkolwiek dalszych poprawek redakcyjnych i przeróbek pm a 
nadawała się bezpośrednio do pr ·ekazama do drukarni (po doko
nan,u w redakcji adiustacji artykułu). 

25. Przysłanych maszynopisów artykuł.:iw w zasadzie redakcja nie
zwraca. 

26. Autorzy proszeni są o podanie w maszynJ;ii;:e, prled tyt_-,. 
łem artykułu, pełnego ty,utu nau1;.owego przed ,mieniem i mzw1;. 
k1em ora: w przypadkach uzasadnionych o podanie pod naaw„k.� ,1
nazwy instytucji. 

27. Po otrzymaniu artykułu redakcja wysyła natych:niast Pl· 
twierdzenie odbioru, a następnie w okresie do 3 m e;ięcy cta·sz• 
wiadomości co do losu artykułu: przy jęcia, odrzJcenia, k n cci-
ności uzupełnie1\, terminu druku itp. 

28. O przyjęciu artykułu do druku decyd�1je K�mit�t R2daK· 
cyjny czasopisma na wniosek redaktora d�iału. 

29. Autor artykułu wydrukowanego w czasopiśmie otrzv,nui� b�'-· 
płatnie 1 egzemplarz czasopisma oraz na żądanie odbitki odplatme. 

30. Honoraria autorskie płatne są po ukazaniu się artykułu -N c,..i
sopiśmie w wysokości ustalonej przez Centralny Urząd Wyctaw• 
nictw pismem okólnym nr 120 z dnia 15.12.1955 r. Po przyięciu 
artykułu do druku autor może otrzymać ;o•/, z aliczkę na poczel 
honor:_arium autorskiego. . 

31. W celu umożliwienia szybkiego porozumienia się redakcji 
z autorami w sprawach przesianych prac, autorzy proszeni :_
o podanie najwłaściwszego w tym celu adresu lub numeru te 
fonu. . . . h e-JZ. W celu szybkiego przekazywania honoranow autorskie \ 
dakcja prosi o podanie imienia i n;;zwiska w pełnym brzm en�; oraz wskazanie adresu lub nt.meru i tytułu konta bankowego, 
który ma być honorarium przesłane. 

1) tak, jak w tym przykładzie. 
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