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POMOCE KONSTRUKTORSKIE „TECl-łNIKI LOTNICZEJ" 

Opory interferencyjne układów skrzydeł gondol silnikowych 

interferencyjne konwencjonalnego układu skrzydła
1on�gl�

r
lfn owiewce typu N ACA (w 1dctadzie śmigła ciqynqcego). 

Badania p�zeprowadzone w NACA dotyczyły: sk rzydła P
_
rosto­

kątneyo (J. = 3) 0 profilu 200/o pokazanym na rys. 1. Wspóh zędne 
tego profilu sq podane w tabelce 1. 

'\Ja tym skrzydle, w gondoli . i w owiewce NAC_A zamontowano
el silnika gwiazdowego Wright J-5, w skali 4 • 9. 
cie gondoli wraz z owiewką silnika jest. pokazany_ na_ rys. 2.
cynil,u badań określono wpłJJW połozenia ąon?oli W-<qlędem 
ycl/a na opór zespołu. Badania wyl<onano clla 21 przypadków 
•;;ienia gondoli względem. sk;zydła. Tabelka 2 określa punlay, 
tórych dokonywano pomiarow. 
�emat tych 21 położeń pokaznje rys. 3. Krzyżyki wsl<a:::11jq
wiednie położenie środka piasty śmigła od krawędzi natarcia 
,;dla. Na rys. 4 pokazano porównanie zależności C xa dla same-
<crzydła, samej gondoli oraz sumy współczynników oporu dla
1dł,L i gondoli. wszystkie współczynnilci odniesione są do
erzchni skrzydła. Na wyl,resach 5, ii i 7 pokazano zalezność 
łczynnilca oporu zespołu skrzydło-gondola w zależności Od 
enia gondoli u,zględem skrzydła (w zależności od x/c i Y{C)
1 = o i R.e = 4,:! • 10•. 1,,v tabelce 3 podano wielkości oporow 
,łll skrzydło-gondola diet różnych Re, a oraz położeń gondoli
'?dem skrzydła. Z podanych wykresów widać wy raźnie, że 
iększy opór przejawia zespół skrzydlo-gondOl.a w przypadku 

;enia 7, to jest dla x/c = 0.308 i y/c = 0,234. Ogólnie można 
fclzić, że 1,lcład gondoli wzniesionej ponad powier:::chnię skrzy­
�raz wysuniqtej do przoclu �est ze względu na wzrost opo-
- nielwrzystny. Układem. przejawiającym najmniejszy opór 

ł11kład 13, to jest x/c = 0,308 i y/c = -0,234 i ogólnie położenie
q011doli poniżej sl�rzydła i z przod11 charakteryzuje się małymi
oporami. Potwierdzają te spostrzeżenia rys. 8, 9 i 10, na których 
podano zale±ności oporu interf,nencyjnego (.dC x i) zespołu skrzydlo-
-1,ondola od poloienia gondoli wzqlędem skrzydła. Krzyżyki na
r?JS. 10 oznaczają punkt).J, w których wykonywano pomiary. W ta­
belce 4 podano współczunnik i oporu i11te1"fcrenc)Jj-nc_qo (11..:spólc:::yn-
11il< oporu zespołu skrzydło-qondola minus suma oporów skrzydła 
i gondoli i:::olowanych), dla różnych Re, n oraz położeń gondoli
u;zplędem skrzydła. Rys. 11 pokazuje przebieg linii stałego oporu 
u·:·qii:dneyo gondoli (opór interferencyjny podzielony przez opór

ilCx. 
gondoli izolowanej __ i_ w zależności od położenia gondoli wzglę-

Cxg 
dem skrzydła. Kr�ywe oz1wc:::one lic: bq 1,no odpowiaclajq oporou·t
qo��l_oli izolowaneJ. N_a rys. n _a, b, c oraz 13 a, b, c, cl, przed­
stau.:io?1o zakres_,, zmian wnrtosc! współczynnika oporu od kata
na��1:�i� dla _róż_nych p_ołożeń gondoli względem płata. z podanych
w_,, k , e�uw widac wyruznie, ze zmtan,i położenia gondoli względem
-�1<rz1-1rlt'.t wzdluz osi y wywiera_ dużo większy wpływ na opór 
inierfe1ency1n1-1. Rys. 14 cJOkazu1e wpłuw oprofilowania na opór 
zespołn skrzydło-qondola. 
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Warunki konstrukcyine i technologiczne, polepszaiqce charakterystykę
drganiowq silników turbin0wych 

Wstęp 

Duże draania silników turbinowych mają szkodliwy wpływ na konstrukcję oraz 
r�a personel latający. Celem pracy był,o opracowanie warunków konstrukcyjnych 
i technologicznych, zapewniających polepszenie charakterystyki drganiowej silników. 

Omówiono zjawisko sprężystej utraty wyważania. Na tej podstawie podano meto­
cly doboru optymalnej sztywności wirników oraz metody określenia dopuszczal­
nych wielkości niewyważeń montażowych i szczątkowych. Poza tym podano metodę 
oceny prawidłowego połączenia podzespołów w wirnik w przypadku, gdy ten ostat­
n� jest wyważany w trzech płaszczyznach oraz zalecany proces wyważania. 

Stosownnie podanych zaleceń zapewnia skuteczne obniżenie poziomu drgm'i, 
a więc podniesienie trwałości silnika. 

w czasie prób silnika na hamowni przeprowadza się po:
· drgań kt óry ma na celu określenie charakterystyki 

�:!niowej,' obserwację niektórych zmian zach<? dzący�h 

,· silniku i niedopuszczenie do prze<:f wc�esnego zmsz�zema 
�lnika. Większość szkodliwych zJa-:7isk . wystęI?uJącyc_h 

.- silniku, jak np. zatarcie, uszkodzenie �ozy�k, meprawi­
dlowe przygotowanie silnika do P:ób, da�e się często wy: 
kryć na podstawie analizy pomierzoneJ charakterystyki 
crganiowej. 

uniknięcia nieporozumień należy sobie przypomnieć co na­
stępuje, gdy obroty silnika osiągają wartość krytyczną. 
W tym celu rozpatrzono wał wirujący z jedną masą, przed­
stawiony na rys. 1. Przesunięcie x środka ciężkości c masy 
W można zapisać w następujący sposób: 

x = 
e 
1 kg 

1---
w2 W 

Charakte�ystykę drganiową, czyli zależność amplit�d 
:igań od prędkości obrotowej silnika w ca�ym za�re?ie 

:brotów roboczych, określa się na podstawie . porr:ia�ow 

:rgań w pun kcie znajdującym się na korpusie s1lrnka, 
, płaszczyźnie zawieszenia. 
Drgania silnika są drganiami wymuszonymi. P�dstawo:"'ą 

;ilą wymuszającą drgania jest siła wywołana mewyw�ze­
:iem wirnika. W związku z tym, rzędna wykresu ampll�u-
1y - obroty, będzie oznaczała jednocześnie obroty s1lmka 
1częstość drgań (ilość cykli na minutę). 
IV ogólnym przypadku, amplituda dr�ań wymuszon�ch 

:kładu z jedną masą wyraża się następuJącym wzorem· 

Po·k. 

Wielkość amplitudy drgań wymuszonycl:, pest więc funk­
tJą następujących parametrów, a mianow1c1e: 
I) wielkości siły wymuszającej Po 
2) częstości siły wymuszającej w 
3) częstości drgań własnych we układu drgającego
l) wielkości tłumienia c 5) sztywności „k" układu 6) tłumienia krytycznego Ck?) oraz masy układu. 

A= f (Po, w, (J}c, c, k, Ck, m) 

ko\V_
czasie pracy silnika, przy niektórych wartoś�iach pr�d:

/1. obr_ot�wej, następuje silny wzrost amplltud. Mowi 
ę, ze silnik pracuje na obrotach krytycznych. W celu

gdzie: e - mimośród. 

z drugiej strony wiadomo, że. dla takiego układu nie 
wirującego częstość drgań poprzecznych równa się: 

Można więc napisać: 

kg 
p2= --

w 

e x=---­
P2 1--
w2 

Jak z tego wynika, gdy silnik osiąga obroty równ: cz:­
stości drgań giętnych ukł�du, __ następuje oddale�1e s1�
w nieskończoność środka cięzkosc1 c masy W . od osi obr_o 

, p tym dwustronne zginanie wału me następuJe. 
�-:�is��

Y 

to można więc raczej porównać do utrat� sta-J , · wi·rowaniem niż do rezonansu następuJącegotecznosc1 z 
przy drganiach giętnych układu. 

. można stwierdzić że obroty krytyczne sąReasumuJąc, ' • 
dd lenie się w nie-

t takie obroty, przy których następuJę o a , . . 0 

, , , środka ciężkości od osi obrotow. Pomew�: s!_{onczo�osc . dużych amplitud jest zgodnosc warunkiem występowania , • 'ł mu-, . ianowicie• częstosc1 s1 Y wy dw�ch . cz:st�:�\10:ci �rotów na
. 
sekundę i częstości drgań szaJąceJ, row J. . obrot krytyczne są pewnego ro-poprzecznych wirnika, to Y 

d · 'k J·est rozpa-
w Przypadku g Y wirn1 dzaju rezonansem. 

z' k" masami skupionymi, trywan� jako :vał bezma
t

so:v�rgaó (rys. 2). Rezonans wed­
to będzie on miał k - pos ac 
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ług pierwszej postaci drgań, a więc pie�:"'sze obroty kry­

tyczne, można określić ze wzoru przybltzonego: 

1 

gdzie: 
nkr - obroty krytyczne wirnika, 

n; - rezonans według pierwszej postaci wału z jedną

i-tą masą. 

Drgania z dużymi amplitudami �.twarzają szczególnie

trudne warunki pracy dla konstrukcJL �awe� w pr�ypad­

ku, gdy drgania nie prowadzą _do bezposr�dniego �mszcze­

nia konstrukcji, to duże amplttudy drgan znacznie s_kr<;1-­

cają żywotność maszyny: następują przedwczesne pęknięcia

l 
C 

Rys. 1. Jednomasowy wał wirujący

TL-115/63R.t 

zmęczeniowe. Należy więc ze wszech miar. dążyć do mak­
symalnego zmnieJszenia amplitud drgań konstrukcji.
W przypadku silników lotniczych, dodatkowym czynnikiem 
potęgującym konieczność ograniczenia szkodliwego wpływu 
drgań, jest tzw. czynnik ludzki, który nie występuje 
w przypadku maszyn stacjonarnych. 

Miarą szkodliwości drgań jest tzw. wielkość przyspiesze­
nia od drgań 

j = f (2A, n2sek), 

która uwzględnia nie tylko amplitudy, ale również częstość 
drgań. 

Dla pełnej oceny szkodliwości drgań należy również brać 
pod uwag� ci�żar konstrukcji. Czynnik ten uwzględnia się 
przy okreslemu dopuszczalnych przyspieszeń od drgań. 

. Walka ze szkodliwymi skutkami drgań w silnikach tur­
b�no�ych j�st sz�zególnie utrudniona wysokimi wymaga­
niami,. sta"."ianym1 przed tymi silnikami. Silniki te charak­
teryzuJ ą się: 

1) wysokimi obrotami,
2) szerokim zakresem obrotów roboczych (od obrotów

małego gazu do obrotów maksymalnych), 
3) minimalnym ciężarem, a więc małą sztywnością,
4) b_ezpośrednim oddziaływaniem drgań na organizm

ludzki 

1 2 l

A 
® @) ---·-- @ lnkr 
1 1/, 

@ 

� 

----- ln1 
2 

Ą
@ ----- 1 n2 

. 

L 

/J, 
---- @

ln, ½ 

TL-fl5/63R.2 

Rys. 2. Obliczenie rezonansów wału wielomasowego
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Metody walki z drganiami

Zakłada się, że charakterystyka drg • 
gląda jak na rys. 3. 

aniowa silnika wy.
Dla zmniejszenia szkodliwości drg an·· • . 1 . . d . mozna po· ... ma nieza eznymi rogami, a mianowic' . Jsc dwi�-
l) odstroić silnik od rezonansu 

ie. 

2) zmniejszyć amplttudy drgań.' 

O d s t r o j e n i e s i l n i k a  o d  r e z o  n a n s u 
Odstroić silnik od rezonansu można • . 

rąc, kilkoma metodami, a mianowicie:' 
ogo lme rzecz bio-

l) przez przesunięcie zakresu obrotó 
rezonansy. Metoda ta jest jednak techn� 

r?boczych p0z.

niona. Zakres obrotów roboczych jest naiz 
znie nte uzasad­

g':1-zodynamicznymi. Zmiana podstawowych 
ucony wzg_lędam!

mka doprowadziłaby do zaprojektowania 
param�tro_w si!­

silnika; 
zupelme innego 

2) przez przesunięcie rezonansów poza k roboczyc!1. Metoda ta jest O wiele prostsza i
z�i�

es o_brotów
sobą zmiany podstawowych parametrów silnika 

pociąga za 

Przesunięcie rezonansów poza zakres ob t· • 
silnika można osiągnąć: 

ro ow roboczych 

, 1) prze� zmianę sztywności wirnika i korpusu T 
sob Jest Jednak mało skuteczny i wymaga r • aki spe.
bardzo dużych zmian konstrukcyjnych K;n 

z
?

r
t�adz enia 

stać się zbyt ciężka lub zbyt wiotka, • s ru CJa moze

2) przez zmianę podatności statecznej podpór I • 
wych. Stosowanie podpór elastycznych wpływa sk

o
t
z
y
sko-. • , . ueczme 

na przesunięcie rezonansow 1 wymaga stosunkowo małych 

1\ =COnsf. 

I \ 2I \ 

/ \7 
/ \ 

.,/ " 

zakres uŻlJfkoN(J 

-v·
n[obrjm,�'

Rys. 3. Sposoby zmniejszenia szkodliwości drgań. 1 -
przez zmniej• 

szenie amplitud drgań; 2 - przez przesunięcie rezonansu poza 

zakres obrotów roboczych 

zmian konstrukcyjnych. Stosowanie podpgr elastyczny'.h 

posiada jeszcze tę zaletę, że rezonansy są przesuwan e w dół, 
w kierunku mniejszych obrotów, co w efekcie zmniejsza
stopień szkodliwości drgań (wielkość przyspieszenia wibra·
cyjnego) przy tych samych wartościach amplitud (rys. 3,
krzywa 2). 

S p o s o b y  z m n i ej s z e n i a  a m p l i t u d  d r g a ń

Amplitudy drgań konstrukcji można zmniejszyć przez:

1) zwiększenie tłumienia we.wnętrznego konstru�cji oraz

tłumienia otoczenia. Są to jednak czynniki, na ktore kon· 

struktor nie ma w zasadzie żadnego wpływu, 

2) zastosowanie tłumików drgań, 
3) staranne wyważenie i stosowanie właściwych, udosko·

nalonych metod wyważania.. 
• Decyzja w sprawie wyboru sposobu zmniejszenia amph·

tud drgań winna nastąpić po uprzednim �r.zea��lizowam�
strony ekonomicznej, stopnia trudności, m_ozllwosci eksfi?:h
tacyjnych zagadnienia. Sprawa wymaga, Jak we_ wszys 1 

problemach inżynierskich rozsądnego kompromisu. 
- ' dro•1

Reasumując, istnieją trzy techniczne uzasadnione • 

zmniejszenia stopnia szkodliwości drgań: 

1) zastosowanie podpór elastycznych, 
2) zastosowanie tłumików drgań, 
3) stosowanie właściwych metod wyważania,



. te trzy metody wzajemnie się uzupełniają. Dla\�szyslki� stosowania powyż�zych metod należy u�rzed­św1ado�e� 'ć zjawiska dynamiczne zachodzące w silnikunio 1�yiasm a w s zczególności zjawisko sprężystej utraty
pracuiąc�m, 
i-yważan!a· 

Sprężysta utrata wyważenia 

dstawowym źródłem drgań silnika w . cza�ie �ego pracy Po odśrodkowe spowo?owane masał!1i _mim�sr�dowymi 
;ą siły wirującee10. Prawidłowe wywazeme wirnika wa­zespk

ołu wi·ęc pra�idłowe zachowanie się silnika pod wzglę-run uie . . 
dem drgań w czasie Jego pracy. 

Powszechnie stosow�na techn;logi':1 w-y_wa
k
żan

tk
i':1 �piera 

<' na aparaturze ,  ktora pozwa a mierzyc s u i niewy­
.1ę_ , i'edynie w dwóch płaszczyznach (płaszczyzny pod-�azen • • db • 

dk ' . k t . ) Proces wywazama o ywa się przy prę osci ą o-por_ • 
znacznie niżs z ej od roboczej, nie przekraczającej

:.e\asadzie 15_00 ob:/min. Przy tych obrotach wirnik
zachowuje się Jako ciało sztywne. 

uważa się, że wirnik zac�10wuje s�ę jako ciało sztywne 
i1edy, gdy przyi:ost siły o_dsrodkoweJ, powstały n'.1 s_kute_k 
deformacji wirnika (a więc na skutek przesunięcia się 
masy mimośrodowej) jest. nieporówn_ywalnie mały w st_o� 
,unku do siły odśrodkoweJ, powstałeJ na skutek obecnosci 
�asy mimośrodowej. Matematycznie można to wyrazić 
nastęvująco: 

mf w2 �me w2 

gdzi�: 
f- ugięcie wirnika w miejscu przyłożenia masy mimo­

środowej m 
9 •. mimośród. 

Si!d odśrodkowa równa się wtedy: 

ffi (e + f) w2 
- m e w2 

W czasie pracy obroty wirnika są znacznie wyższe,
wzrastają więc znacznie siły odśrodkowe wywołane obec­
nością masy mimośrodowej. Powoduje to takie ugięcie wir­
nika, że przyrost siły odśrodkowej 

L1F = m f w2 

moie stać się porównywalny do podstawowej siły odśrod­
kowej m (l w2• Całkowita siła odśrodkowa będzie równała
1ię: 

F=mew2 + mfw2 

Jest to przypadek tak zwanej „sprężystej utraty wywa­
żenia". Uważa się wtedy, że wał stracił swoją sztywność
i deformuje się sprężyście. Na podporach w czasie wywa­
żania mierzone  są więc jedynie reakcje od mas mimośro­
dowych, rozkład których wzdłuż osi wirnika jest zupełnie
nieznany. W przypadku, gdy ma się do czynienia z wałem
,ztywnym, tzn. gdy wał nie ugina się w sensie wyżej
Podanym w c zasie pracy pod wpływem sił odśrodkowych
Pochodzących od mas mimośrodowych, można stwierdzić,
ze_tego rodzaju wyważenie (przy przykładaniu mas reduk­
C]Jnyc� _w płaszczyznach skrajnych wirnika) rozwiązujeca!kow1c1e - w granicach dokładności posiadanej apara­lury - zagadnienie przygotowania wirnika do prawidło­
wei_ P:acy, W przypadku jednak, gdy wał może deformo­wac się sprężyście, to wyważenie tego typu jest niewystar­
rzaiące. 
Wym_agania minimalnego cięzaru silnika turbinowegoutrudnia w decydujący sposób skonstruowanie bardzoszty�n ego wirnika. W związku z tym wszystkie wirniki lotmcze są stosunkowo mało sztywne dynamicznie. Jed­;1� z przejawów tej cechy wirników jest to, że decy­
UJąca większość silników turbinowych posiada rezonansy
w zakresie obrotów roboczych. 
uf02fatruje się przypadek opisany przez N. G. Samarowa 
(rys,

s li. 139, walu składającego się z kilku elementów 

0
-�akl�da się, że tarcza środkowa o masie m1 ma przesu­

�ę Y srodek ciężkości względem osi obrotu o wielkość e1-zypu�zcza się po za tym, że wirnik w czasie pracy defor­
;uie _się sprężyście pod wpływem siły odśrodkowej pocho­
zącei 0d masy mimośrodowej m1 . 

p 
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Rys. 4. Wał wyważony na podpora ch. Przy wysokich obrotach
wał traci wyważenie na skutek ugięcia 

W takim przypadku siła odśrodkowa od masy mimośro­dowej m1 będzie równała się [I], str. 141: 

gdzie: 

P = M w4 µm1 e.1 
+ m1 w

2 o 1)1 - M w2 µ 
"' 1 

M - masa zespołu wirującego, 
µ - podatność statyczna zespołu.

Wyważenie tego wirnika polega na wprowadzeniu na 
podporach mas redukcyjnych, które dają siłę odśrodkową
równą: 

Jak z tego wynika, siła odśrodkowa zespołu wyważanego
w płaszczyznach skrajnyC:h będzie równała się: 

M w4 µ !?1 m1 
F = P - M ew2 = --��-

1- M w2 µ 

Wyważenie na podporach przy założeniu �gięci'.1 _wa�u
wirującego z roboczą prędkością obrotową m� ehmmuJe
więc wszystkich sił odśrodkowych. Pozostała siła odśrod­
kowa, spowodowana tak zwaną „sprężystą utratą wywa­
żenia": 

M w4 µm1 ei F=------
1 - M w2 µ 

będzie wprost proporcjonalna do masy mimośrodowej_ �1 ei;
masy M i podatności statycznej _µ z�społ1;1. z1:11:ieJszyc
siłę F można więc przez :�meJ�zeme wiep�osc1 masy 
mimośrodowej oraz przez zmmeJszeme podatnosci µ układu. 

Optymalna sztywność wirnika 

Sztywność wirnika musi być tak dobrana, aby zapewnić 

1) możliwie mały ciężar wirnika,
2) stosunkowo małą sprężystą utratę wyważenia,
3) możliwość zastosowania podpór elastycznych.
Kryterium właściwego doboru sztywności wirnika mo-

- między innymi - być częstości drgań własnych
:!społu swobodnego 2) lub zespołu na_ szty_wr�ych podporach,
porównane do maksymalnych obrotow silrnka. 

w Związku Radzieckim [II] na przykład prz�jęto, _ż�
ół wirujący jest dostatecznie sztywny (w sei:si_e wyze! 

ze�p 
) przypadku gdy stosunek częstosc1 drgan

��s�;c� z:Społu swobodnego do obrotów maksymalnych

jest następujący: 

ne rzez N G Samarowa jed ynie ') wzory te zos�a _ly w_Pro�ad_ z�
a 

PCelem ·pra'cy samarowa jest 
dla oceny . jalrnsc_1oweJ 

. �Ja"�1;zieinego wyważania poszczególnych 
udowod n1eme kon1�czn�sc1 o 
tarcz sprężarki os10weJ. _ , 

wa si zespół o zeroweJ sztywnosci
') zespołem _ swobo_dnym

t ���ane P�Y analizie d ynamicznej ukl-:i--
podpór. P0Jęc1e to Jest

1 
s O 

bod nym będzie np. samolot w czasie 
dów. W praktyce zespo e.m swo 
lotu itd. 
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lub gdy stosunek częstości drgań własnych zesr:olu 

sztywnych podporach do obrotów maksymalnych Jest 

stępujący: 

� � 1,4 
nmax 

na 
na-

warunki te zapewniają stosunkowo małą sprężystą utra­

tę wyważania w zakr�s�e o):>r�tów roboczych przez odpo­

wiedni dobór sztywnosc1 wirnika. 

Zaletą tak zaprojektowan�go wi�n_ika, j�st poza t_y� fa_kt,

że daje on stosunkowo duze mozllwosc1 przesuni�cia za­

kresów rezonansowych przez wprowadzenie podpor sprc;­
żystych. Na rys. 5 pokazano zależność częstości drgań V.:l�­
snych wirnika od podatności podpór w przypadku własc1-
wie dobranej sztywności wirnika. 

��-1---- ns= 2nmax

n 1 
np = 1,4nmax 

� d; przy d.=Co().Sfo

_,..., 
. 

: 1 rn;n ��...,__�...,._,....,_�-"--,..,..�....:,.....::......::.�..,....:�;,...:,�����::...:::..�� 
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Rys. 5. Wpływ podatności podpór n a  częstości drgań własnych 
w przypadku prawidłowo dobranej sztywności wirnika 

W. takim przypadku można zmieniać podatność 0 1 pierw­
szeJ podpory tak, aby przesunąć pierwszy rezonans. poza 
zakres obrotów roboczych. 

W przypadku niedotrzymania postawionego warunku za­
leżność częstości drgań własnych od podatności podpór 
będzie wyglądała tak, jak pokazano na rys. 6. 

Ża�nymi zmianami podatności nie uda się przesunąć 
drug1e�o :ez�mansu poza zakres obrotów roboczych. Poza 
t)'.'m v.:irmk Jest wtedy na tyle wiotki, że istnieje niebez­
p1eczenstw� y.rys!ępow�n;a dużej _ sprężystej utraty wywa­żenia. Zmnie3szyc stop1en szkodllwości drgań można przez 

o[c;;=jicJ 

ćj 
TL-115/63R.6 

Rys. 6. Wpływ podatności pod ór • . 
v przypadku nieprawidłowo do!frane

n
J

. a
s 

c
t
zę5t0s.ci_ drgań własnych 

jest zbyt wiotk� 
ywnosc1 w1rn1ka. Wirnik
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Hys. 7. Charakterystyka drganiowa silnika w wo dobranej sztywności wiri�z]padku Prawidło. 

zwrócenie szczególnej uwagi na dokładność w w . na . d?bór . takich . metod wyważania, któ�e 
azani� ?r�z

zmmeJszenie do minimum sprężysteJ· utrat 
u�o�hw1ąY wywazama 

Zmniejszyć amplitudy można również przez z l 
• 

tłumików drgań. as osowanie 
Silnik dobrze pracuje pod względem drgań l d u?aje się za pori:ocą podpór sprężystych prze: 

e 
\gdy

pierwsze częstości drgań p.oniżej obrotów mal 
nąc wio 

Z · k · b , ego gazu � z_w1ę sz
J
n_i

�
m. o roto"r _zmniejsza się wtedy siła pro: r:me1:io

h
w�, z1

t
a ał

ć
ąca na ozyska, c o  niewątpliwie przedłu-za ic zywo nos . Poza tym zakres obrotów po • d d

;'
iema. pi

�
rw

�
zymi czę

(
stotliwościami rezonansowymt; n!

)
:s. ę�n� Jes o szerny rys. 7). Dotyczy to w szczególności s1l_nikow _wysokoobr�towych. Możliwe staje się więc wyełi• minowanie rezonansow z zakresu obrotów roboczych silnika. 

Dla przykładil pokazanego na rys. 7 [Il] dane dotyczące 
sztywności były następujące: 

podatność wirnika wynosiła Ów= 30·10-6 cm/kG, 
podatności podpór równały się: 
Ó1 = 300 • 10-s cm/kG, 
0

2 = 100·10-6 cm/kG. 
Wirnik pr'.3-c�wał wtedy jak wał sztywny. CzGstośc drgań 

własnych w1rn1ka swobodnego była mniej więcej trzykrot•
nie wyższa od maksymalnych obrotów roboczych. 

Postacie drgań przy rezonansach były następujące: 
rezonans pierwszy: przemieszczenie równolegle wirnika 
jako ciała sztywnego (drgania symetryczne), 
rezonans drugi: obrót wirnika jako ciała sztywnego 
wokół środka ciężkości (drgania asymetryczne) 3). 

rezonans trzeci: drgania wirnika według pie rwszej po­
staci drgań własnych. 

Dodatkowym kryterium właściwego doboru sztywności 
wirnika może również być wielkość niewyważenia w plasz· 
czyznach podporowych po powrocie silnika ze stanowiska 
badawczego. W przypadku, gdy niewyważenie po próbach 
przekracza dziesięciokrotnie wartość niewyważenia z jakim 
silnik poszedł na próby, to konstrukcję wirnik a nalezy 
uznać za niewłaściwą. Najbardziej dokładne wywazeme 
nie uchroni silnika od dużych drgań podczas pracy oraz 
od szybkiego zużycia łożysk. Należy więc wtedy w�ro�a­
dzić zmiany konstrukcyjne w celu usztywnienia w irrnka. 
Zjawisko zwiększenia niewyważenia wirnika w czasie pracy 
nie zostało .i eszcze całkowicie wyjaśnione. Wiadomo nato· 
miast, że występuje ono już po 3-4 godzinach pracy sil· 
nika. 

Dopuszczalna W!elkość niewyważeń

O wielkości mas mimośrodowych, powodujących sp_T
żystą utratę wyważenia można sądzić na podstawie w1:.:
kości niewyważeń montażowych 4) mierzonych w skr•J 
nych płaszczyznach zespołu. Ocen� ta nie jes t je dnakz:
pe_łna i będzie prawidłowa jedynie w przypadku, gdJ _ma. 1•
mimośrodowe skupiają się w okolicy środka �ięzkosci

zespołu. Rozpatrzone będą dwa skrajne przypadki. 

• · • ystych pod· 
?> Oba t e  rezonanse są spowodowane obecnoscią spr.ęz. se te ni,. 

por._ Gdyby podpory były absolutnie sztywne,. to rezon,m-
ierwszeJ 

istniałyby_ a pierwszy rezonans odbywałby się według P 
postaci drgań wirnilrn. 

. . lkOŚĆ nieWY� 
'). Niewyważeniem montażowym nazwana będzie. wie 

nie podleg,, 
wazema w płaszczyznach skrajnych zespołu, ktory 
za dnym operacjom wyważania. 



mimośrodowe skupiają się pośrodku wirnika 
I. Masiyważenie w s�rajnych plasz�zyzr.iac� przy zało­

(rys. 8l; występuje spręzysta deformacJa wirnika w zakre­
żeniu, zet.'w roboczych, będzie niewystarczające. Przy du-• obro o • • • k b d • d się . mimośrodowe] me1 wirm ę zie rgal z dużymi• J masie • • t 1 b • ze . d mi istmeJąca apara ura pozwa a owiem na okre-
!m�htu.:dy�ie skutków obecności mas mimośrodowych,
sien_ie l określenie ich rozkładu. 
a nie na 

Masy mimoś rodowe sk�piające się w pobliżu podpór
:· 9. Wy_ważenie w _skra�n)'.ch płaszczyznach l?rzy po­

(rJ
5

• � założeniu będzie ehmmowało powstawanie drgań 
�'YJ�ich �mplitudach w czasie pracy silnika. Wirnik bę-
dcie wywazony. 

Jak wynika z tego, w procesie wyważa!1i� należ:( dążyć 
i dzy innymi do �a�symalne_go wyehm�now�ma mas 

:i�ośrodowych, skupiaJących się _w okohcy srodkowej 
·Iaszczyzny wirn_ika. '!, tych . �zgl�_dow w wiel� konst_ruk­
(jach przewidu;e się _m�zhwo:'c . o�er.iy me:vywazenia
�- płaszczyźnie srodk��eJ, Jak rowmez . Jego zrownoważe­
·a w tej płaszczyzme. �prowadzeme konstrukcyjnej, 

i:odkowej płaszczyzny podziału pozwala na wyważanie 
�irnika w dwu podzespoła�h. A więc . korzystając z nor­
nalnych wyważarek dynamiczr.iych mozna ocenić wielkość 
iiewyważenia _zaró�no w skraJf:Y�h J?łaszczyzi:ach wirnika 
fyważanego, Jak i w_ płasz�zyzme srod�oweJ, z tym że 
�aszczyzna ta przypisana Jest do dwoch podzespołów. 

Rys. 8. Wal z masą 

m, 

mimośrodową 
podporach 

pośrodku, wyważony na 

� 
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Rys. 9. Wal wyważony na podporach, z masami mimośrodowymi 
w pobliżu podpór 

:lcena niewyważenia w płaszczyźnie trzeciej (środkowej) 
jest wynikiem dwóch niezależnych pomiarów dwóch pod­
respolów. Zakładając idealny podział i uwzględniając możli­
wość korekc ji błędów niewyważania w podzespołach
w płaszczyźnie podziału można by uzyskać wirnik o wy­
wa�onych trzech płaszczyznach, co jest jedną z przesłanek
lak1ch konstrukc ji. 
Przy_ wyważaniu podzespołów wirnika, niewyważeniem

montazowym nazwane będzie niewyważenie mierzone
w płaszczyznach skrajnych poszczególnych podzespołów,
a mewyważ_enie w płaszczyznach skrajnych wirnika po 
wprowadzeniu mas redukcy_inych w płaszczyźnie podziału 
o
(
raz po zmontowaniu - niewyważeniem szczatkowym 
�� 
Otóż miernikiem wielkości mas mimośrodowych rozłożo­

n�c� wzdłuż osi wirnika będą dwie wielkości, a miano­
Mc1e: 
:--- _niewyważenie montażowe wirnika, 

w płaszczyźnie 

- niewyważenie szczątkowe wirnika.

podziału 

Dla o�raniczenia poziomu drgań silnika należy więc, na 
llOdSlawie porównania wielkości niewyważeń montażowych iszcząt_kowych z maksymalnymi przyspieszeniami od drgań 
; czasie prób silnika na stanowisku badawczym, określić 
k
opuszczalne wartości niewyważeń montażowych i szcząt­
owych. 

t Pr
zykładowa zależność poziomu drgań od sumy geome-rycznej nie • • d • ł Wi . wywazen montażowych w płaszczyźnie po zia urnika została pokazana na rys. 11. 

a. 

b. 

otosz cz4zno 
POdZIO!U 

B 
2¼ 
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Rys. 10. Niewyważenie montażowe i szczątkowe; a - niewyważe­
nia montażowe R i Q; b - niewyważenia szczątkowe P (po 

wprowadzeniu w płaszczyźnie podziału mas redukcyjnych G') 

J 
4 

.3 

2 

1 

o 

o 

1 o 
-

16 I 

I 
13 1__5 j _ 14 
o 

,r If2 

I 8 

�P'11

4,Y �6
L----k12 

3 I 

10 20 30 40 50 �A2
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Rys. 11. zależność poziomu drgań od sumy geom_etr_yczn«,d niewy­
ważeń montażowych w płhszczyźnie podziału wirnika J = f (LIA

2
) 
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Ocena prawidłowego połączenia podzespołów przy wywa­

żaniu w trzech płaszczyznach 

Zakłada się że siła odśrodkowa od niewyważenia m?nta­
. ·' k. ówna się R (rys 12). Wtedy reakcJe na
zowego spręzar 1 r • 

d C w czasie 
od orach od siły R będą RA i Re. Na po . porze , 

;_, !ażania przykłada się masę redukcyJną: kt _ora będzie

d!wala siłę równą Re. Postępuje się analog1czme w �rzy-

dku wału gdzie w efekcie siły odśrodkowe będą ,Q 1 Qc.

��kła da się' że przy mon tow an i u wirnika poszczegolne, z�­

spoly są tak ustawione, że siła odśrodkowa w p_łaszczyzme

montażowej będzie równała się Re+ Qc. ReakcJe na pod­

porach (wielkości niewyważenia szczątkowego) 5) będą wte­

dy równały się PA i PB-

A 

a 
sprężarko 

1/, 

R 

8' 

wlrniK 
Q zmontowanlJ 

L 
il-1!5/63IU2 

Rys. 12. Schemat rozłożenia mas mimośrodo�ych. !"iewyw�że�ia 
montażowe typu statycznego. Pierwszy sposob złozenia wirnika 

Określa się teraz, jaka będzie zależność pomiędzy niewy­
ważeniem montażowym RA na przedniej podporze sprężar­
ki, a niewyważeniem szczątkowym PA na przedniej podpo­
rze wirnika oraz zależność QB = f (PB), pomiędzy niewywa­
żeniem montażowym QB na tylnej podporze wału, a niewy­
ważeniem szczątkowym PB na tylnej podporze wirnika. 

Na podstawie rys. 12 można napisać następujące zależ­
ności: 

oraz 

Q•c 
Q =--B 1, 

Po podstawieniu do dwóch ostatnich zależności znaczenia 

R. i Qc otrzymuje się: 

?tosunek niewyważeń szczątkowych do niewyważeń mon­
tazowych, przy uwzględnieniu zależności a = l - b oraz 
d == l2 - c i po przekształceniach, będzie następ�jący: 

5) W_ tym fragme�c�e rozw_ażań te?retycznych zakłada się idealny 
montaz w płaszczyzme podziału, ktory nie wprowadza żadnych do­
datkowych sił, ani momentów. 
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PA 1 

RA 
= hl W1 - b) l2 - (l2 + b) li]

PB l 

QB 

+ cl W2 - c) l1 - (l1 + c) li]

Stąd można wyciągnąć wniosek że w prz y dk . 
niewyważenia statycznego poszcz�gólnych po�a u 1�lnienia
sunek niewyważeń szczątkowych do niewywa

z_espolow, sto­
wych będzie wielkością stałą, zależną jedynie 

ze� montażo­
wirnika oraz od miejsca przyłożenia mas m· 0 . geometrii
Wzory zostaną te same w przypadku gdy 

imo srodowych 
wirnika masy redukcyjne w płaszczyź�ie mo:r

y złozeniu
nika będą skierowane w przeciwnym kierunku (

azowei wir.
rys_ 13) 

W szczególnym przypadku, gdy płaszczyzna d • duje się w jednakowej odległości od obu podggr 
ziału znaj-

l1 = l? = --
2 

stosunki te znacznie się upraszczają i będą równały się 
PA PB - -1 oraz -= -1 
RA QB 

Wielkości te już nie zależą ani od geometrii wirnika a -od miejsca przyłożenia mas mimośrodowych. 
' ni 

• Rozpatrują� pr�ypade�, kied! �iewyważenie poszczegól­
nych zespołow Jest mewywazeniem typu dynamicznego 
(obecność niewyważonych momentów) - (rys. 14) wielkość 
1:1iewyważeń montażowych i szczątkowych będzi; następu­
Jąca : 

0i 

A 

Q 

R 
Tł-115/6JR IJ 

Rys. 13. Drugi sposób złożenia wirnika 

Oe 

L 

B 

Pa 

pierwszy 
Rys. 14. Niewyważenia montażowe typ1;1 dynamicznego. 

sposób złożenia wirnika 



Pa 

M, 
/, 
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Rys. 15. Drugi sposób złożenia wirnika 

St unek niewyważeń szczątkowych do niewyważeń mon-os . 
ażnwych równa się: 

PA = _2 (i+�) 
RA ! 11 

w przypadku ł1 = ł2 = 2, stosunki te będą wyglądały 

astępująco: 

w przypadku złożenia wirnika w sposób pokazany na 

1-5_ 15 niewyważenia szczątkowe równają się: 

gdy 

Io 

M� 
p =--B 

l 

l = l =-
1 

2 
2 

astosunek niewyważeń szczątkowych do niewyważeń mon­
;ażowych wyraża się następująco: 

Otrzymane wyniki można interpretować w następujący 
1Po sób. Przy prawidłowym doborze masy redukcyjnej 
w P!aszczyźnie środkowej, przy założeniu idealnego połą­
czenia podzespołów w wirnik, wielkości niewyważeń mon­
�azowych będą równe niewyważeniom szczątkowych w pla­
,zczyznacp podporowych wirnika. 
_W czasie wyważania główne błędy powstają na skutek

niewspółosiowego łączenia podzespołów w wirnik. Błąd przy
doborze masy redukcyjnej w płaszczyźnie środkowej, po­
wstały na skutek niedokładności przyrządów pomocniczych 
�raz wyważarki, jest w praktyce znacznie mniejszy od błę­
au �owstałego n a  skutek nieprawidłowego łączenia podze­
T?!01�- Na podsta wie powyższych rozważań można stwier:.. 

zic,
h
ze ?dc_hyłka ilościowa wielkości niewyważeń szczątko-

wyc wirnika od niewyważań montażowych podzespołów 
w P)aszczyznach wirnika jest miarą niedokładności połą­czenia Podzespołów w wirnik. 
/trzymano w ten sposób kryterium dokładności połącze-
• 
1
� P�dzespołów w wirnik z punktu widzenia współosiowo­

�; _Niedokładny montaż wirnika pociąga za sobą koniecz­
wosJ 

wprowadzenia dodatkowych mas korekcyjnych, co po­
w UJe_ powstanie dodatkowych naprężeń wewnętrznych 
._,;�!e �racy konstrukcji. Zjawisko to ze zrozumiałych ę ow Jest niepożądane. 

Stosowany proces wyważania 

. w_ warunkach r�e�zy"Yistych, po przeprowadzeniu w wa­
z�ma w . pł�szczyzme srodkowej pozostaje jednak p�wne 
n�ewywazen�e

'. 
na które składa się wiele czynników jak 

�iedokładno�ci wyważani� P?szczególnych podzespołów; blę-
)'. P:

k
zyr�ą_dow do wywazan1a oraz niedokładności montażu

w irni a 1 inne. 
D�a um?żliwienia . wyważania w podzespołach powstaje 

k?�1ecznos_c podpar�1a w płaszczyznach utworzonych w wy­
m u po_działu, a więc wprowadzenia po jednym elemencie 

pomocniczym �la każdego podzespołu. Są to dwa niezależ­
ne przY_rządy, Je?en dla sprężarki, drugi dla wału. z przy­
rządami łącz� się za�adnienia ich błędów własnych, geo­
m_etrycznych 1 dy:iamiczn:ych oraz ich ustawienia i połącze­
ni� z �l�menta�i _wy_wazanym_i. Należy tu dodać, że po­
prawnos_c ustaw1�r:ia 1 sprzęgnięcia przyrządu z podzespo­
łem mozna �c�niac na drodze pomiarów wielkości geome­
t:ycznych (bicia) - prz� dobr_ym wykonaniu _ w grani­
cach. 0,_01-0,02_ mm. Pomiary n1ewyważeń z kolei pozwalają 
oceniac przerr:ieszczeni_a osi środków ciężkości względem osi 
geometryczneJ w gramcacb 1 mikrona, a nawet dokładniej. 

Rea_s�muj_ąc, na o�tateczną wartość niewyważenia w pła­
szczyznie srod�oweJ w warunkach rzeczywistych mają 
wpływ następuJące czynniki: 

1) niewyważenia dwóch przyrządów pomocniczych,
2) błąd montażowy (przemieszczenie) przy łączeniu przy­

rządu z podzespołem, 
3) błąd montażowy przy łączeniu podzespołów w wirnik.
Czynniki 1 i 2 występują dwukrotnie. Dla obniżenia war­

tości błędów wymienionych powyżej zastosowano nastę­
pujące środki technologiczne : 

a) przyrządy wykonane były z założeniem dużej sztyw­
ności, ale przy minimalnym ciężarze tak, żeby ich udział 
ciężarowy w podzespołach był niewielki. Poza tym podle­
gały one wyważeniu kinetycznemu 6), a dopuszczalne nie­
wyważenie przyrządu nie przekraczało 300/o dopuszczalnego
niewyważenia podzespołu, 

b) dla obniżenia błędów wg punktów 2 i 3 zastosowano 
następujący proces technologiczny. Zmontowany wirnik 
podlegał pomiarom bicia na dwóch powierzchniach odnie­
sienia znajdujących się na obu podzespołach. Bicia odno­
towano dla ośmiu położeń - co 45°. Następnie wirnik roz­
dzielono na dwa podzespoły, do których przymocowano 
przyrządy pomocnicze. W tym stanie podzespoły podlegały 
powtórnemu pomiarowi bicia w tych samych płaszczyznach 
odniesienia. W przypadku różnicy wskazań z tych dwu po­
miarów następowało przemontowanie przyrządu tak, aby 
uzyskać zgodność ze wskazaniami na wirniku. Wtedy na­
stępowało wyważenie podzespołów i następnie powtórny 
montaż wirnika, aż do wyważenia ostatecznego, z tym że 
sprawdzono ponownie bicia na płaszczyznach odniesienia. 
Montaż należało prowadzić w ten sposób, żeby uzyskać 
powtórzenie wskazań bicia pomiaru pierwszego montażu. 

Dalszą ocenę wielkości błędów niewyważenia w płasz­
czyźnie środkowej należało prowadzić na drodze interpre­
tacji wskazań wyważarki. Sam proces wyważania odbywał 
się w kilku fazach. W fazie pierwszej określono niewywa­
żenie montażowe podzespołów w skrajnych płaszczyznach
(tab. 1, kolumna 2+9) korygując je środkami ty_m_czas�wymi 
do pełnego wyważenia dynamicznego. W drugieJ fazie na� 
stępowało usunięcie ciężarków wyważających z tylneJ 
płaszczyzny sprężarki i z prze<;1niej pła�zczyzny wału . or�z 
montaż wirnika z zachowamem wzaJemnego połozema 
kąta określonego przy wstępnym montażu. Faza n�stępna 
to wyważanie wirnika, a ściśle jego płaszczyzny srodko­
wej do stanu takiego, by uzyskać wskazania na pod­
porach odpowiadające niewyważeniu dynamicznemu. 

Taki sposób postępowania określony zosta� na . di?�ze 
doświadczalnej. Jak stwierdzono, przy 1;1ontazu wirn1kow 
następowało zwykle wprow,a�ze1;ie duze�o b�ędl;l . prze­
mieszczenia mas w płaszczyzme srodkoweJ, obJawiaJącego 
się jednokierunkov.rymi w�ka_zaniami niev;_y"':'.ażeń w obu 
płaszczyznach skrajnych wirmka. Dla usun�ę�ia �ego błędu 
dodawano masy korekcyjne w płaszczyzme srodkowej. 
Minimalną wartość niewyważe11 w skrajnych płaszczy�nach 
wirnika, odpowiadającą najmniejszemu niezrównowazone-

') Wyważaniem kinetycznym nazywa �ię _wyważanie dynamiczne 
odniesione do jednej płaszczyzny wywazan1a. 
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mu błędowi w płaszczyźnie środk�wej, uzy:'kiwano przy

stanie wskazań, jak dla niewyważenia dynamiczn�g?. �top­

niowe dokładanie masy korekcyjnej w płaszczyzme srod­

kowej powodowało zmniejszenie wartości wskazań wywa�

żarki na obu podporach i wreszcie ':mianę_ znaku wskaza,1; 

na jednej z podpór. Dals�a korekcJa ':większała wartosc

odczytu ze znakiem przeciwnym przy _ Jedn_oczes':1YI:1 dal­

szym zmniejszaniu się wskazań ze znakiem me zmi�:1<ronym.

Było to przesłanką do ustalenia ;Narunku korekcJi J?łasz­

czyzny środkowej. Następnie dopino korygowa no mewy­

ważenie w płaszczyznach skrajnych. 

Kryterium poprawności wyważenia w trzech płaszczyznach

W tabeli 1 zebrano dane dla szesnastu procesów wywa­
żania. Wartości niewyważeń A są wartościami względnymi, 
odniesionymi do pewnej stałej wartości wybranej dowolnie, 
a a - w stopniach określa położenie niewyważeń, Ll A -
zmiana wyważenia w skrajnych płaszczyznach wirnika 

przy wyważaniu płaszczyzny środkowej (rejestracja wiel­
kości niewyważeń po osiągnięciu stanu niewyważenia dy­
namicznego), j - przyspieszenie wibracyjne w rezonansie, 
wyrażone w jednostkach względnych (odniesione do stałej 
wartości), LlA 1 - wartość niezrównoważonego niewyważe­
nia w płaszczyźnie środkowej będąca sumą geometryczną 
wartości A dla tyłu sprężarki, przodu wału i korekcji 
A dla płaszczyzny środkowej wirnika (suma geo­
metryczna wartości zawartych w kolumnach 4 6 i 12 
tab. l); LlA2 - niewyważenie w płaszczyźnie §rodkowej 
przed korekcją - suma geometryczna niewyważeń mon­
tażowych A dla tyłu sprężarki i przodu wału (kolumna 4 
i 6, tab. 1); LlA3 - średnia zmiana niewyważenia w skraj-
1:ych pła:'zczyznach wirnika po wyważeniu płaszczyzny 
srodkowe.1 charakteryzuje sumę płędów technologicznych 
w tej płaszczyźnie; jest to średnia arytmetyczna wartość 11 Jl 
dla p_rzo _du i tyłu _wir1;ika (kolumna 10 i 14, tab. 1); C -
wyrazeme , o _dp?wiadaJą�e sumie błędów niewyważenia 

w ,P!aszczyzme srodkoweJ, wyrażone również jak A w war­
tosciach względnych 

C = .. IL1A 2 + L1A2 + L1A2 

V 1 2 3 

�sz?stkie wart.ośc_i A, li A i a uzyskano w procesie wy­
wazama. OstateczneJ oceny poprawności wyważenia doko­
n_ano na podstawie wyników pomiarów drgań silnika w cza­
sie p�·ac� na �tanowisku. ba�a:vczym. Wartość j uzyskana 

na te.i d1odze Jest odpowiednikiem oceny poprawności pra-

cy wirnika z uwagi na drgania n i 
LI . .tli, li /13 i C są otrzymane drogą 

a s ze. ws�aźn iki il A 
podanych wartości doświadczalnych 1• 

p
s
rtzehcz�n poprzectn•; 

1 · f k · 1 · anow1::i p • b , 
ema un cJona neJ zależności między ro " ro ę usta.

płaszczyzny środkowej, a wartością tz 
ce�em �vyważar.ia

wyc_h w rezonan�ie. Określenie funkc1i f!,Ptszen drgania.
dam� sprawdzenie poprawności przyjęt eh (C) ma za za.
metrow Ll A; oraz ustalenie warunkó� t do oceny para. 
dl<:1- proce_�u wyważania. Rysunek 16 prze 

echn?logicznych
teJ . funkcJi u�yskany na podstawie danych 

dSlawia Przebieg 
beh 1. Od teJ krzywej wyraźnie odbiega. 

zebranych w a­
i 13. z t�beli 1. W przypadku punktu 13 J!t�!�kty 7, 8, 12
czeme, ze pomylono fazę zapisu niewyw • 

_Je przypusz.
przekroju sprężarki (kąt zamiast 3450 

a�e�ia w tylnym
P ·1 d . . . wm1en byc· 15·· rzy uwzg ę m,emu teJ pomyłki wartość c . 

0·:.
(p'.1t.rz punkt 13 na wykresie). Pozo s tałe unk 

wy nosi_ 38. 
w 1c 1e pk�. 7, 8 i 12 odnoszą się do okr�su 

t�, a m1ano­
technolog1czny wyważania nie był jesz 

' _kiedy procEscze Jednoznacznie
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Rys. 16. Zależność poziomu_ drg"!ń od niewywazenia wypadko11e,o 
w plaszczy..:n1e srodkoweJ J = f (C) 

Tabela 1 
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kiedy zbierano doświadczenia w tym kierunku 
ustalonY, punkty t e odpowiadają wirnikom remontowa�
poza t{:.e w poprz�dnich n:iontażach miały _ w�rowadzone
nim, k 

we wszystkich płaszczyznach wywazama. Wirniki
kore�CJ\ż ze względu na możliwość powstania deformacji
1e rown�ych niekorzystnych nap_rę_ż�ń w czasie montażu (to
,_,,5!ęP_ eczeństwo zostało w pozmeJszym okresie usunięte) 
nie�rzpi

doznawać_ t_rwałych o?kształceń już przy pierw�
JJJOo Y rzei·ściu s.ilnika przez rezonans. Teza ta potwierdza
'l)'ffi p tk" kt db" • 
'.ie faktem, że wszys ie _p�n Y o 1�gaJące ?d krzywej
··•dują się nad krzywą J - f (C), a me pod mą. 
zn�\vyżei wymieniony�h. w�ględów m?żna z �użym praw-

d obieństwem przyJąc, ze odchyłki punktow 7, 8 i 12
:nrzywej są _ wynikie� odstęp�tw od _ os�atecznie stoso­
wanych pr oc_esow montaZ0':'7)'.'C� l . W)'.'Wazen�owrc_h,. a więc 

. podważaJą one słusznosci 1stmem_a zaleznosci J = f (C).
ni�dchylenie pozost_ałyc� 12 pu_n�tow _ od k�zywej nie
orzekr a cza w zasadzie 10 (o wartos_ci. nommalneJ. w związ­
i.u z tym, krzywą  tę mozna przyJąc za charakterystyczną 
dla tego wirnika, a przyJ_ęty  para1:1etr C za określający stan 
·vważenia płaszczyzny sr�dkoweJ .. Jako warunek popraw­
;;go wyważenia dl� o_m_awianego wirnika można więc uznać 
wa r tość C � 33 !Jezeh J_ = 1 oznaczałoby dopuszczalną war­
iość przyspieszen drg�i:10.�ych). 
;iależy jeszcze wyJasmc podstawy wyboru parametl:-ów 

: okr eślenia zastępczego parametru W)'.Ważania płaszczyzny 
;rodkowej C. W toku wstępneJ analizy zbadano związki 
funkcjo nalne między poszczególnymi wartościami wyważa­
iia'A i przyspieszeni�m wibracyjnym. Ustalono wtedy, że 
,harakter p ewnych ciągłych regularnych funkcji, chociaż 
nóżnymi wahaniami, wykazują parametry L'.IA; wymienio­
,e poprzednio (patrz rys. 11 i rys. 17). Należy dodać że 
dla okr eślenia parametru LlA1 w sumie geometrycznej �ek­
;or A wg kolumny 12 przyjmuje się o zwrocie przeciwnym 
1:óżnym o 180°) od określon ego kątem a, a to z uwagi na 
'izycznie prze ciwne jego znaczenie niż wektorów wg rubryk· 
i i 6. Wektory „4" i „6" omaczają odjęcie masy (zdjęcie 
1ymcza s owych ciężarków wyważających), a wektor „12" 
1eprezentuJe masę dodaną. W analizie szczegółowej również 
1e trzy parametry znajdują w pełni uzasadnione zwiazki 
1 wielkością błędu w płaszczyźnie środkowej. Wobec tego 
do dalszy ch rozważań wzięto tylko te parametry. 
Wielkości zawarte w kolumnach 17+ 19 tab. 1 posiadają 

następującą interpretację fizyczną: 
JA, - charakteryzuje stopień niedokładności połączenia 

podzespołów w wirnik oraz niedokładność pomiaru 
ni�w?ważeń montażowych w płaszczyźnie podziału 
w1rmka (błąd powstały na skutek stosowania do­
datko�ych przyrządów). W przypadku idealnego 
m�ntazu (całkowita współosiowość, brak odkształ­
c en przy łączeniu zespołów) oraz idealnego pomiaru
ni�wy��żeń montażowych w płaszczyźnie podziału, 
w1elkosc LlA 1 powinna równać się zeru. 

JA2 - chara�teryzuje oddziaływanie mas mimośrodowych 
ro_złozonych wzdłuż wirnika na płaszczyznę podziału 
w1rn\ka. Wielkość ta jest więc miernikiem jakości 
wykonania i montażu podzespołów pod względem 
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Rys, 17. Zal • .. . . . ezno_sc poz10mu drgań od niezrownowazonego niewy-
wazen1a w płaszczyźnie środkowej j = f (LIA1) 

rozkładu mas Od te· • lk • . . 
zależał stopi •. _ J  w1� osc1 będzie bezpośrednio 

. - _en. spręzysteJ utraty wyważenia w cza-sie pracy wirnika. 
charakteryzuJ· e st • • d . _ . . op1en . ynamicznego niewyważe-
�!j. 

wirnika przy wywazonej płaszczyźnie środko-

J ak wynika z tego, są to wielkości niezależne. z tego powodu błąd wypadkowy C, powstały w · t · 
h k 1 · czasie nas ępuJą-c?c O _eJ;1ych operacji: montażu podzespołów pomiaru

r,iewywa�e� montażowych podzespołów, montażu' podzespo-
b

0""; w
k

w1;mk oraz wyważenia zmontowanego wirnika możeyc o reslony na podstawie wzoru 

Ja� wyn�ka z_ "";Ykresu (rys. 16) funkcji j = f (C), na pod­
sta�1� znaJomosc1 y�rametru C można z dużym prawdopo­
dob1er:,stwem okreshc maksymalne amplitudy drgań silnika 
p_racu_Jącego w zakresie obrotów rezonansowych. Wydaje 
się, ze metodyk� p_ostępowania, poszczególne parametry 
?raz sama fur:i,kc.1a J _= f_ (C) mogą być transponowane na 
�nne prz{padk1 _ wywazarna w trzech płaszczyznach, a więc, 
�e . metoaa nosi cechy rozwiązania ogólnego. Materiał do­
�wi-:idcza_lny do opracowania omawianego kryterium wywa­
zama zbierany był na przestrzeni kUku lat. 

Zalecany proces wyważania dwupodporowych wirników 
wysokoobrotowych 

Jak wynika z dotychczasowych rozważań, duży wpływ
na jakość wyważania mają błędy wykonania i montażu 
podzespołów - sprężarki i wału. W przypadku sprężarki
montowanej z niezależnych tarcz istnieje możliwość wywa­
żenia każdej tarczy z osobna, a w ten sposób obniżenia 
sumarycznego niewyważenia sprężarki. Do tego celu służą 
wyważarki o pionowej osi obrotu, jak na rys. 18. Wyważe­
nie odbywa się w jednej płaszczyżnie, a dokładność wywa­
żania jest tego samego rzędu co dla wyważarek tej samej 
klasy o poziomej osi obrotu. Wykorzystanie te.i możliwości 
obniżenia błędów rozkładu mas w stosunku do osi obrotu 

Rys. 18. Wyważarka do tarcz 
firmy Rava typ KVlO 

wymaga jednak spełnienia kilku _war�mków. Poszcze?ólne

tarcze powinny posiadać odpowied�1e . bazy mater�alne,

umożliwiające jednoznaczne moc�wame _ ich. na wy�azarc�­
Bazy powinny być zgodne z _po:"1erzchmam1 m_ontazowym1,

ustalającymi wzajemne połozem� tarcz. W zV:'1�zku z tym

konstrukcja połączenia tarcz musi gwarantowac J'.=dnoznacz:

ne powtarzalne i nie wywołujące odks:ztalcen warunki

m�ntażu tych części. 
Obniżenie wartości niewywa�eń_ n� wale _ pr�ed wywa�a­

niem sprowadza się do postawienia � spełme?ia wa�unkow

wysokiej współśrodkowości wszystkich pow1erzchm wał�. 

Warunki te znacznie przewyższają tolerancję wykonania

poszczególnych średnic. . 
Dla obniżenia wartości drugiego parametru

powstałego przy montażu podzespołów w wirnik
błędu 

naleźy 
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spełnić kilka warunków. Konstrukcja połączeni� musi usta­

lać w sposób jednoznaczny i powtarza�ny wz'.1Jem_nc połą­

czenie obu części wirnika, a przy utw1ei:dzarnu llle_ powo­

dować odkształce11 w kier'.1�ku pros�opa_dłym do osi. . 
Proces wyważania powinien zaw_ierac ':"stępny _m'?nt�z

· ·k z pomiarem bicia na powierzchrnach odmes1em�
wirn1 a , k . • d l ł d 
(sprężarka i wał powinny dyspo_nowac ta _1�11 o { a nym1

powierzchniami zlokalizowanymi w pobhzu płaszczyzny
podziału). _ . . . , . 

Samo wyważeme zaleca się przeprowa?zic w nast_ępuJący

sposób (przy jednoczesnym dotrzymamu wszystkich po-
wyższych w::1:1:azówek): , 

1. Pomiar niewyważeń poszczegoLnych podzespołów.
_ Okre-

ślenie sumy geometrycznej niewyważeń montaz�wych 
w płaszczyźnie podziału wirnika w przypadk�, gdy mewy­
ważenie w płaszczyźnie podziału wyczerpuJe cały zap�s
dopuszczalnych niewyważe11 (� A2 ;;:;::= C). Wir_nik w_ zasad�1e
powinien być zbrakowany. Proby uratowama takiego wir­
nika mogą kolejno iść w dwu kierunkach: 

a) przestawienie kątowe podzespołów względem siebie
tak, ażeby zmniejszyć sumę geometryczną LI A2 w płasz­
czyźnie środkowej, 

b) demontaż podzespołów, korekcja poszczególnych ele­
mentów i montaż w podzespoły prowadzony świadomie pod 
kątem minimalnych niewyważeń. 

2. Montaż wirnika w płaszczyźnie podziału. Wprowadze­
nie korekcji w płaszczyźnie środkowej (o takim kącie 
i wielkości), ażeby uzyskać dynamiczny stan niewyważenia 
wykazywany w podporach skrajnych. Taka korekcja kom­
pensuje błąd LlA2 oraz błąd montażowy w płaszczyźnie 
środkowej. Ocenę samego błędu montażowego otrzymuje 
się po zmontowaniu wirnika, wprowadzeniu korekty odpo­
wiadającej pomiarowi z p. 1 i pomiarze niewyważeń szcząt­
kowych wirnika. Otrzymana różnica między tymi niewy­
ważeniami, a niewyważeniami montażowymi podzespołów
w płaszczyznach skrajnych, charakteryzuje błąd monta.-·owy 
(z punktu widzenia współosiowości) w płaszczyźnie środ­
kowej. 

3. Określenie parametru C. Po wyważeniu płaszczyzny
środkowej można wyznaczyć parametry L'.1A 1 i LIA3. Po pod­
stawieniu do wzoru 

C = ... I L1A 2 + L1A 2 + L1A 2 V 1 2 3 

wyznaczyć parametr C. 
W przypadku, gdy parametr C przekracza wartość do­

puszczalną należy określić, która ze składowych wpływa 
w decydujący sposób na przekroczenie tej wartości. Po 
tej anali�ie należy zastosować odpowiednie środki, jak 
np. powtorny montaż w płaszczyźnie środkowej itp. 

Mgr inż. JANUSZ PERLIŃSKI 

4. Ostateczne wyważenie· wirnika w ł 
nych. Przy korzystaniu z tej metod 

p aszczyznach skra;.
l 1 h 

, . Y w celu ok • . c opuszcza nyc wartosc1 parametru C dl . reslenia
przyjętych kryteriów oraz dla kontroli· p' 1.0 

a t,z
_ 
upełnienia

l • d · cesu wy • za r:ca się prowa zeme systematycznej reje t .. �azania. 
podanych w tabeli 1. s racJ1 w1elkośej 

Zalecenia ogólne

Dla zapewnienia prawidłowej pod względ d . 
silnika_, a, _co za, tym idzie maksymalne 

e
: rgan_ Pra�y

szkodl!wosc1 drgan, stawia się następuJ·ące 
g ogran�czen1awymagania : 

1. Częstość drgań własnych wirnika na podp h 
nych musi być o 400/o wyższa od obrotów m:�ac sz tyw.
albo częstość drgań własnych wirnika swobods

ymalnych:
być dwukrotnie wyższa od obrotów maksymaln 

ne
hg
o musi

yc 
2. W przypadku wału turbiny częstość drgań wla na podporach sztywnych winna być o 600/o większa od 

sn
bych 

tów maksymalnych. 0 ro-

3 _ Konstrukcja powinna przewidzieć możliwość zasto· _ wania podpór sprężystych lub tłumików drgań. ,o 

4. Konstrukcja wirnika powinna ·umożliwiac· oddz· 1 . . , 1 h . 1e ne wywazame p_oszczego nyc �toprn sprę żarki osiowej, a sa-mo połąc�eme �waranto�a� Jedno�naczne połączen ie bez deformacJ1 stopm w czasie ich utwierdzania. 
5. Konstru_k�ja połączenia w płaszczyźnie podz iału winna 

gwarantowac Jednoznaczny, powtarzalny i stabilny montaż. 
6. Wyważenie wirnika przeprowadzać w trz ech płasz­

c zyznac� . według . za_lecanej . metody. , Ostateczną ocenę po­
prawnosc1 w_y�az�ma przeprowadzac za pomocą krzywej
J = f (C) własc1weJ dla rozpatrywanego wirnika. 

7. Niewyważenie wirnika po próbie sil nika na stano­
'>'lisku badawczym nie powinno być wyższe ponad dzie­
sięciokrotnie od niewyważenia wirnika przed próbami. 

Przy spełnieniu wszystkich powyższych zaleceń, z jednej 
strony istnieje dość duża swoboda w doborze podpór o od­
powiedniej sprężystości, z drugiej zaś ogranicza sie do 
minimum szkodliwe skutki drgań o dużych amplitudach. 
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Opóźnienia wskazań podstawowych pilotażowych przyrządów ciśnieniowych 

cz. II 

Pierwsza część artykułu zamieszczona w zesz. 11/63 zawierała: objaśnienie fizy­

kalnej strony zjawiska opóźnienia wskazań, podstawowe zależności ana!ity�zne,

JJo_zwaLające wyznaczać praktycznie poprawki na opóźnienie wskazań wysokoscw­

mierza, prędkościomierza i machometru oraz jakościową analizę wpływu pod5!a­
wowych parametrów Lotu i instalacji samolotu na znak oraz wielkość poprawek.

W niniejszej części omówiono aparature i metodę naziemnego w-yznaczania st.
0• 

łych opóźnienia instalacji samolotu oraz
· 

podano wyniki przeprowadzonych prob, 
w których wyniku uzyskano dane Liczbowe odnośnie opóźnień wskazań w.w. prz

_y­
rządów dla przykłaclowo wybranych - spośród eksploatowanych w kraju - typow
samo Lotów. 

Aparatura i metody wyznaczania stałych opóźnienia 
instalacji samolotu 

rządów ciśnieniowych, wyznacza się drogą prób naziera:
nych (patrz rys. 5). Najprostszy zestaw aparatury .ro�. 

· d · ,, • • kładu c1 smema 

Stałe opóźnienia układów ciśnienia statycznego i całko­
witego, stanowiące punkt wyjścia do obliczania poprawek 
na opóźnienie wskazań podstawowych pilotażowych przy-
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roweJ o wyznaczama stałych opozmema u t 1 • z es a­statycznego przedstawiono na rys. 6. W skład ta nego 
wu wchodzą: 

oscylograf pętlicowy, 
- obejma na rurkę Pitota,



. D świadczalne wyznaczanie stałych opóźnienia układu ciś-l\S,' 0 śmenia statycznego samolotu 

_ aparat filmowy, 
_ znaczni k czasu, 
_ pompa próżniowa, 
_ źródła zasilania. 

\V przypadku wyznacz_ania sta�ej opozm�nia _ układu_ cis­
.:enia całkowitego zam iast obeJmy stosuJe się specJalną 
;,adkę, wchodzącą w skł�d standarto"."ego wyposażen�a 
:iziemnego samolotu, a słuzącą normalnie do sprawdzania 
;1czelności instalacji. Wchodzący w skład aparatury pomia­
:;wei oscylograf pętlicowy (może on być zastąpiony innym, 
;ie!Ókanałowym przyrządem rejestrującym, o małej bez­
,!adności i szybkim posuwie taśmy) służący do rejestrowa­
:ia: początku pomiaru, ilości klatek taśmy aparatu filmo­
,ego oraz podstawy czasu. Obejma pozwala na utrzymywa­
,;e stworzonego przy pomocy pompy próżniowej podciśnie­
i:awukładzie ciśnienia statycznego, jak również umożliwia
··początkowym momencie pomiaru szybkie połączenie tego
;kładu z otoczeniem oraz poprzez włącznik elektryczny
faje na oscylograf impuls określający moment otwarcia
:bejmy. Nasadka na rurkę Pitota spełnia tę samą rolę przy
badaniu układu ciśnienia statycznego. W tym przypadku 
:oment ściągnięcia nasadki z rurki Pitota można nanieść 
:i taśmę oscylografu, posługując się wspomnianym włącz­
likiem na obejmie, wciskając go na sygnał „pomiar" przy
:dnoczesnym ściągnięciu nasadki z rurki. Aparat filmowy
:_kolei służy do filmowania wskazań rozpatrywanego ciśnie­
::Jwego przyrządu pilotażowego w trakcie pomiaru stałych
:�źnienia układu ciśnienia statycznego lub całkowitego. 
1nacznik czasu służy do synchronizacji mierzonych wiel-

:;i 6 \� • 
.. • • .. - • • • 

�.-si;1 idok ?_góln:i;, zestawu aparatury pomiarowej do wyznacza­
'�ia: �c� opozntema układu ciśnienia statycznego_ samolotu. Ozna­
::�Pa ,_aparat filmowy; 2- obejma na rurkę P1tota; 3 - ręczna 
:.i cia��oz�wwa; 4 - źródło zasilania pętlic oscylograf_u; 5 - znacz-, -oscrlograf; 7- źródło zasilania mechanizmu posuwu 

tasm oscylografu i znacznika czasu 

kości i
1

pozwala_ na przedstawienie ich przebiegu w funkci·· 
czasu. wreszcie - pompa pr,: • ł · • • 

d •, . . . ozmowa s uzy do stworzenia
po c

�1
n

1
ei:iia '-:I'_ �kł�dz1e ciśnienia statycznego i nadciśnienia

�t�. 
a zie c1sm_ema całkowitego badanej instalacji samo-

Jeśli c�odzi o podstawowe wymagania dotyczące w.w.
przyrządow to są one następujące: 

oscylograf - minimalny posuw taśmy b d · 
układu ciśnienia statycznego 50 mm/sek i:ikt�

zy - � _an�u 

całkowitego 125 mm/sek; 
, a u c1smema

- obejma i nasadka na rurkę Pitota - muszą być szczel­
n.e, a ponadto w przypadku obejmy, winna ona być przy-
s.osowana - poprzez wymienność wkładek _ d t 
nych typo h , d . o s osowa-

_- wyc . sre me rurek Pitota i posiadać włącznik 
ele_ tryczny sl_uzący do sygr:a�izacji początku pomiaru ; 

-: aparat fllm_owy - m11:�m_aln_y prusuw taśmy filmo­
weJ przy badai:i�u. u�ładu c1smema statycznego 40 klatek/
/sek,_ �kładu . c1sni('ma całkovvitego 70 klatek/sek; aparat
P0'0n_men_ posiadać impulsat?r elektryczny działający w ten
sposob, _ ze przy prze_suwamu poszczególnych klatek prze­
ka�ywane s� na pętlicę _o?c)'.l�grafu impulsy, które łącznie 
z 1mpul�am1 �zasu u_mozllwiaJą dokładne określenie prze­
suwu tasmy fllmoweJ w danym, rozpatrywanym momencie
c1asu; 

-. znacznik czasu - impulsy dawane na oscylograf w od­
stępie 0,1 sek; 

. -:-. p�mpa próżniowa - minimalne nadciśnienie lub pod­
c1smerne dawane przez pompę powinno być równe 50 mmHg.

Metoda wyznaczania stałych opóźnienia układu ciśnienia
statycznego przy użyciu wyżej omówionego zestawu apara­
tury pomiarowej w rozbiciu na poszczególne czynności -
przedstawia się następująco: 
- .1. Sprawdzenie szczelności instalacji ciśnienia statycznego.

2. Montaż aparatury pomiarowej wg rys. 7. 
3. Założenie obejmy na rurkę Pitota oraz podłączenie jej

do pompy próżniowej. 
4. Wytworzenie za pomocą pompy podciśnienia o wiel­

kości 0Ps1 = 45 mmHg, co odpowiada w przybliżeniu h = 
= 500 m. 

5. Włączenie układu pomiarowego do źródeł zasilania.
6. Włączenie znacznika czasu. 

7 
6 

Rys. 7.
stałych

3 

Schemat układu pomi�_ro_we�o do wyznaczania 
opóźnienia ul<ładu_ c1�mema statycznego sa­

molotu. Oznaczenia: Jal, na rys. 6 
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7. Włączenie napędu taśmy oscylografu, a następnie apa-

ratu filmo;Vego._ 
uruchomieniu aparatu filmowego_ -

8. Bezposredmfa0'o 
szybkim ruchem otwarcie o_be.1n!y

na sygr:ał „pom
t 

. początek pomiaru uruchamia sic:
(włącznik a�cen u.1ący 
automatycznie). • naniu sic: ciśnienia

9 Wyłączenie aparatury po w�row 
•. 1 •· ·śnieniem otoczenia. 

w msta ac:11 z c1 
tur (np termometrem cieczowym) 

10. _Po�mar teml?era

(np Yza po�oca aktualnie wyskalowa-
i ciśmema otoczenia • 
nego wysokościomierza). 

, . 3...,...10 przy wytworzeniu pod-
11. Powtórzenie czynnosc1 

5 4 3 2 1 . 1 
-· - i ewentualnie -<5p,,.

ciśnienia kolejno: 6; 5; 5; 6' 6 10 

12. Wypełnienie formularza _sp1:aw_ozdania z prób naziem­

nych wyŻnaczania stałych opozmema układu ciśnienia stc1-
tycznego. . • d • • 13. Wyznaczenie zależności J.,o .= f. <oPso) odpowia a.1ące1
warunkom standartowym na poz1om1e morza (wg rnetody
podanej w I części artykułu). . , . . 

Przy ·wyznaczaniu stałej op�źnieni': _u�dadu c1sme111a cał­
kowitego występują następuJące rozrnce w porównaniu
z w.w. czynnościami: . . , . . . 

,.
, 

_ badaniu nodlega instalacJa . c1smema calk?w1te:o. 
1 

_ zamiast obPjmy na rurkf" P1tota zakłada się na.oad,,;:c:. 
_ nadciśniPnie wytwarzane ,v instalacii w�i:ino_ wvnos1c 

<5Pct = 45 mm Hg, co odpowiada w przybllzcmu V o = 

= 350 km/h oraz 
3 2

i -
4 4 

r5Pc; (w przypadku gdy lco = 

= f (oPco) (const ilość punktów pomiarowych należy zwięk­
szyć do minimum sześciu). 

W celu wyznaczenia poprawek np. prędkościomierza po­
kładowego należałoby w zasadzie wyznaczyć stałe opóźnie­
ni;:i układu ciśnienia statycznego i całkowitego na drodze 

prób - wg w.w. metody, przy czym filmowym przyrza­
dem byłby ów badany orędkościomierz. Przy wyznaczani11 

poprawek v,1ysokościomierza należałoby filmować tenże 
wysokościomierz itd. Można jednak zagadnienie uprościć -
nie popełniaiąc wiekszego błedu - wyznaczaiąc st;:iłe onóź­
ni_�nia - układu ciśnienia statyrzne _go przv oomocy fi1mowa­
nia· wysol<-ościomierza, a stała opóźnienia całkowitego -
filmu.iac predkościomien. i wykorzystać tak wvznaczone 
stałP do obliczania poprawek zarówno wvsokośriomierza. 
iak i prędkościomierza oraz machomPtru. Tego rod za iu po­
stepowanie można z powodzeniem stosować dla iednPgo 
kompletu ci�nieniO\vych przyrzadów pilot;:iżowych (nn. 
w przypadku jednomiejscowego samolotu). JPżeli na samolocie 
znajduje się dodatkowo - oprócz przyrządów pokładowych 
w kabinie pilota - 7estaw aoaratury pomiarowo-reiPstr11-
i:::icei, przeznaczonej do zapisu m. in. wysokości, prędkości 
lub liczbv M lotu, należy stałe ouMnienia wyznaczyć od­
dzielnie dla urzyrząd.ów ookfar1owych i oddziPlnie dla apa­
rat.urv pomiarowo-rejestruiącej. Ten sam tok posteoowania 
należy przyjąć także w przypadku samolotu wyuos3.żonPgo 
w dwa lub wiece.i zestawów ciśnieniowyr:h urzyrzadów 
pilotażowych, i to zarówno w nrzypadku dwu lub wiecP.i 
nadajników ciśnień, iak i przy iednym nadainiku obsługu­
jącym wszystkie przyrządy pilotażowe na samolocie. 

Jeżeli w skład aparatury pomiarowo-re _iestrniace.i wcho­
dzą samopisv wysokości, predkości luh liczby M lotu, rła.ia.­
ce zapis w funkcji czasu, lub też jeśli zapis tych oarame­
trów nastepu_ie za pomoca oscylografu - aoaratura rlo 
wyznaczania stałych opóźniPnia tych rPiestratorów znacznie 
się upraszcza . .Jedynym warunkiem dodatkowym jest właś­
ciwy DOSUW taśm - minimalnP wielkości DOSUWU winny 
być takie, jakie wyże.i podano dla osc:vlografu wchodzące.e-o 
w skład anaratury służa.cei rlo naziemnego wyznaczania 
stałych opóźnienia. W omawianym przypadku aoaratura 
redukuje się do następuiace_go zestawu: 

- obe.ima na rurkę Pitota lub nasadka,
- pompa próżniowa. 
Na rys. 8 pokazano materiały otrzymane z prób naziem­

nych. '_-rpajacych na celu wyznaczenie stałej ooóźniPnia ukła­
du ci-śnJenia statycznego samolot,". na drodze filmowania 
wysokoś'ciomierza pokładowego. W skład tych materiałów 
wchodzi odcinek taśmy filmowej (w górnej cześci rysunku) 
oraz odcinek t;:iśmv oscylografu, odpowfa.da.iacy całemu po­
miarowi (w dolnej części rysunk11). Obie taśmy zsynr:hro­
nizowanP są numerami klatek filmu, przy czym klat,ka 
zerowa jest ostatnią klatką nrzed zerwaniem obejmv. Po­
nieważ na omawianym rysunku nie zmieściłby się odcinek 
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Rys._ 8. Materia!?'. z prób naziemn_ych, mających na ce 
cze111e slaleJ opoz111en1a układu cisnienia statyczne�o lu 11lZna­

drodze filmowania wysokościomierza pokladoi�!;olotu na 

filmu z całego pomiaru, zamieszczono na nim jed•n· pierwsze 10 klatek. l ie
Z kolei, na rys. 9 pokazano wycinek taśmy z oscylograf wchodzącego w skład zainstalowanej dodatkowo na sam��locie a para tury pomiarow?�r�jes_trującej. W ,tym przypadkuwyznaczana była stała opozmema układu cisnienia statrcz. nego do określenia poprawek na opóźnienie, wprowadza­nych do odczytanych z taśmy oscylografu: wysokości prGd· kości i liczby M, lotu. 
Należy pamiętać, iż stale opóźnienia wyznaczone dla 

danego, jednego zestawu przyrządów pokładowych lub 
montowanych na samolocie dodatkowo, nie obowiązuja 
w przypadku: 

. - zmiany ilości przyrządów podłączanych do tego same­
go nadajnika ciśnień, 

- zmiany przewodów instalacji ciśnieniowej podłączonej 
do tego samego nadajnika i to zarówno w sensie zmiany 
wymiarów geometrycznych, jak i zmiany jakościo1rej: 
inne promienie zagięć, inne łączniki, trójniki itp., 

- zmiany schematu połączeń instalacji ciśnieniowej pod·
łączonej do tego samego nadajnika. 

Z powyższych powodów, np. stała opóźnienia układu 
ciśnienia całkowitego, wyznaczona dla przyrządów pokla· 
dowych traci swą aktualność, jeżeli do tego samego nadaJ-
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�ai\znego sam� 

wyznaczenie stałej opóźnienia układu c1s111ema
d \1{()\vej aparatur, lotu dla przyrządów wchodzących w s_klad do a 

pomiarowo-rejestruJąceJ 



·'nień zostanie podłączona dodatkowa aparatura
d�a �� c a  prędkość lub li�zbę M lotu. 
:eeslr �\amego względu me zawsze można przenosić wy­
.z. teg skane dla jednego egzemplarza samolotu na drugi :i!'' u�� są to samoloty tego samego typu. Można tak po�
�un�v�ć tylko w tym przypadku, jeżeli wiadomo, że i'ch
;tęp01 •a ciśnieniowa oraz zestawy przyrządów nie uległy, · a acJ d ' ł . d ,fikacji; trzeba_. to spra¼'.. zac zw aszc�a wt�dy, jeżeli
:not� samoloty_ z roznych ?em .. Dlateg<? �e� nalezy przyjąć
i1 rer1ulę iz przed kazdym1 powazni.e3szymi próbami· ·-ko O ' 1 • k • • '
! których istotną ro _ę gr�Ją popraw 1 na opóźnienie wska-
:'.ń podstawowych �1lotazowy_c_h _pr�yrządów ciśnieniowych, 
�- 0 się wyznaczyc stałe opozmema dla aktualnego zesta­
,-:�paratury i przyr ządów pokładowych, które będą w cza-
::i prób używane. 

Wyniki z JJrób przykładowo wybranych samolotów

Do prób wy?rano 9 sa1:11.olo�ów, zasad:1ic_zo jednosilniko­
,,-ch (tylko Jeden z m_ch Jes� dwusilnikowy), różnego
·i·pu, przy czym dwa z mch. maJą 1:apęd tłokowy. a pozo­
::ałe odrzutowy. Oznaczono Je kole3nymi, dużymi literami 
:j,abetu łacińskiego od A do I. Uszeregowane one zostały 
;_;dług prędkości maksymalnie ?O?uszczalnych oraz puła­
:ów praktyc znych, z tym :e naiw1ększą prędkością i naj­
··rższym pułapem dysponuJe samolot A, najmniejszymi zaś 
,;molo! tn,u I. Samoloty o napędzie tłokowym oznaczono 
;:erami H oraz I. 

:!ale opóźn i e n i a  
Jeżeli cho dzi o stałe opozmenia układów ciśnienia cał­

;o\ritego badany_ch samolotów, to okazało się, że w kon­
_;:etnie wy_s_tęp�Jąc�ch dla tych_ samolotów efektywnych 
:i;nicach _c1smen między otoczeniem a instalacją, zachodzi 
:Jl,żność I.co

= f (óPco) = const. Inaczej mówiąc, okazało się, 
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B C D El F G H I 
.1/0 

I 

I I 7 

I I 
I I i 
I I 

·15 
I I I 
I I 
I 

I I 
'(-O I I I ,1) I I 

I I 

Jl -
� <---

<--- f--

- 1---- - C--

,.__ C-- 1---

Ol 
<--- 1---- ,___ C--

>-- ,_ - f-- � f--

>-- � - -

,_ <--- ,___ ,___ 

□·= 
1--- <---- ,_ 

� 
?,1.10. ZeSlaw1enie stały eh • , , , łl opoznienia ukladow cisnienia ca ,o-

witego 

I / J 
I I/ 

:;-� V 

v
v 

.4 .,.,V 

V -
.3 t-- I 3-,, J_.,..----'

/ ./ 
V

I, 2 

., V 

I. a I 
I/ 

L--L--

0,9 I ./ 
l,_,,...,.-

I 
0.B 

V 
' / -
I � 1--· L.,.-

7 
l,...,-,--"" 

L.--- o --- L--- L---' L--
o. 

J � r--- l..,5-'". ,,,, --- D -.__. 
J ...,...,--:: c:::: i-- -

Q6 

" I / 
V L--li _L--

I _ _.[? 
L_... -

L---

c,5 

Q4 

�-- I 
(),3 

02 

>- I O.I 

o 5 to 15 20 25 

Rys. 11. Zestawienie zależności stałych opóźnienia zbadanych ukła­
dów ciśnienia statycznego od przyłożonej efektywnej różnicy ciśnień 

że tak jak to zwykle bywa, w rozpatrywanych instalacjach 
ciśnienia całkowitego przy danych osiągach samolotów wy­
stępuje tylko przepływ laminarny. Na rys. 10 zestawiono 
wartości stałych opóźnienia układów ciśnienia całkowi tego, 
sprov.radzone na warunki standartowe poziomu morza we­
dług Atmosfery Wzorcowej. Dla wszystkich samolotów 
próby przeprowadzono dla układów ciśnienia całkowitego 
i statycznego z podłączonym do instalacji normalnym ze­
stawem przyrządów pilotażowych oraz odbiorników ciśnie­
nia całkowitego i statycznego. Jak widać z rys. 10 średnie 
wartości stałe.i opóźnienia układów ciśnienia całkowitego 
układają się w pasmie A.co = 0,05-;-0,10 sek. Analizując bliże.i 
omawiane zestawienie można zauważyć, że w grupie jedno­
silnikowych samolotów z jednoosobową załogą (jeden kom­
plet przyrządów) A-;-D, największą wartość osiąga J,co dla 
samolotu A, po czym maleje dla B, C i osiąga najmniejszą 
wartość dla D. Jeżeli weźmie się pod uwagę, że osiągi 
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samolotów rosną od D do A, a co za _tym idzie. we . �SP?�­

czesnej technice lotniczej, wyposaż_eme w. odb1orn�k1 . c1s­

nienia całkowitego wzbogaca się, a mstalacJa kompllkuJe -·

owa tendencja wzrostu wartości lco dla samolotó_w szyb­

szych i nowocześniejszyc?- _jest . z,upeł�ie �zasadmona •. Ta

tendencja z kolei sygnallzuJe n1eoezp1eczenstwo nadmier­

nego wzrostu wartości. Aco , a co za tym idzie i wzrostu

�•.1ielkości poprawek na opóźnienie wskazań prędkościomie­

rzy i machometrów samolotów w nieustalonym locie na

stałej wysokości. 
Jeżeli chodzi o stałą opóźnienia },co dla samolotu F, to

,iej duża wartość wynika stąd, iż jest to samolot z wielo­

osobową załogą, o dużej ilości przyrządów ciśnieniowych,

a przy tym z racji dużych gabarytów płatowca - o dłu­

gich przewodach instalacji ciśnieniowej. Wszystko to jednak 

nie usprawiedliwia tak dużej wartości ?.co - skąd wniosek,
że instalacja ciśnienia całko,vitego tego samolotu, z punktu
widzenia opóźnienia wskazań, jest nie najlepiej zaprojekto­
wana. 

Na rys. 11 zestawiono zależności stałych opóźnienia, zba­
danych układów ciśnienia statycznego, od przyłożonE'j efek­
tywnej różnicy ciśnień. Zależności te typu Aso = f (oPso) 
odpowiadają warunkom standartowym na poziomie morza 
według Atmosfery Wzorcowej. Analizując rys. 11 można
stwierdzić co następuje: 

- zakres średnio osiąganych wartości stałej opozmenia
układów ciśnienia statycznego w zakresie przepływu lami­
narnego zawiera się w granicach },50 = 0,45+0,60 sek., 

- zakres laminarności przepływu w instalacji sięga -
dla wszystkich samolotów z wyjątkiem typu A - do oPso = 
= 11-:-14 mm Hg, co odpowiada (przy J.50 = 0,45+0,60 sek) 
pionowej składowej prędkości rzeczywistej samolotu na 
poziomie morza h-r = 200+350 misek, a na wysokości 
11 OOO m nawet hr = 430-:-750 misek. Jak łatwo zauważyć 
w tabeli T. 10, w większości przypadków stanów lotów 
nurkowych omawiane samoloty nie przekraczają w.w. pręd­
k?śc� pionowych, a co za tym idzie wartości stałych opóź­
me1y� dla danych �amolotów przyjmują swoją wartość naj­
m�ueJszą; naturalnie, poprawki na opóźnienie wskazań pilo­
tazowych przyrządów ciśnieniowych też są w tym przypadku 

najmniejs�e. Oczywiście ideałem byłob 
zakres u p10nowych . prędkości samolotu � _aby dl�- całego
tylko przepływ lammarny. NiEStety dla 

1
�st�laci1 istniai

postulatu t�go spełnić się z zasady nie ��m_o otaw szybkich
. - omaw1an� zależn�ści . dla_ samolotów 

a
�� 

z1_ntE:rpretowa� pod_�b1:1e, Jak 1 w przy adk 
D dadzą się

mema układow c1smenia całkowitegt t � ·stałych Opóź. 
(patrz uwagi odnośnie rys. 10) 

yc ze samolotów 
- szczególnie niekorzystnie 'na tle poz t ł 

tów wypada instalacja ciśnienia statyczn
os a Ych samolo­

i - w zakresie przepływu burzliwego _ ego samol otu c
- bardzo małe wartości osiąga stała 0;?!11?10!u �. 

samolotu I - co uzasadnione i·est prostot
oz

�ienia 1�stalacji· · · • ą mstalac • 
gim wyposazemem w ciśnieniowe przyrząd . l.1 1 ubo-
p o p r a w k i n a o p ó ź n i e n i e w s k a z r l

llotazowe. 

Na podstawie wyznaczonych doświadczalni t 1 
nienia układó':" ciśnienia statycznego i całko:if 

a ych opóź.
nych samolotow, wykonano obliczenia popra 

eg
k

o omawia-
. · k · 

we na .. meme ws azan wysokościomierzy prędkośc' . _opoz-
cbometrów tychże samolotów dla różn c�

mierzy 1 ma­
stycznych stanów lotu. ZestaV.:ione w po�iżs' 

c
t
araktery­

i na wykresach wyniki obowiązują dla da 
zyc 1 tabelach

wanego samolotu: 
• n ego, rozpatry-

. - �tóry wyposażon� jest jedynie w normaln .. 
p1lo�azo��ch �:z?rz�dow �iśnieniowych i n orma!: �eSla ••

, 
odb10rmkow c1smema pobieranego od rurki Pit ot! 

eSla\\ 

o . pop�awce aerodynamicznej prędkościomierza' · .. 
lub bllsk1eJ zeru; r o1vne1 

- o ciężarze maksymalnym (w wers3'i podsta,"o 
b d · , ) 

, . " WeJ -
ez po w1eszen , zmmeJszonym o połowę ciężarti b' 

1
. 

( . 
k' 

za 1era­
neg� pa iwa za wyJąt iem przykładu dotyczącego ·i. 
pętll); 

po 

w��onującego lot w warunkach Atmosfery Wzorcowej. 
W przytoczo1;ych tabelach Pó?ar:o wartości poszczegól­

nych parametrow po _zaokrąglemu ich - obliczenia doko­
ny':"ano z �eguł;r na llczbach o ilości miejsc znaczących _ 
zw1ększo�eJ o_ Jed�1;1· Z_nak „minus" przy danej poprawce 
?znacza, z� w1elkosc ,1;11erzona \'f �tosunku do rzeczywistej 
�est za duza o wartosc poprawki, 1 odwrotn ie - ,,plus" że 
Jest za mała. 

Tabela T. 10 

Wyniki obliczeń poprawek na opóźnienie wskazań wysokościomierza w lotach nurkowych 

l 2 3 4 5 6 7 8 9 10 

hpp"""'h ?jho,p 
óh0,;, 100 óh0 P 

óh0,p óhop/, -óhop!.' 

V 
h� hpp 

--- 100 

Oznacze-
h.;:>p 

100 

nie sa- Wariant óhopl. 

lotu dla zmierzonego ). dla J.0 = 1,1 /. 
molotu 

km m 

I I m --

-- .,. 
sek 

1n m O/o "' 
I X X X 

A II 
X -11,42 X -12,56 -IO 

1000 X X 
III 2000 

-692 -23,06 -776 -25,88 -12,21 
X X -94 -4,72 -104 -5,19 -IO 

I X X X 
B II 3000 

X -7,25 X -7,98 -IO 
X 

III 2000 X X 
-448 -14,95 -503 -16,77 -12,22 
-205 -10,25 -226 -11,28 -10 

I 13 300 fl85 -273 
C II 

-663 -5,02 -734 -5,52 -10 
3000 1075 -298 

III 
-192 -6,41 -211 -7,05 -IO 

2000 llfl7 -166 -96 -4,80 -106 -5,23 -10 

I 12 400 956 ID II 
-265 -559 -4,50 

3000 981 
-614 -4,96 -IO 

III 
-272 -174 -5,81 -IO 

2000 1100 
-192 • -6,39 

-153 -88 -4,39 -96 -4,82 -IO 

I 12 200 879 
E II :J0O0 -244 -623 -5,11 -686 -5,62 -IO 

979 -·272 
III 20CO 

-223 -7,42 -251 -8,36 -12,57 
1101 -153 -110 -IO 

--

-5,50 -121 -6,05 
--

I 9800 759 
F II 3000 

-2)1 -385 -3,92 -423 -4,32 
-IO 

830 -231 
III 2000 

-188 -6,27 -207 -6.89 -IO 
872 -121---- -89 -4,43 -97 -4,87 -10 ---

I 9500 723 
G II 3000 

-201 -687 -7.23 -756 -7,95 -IO 
739 -205 -12,33 

III 2000 
-345 -ll,5� -388 -12,94 

786 -109 -156 -IO I 

-7,79 -171 -8,57 
--

I 3600 481 
H II 3000 

-133 -87 -2,42 -96 -2,66 -IO 

III 
467 -130 

2000 494 
-79 -2,64 -87 -2.90 -10 

-69 -38 -1,88 -41 -2,06 -10 
--

I III 2000 286 -40 3 0,16 1 0,18 10 
' 
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11 i T. 12 zawierają :\?nil�i obliczeń pop�a­
TabeieT, }?, _T�ie wskazań wysokos�10 m1erzy, prędkosc10-
· k na opozme 

trów w trzech wanantach lotu nurkowe­
i:erzY i mach��� pierwsze dotyczą pionow�go lotu nurko­!. przY czym. lotu z kątem toru G = -:30: Ponadt�, wa� 
'.,�0 a ostatni t ł opracowany przy zalozemu przysp1eszen 
:�1'1 i II :-? s �h od zrra, a III dla założonego prz)'.spie­
�101nych roznY 

równego zeru. (Uwaga: przez przysp1eszc­
;:1nia pozorn

v
ego 

należy rozumieć pochodną prędkości rów­•. orne or �e P?2 
• względem czasu). 

,0i·azneJ d , I · • 
.· I i n wyznaczono _do atI<;:�wo popraw n ;1a Ola w�nantu k ań prędkościomierzy 1 machometrow .. nie ws az 

. ,�znie zyspieszenia pozornego rownego zeru. rzypadku pr 
I' p . ·ianty zostały tak dobrane, by wychwycić powyższe wakr , zbliżone do maksymalnie możli,'lych , • ma ws azan . k . d . l k . . ::ióznie . •wno dla małych, Ja 1 uzyc 1 wyso osc1, • • I to zaro . k , . 1 , Ioc1e b w danym wariancie u zys ac _porownywa -; ponadto, � ! talacji ciśnieniowych wszystkich rozpatry­:,sć jakos ci 1

1nt

s
ów Naturalnie wprost porównywać można . vch samo O • , • k ,an.. ntowe wartosc1 poprawe . ·l<lvnie pro ce . . _ . . • • 

b 1 eh zestawiono poprawin na opozmeme W W;W· t� e 
�e dla zmierzonych wartości stałych opóź­rsk�zan, oblldcz1

o 
t chże stałych opóźnienia, zwiększonychiiema oraz a y 

Typ samolotu 

A 8 C D E F G H I 

-10�-+--+---t---t----tt--

}( 
��W-----ł--+-----S---t----t-----t-----t----i� 

,J��f--+----+--+--+---t----t-----t---, .. 
l�f-l---+---!--+--t---t----t---1------J

·ll�+-+--1--+---+-----t--t---r----i

Wariant lotu nurkowego 
----------------------------� 

1r,12z . . -, · · wska­•i wi·so�st_aw1enie procentowych poprawekzmna1·e1�zpo�z���i�n L!,artości 0sc1omierza, wyznaczonych dla • stałych opóźnienia 

o 10'0f u._ 1:o ?statnie miało na celu pokazanie, jaki wpływma_. a�1e�1ęc10pr?ce�to�� _pomyłka w wyznaczaniu stałychOJ?Ozmema,. bądz tez rozmca w wartościach stałej opóżnie-111': _dla dwoch egzemplarzy samolotu danego typu, na wiel­kosc poprawek na opóźnienie wskazań. Tabela T. 10 za wiera poprawki na opóźnienie wskazańwysokościomierzy wraz z charakterystycznymi parametra­mi, dla których one obowiązują. Jeśli chodzi o wartościbezwzględne poprawek, to widać ich wzrost ze wzrostem wysokości lotu - jeszcze lepiej uwidacznia to tabela T. 13.Największe wartości bezwzględne osiągają poprawki dla samolotów A, B i G, co pokrywa się z wynikami przedsta­wionymi na rys. 11. Na tym tle szczególnie niekorzystniewypada samolot G, którego prędkości pionowe hT są mniej­sze niż samolotów C, D, E i F. Wartości procentowe po­prawek - odniesione do prędkości przyrządowej poprawio­nej - także wykazują gorszą jakość ch arakterystyk insta­lacji ciśnieniowych samolotów A, B i G. Opóźnienia wyso­kościomierza samolotu I są natomiast zupełnie pomijalne.Na rys. 12 zestawiono procentowe wartości poprawek na opóźnienie wskazań wysokościomierzy. Popra·Nki te wyzna­czono dla znalezionych wartości stałych opóźnienia. Dla wartości stałych opóźnienia J. 0 = 1,1 }, poprawki podano je­dynie w tabeli. Jak widać: z niej, wzrost stałej opóźnienia o 10°/o powoduje wzrost poprawki o wartość większą lubrówną 10-0/n, przy czym w zakresie przepły,vu laminarnegow instalacji - właśnie o 100/o, a w zakresie przepływu nie­laminarnego o wartość wiqkszą od 1011/0. V-1 obu tych przy­padkach, jak widać z tabeli, przy dużych bezwzględnych wartościach poprawek z.miana taka jest zupełnie wyraźna. W tabeli T. 10 i T. 11 dla samolotu I podane są wyniki jedynie w III wariancie lotu. Wynika to stąd, że wariant 
I i II nie da się zrealizować w przypadku tego samolotu. 

W tabeli T. 11 zestawiono z kolei poprawki na opóźnienie wskazań prędkościomierzy dla omawianych samolotów 
'-'V omówionych wyżej wariantach lotów nurkowych. Po­prawki te w wielkościach bezwzględnych jak i procento­wych, wyznaczono dla następujących przypaclk?w: .. - przyspieszenie pozorne różne od zera , _o :vielkos�1 V../­
nikającej z założeń podan:r:ch przy omaw1_a1:iu wariant?;"' 
lotów nurkowych - dla zmierzonych wartosc1 stałych opoz­
nienia {kolumna 8 i 9 dla wariantu 1 i II)_ oraz stały�h 
opóźnienia zwiększonych o 100/o (kolumna 12 1 13 dla tychze 
wariantów); 

_ przyspieszenie P?Zorne :ówne zeru, wartości _stałych 
opóźnienia odpowiadaJące zmierzonym (kolumna 17 1 18) 

. w tym przypadku wariant III lot� nurk�".''e_go pozosta� me-
d f·kowany natomiast w I i II rozmce polegaJą na zmo Y 1 ' 

' · z ru przyjęciu przyspieszenia pozo_rI:ego rownego e .
. Jak widać z tabeli, wartosc1 bezwzględne poprawek są 

rzędu _20 
k

: dla przyspieszeń pozornych różnych od zer
�

­

Przy przyspieszeniach równych zeru poprawki wzrastaJą 
km ., . .  • • d 1 6-'-8 -- Wzrost stałych opozmema przeciętnie o .a sze • 
h 

• 

I d • dla zal.;:resu przepływu laminarnego 0 1011 u powo u 1e - , . · · · w instalacjach :'._ taki sam przrrost poprawk� i:ia opoz1:_1e=nie wskaz�ń prędkościomierza, Jak to mia�o !11ie
t

Js
l
c_e �;r

p
z;_k ' • ·erza Uwaga ta odnosi się a {Ze 

�:�!�k 
w

;-;
0

0 ;ZI1�1�\e w�kazań machometrów, zestawionych 
w tabeli T. 12. . 

. --estawiono wyznaczone dla z1;1�erzonych war-�': rys.' � 3 ,., - óźnienia procentowe wartosc1 poprawe.k _na tos:: �ta�:) eh op 
, . r dkościomierzy, w trzech omow10-opozrnen!e . ws��zaf eh iotu nurkowego. Jak widać z rysun­

nych �y�C'.l wanan � 
• , rocentową poprawki osiąga­h, na.1w1qksz_ą sw�.1ą_ 

"i't:�r��sokości (wariant l). Bardzo ja z reguły na na.1w1ę sz. • . . w pada samolot G. Takniekorzystnie w tym zeSławienm Y 
b-1 T 11) wart o<'.;ci '· • ak i bezwzględne (patrz ta e a . . . - . procenwwe! J 

k • . ·erza osiągają na.1w1ększe wa1-poprawEk Jego pręd osc10 m1 . 
tości. . dl orównania procentowe warto-Na rys. 14 zestaW1?:1 °. � \vskazań prędkościomierza dla ści poprawek na opozn

,
1e111e 

którym przyspieszenie po­
I wariantu lotu n�r�1-ve

t��:o;v wariantu zmody.fikowane_go
zorne V o<_#� o��z a

= O o 0-kazuje się, że w tym drugim
przez załozerne, iz 

1'. o� a· rzeciętnie o 15-;-250/n, a . n�wet
przypadku popraw�1 rn

�
n 

•. 
P 

padkach. Podobne wymk1 dlawięcej w pcszczego:nyc, . ��rz
�ie w tabeli T. 11. . wariantu II zes!aw10 no 

.l t �że prędkości rzeczywiste wy_ll-
W w.w. tabel,1 _POdan� 

towe; poprawionej z uwzględme-
czone z prędkosc1 przyr zą J 
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niem opóźnienia wskazań Vv rmJJ· Są to wielkości o tyle cie­

kawe, że pokazują na ile różni się prędkość rze�zy�ista sam_o�
lotu, realizowana faktycznie w locie, od zał�zoneJ prędko:=,c1
rzeczywistej V, przy posługiwaniu się_vrzez p_1�o�a wskazama­
mi predkości i wysokości przyrządoweJ. Na rozmcę tę w�ły_wa
zarów.no opóźnienie wskazań prędkości przyrządowe.i , Jak
i wysokości przyrządowej, ponieważ VvJJJJP = f (Vppp; h,ppp).

Procentowe wartości różnicy prędkości założonej i faktycz­
nej (kolumna 11 dla zmierzonych ?., kolumna 15 dla stały_ch
opóźnienia zwiększonych o 10¾ oraz kolumn.a 20 dla zmie­
rzonych X - w lotach z przyspieszeniem pozornym V or = O)
w porównaniu z procentowymi poprawkami na opóźnienie
wskazań (odpowiednio kolumny: 9, 13 i 18) wykazują śred­
nio dwukrotny wzrost. 

Poprawki na opóźnienie wskazań machometrów w lotach
nurkowych - przy tych samych jak wyżej wariantach -­
zestawiono w tabeli T. 12. Nie wyznaczono tu poprawek dla 
samolotów tłokowych H oraz I, ze względu na to, iż w sa­
molotach o małych prędkościach lotu pomiaru liczby M 
z zasady się nie dokonuje, a tym bardziej nie instaluje się 
w nich machometrów. Najniekorzystniej wypadają tu insta­
lacje samolotów A i G. Poprawki na opóźnieni2 wskazań 
zarówno co do wartości bezwzględnej, jak i procentowej -
osiągają dla nich największe wartości. 

Podobnie, jak w tabeli T. 11 dla prędkościomierzy, także 
dla machometrów w tabeli T. 12 bezwzględne i procentowe 
wartości poprawek na opóźnienie wskazań wyznaczono dla 
następujących przypadków: 

- przyspieszenie pozorne różne od zera, o wielkości jak
w tabeli T. 11 (kolumna 6) - dla zmierzon_ych wartości sta­
łych opóźnienia (kolumna 9 i 10 dla wariantów I i II) oraz 
stałych opóźnienia zwiększonych o 100/o (kolumna 11 i 12 
dla tych że wariantów); 

- przyspieszenie pozorne równe zeru, wartości stałych
opóźnienia odpowiadające zmierzonym (kolumna 15 i 16) -
w tym przypadku wariant III lotu nurkowego pozostał 

w niezmienionej formie, natomiast w I • I gają na przyjęciu V 0-r = O. 1 I różnice Pole.
Jak widać z tabeli, dla zmierzonych . . op��n�en�a i przysp_ieszenia pozornego y O ;�rtosci

_ stałych
opozmeme wskazan machometrów wah;. . Poprawki na
w granicach -0,07+-0,10 dla wariantu ią· 

się Przeciętnie
II. Okazuje się, iż przy realizowaniu w 

1 .0k0!O 0,02 dla
z przyspieszeniem pozornym v O = 0

anantow I i II
trów ��rastają średnio o 5+150/o(wyjąf;i;�w� machome.
wartosc1 poprawek dla przyspieszenia v ....,_ 

0 
wet do 30'' 

Or-f-
Na rys. 15 zestawiono dla porównania pr • tości poprawek na opóźnienie wskazań macl�iento:ve War­

znaczone dla zmierzonych wartości stałych 
metr?t•. \\'y. 

w trzech podstawowych wariantach lotu n ·
k 

0P0~n1en13, 
widać, największą wartość poprawki osiąga ·

ur owego. Jak• • • h Ją w I war' cie, a więc na wyzszyc wysokościach lotu ś d . . 1an-
ne wartości dla wariantu I są rzędu '7°/o a· a{

e 

1n1
1O osiąga. 2-:--30/o. ' a wariantu 

Rys. 16 z kolei, pokazuje porównawczo proce tości poprawek mach ometrów dla r wariantu �t�we war­
wego w dwu przypadkach: dla V or * o oraz Vor == u0 

nurko-
Tak przedstawiają się wyniki dla omówionych 1. • h • t • 1 t k c lZec. wa-nan ow o u nur owego. elem uzyskania bez , . . . porównywalności wyników dla danego samolotu 

P_osredniei 
. k , . 1 t . k . . . p1zy zm1a-me , wys o . osc1 o u, 

i
a rowl:1�z. dl_a uzyskania możliwościp

t 
o_rownai:ua p

d
o
k
pr��e. na opozmeme dwu samolotów pmeJ sameJ prę osc1 lotu - wykonano obliczen 1·a p ._ : , ' . . k ' 0Plall'eK?a opo

h
zn1en

t
1E;_ ws azan �ysoko�ciomierzy, prędkościomierzr1 mac orne row samolotow B 1 C w pionowym 1 • ocie nur-

kowym ze stałą prędkością rzeczywistą V = 1000 :m ltj.

hr = -278 s: ). Wyniki tych obliczeń przedstawiono IV ta­
beli T. 13. Przy przeglądaniu tej tabeli rzucają się IV oczy
następujące fakty: 

Tabela T. 11

Wyniki obliczeń poprawek na opóźnienie wskazań prędkościomierza w lotach nurkowych 

1 2 3 4 5 6 7 8 
I - -- ---- - -- --

z 
o h V h

-, Va, 
o o 

E ;::. Q, 
C1l li o 

z > Ul 

QJ .9 Q, "O 

·a P. 
;::. 

QJ ..., 
N i::: --- -- --
CJ -� C1l km m km km Ii::: ... m 

ro - - -- - -
N 

� 
m 

sek2 
o h sek h h 

I X X X 
A II X X X 

III -
/ ---- -- ----

I X X X B II X X X 
III - X ---- -- --- --

I 11,09 487 -23,3 
C n 12,44 951 -11,1 

III - 1108 -- - - ;:: -- -- - --
I 

E-< 
10,48 505 -24,3 

D II 11,54 865 -12,4 
III 

� 
- 1015 ----

.a 
-- - ---

I 2 10,64 466 -23,9 E Il 
III 

11,03 863 - 13,8 - 1017 ----
� -- -- --

I C1l 10,23 466 -13,l 
F II >-, 10,22 727 -10,3 III - 800 -

--- -- -- --
I 9,66 450 

G II -52,4 
9,71 645 -37,8 III -'- 720 -- - -- -- --

I 7,97 404 -12,8 H II 8,03 405 -12,3 III - 450 -
- -- -- --- --

I III - 260 -
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9 
I 

10 
I 

11 I 12 
I 

13 I 14 I 15 

dla V0, z kolumny 6 · 

o o 
':' 

P.o P. ;:: P. 
;::. P. ;::. > 

Q,I °' 
P. 

o 
Q, Q, I 

� ::,, ;::. 
;::. ::,, 

dla zmierzonych J. 

¾ 

-2,27 
-4,36 

-
--
-2,21 
--1,94 
-

--
-4,78 
-1,17 
-

--
-4,81 
-1,44 

-
--

-5,14 
-1,60

-
--

-2,80 
-1,42 

-
--
-11,64 
- 5,86 

-
--

-3,17 
-3,04 

-
--

-

! km I
1-

h 
1 

X 
X 
-

--
X 
X 
-

900 
1054 -

--
882 
959 ----
804 
955 -

--
724 
812 -

621 
685 
-

--
463 
450 
-

¾ 

13,24 
6,87 
-

8,63 
3,43
-

8,59 
1,92 -

7,67 
2,19 -
8,56 
2,47-

4,57 
2,17 
-

14,12 
7,23 
-

3,56 
3,55 
-

o 
o .... 

}I> 
o o .... P. 

�, 
P. P. 
o A.I P. >

P. 
::,, o Q, 
<,o � ;::. > >1 

dla J.0 = 1,1 J. 

k

; I
o;, , o I \

n 

I ¾ 

X - 2,50 X 14,46 
X - 4,91 X 7,72 
- - - -

-----

X - 2,43 X 9,44 
X - 2,18 X 3,87 
- - - --- -- --

-25,6 - 5,26 892 9,35 
-12,2 - 1,29 1051 rl,15 - - - -

-- -- - -
-26,7 - 5,29 875 8,42 
-13,7 - 1,58 958 2,34 - - - --- -- --
-26,3 - 5,65 797 9,36 
-15,7 - 1,82 952 2,81 - - - -

-- -- --
-14,4 - 3,08 721 4,97 
-11,4 - 1,57 810 2,41 

- - - --- --
-62,4 -13,85 604 16,47 
-42,6 - 6,60 679 8,11 - - - --- --
-14,1 - 3,48 462 3,87 
-13,6 - 3,:J5 450 3,66 
- - - --- -- -

I 
16 17 I 18 

I 
19 

I 

! 20 

dla V0, =O 
o o o .... o 

,; 

o 
'X 

}I> 
P. o 

o o 

::,, .... 
'X -o P. 

I Q, P.f P. P. 
![ 

o Q, o P. P. ::,, o 'X ::,, � ;:. :, 
Q, ;:. 
o 

'O 

> 
'<:> dla zmierzonych ! .  

\

m 

I 1�1 Ol °Io O' 
IO I h 

Io 

X X 14,00 -10 - 3,14 
-12,21 X - 4,80 X 7,27 

- X - 0,49 X 0,80 
----

-10 X - 3,15 X 9,44 
- 12,22 X - 2,17 X 3,63 

X - 0,83 X 1,58 - -----
-10 -30,7 - 6,30 888 9,76 

2,20 -10 -13,4 - 1,40 1051 
- 5,8 - 0,52 1186 0,88 -

-- ---
8,49 -10 -29,1 - 5,76 875 

-10 -14,2 - 1,64 958 2,34 
0,91 - - 6,1 - 0,61 1090 

-

10,;5 -10 -34,7 - 7,44 786 
-12,57 -17,3 - 2,01 951 2,88 

1,11 - - 7,4 - 0,72 1089 
-

7,28 
-10 -26,8 - 5,75 703 

-16,4 - 2,26 805 3,04 
-10 1,34 - - 7,6 - 0,96 860 

---
-

-60,5 -13,43 609 15,78 
-10 7,77 - 6,44 681 -12,33 -41,5 3,0; 762 - -18,0 - 2,50 

--- 4,18 
-10 -15,6 - 3,85 460 

448 3,98 
-IO -15,0 - 3,69 J,62 

- 6,9 - 1,54 486 -
-

0,01 0,004 286 0,0 3  



Tabela T. 12 

Wyniki obliczeń poprawek na opóźnienie wskazań machometru w lotach nurko hwyc 

� 6 7 8 I 9 
I 5 10 ,, ___ ----1 dla V0, 

I óMOp. hi Vat Mpp ""' M <>Mop 100 li V M„ Mpp E 

j ' 
; � dla zmierzonego ?. 
� t ----

I
1 

. , I m m � � km -- --
-

- - - 01 

; ',m sek sek2 sek ,O 

Hi h 

I X X X -14.07 
X X X - 7,61

.\ Il X - - -
Ili -- X X X - 8,67 I X X X - 4,02B Il X - - -
Ul -- 0,9270 0,04139 -0,0804 - 8,67 I 

cl Il 0,9G87 0,04115 -0,0186 - 2,051,0000 Ili 
- - ---

I 0,9000 0,03912 -0.0715 - 7,94
D Jl 0,8295 0,03786 --.-0,0188 - 2,26 

I[! 0,9200 - -
--- -

I 0,8280 0,03912 -0,0750 ·- 9,06 
,'n 0,8280 0,03630 -0,0216 - 2,61 

JII 0,9200 - - -

--
I 0,7020 0,03624 -0,0385 - 5,49

i Il o, 7020 0,03307 -0,0158 - 2,25 
Ul 0,7285 - - -

--
I 0,6660 0,03499 -0,1054 -15,82 

G J[ 0,6248 0,03112 -0,0473 - 7,57
III 0,6565 - - -

- ze wzrostem wysokości lotu, tak bezwzględne, jak
:procentowe wartości poprawek wzrastają, za wyjątkie;-n
;:ocentowych poprawek wysokościomierzy, które swoje mi­
:;mum osiągają na wysokości o koło 8000 m; 
-wartości poprawek dla samolotu B są znacznie większe 

:i dla samolotu C, co uzasadnione jest różnicą w wartoś­
::achstalych o późnienia (patrz rys. 11); pomimo ie opóźnie­
:ieukladu ciśnienia całko witego , odejmujące się w tym przy­
:adku od opóźnienia układu ciśnienia statycznego, dla pręd-

I 11 I I 
12 13 I I14 15 16 z kolumny 6 dla VO, = O 

o 
o ""' 

C 6M0p "' 

o. oM0P_ clM0p ---· 100 o Mpp � "' <>Mop 100 o. M., 'O 
o Mpp I � ·� ,o 

o. 
o 

dla l,0 

= 1,1 ?. � 
'<:> dla zmierzonego J, 

I
1 I-

% O/ 
,O sek - I % 

X -15,48 -10 X X X -14,48 - 8,a6 -12,43 X X - 8,00 - -
- X X - 0,85 

>< - 9,54 -10 XX - 4,53 
X - 9,14 

- -12,47 X X - 4,23 - - X X - 1,75 
-0,0884 - 9,54 -10 0,00381 -0,0205 - 2,25 -0,0874 - 9,42 -10 0,00328 -0,0205 - 2,26 

-
-

- 0,00393 -0,0094 - 0,94 
--0,0786 - 8,73 -10 0,00359 -0.0760 - 8,44 -0,0206 - 2,49 -10 0,00274 -0,0202 - 2,44 

- -
- 0,00333 -0,0092 - 1,00 

-0,0825 - 9,96 -10 0,00304 • 0,0851 -10,28 -0,0245 - 2,96 -13,32 0,00273 · -0,0246 - 2,97 
- - - 0,00333 • 0,0109 - 1,19 

-0,0424 - 6,04 -10 0,00218 -0,0513 - 7,30 -0,0174 - 2,47 - IO 0,00196 -0,0209 - 2,98 
-

- - 0,00208 -0,0092 - 1,27 
-0,1159 -17,40 -10 0,00196 -0,1128 -16,94 -0,0533 - 8,53 -12,66 0,00155 -0,0505 - 8,08 - - - 0,00169 - 0,0212 - 3,23 

kościomierza i machometru (patrz wzory [21 b] i [33b]) -
jest także większe dla samolotu B (patrz rys. 10), to zgod­
nie z podanym we wstępie stwierdzeniem, że opóźnienie 
układu ciśnienia statycznego ma decydujący wpływ na war­
tości poprawek, te ostatnie są większe dla samolotu B. 

Przy wyciąganiu wniosków z danych zestawionych w ta­
beli T. 13 należy pamiętać, że opóźnienia układów ciśnie­
niowych samolotu B należą do stosunkowo dużych, a sa­
molotu C - do przeciętnie spotykanych (patrz rys. 10 i 11). 

Tabela. T. 13 

Wyniki obliczeń poprawek na opóźnienie wskazań

locie nurkowym samolotów B i C ze stałą

I 2 3 4 5 -
-

h VPP R::V o MP/J�M Mt Ozna-
tzenie 
l':IIIO· 

lotu 
-

km 1 
m -- - --

h Sek 
B 
C 3000 882 0,8456 0,00284 
-

B 
-

C 5000 806 0,8667 0,00306 
-
-

B 
C 7000 
-

732 0,8897 0,00331 
B 
-

C 9000 
-

660 0,9146 0,00360
-

B 
C 11000 
---

590 0,9416 0,00393
B -
C 13000 509 0,9416 0,00393 

wysokościomierza, prędkościomierza i machometru w pionowym

prędkościa rzeczywistą V= 1000 
km 

(tj. h-r = 278 �)• h sek 

6 7 8 9 10 11 

óh oV op oM 0P • 100 
oh 0P

� • 100 oVop 
--- • 100 oMop 

V /J/J M/J/Jh PIJ

km O/o - O/o 
m O/o 

--

h 

-330 -11,01 -26,0 -2,94 -0,0375 4,43 
-13,9 -1,57 -0,0200 -2,37 -179 -5,96

-3,28 -0,0428 -4,93 -369 -7,37 -26,4 
-4,47 -16,0 -1,98 -0,0259 -2,98 -224 

-4,12 -0,0552 -6,21 -6,56 -30,2-459 -18,5 -2,53 -0,0339 -3,81 -282 -4,03 
-5,27 -0,0731 -7,99 -6,52 -34,8 -587 -21,4 -3,23 -0,0449 -4,91 -361 -4,01 

- -0,0994 -J0,55 -6,97 -40,6 -6,88 -767 -24,9 -4,22 -0,0610 -6,48 -472 -4,29 
-9,48 -0,1360 -14,44 

-3,07 -48,:l -8,87-1049 -29,7 -5,83 -0,0835 645 -4,96 
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Na rys. 17 - według wyników z tabeli T. 13 - zestawio­
no w formie graficznej procentowe wartości poprawek na 
opóźnienie wskazań wysokościomierzy samolotów B i C, 
w funkcji wysokości, a na rys. 18 procentowe wartości po­
prawek prędkościomierzy i machometrów tych samolotów. 

Dla zilustrowania wielkości ooóźnicń wysokościomierza 
i prędkościomierza pokładowego podczas wykonywania ma­
newrów krzywoliniowych w płaszczyźnie pionowej, w ta­
beli T. 14 zestawiono przykładowe wyniki uzyskane dla sa­
molotu C wykonującego półpętlę. Założenia przyjęte do wy­
:maczania toru półpętli i parametrów kinematycznych sa­
molotu były następujące: 

- ci�żar samolotu odpowiadający ciężarowi samolotu bez
podwieszeń, z 500/o zapasem paliwa i dodatkowym obcią"i:c-·
"1irm o łącznym cię:żarze 200 kG; 

- wprowadzenie do półpętli odbywa się na wyrnkości 
100 m, przy zmianie przeciążenia normalnego n2 = 1-,--4

1 
z gradientem nzr """" 1 - -; sek 

- przeciążenie normalne w półpętli n2 = 4 = const;
stan atmosfery - wg Atmosfery Wzorcowej; 

- silnik pracujący na obrotach maksymalnych. 

Typ samolotu

A B C D E F G H I 
-12 f-----+--+----+---+-�--1----+---+---l---__.j 

-10

� 
1.......... 
C) 

� 

s� 
-8

-6 i-----i----t-----!1-----+----l---

-2

o 

_____________ lo_t_u_n_u_r_k_ow_e�g�o _____ ___J
Ry_s. 13. Zestawienie procentowych • , l ·, · • zan prędkościomierza wyznaczonycfdr 

a\\e _< na opozn1erne. wska-' 
łych opóźnie:iazm1er zony eh wartosci sta-
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W kolumnach 2, 3 i 5 tabeli T. 14 poda 
z pełnych wyników obliczeń - wartości pa 

no - _wybrane
matycznych w momencie osiągniecia przez 

rametrow kinc­
pętli kąta toru 6 = 110°. Dla skomentowani· 

samolot w Pól-
. · k , a wpływ niema ws azan na wykonywane przez pilot . u OPóź-

rozpatrzyć następujący_prz;Ykład. Jeżeli pilo� !
adanie moźna 

ca bomby lub odstrzeliwu.Je rakiety nies•er 
amolotu zrz�­

cie toru fJ = 110° , identyfikujac go jako �d ow�ne w PUnk­
sokości obliczeniowej h = 2420' m (kolumna

p
�;iatla)ący wy.

pod _uwagę �oprawki óh. 0/J = 118 m (kol,umi;a• J
0 nie biorąc

swoJe zadam� na faktycznej wysokości ht == i;/'Yk onuje
lum na 7), a więc w punkcie toru odpowiada• u 8 m fko­
(ko]l;mna 13), co w przypadku użycia bom.lb

ą
c1y'.111 

8
1 � 117' ' u ) poc1skó· . 

Typ samolotu· 
I 
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Rys. 14. Porównanie procentowych po­
prawek na opóźnienie wskazań prędko­
sc10m1erza dla wariantu I lotu nurko­
wego (V or. =/= O) oraz wariantu la 

(V o•= O) 

niesterowanych wpływa na zwiększenie rozrzutu. W podob­
ny sposób można przeanalizować pozostałe wyniki, podane 
w tabeli T. 14, w tym również dotyczące opóźnienia wska·
zań prędkościomierza. Dla samolotów szybszych i o więk·
szych wartościach stałych opóźnienia (stałe opóźnienia sa_­
molotu C są stosunkowo małe) efekty opóźnienia wskazan 
byłyby jeszcze większe. 

W celu zorientowania się w opóźnieniach prędkościomie­
rza i machometru w nieustalonych lotach poziomych, w ta· 
beli T. 15 zestawiono ,vynjki obliczeń poprawek dla samo· 
lotu C: w rozpędzaniu z włączonym dopalaczem oraz w ha� 
mowaniu przy obrotach minimalnych, z wypuszczonymi 
klapami hamulcowymi. Wyniki dotyczą lotu n a  staleJ. wy· 
sokości. Jak widać, poprawki te są pomijalnie małe 1 d�a 

obu przyrządów nie przekraczają 0,13u/o wartości wskaz:· 
wanych, rozpatrywanych parametrów lotu. Nawet c!'.�u�ro!· 
ne zwiększenie wartości stałf'.i opóźnienia układu CISmenia 
�ałkowitego nie zwiększyłoby poprawek na tyle, aby trzeb3 

Je było uwzględniać. 

W nioski końcowe 

Pierwszym wnioskiem, jaki nasuwa się po przejrzen!u :: 
danych wyników iest fakt iż o ile opóźnienia wskazan P. 
stawowych pilotażowych przyrządów ciśnieniowych mozna

z reguły pominąć w lotach poziomych, o tyle,� _lotach,!�
zmienną wysokością osiągają one duże wartoSC1 l pom\
ich nie wolno. Odnośnie bardzo dużych bezwzględnych wa 



k trzeba tu od �a_zu po:v,riedzi_e�, ż�- wraz ze ,;;ci p0prawe
h poprawek zmmeJsza s1_ę m ozltwosc i_ch do­

l�stern tyc 
czenia. Jak t.o wspomniano na wst.ęp1c, jed­

,Anego \�y
zp:_ najbardziej is lotnych w 1.ym przypadku -

li"' .olozen • d • 1 • • • -!llz'". ·: łożenia przy wyprowa zamu za eznosc1 ana-
;;1przyJęc�e/�mawianej metody, mówiącego, że różnica 
_:ycz�Yc\ka wytwarza . się podczas lot�. '.11i�d�y . kom��ą 
��1en, J. otoczeniem, Jest mała. Oczy\.;7�s�1e _Jezeh ta. roz­;:yrządu ;ta (wzrasta wte�y. sta ła opozn�e?ia), _ zało_zenic ::a wzr\ ć słuszne i wymk1 �o�az bar?�l�J od?_1e�a_Ją_ od;-:i,taJe �ci. Wiadomo z kolei, ze ta r?;2n_1ca _ c1s111en Jest 
,,czY\1115108 -na przykład dla układu c1s111ema statyczne­
::1 w1ęks�!lei pionowej. składo:-Vej p��dkośc_i rzeczywistej �- przY 8 •m większa Jest poJemnosc kom or przyrządów ,;:olotu -hl jak również im większa jest długość przewo­,:1aroin �ji i bardziej skomplikowany jej schemat.
:l' ins a; samolotach natomiast występuje tendencja do 
obeC0�\i podłączanych dodatkow o odbiorników ciśnień, 
':°51� �i°�ikacji schematu. instalac)i. Przeci\V:działać tem1:­
c>_: ko p zasadzie nie mozna. Moz�a na tom1ast stosowac 
:'.;:;1Y1a;odzące wynik�jąc! stąd _medog�dn[ sta'.1 rzeczy. 
-�·1 z takich środkow J_est Z:l\1!ęk�zame sr?dmcy . prze­
rl:!m . stalacji. Drugim srodk1em Jest zmrneJszamc, do
"0011 10

e możliwego minimum, objętości komór p odłącza-·•ktyczm . t . t d h • 
. 

··' ·d •nstalaci·i. I wreszcie rzecia me o a - c oc m oze.. •hOl •• • 'b dk 
-:· 11- ·a ,v realizacji - zmmeJszama w sposo ra y -a lny�:Dil li\ 

I 
:. 

Typ samolotu 

A B c. D E F G 

' 
�---+--+---+-----+----+----

Wariant lot u nurkowego 

li\, li Ze, tl:::achomt�wienie procentowych poprawek na opóźniE;n_ie wska­• ru, wyznaczonych dla zmierzonych wartosc1 stałych 
opóźnienia 

?P�ź� ień , P?l�g� na stosowaniu dwóch lub . . 1losc1 nadaJrnkow ciśniel'i 1 t. 
. nawet w1ększeJ tylko pe'.�ną ilość odbiorn/ktw ���c� kazdy. o?slugiwalbybudowanego na san,o locie Ja! _. e:1 z całego zestawu za­go z wymienionych • środkó� 

_c -�nda�, . zas tas owanie każde­
nym etapie projektowania iniJ.e;lacł:1.oz�1_w� t�·lko _we wstęp-

L Jl c1sn1en1owcJ samolotu.

-IO

o 

,.__ �-

Typ samolotu 

przyspieszenie po to� 

I v;,eo
of 

Rys. 16. Porównanie procento­
wych poprawek na opóźnienie 
wskazań machometru dla I wa­
riantu lotu nurkowego (V or,-=/= O)

oraz wariantu I:i (V Or, = O) 
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Poprawki na opóźnieni� _wskazań wysoko\citRys. 17. Procen�owe
B i· C w funkcji wysokos_c1 dla p10nowe_go o u 

mierzy samolotow t v - 1000 l,m/h 
nurkowego ze stałą pręd!{ością rzeczyw1s ą -
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Rys. 18. Procentowe poprawki na opóźnienie _wskazań _p_rędkościo­

m.ierzy i machometrów samolotów B i C Vf funkcJ1 wys_�lrnsc=._ dla pio­

nowego lotu nurkowego ze stałą prędkosc1ą rzeczywistą V--1OOO km/h 

Powyżej wspomniano o założeniu wpł?:"'"'.ją<;ym na d�­
kładność wyznaczania poprawek na opozn1en1e wskazan. 
Jest jeszcze jedno założenie, poczynione przy wyprowadza­
niu zależności analitycznych dla prędkości naddźwiękowych, 
a dotyczące wprowadzenia temperatury całkowitej zam_iast 
statycznej (patrz punkt: ,,Podstawowe zależności analitycz­
ne"). Jest to - jak już wspomniano - założenie najbardziej 
dyskusyjne, przyjęte w braku innych, wiarygodnych dany�h 
odnośnie tego problemu. Dokładność wyznaczania opó_źnie­
nia wskazań w tym stanie rzeczy jest bardzo trudna do 
określenia, tym bardziej, że słuszność wielu założeń należa­
łoby sprawdzić doś,viadczalnie. Dlatego też analizy błędu 
nie przeprowadzono, ponieważ jej wyniki byłyby jedynie 
hipotetyczne. Warto tu może jedynie przytoczyć wyniki 
szacowania błędów podane przez lit. 15 - obowiązujące tyl­
ko dla przepływów laminarnych w instalacji. Według tych 

danych dokładność wyznaczania opóźn: . ± 200/o. _Oczyw�ście, a?Y, dokładność ta bi
e
r Wyno si okol(

instalacJa powinna m1ec tego rodzaju c/ a Wystarczaha 
popełniony ± WU/o błąd poprawki na opó�r�kt�ryslykę, ��
wewnątrz w71;1-ag�nej dokładności wskaza�ienie rni�ścj! s:�
rza, wysokosc1om1erza lub machometru. I t 

prędko sciomii. ak np. Jeśli do. 
puszczalny błąd prędkościomierza wynosi ± 2� l h ' o PO-

prawka na opóźnienie nie powinna przek . , kin raczac r IO ---

Wra cają c do otrzymanych wyników liczb h 
popra ':"�k- na opóźni�nie_ wskazań, nal eż ,

0
�Ych o d n�rc,

wartosc1 ich są, przec1ętme rzecz biorąc d�
. twierdz1c, i

bardzo _istotne przy wykonywaniu lotów' 0 0t
er:śl

dlalego t,z
rak terze. W pierwszym rzędzie bardzo istotną .0?rn cha.
bezpieczeństwo lotu. Chodzi przy tym zw!aszc 

10
1
ę gra:.

kowe na małych wysokościach, kiedy to w;:0i .0!Y nur.
wskazuje większą wysokość od rzeczywist ej i p

'
l �

scwmi,n
jąc wielkości poprawki może zbyt późno rozpo� 

0 _nie zna.
wadzanie. Następn y  typ lotu, w którym istotne 

ząc
t 

wypro . .-
d ' • • • k Jes wz1ec1, po uwagę opozmema ws azań przyrządów to 1 t .. ·'gający dokładnego zrealizowania założonei· ,/,ysoko

o
s· 

_wJma-
k ' • 1 b 1· b M 1 t d · ci, Pred­osci u lC� y o u � anym punlme jego to ru. Jakoprzykład mozna tu podac bombardowanie w lo cie n , 1 b o ąc Z • " · UrKo-wy

k
m � . w

t
zn

t
s
k
z . ym. 

t 
na

b
Jomosc W!elkości o późnienia ws azan Jes a ze po rz� na przy próbach samolotu a zwła�z�za przy sprawdz_amu zachowania się samolotuorz; prędkosciach maksymalme dopuszczalnych. Rozpatrz�i tu możn_a dla pr:z�kładu następujący przypadek. Samolo na 

daneJ wysokosc1 ma ze względu na: własności wytrzymało­
ściowe, nieprzekraczalność prędkości krytycznych flatteru 
bądź niebezpieczeństwo wystąpienia niekorzystnych obja'. 
wów we własnościach lotnych - ograniczoną pręd kość do 
prędkości (przyrządowej poprawionej) mak symalnie dopu-

km 
szczalnej np. V pp max d op = 1000 ---. Podczas pr ób w locie 

h 

prędkość tę przekracza się zwykle o pewien procent (za­
leżny od obowiązujących w danym państwie przepisów), 
aby później w codziennej eksploatacji by! jeszcze o k reślony, 
sprawdzony przedtem, margines bezpie c zeństwa. Jeżeli za. 
tern sprawdza się zachowanie samolotu do prędkości na 
przykład 1,05 V /J/J max dop, to przy nieuwzgl ędni o n ej po­
prawce na opóźnienie wskazań prędkościomierza rzędu np. 

km 
óV op = -50 -- (patrz np. samolot B na h = 13000 m -

h 
tabela T. 13) margines ten faktycznie nie zostanie spraw­
dzony. 

Jak widać z powyższych rozważań, zagadnienie o późnień 
mimo, że nie w każdym locie występuje jednakowo ostro, 
nie jest przez to zagadnieniem marginesowy�� lecz_,�!maga 
zwrócenia na nie uwagi, zwłaszcza w wyzeJ ?mow1on)ch 
wariantach i typach lotu. Do pełnego rozwiązania praktycz-

Tabela T. 14 

Wyniki obliczeń poprawek na opozmenie wskazań wysokościomierza i prędkościomierza samolotu C w punkcie pó!�tli
odpowiadającym kątowi toru 6 = 110° 

1 2 3 4 5 6 7 --- --- ----- ---

Wariant wykonywania 
półpętli: 

rzec zwis ta 
I 

h V V /J/J,=V 0 
Voi oh

0p 
h

t prędkość dopa-
wprowadzenia lacz 
do półpętli ---

I 

-
km km m -- - m -- --

h h sek' m 

z norno-
założone obliczone gramu 

dla (g] i CT] obliczone �+@] 

włą-
1000 czony 2420 738 662 -8,05 118 800 włą- 2538 

czony 1663 604 560 -8,42 89 1752 800 bez 1465 533 498 -10,7 72 1528 
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8 9 10 
---

i!hop 
óV0p --·100 óV0p 

--·100 
h

t 
Vpp 

km 
O/o 

-- .,. h 

[6j ---=-- · 100 obli-
f9i 

---=-- • 100 
� 

czone Gł 

4,65 12,2 1,84 

5,08 12,O 2,14 
4,71 10,6 2,13 

11 

Vvppp 

km ---
h 

z norno-

gramu 
dla_ V

ITJ

P'iJ 
I 7 

765 

619 
545 

12 13 
-

V-Vv I 
__Eł!.-100 81 

V 

-

sto-

,,, ' pień 

[3]-[ill obli·

�-100 
czl)!ll

31 --

3,66 I Il• 

!il 2,48 

I Ili 
� 



Tabela T. 15 

.. obliczeń poprawek na opóźnienie wskazań prędkościomierza
1Vymk1 

dopalaczem oraz w hamowaniu przy obrotach minimalnych
czonym wysokości 

i machometru samolotu C w ro . 
i wypuszczonych klapach h . l

zpędzamu z wlą-

,--------r 
1 

2 
3 4 5 

-----·-

t vPP-v 0 Vot Mpp"='M 

stan -

!otu 
km m 

-- ---

sek h sek' 
-

o
381,5 1.85 0,4222 

; JO 
447,2 1,85 0,4932 

20 
513,5 1,85 u,5640 

o 580,5 1,85 0,6350 30 o 
40 

649,0 1.88 0,7062 a 
50 717,8 1.91 0,7776 

787,5 1,95 O, 8483 
o 60 

72,75 878,0 2,00 0,93V3 

o
878,0 -7,16 fo,9393 

;i 5 770,2 -4,94 O.U3JO 

" 10 695,3 -c-3,55 0,7547 
15 635,2 -2,90 0.6920 

� 
20 587,8 -2.51 0.6�27 

o 

2 30 503,5 -2,03 0,5535 
o 40 444,0 -1,48 0,-1897 

� 55 381,5 -0,80 0,4222 

·e•o tego zagadnienia potrzebne jest jeszcze, z jednej stro­
:/ doświadczalne sprawdzenie niektórych z poczynionych
;!ożeń, a z drugiej strony opraco�var:ie odpo_�iedni_eg? kry­
,irium odnośnie charakterystyki mstalacJ1 zas1laJących 
:ooslawowe pilotażowe przyrządy ciśnieniowe, '\Nedług któ-
1go można byłoby oceniać te instalacje w aspekcie opóź­
:ienia wskaza6. 
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Przygotowania do pomiarów drgań łopatek turbin gazowych 

zi�miary drgań łopatek turbin gazowych dostarczają nie-­. • nych danych dla konstruktorów jak również mają du­
�i-:�czenie dla _ustalenia warunkó� właściwej eksploatacji 
�el�ct

0

:V·. 
Badan1a t�_kie, jak dotychczas, prowadzone były 

lopalek
mi tensome�rn opor?wej. Wysoka temperatura pracy

nosc· dl
oraz szybk_1 ruch wirowy stwarzają dodatkowe trud-

1 a dokonama pomiarów tensometrycznych. 
Pomiar w , k" • �iw h y�s� 1eJ_ temperaturze wymaga stosowania wła-

a ru�� CZUJmkow 1 kl�jów (najczęściej ceramicznych),
zasilani

obroto�y po�oduJe konieczność rozwiązania sprawy
datkow \ CZUJnik_ow _ 1 przekazywania ic_l;l. impulsów bez do­
nej. Y h zaklocen do a paratury pomiarowo-rejestracyj-

Opanowan. t h miarów t ie yc elementów warunkuje wykonanie po-- ensometrycznych łopatek. 

Wynikiem pracy kilkuosobowego zespołu pracowników 
jest wykonanie szeregu urządzeń, słuźących do wyrobu czuj­
ników drucikowych, opanowanie metod nakładania ich na 
łopatki, zgrzewania przewodów zasilających oraz cechowa­
nia dynamicznego czujników w wysokich temperaturach.
w ramach pracy wypróbowano dwa zestawy cementó�, 
a ponadto wykonano przekaźnik szczotkowy dla łączenia
przewodów idących z wiru)ą_cych ło�at�k do apar�t1:1ry po­
miarowej. Ważniejsze sposrod wym1en10nych wyzeJ przy­
rządów są opisane w kolejnych komunikatach. 

Wykonanie instalacji pomiarowej 

Na łopatki turbiny nanosi się czujniki tensometryc�ne. 
Końce czujników, poprzez zamek łopatki i dysk turbiny, 
łączy się p�zewodami izolowanymi z pierścieniami ślizgowy-
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Rys. 1. Przyrząd do wyJrnnywnnia czujnil,ów ZMl 

mi wałka przekaźnika umieszczonego w środku dysku tur­
biny. Cdprowadzenin od szczotek łączą tensometry z apa­
raturą pomiarową. 

Nanoszenie czujników na łopatki 

Oporowe czujniki wężykow.� WJkonuje. się m: półautoma­
tycznym przyrządzie do naw1.1a111a czu.1111ka, widocznym :1a 
rys. 1. Korpus przyrządu z szeregiem _Płytkowych zaczcpow 
jest osadzony obrotowo w podstawie. J?rut ?porowy .. ze 
szpuli, poprzez urządzenie do stałego nac1<;lgu, Jest naw1J�­
ny przez obrót głowicy o 180° pny koleJnym wys�w_an:u 
zaczepów· nad powierzchnią stolika korpusu. Po nawm1ęcrn 
siateczki z drutu i zamocowaniu końców, przenosi się gło­
wicę do stoiska umożliwiającego przyspawanie grubszych 
już końcówek dop:r:owadzających. Ogólny widok stoiska po-
kazano na rys. 2. , 

Głowica jest umieszczona na krzyżowym stoliku, umożli­
wiającym dokładne umieszczenie spawanych drucików pod 
ostrzem elektrody wolframowej zgrzewarki. Drugi przewód 
jest przyłączony do stolika głowicy. Po dociśnięciu elektro­
dą spłaszczonej końcówki z drutem czujnika do wolframo­
wej płytki stolika, nastc:puje zgrzanie poprzez właściwy 
obwód zgrzewarki. Doprowadzenie skrzyżowanych druci­ków dokładnie pod elektrodą, jak również ja-kość zgrzewania, obserwuje się przez mikroskop 
stereoskopowy. Czujniki wykonane są z drutu 
ze stopu NiCr. Końcówki zasilające wykon,rne 
są z tasiemki z tego samego materiału. ·wyko­
nane czujniki są badane w sposób analogiczny 
jak czujniki oporo�e do normainych tempera­
tur. Dodatkowo czujniki są cechowane- dynamicznie w tem­peraturach do 700 °C. Dla tej czynności został opracowany specjalny kamerton umieszczony w piecu i wprawiany w ruch drgający o określonej częstotliwości i amplitudzie. Konstrukcja przyrządu i metoda cechowania są opisane niżej w komunikacie. 

Rys. 2. Stoisko do zgrzewania cienkich drutów 
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1=rzygotoV:7anie . �opatek do pomiaru s ro . opiaskowam_a m1eJ_sca pod czujnik i ście�k 
Wadza się dQ 

doprowadza�ące: Piaskowanie wykonuje się ę �a P_rz�WOdy
4-5 atm, piaskiem czystym i drobnym, p

0
/0 c 1�n1enie:n ni a, łopatki osłania się pokrowcem z tward 

c�as Piaskowa.żliwiającym piaskowanie tylko miejsc pod c
eJ �u-�_Y, umo.
ZUJnli{I. 

Po umyciu łopatki acetonem lub alkohole . 
cząstek organicznych nanosi się podkładowt I usunięciu
mentu. Po wysuszeniu warstwy cementu naklatar�twę ce.
czujnik. Czynność ta odbywa się w stoisku wi� 

się na nią 
rys. 3. ocznym na 

W przyrządzie tym można precyzyjnie dopraw d .. wicę z siateczką czujnika do powierzchni łopatkf ;��/Io.
warstwą cementu. Po wstępnym zamocowaniu czu· ik 

Yle,
nosi się �rzy�rywając� warst�ę cemen tu. Następ�� !� na.
kę poddaJe się suszenm, stopniowo podwyższając I pa·
tu:� d? o�oło '75_0 °C. Po wysu�zeniu warstwy możnae�pera.
dz1c merownosc1 cementu psuJące profil łopatki. Ygła. 

Do klejenia czujników i przewodów doprowadza· wypróbowano i stosowano cementy na  podstawie kit�;��

Rys. 3. Stoisko do nakładania czujników 

Rys. 4. Czujniki foliowe 

wo-mulitowej ze szkłem wodnym oraz klej ka�bor_un
8
i�')I

Kleje te mogą być stosowane do około 700 C 1 
Technologia klejenia jest dosyć skomplikowa��- _Prow::
dzone s:ą również prace nad mocowaniem czuJmk0"'. m

k - . . • wnios o·todą napylania tlenku alummrnm. Jak mozna 
I dować, kleje tego rodzaju parowałyby . dobrze 

�f��nychtemperatur rzędu 900 °C, a więc rzadko Jeszcze sp Y 
w pracy turbiny. . . si i mo· 

Po założeniu łopatki do w1enca wirmka spawa 
ęzam'k • • • • k poprzez ' 

cuje dalsze przewody zas1la.1ące czuJm 
kt ) Pn,·

łopatki i dysk do szczotek przekaźnika (kole ara· 
wody ua dysku izoluje się opl�tem z azbeStu. . ·zoiowane

Dla ustalenia i zabezpieczema, przy�rywa się 1 kształcie
przewody cienką folią z NiCr wyprofilowaną. Wwa się ją
płytkiej omegówki. Następnie po brzegach 

t 
zgr�: się zgrze·

punktowo z dyskiem turbiny. Do tego celu_ 5 0f��wy 
z
g
rze·

warkę wyposażoną w specjalny uch:,v!t P!st�! w dalszych
warka, jak i kolektor, są dokładmeJ opisa 
komunikatach. orow e  czujni� Do pomiarów drgań łopa�ek stosowan

Q 
op 

konane z 01· 
wężykowe o bazie 10 mm 1 oporze 120 • W,Y się w prlY'
chromu o (/) 0,02 mm. Czujniki te wykonuJe 



dkladki nośnej. Mo�liwe_ jest również wy�o­
rządzie �ez P0 

0 orowej uszty:"moneJ po<;1kladką, ktora
,anie siatki Pnoszenie czujmka po zdJęciu z przyrządu. 
" na prze • . .k cc!\1·ala . · Jużą do wstępnego zamocowama czuJm a na
podkładki te s 
;oPatce.. . k i f o 1 i o w e 
• czui n 1. 

t czną cechą tych czujników jest to, że
charakterys 

Y wykonana jest z cienkiej folii metalowej. 
;:alka oporow�ukcji pozwalają na otrzymanie czujniKów
�etodY Pt kształtach stosownie do przeznaczenia. Inne

J dowolny� h czujnikó.:_, to lepsze związanie z badanym:alelY takie 
lepsze doprowadzanie ciepła_ i możliwość_ �to­

;'.tmen!em, 
yższego natężenia prądu pomiarowego, mrne.isza

;:_owania ;p Mimo zalet, czujniki foliowe nie są jeszcze:i;ereza 1 

p�wszechnie, gdyż produkcja ich jest trudna
,:osow

an
;kowana. z tych powodów czujniki takie były

i sko�P�ane zaledwie przez kilka firm zachodnich. Trud­i�du O 
iązane z importem oraz zalety czujników folio-•osci zw • • 'b b t h • 'k' 

.. h b ly powodem podJęcia pro y wyro u yc czuJm ow.
iJC Y 

Po szeregu prób laboratoryjnych udało się wykonać 
�� :trie czujników z folii konstantanowej i nichro��

e

�:j-ie ore z . ':"�konywanych czujników widoczne s n�rys. 4 .  Czu.1mki z folii konstantanowej O grubości io l opracowano z przeznaczen!em . do pomiarów w zakres1� te�pe��tur 
t �

o. około 200 C i normalnych, zależnie odma ena u � a eJ_ w tym przypadku podkładki nośnej. Wyko­nano partię . probną na podkładce bakelitowej i z żywicyepoksydowe.i. 
Cz_ujniki z nichronu przeznaczone do pomiarów łopatektur�m wykonano na podkładce usuwanej w trakcie nakła­dama 1;a ccme::t·. O ile zagadnienie wykonywania różnychkształtow z �olu Je�t na obecnym etapie rozwiązane, 0 tylesprawa l _ammowa_ma podkładkami oddzieralnymi dla ni­chromu i stałymi dla konstantanu nie jest dostatecznieopanowana. 
Prace nad czujnikami foliowymi będą prowadzone w kie­runku dobrania właściwych podkładek i zmniejszenia roz­rzutu oporności. 

NOWOŚCI TECHNICZNE 

!ZTURMOWO-ROZPOZNAWCZY SAMOLOT MARYN ARKI

�merykańska marynarka otrzymała nowy szturmowo­
-�zpoznawczy samolot North Ame;ican . �A-��• będący 
•1oskonaloną odmianą samolotu A-� ,,V'igilant . Samolot 
1\-5C jest napędzany dwoma silnikami General Electric 
;;9-GE-8 o cią gu z dopalaniem 7710 k? k�żdy: Od . sam�­
,tu V!igilant" różni się dodatkowymi zb10rmkam1 pall­
;0wi�i zabudowanymi na górnej części kadłuba, kształtem 

;;terzenia kierunku, powiększonymi klapami skrzydła i no­
•Jm urządzeniem do sterowania warstwy przyściennej,
!f.Óre zapewnia nadmuch (powietrzem z upustu silników)
ralej górnej powierzchni skrzydła w obszarze klap. Apa­
:aty fotograficzne znajdują się w zasobniku pod kadłubem. 

W. K. 

NAJNOWSZY SAMOLOT PIPER 

Wytwórnia samolotów turystycznych Pi per prod ukuje 
:hecnie nową odmianę samolotu „Comanche" - czterooso­
-:JJwy dolnopłatowiec „Comanche" 400, napędzany ośmiocy­
.:ndrowym silnikiem Lycoming IO-720-AlA o mocy 400 KM. 
Silnik jest zaopatrzony w układ wtryskowy Eendix i tró.i­
;1Palowe śmigło Hartzell. Ciężar całkowity samolotu wynosi •630 k�, z czego 675 kG przypada na paliwo i pasażerów 
: bagazem. Na wysokości 2440 m i przy 75°in mocy nomi­:alneJ samolot osią ga prędkość przelotową 443 km/h; czas 
•1noszenia na wysokość 3050 m wynosi 8 minut, a maksy­
?a)ny zasięg przekracza 2400 km. Cena samolotu 28 750 do­.,row. W. K. 

KONSTRUKCJA NOSOWEJ CZĘŚCI KADŁUBA NADDŻWIĘKOWEGO SAMOLOTU PASAŻERSKIEGO

�
W. czasie lądowania współczesnych dużych samolotów

;ie:z�rski�h kąt ustawienia kadłuba wynosi 2-3 °, co za­
�m�!

a
t 

piloto:Wi kąt widzenia około 15°. Naddźwiękowy
,n � pasa�erski Lockheed CL-823 będzie wykazywał
�lit b

ą�o:vamu . położenie osi podłużnej 8,5 °, przy czym
� tk

ę zie znaJdował się w odległości 7,6 m od punktu
oilo� 

owego nosowej części kadłuba. W tych warunkach
;.. sz�n

a �ardzo ograniczoną widoczność do przodu i w dól,zegolności przy bocznym wietrze z lewej strony.

W związku z tym zastosowano przestawialną nosową częsc 
kadłuba, która w czasie lądowania odchyla się do dołu pod 
kątem 15

°, a w czasie startu - pod kątem 10° . Dzięki temu 
przy poziomym położeniu kadłuba widoczność w płaszczyź­
nie pionowej wynosi 23°, a przy położeniu kadłuba do 
lądowania jest taka sama, jak w przypadku vvspółczesnych 
samolotów pasażerskich. Przestawianie nosa odbywa się 
za pomocą urządzenia hydraulicznego. Górne zdjęcie przed­
stawia makietę nosa w położeniu przelotowym, dolne 
w położeniu do lądowania. 

w. K.

AMERYKAŃSKI STEROWIEC DOŚWIADCZALNY 

W Stanach . Zjednoczonych przeprowadza się próby do­
świadczalnego trzykadłubowego sterowca Aeron III, któ­
rego cechą charakterystyczną jest mo�liw�ść sterowania
względem wszystkich trzech osi. Sterowiec Jest napędzan)'. 
wirnikiem - śmigłem o średnicy 6,4 m z dwoma łopatami 

. . . . z mechanizmem do okresowej i ogólnej 
o c1ęciw1e 20,5 cm 1 . na skoku wirnika jest zsyn-. k ku Okresowa zmia , . . . 1 zmian_Y s o . • 

eh leniami sterów wysokosci i k1:run rn, 
chromzowana z W_Y Y 

cą drążka sterowego i peda-
które są uruchamiane

h �:n1i�feru kierunku odbywa się za 
łów, przy czym wyc Y 
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k dł gości 2 28 m i cieciwie 20,5 cm. 
po�rednict�em kla:iku 

o 
wi�nika powoduje ·zmianę mo�y 

�go_lna_ zmiana_ � . o ólnego skoku wirnika przesunLsilnika. gdy dzwigmę . g 
poza -większeniem kąta na-

s·ę do przodu następuJe - L, 
d ne i 

. ł t _' zwiększenie wydatku paliwa dopro�a za • -
tarcia opa . d, • • do tyłu wvwoluJe hamo­
go do sili:1-ik�;. przesunięci� zwi_gn�łuo·ość 26 Jm i szerokość 

r-:,
a

�� ;�t:t
1
!

i

;�·sa���i
w

�
e

\ur;iiinow; silnik Solar „Titan"

o mocy 70 KM. 
Firma Aereon Corp. jest zdania, że byłoby r�_eczą. jar 
·bardziej celową wprowadzenie do cksploata�p 

1

d�zyc_: 
�
1

�
1
rowców transportowych, mogących przewozie iac.unl, t 

o ciężarze 90 OOO kG. Firma zamierza bt.:d.m..vać sterowi-:,ic:
o długości 120 m i średnicy 21 m, vvypcsa;;:onego w cztery
silniki wysokoprężne o łącznej mocy 4000 KM. Prędkość
przelotowa sterowca wynosiłaby 240 km/h

'. 
pa�iwo i ładun�k

byłyby przewożone w gondolach, za wyJątkiem ladun\nw
dodatkowych, podwieszanych pod kadlubem. W. K.

MONTAŻ DRUGIEGO STOPNIA RAKiETY „S. TURN" 5 

W zakładach North American w Seal Rcach rozpoczęto
montaż drugiego stopnia S-2 rakiety nośnej „Saturn" 5 
(pierwszy stopień tej rakiety będzie miał ci4g 3 500 OOO kG). 
W pażdzierniku 1964 roku montowany obecnie stopień zo­
stanie przewieźiony do zakładów w Santa Susana, gdzie 
zostaną przeprowadzone próby statyczne. Próby w locie 
będą przeprowadzone na dzjewięciu całkowicie wyposa;�o­
nych stopniacp S-2 oraz na jednej makiecie, przy czym 
równocześnie pewna ilość jednostek będzie poddawana pró­
bom statycznym. Stopie11 S-2 jest wyposażony w pięć silni­
ków Rocketdync J-2 o łącznym ciągu 453 OOO kG. ,Tako 
środek napc;dowy silników służy ciekły wodór i ciekły t.iPn. 

W. K. 
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PRÓBY TYPU SILNil{ÓW „ASTAZOU" 10 I BASTA. " �" 6B
p0 zakoiiczeniu próby długotrwałej, przeprowad dług przepisó:" �C�O, silnik Turb��eca „Astazou�'

o
w w�.

skał francuslue swiadectwo zdatnosc1. Równocześ ni UZ:­

niono kroki do uzyskania świadectwa zdatnoś 
e_ PO<:zy.

,.v wyniku próby zatwierdzono następujące osiągi\tA.� 
moc na wale 640 KM, ciąg szczątkowy 43 kG moc 

_nik,
KM • d tk • • ' rown• ważna 678 e , Je nos owe zuzyc1e paliwa odnie . : mocy na wale 0,246 kG/KMh, jednostkowe zużyci:

1
0n�._c: 

odniesione do mocy równoważnej 0,2325 kG/eKMh. 
Pa ii.-, 

Silnik Turbom�ca ,;1?ast�n" 61? uzyskał świadectwo ·., n.ości z następuJącymi osiągam:: moc na wale 1000 
2��·;

ciąg szczątkowy 81,6 kG, moc rownoważna 1072 eKill , " nostkowe zużycie paliwa odniesione do mocy na' J�-0,285 k(:/KMh, . je�nostkowe zużycie paliwa odnie ion�
1
•;:

rr:ocy rownowazneJ 0,265 kG/eKMh. 
Należy przypomnieć niektóre szczegóły obu si n·k· . • • h A t " 10 • t d • 1 O, �ie�wszy 

A
z 

t
nie , ,, ,, 2 

s a
J
zou , �es

k 
u oskonaloną odmian,silmk:3- ,, . s azou . . . ego sprę�ar a składa się z dwóchstopm osiowych i Jedi:�go _odsrodkowego, . spręż Wl'no,' 7,46 : 1, z czego na częsc os10wą przypada 2,45: 1 � n

.
część_ o?ś;odkową 3,045 : 1. Komora spalania jest 'typov.-: 
dla silmkow Turbomeca - dopr?wadza_ne do niej powie:rze jest podgrzewane � łopatkach lnero_wn_1cy turbiny, zasilanii poliwem _odbywa S!ę �a pomocą wiruJącego wtryskiwacia Turbina Jest trzystopniowa. Pozostałe dane: prędkość obro­towa 43 OOO obr/min, wydatek powietrza 2,65 kG/sek tem­peratura przed turbiną 850 °C, długość 1832 mm, śr�nica 460 mm, ciężar silnika gotowego do zabudowy 162 kG. 

Silnik „Bastan" 6B ma sprężarkę z jednym stopniem 
osicwym i jednym odśrodkowym o łącznym sprężu 55:1 
oraz trzystopniową turbiną. Prędkość obrotowa wynosi 
33 500 obr/min, wydatek powietrza około 4,5 kG/sek dłu­
gość 1890 mm, ś:i:-ednica 560 mm, ciężar z całkowity� 11•y. 
posażeniem 212 kG. W. K. 

NIEKTÓRE DANE SILNIKÓW RB.145 

Kiedawno opublikcwano niektóre czczegóły dotyczące tur­
binowego silnika odrzutowego Rolls-Royce RB.145 o ciągu 
1250 kG, stosowanego obecnie do napędu niemieckiego do­
świadczalnego samolotu pionowego startu V'J-l0IC. Silnik 
ma siedmiostopniową sprę;:arkę i jednostopniową turbin�. 
jego spręż wynosi 5,25 : 1, wydatek powietrza 17,55 kG1sek. 
jednostkowe zużycie paliwa l ,O kG/kGh. Sil nik odznacza
się dużą prędkof.cią obrotową - 17 OOO obr/min - i stoż­
kowym kształtem ty:nej czc;ści obudowy sprężarki. Maksy­
m alna średnica 686 mm, długość 1630 mm, ciężar około
::.00 kG. 

• AN cowywana je;: Obecnie wspólnie z zakładami M , opra 
.. z d•· - ' s·1 ·k rozw1Ja • 

odmiana silnika RB. 145 z dopalaczem. 1 m . kszony sprę, pałaniem ciąg 1700 kG, ma poz� tym 2�1�i cioslopnio·i wydatek powietrza. Jest wyposazony w dzie
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ł Heat Rejected 

Cur t jr, 

�bą szeregowo. Jeden z półprzewo dników ma nadmiar 
rolnych elektronów, drugi - niedomiar. Przepływający 
;rąd powoduje przeniesienie pewnych elektronów z pozio­
�u niskiej energii na poziom wysokiej energii, wskutek 
uego zgodnie z prawem zachowania energii musi być 
�bran e ciepło z otoczenia. Pozostałe elektrony podlegają 
�wrotnemu procesowi, wydzielając przy tym ciepło. 
W związku z tym urządzenie działa jako swego rodzaju 
;ximpa cieplna - po jednej stronie urządzenia, na której 
z!fupowane są połączenia o tym samym znaku, następuje 
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pasa�e�s 1c o po-

d , . . . , � _ o _ '. m - zapewmaJą one duże 
oszczę nosc1 m1eJsca 1 c1ęzaru no lodo' \"lra O • , • 
r, 06 m3 waż ' • • '" � p0Jemnosc1 
: , Y tylko 17 kG. Dalsze zastosowanie urządze11 
LCrmoelek_trycznych to klimatyzacja kabin samolotów oraz 

��
r

:ró:�
nie odpowiedniej temperatury w skafandrach astro-

:ermo�lektr)'.czne urz_�dzenia chłodzące produkuje się 
między 1_nnymi w �nglu. Składają się one z 4, 6, 8 lub 
12 par połprzewodmkowych bloków. Maksymalne natężenie 
prądu ty_ch u��ądze11 wyr:osi 15, 30 i 60 A. Bloki, wykona­
!1e z dwoch roznych stopcw tellurku bizmutu z antymonem 
1 selene�, są łączone �ledzianymi mostkami. Jedna strona
modułu Jest w kontakcie z przestrzenią, która ma być chło­
dzona lub ogrzewana, ?ruga strona_ znajduje się w stałej
�emperaturze. Gd:( obie _ st�ony

! 
tJ. zarówno zimne jak

i �orące połączenia, z_na}d_uJą . się w tej samej tempera­
tur ze, maksymalne 1losci ciepła odprowadzane przez 

1,72 W dla modułu 30 A i 3,44 W dla modułu 60 A. 
Na wystawie lotniczej w Hanowerze firma Siemens­

-Schukertwerke pokazała termoelektryczną lodówkę Pl, 
stos_owan� na transportowym samolocie „Transall" C-160, 
�dzie słuzy d<;> prze�howywania plazmy krwi. Prąd zasila­
Jący urzą_dzeme, pobierany z instalacji pokładowej 220/115 V 
400 Hz, Jest transformowany i prostowany. Lodówka po­
chłania moc 400 V'A. Mniejsza odmiana tej lodówki -
P4A - o pojem ności 0,0015 m3 jest przeznaczona do samo­
lo tów służbowych. 

Załączone zdj:ęc_ia przedstawiają urządzenia angielskie. 

CIĄGŁY WZROST ZASil�GU ZASTOSOWAN

BĘBNOWANIA WIBRACYJNEGO

W.K. 

Bębnowanie wibracyjne zaczyna obejmować wszystkie
gałęzie przemysłu metalowego, a nawet tworzywa sztuczne.

Dotychczas używane do gradowania i stępiania ostrych kra­

wędzi, obecnie jest wprowadzane :jako ostatnia faza procesu

technologicznego - jako obróbka wykańczająca dla nada­

nia gładkości i właściwej struktury pow_ierzchni. Uniwer­

salność procesu pokrywa metale żelazne i nieżelazne, odle­

wy, odkuwki, wypraski, części obróbione mechańicznie,

części z tworzyw sztucznych i ceramików. Jednocześnie 

obejmuje takie zabiegi, jak: oczyszczanie, usuwanie zendry, 

ogradowanie, zaokrąglanie krawędzi, zdejmowanie materia­

łu, wygładzanie, polerowanie i dogniatanie. Zakres cięża­

rowy przedmiotów jest również duży: od dużych ciężkich 

złożonych odlewów do delikatnych tekstolitowych igieł przę­

dzalniczych. Właściwe wykorzystanie procesu możliwe jest

jednak tylko przy spełnieniu szeregu warunków: 1) dobór 

właściwego wyposażenia (obecnie są już produkowane ;i�zą­

dzenia pracujące w cyklu automatycznym), 2) wlasciwy

czynnik ścierny - roboczy, 3) odpowiedni, p�ocentowy �o­

bór składników czynnika roboczego i 4) własc1we zrozumie-

nie procesu. . • • 
Korzyści właściwego zastosowania bębnowania w1bracyJ-

nego można zobrazować na podstawie obróbki łopatek tur­

binowych. Czas bębnowania klasyczn�go_ (:'-7 bęb�acJ:i ob\o-:

towych) - 16 godzin, poprawa głaakosc1 od merownosc1

3,5 µ do 1,8 µ. _ f:ębn�wa1:iie, wib�a�yjne swobodne - cza
�

2 godziny, zmmeJszeme merowno.sc1 z 3,4 µ do 0,47 µ. Bębna 
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wanie wibracyjne z użyciem przyrządu czas .- 40 � in .'.
zmniejszenie nierówności z 3 ft do 0, 17 fl. Uz�a.1�c _olb�zy�11 

wpływ środka roboczego opracowano szc�eł?: J...sztallow i :Y1 d­

teriałów specjalnie do tego celu. Na zd,1ęc1� pr�e<lsta�1ono 

środki ogólnego zastosowania do bębnow<lma w 1bracy.1ncgo. 

Od góry, zespolony drobny proszek tlenku aluminium 
w środku ziarna pokryte tlenkiem aluminium ALO3 lub 
�i�, u dołu trójkąty ceramiczne - praktycznie bez- środka 
sc1ernego. A. G. 

SPAWANIE TARCIOWE 

Spa':":'anie, tarciowe wykorzystuje znane od dawna efekty 
adh�z.1i dwoch 11:etali_ o czystych powierzchniach przy ich 
wzaJeI?nym poc1�ra�m. Zapoczątkowane po raz pierwszy 
w, �w1ązku Rad�1eckim w roku 1956 długo nie mogło zna­
!ezc zastosowama ani wzbudzić i ugruntować zaufania 
techno�ogów d? nowe)_ metody. Dopiero ostatnio podjęte 
szer?k1e badama w roznych krajach pozwoliły na dostar­
c�eme materiałów umożliwiających ocenę procesu określe­
n�e p�rametrów, włas�ości złącz, zakresu zastosow�ń i ogra­
mczen: Po?stawowym1 elementami nadającymi się do sto­
sowama_ teJ metody są: wały silników, narzędzia, jak wiertla przedłuzane, rozwiertaki . wykonane z dwu części i inneelement_Y ?bratowe, a tak�e _łączenie elementów obrotowychz _Płask1m_1. Zakres �atenałow łączonych obejmuje od sto­pow }e1<:k1ch do s�opo,� cyrkonu i stopów magnezu. Należy dodac, z� łączy ?1ę między sobą różne metale. Sam proces skład_a się z dwoch fa_z:_ obracanie jednej powierzchni czo­
łoweJ _ względem drug1e.1 przy odpowiednim docisku i na­
s!ępme g��łtown� zwiększei:iie docisku po wyłącz-eniu obro­
tow. IstmeJą dwie _koncep�Je wytwarzania ciepła, a ściśle 
dobre_go oczyszczema powierzchni i nagrzania: rosyjska, 
s!os1;1.1ąc_a sto�unkowo małe prędkości obrotowe i duże na­
c1sk1 os10we 1 amerykańska, stosująca duże prędkości obro-

tuwe przy małym nacisku. Orientacyjne parametry proc. 
wyglądają następuj�co: pr_ędkość ob!oto_wa przedmiotu s;�� 
wan�go 3600 obr/mm; naci�k w fazie p1erwszej, tj. nagrze­wania - 350 kG/cm- w ciągu 10 sekund i nacisk łącząc 
metale - 1400 kG/cm2 do 2100 kG/cm2. Y

Podstawowe korzyści procesu to niższy koszt ogólny 
wyposażenia, możliwość łączenia różnych metali i mała 
czułość na różnice parametrów. Na zdjęciu pokazano ma­
szynę do spawania tarciowego. Jest to amerykańska spa­
warka firmy American Macbine E. Foundry Co. typ 25A do 
przedmiotów o maksymalnym przekroju 1600 mm2• 

A. G. 

PROBLEMY TECH OLOGICZNE PRZY STOSOWANII: 

OWYCH MATERIAŁÓW ŻAROODPORNYCH 

Wprowadzenie do przemysłu lotniczego i pokrewnych 
takich stopów żaroodpornych, jak molibden, niob, tantal, 
wolfram i innych pociągnęło za sobą konieczność urucho­
mienia potężnego programu badań technologicznych. Bada­
nia te mają na celu określenie własności technologicznych 
tych stopów, możliwości zastosowań poszczególnych typów 
procesów, środków potrzebnych do wytwarzania i obróbki 
oraz parametrów i osiągalnych własności użytkowych. 
W Ośrodku Materiałów Sił Lotniczych w USA opracowano 
proces wyciskania dla wymienionych stopów. 0ka�ło si�, 
że normalne środki stosowane dla tego procesu me zdaJą
zupełnie egzaminu. a przykład matryca do wyciskania
już przy temperaturze 1250 °c ulega zniszczeniu po jedno­
razowym przepchnięciu wsadu. Dopiero pokrycie matryc
tlenkiem aluminium Al2O3 pozwoliło na zadowalającą pracę
do tempera tury 1750 °C, a pokrycie tlenkiem cynku -: d�
2400 °C. Podobne trudności napotkano z urządzeniami
grzewczymi - np. trudności osiągnięcia właściwych _te�­
pera tur, regulacji i sterowania oraz wyboru matenało�
na budowę komór. Charakterystyka pras również. znaczm;
odbiega od normalnie stosowanych. Na podstawie badan
przeprowadzonych przez Ośrodek; a obejmujący zakr::

jednego tylko procesu technologicznego, można wy�obic 

sobie pogląd na ogrom niezbędnych prac i środków kome�z­

nych do zaangażowania przy podejmowaniu takiego tema u.

Całość tematu omówiono w czasopiśmie Metal Progress
Nr 11/1963. Extruding refractory metals. 
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KRONIKA 

Jotowy Rajd Dziennikarzy i Pilotów wyłonił zwycięzców 
1 J!J samo 

Najlepszym pilotem okazał się H. Sienkiewicz z A. Wr., 
l Wroclawitm dziennikarzem red. Teresa Chwieduk ze „Słowa 
i nailep�� Druga para - to pilot S. Maksymowicz z Wrocławia 
polskiegT

o stopień z „Kuriera Polskiego" (\V-wa). 
1 red. • ' 
, Mi trzem szybowcowym. Pols)d na 1964 r. został _F. Kępka, pilot 
' kr bu bielskiego. Drugie mieisce zaJął A. Km10tek z Warsza­
·;erotr�ecie _ mistrz P(!lski z 1963 r. -. J. Wróblewski z Bydgosz­
H, Przedstawiciel Węgier uzyskał 9, zas NRD - 12 lokatę. X Szy­
rzY,cowe Mistrzostwa Polski odbyły się w Lesznie w dn. 7-21 bOW 

vca startowało w nich 40 zawodników, w tym 30 na szybow­rzen Foka". cechą charakterystyczną zawodów były sukcesy 
ra�h

dy�h mało rutynowanych pilotów. 24-letni Kępka we wszyst­
�c� ośmiu konkurencjach wykazał wysoką klasę pilotażu. 

+ APRL wydał specjalną ulotkę z okazji jubileuszowych x szy­
bowcowych Mistrzostw Polsk1. Ulotka zawiera historię mistrzostw
i biografie zwycięzców. Omówiono również cenny dorobek 5-lecia
Centrum Szybowcowego w Lesznie. W Centrum wykonano ogółem 
33 ty_s._ startów, wylatano 25,5 tys. goclzrn, przeleciano blisko 
1/2 m1hona km. Padło tu_ 1_6„ rekordów �wiata i 26 - krajowych.
Nadano ok. 6�0 „uprawmen oraz zatw1erclzono 350 „warunków"
do odznak róznego typu. 

+ J. Jędrzejewski u�tanowil r�kord Polski na samolocie „ Wilga-2", 
uzyskując w kategoru samolotow o ciężarze 500-1000 kG wysolrnść 
6650 m. 

, uwa rekordy Polski w spadochroniarstwie padły we Wrocławiu. 
;struktor R. Kuś w skoku z wysokości 2000 m, uzyskał celność 
lądowania 3,77 m, zaś grupa 3 skoczków - w tejże konkurencji -
osiągnęła średni wynik 9,59 m. 

f szkoła szybowcowa żar �organizował_a w okresie 3-16 sierpnia 
zawody szybowcowe Juniorow.  Uczestnictwo było uwarunkowane 
posiadaniem min. II kl. wyszkolenia I w1ek1em do 23 lat. Zawody 
odbywały się na szybowcach „Mucha 100 A". 

1 w warszawie odbyły się ogólnopolsl<ie Zawody Modelarskie 
0 puchar PZL Okęcie. Na starcie stanęło 78 zawodników. w gru­
pie seniorów zwyciężyła Warszawa, w gr. juniorów - Gdańsk. 

+ Z okazji X SMP odbyło się w Lesznie Plenum ZG i\PRL. 
W czasie obrad podjęto uchwalę w związku z XX-leciem PRL oraz 
przyjęto program udziału APRL w obchodach. Równocześnie 
zatwierdzono projekt sztandaru Aeroklubu PRL. 

+ W X SMP w Lesznie brała udział pierwsza partia 5 szy­
bowców typu „Foka-4 A" wyprodukowana przez Zakłady sprz<>tu 
Lotnictwa Sportowego we Wrocławiu. Zakłady te od 1957 r. o;o­
dukowały „Muchę-100" i „Czaplę", zaś od 1961 r. ,,Foki". Ponad
600/o produkcji idzie na eksport do: Argentyny, Austrii Belgii, 
Finlandii, NRF, Szwajcarii, Szwecji, W. Brytanii i KDL. ' 

+ W X Szybowcowych Mistrzostwach świata, które odbędą się 
w Anglii w maju 1965 r. - brać bc:;clą udział szybowce „Zefir-3".
Szybowcowe Zakłady Doświadczalne w Bielsku-Białej wyirnnaly 
już prototyp tego typu, jako wersji rozwojowej .,Zefir-2A". ,,Ze­
fir-3" posiada skrzydło o nowym profilu oraz inny kadłub. 

+ z okazji Dnia Transportowca i Drogowca zostali odz>:1aczcni
przez premiera zasłużeni pracownicy PLL , ,Lot": piloci - R. Dą­
browski i St. Harenda oraz mechanik - St. Piszczele 

NOTATKI ZE ŚWIATA 

- włoskie Linie Lotnicze „Alitalia", zainteresowane ruchem tury­
rtycznym - via Rzym Polonii amerykańskiej, otworzyły 
w warszawie przedstawicielstwo. , ,Alitalia" będzie od jesieni hr. 
obsługiwać trasę ,vtochy-Australia w poolu z liniami australij­
;kimi „Quantas". Włoskie LL są pierwszym europejskim przedsię­
biorstwem komunikacyjnym, które zamówiło trzy samoloty nad­
dźwiękowe w USA. 
1 Trwają pertraktacje w sprawie wprowadzenia komunikacji
lotniczej między Moskwą a Tokio, poprzez Syberię. Linia ta skróci 
drogę z Europy do Japonii o blisko 4000 km, zaś koszty przelotu 
będą o połowę tańsze, niż via Biegun Płn. To nowe połączenie 
pozbawi opłacalności linie SAS, KLM i „Air France". 

0 Na razie Holandia i Japonia podpisały porozumienie dotyczące 
dalszej eksploatacji przez KLM połączenia między zainteresowa­
nymi krajami - z przelotem naci Biegunem. 

+ ,,Pan American" uruchomiły linię non stop z N. Jorku cło 
Buenos Aires. Jest to obecnie najdłuższe poł,iczenie bez lądowania, 
liczące 8712 km. Trasę tę przelatuje Boelng-707-320 B w 101/, godziny. 

+ Pertraktacje chińsko-francuskie w sprawie sprzedaży samolotów 
„Caravelle" nie doprowadziły do l<ontraktu. Natomiast został 
sfinalizowany zakup pięciu liniowców „Ił-18 W"; będą one skie­
rowane na linie międzynarodowe, w pierwszym rzędzie: Pekin­
Paryż i Pekin-Hawana. 

1 3 miliony 631 tys. osób odbyło podróż w r. 1963 przez płn. Atla1;­
lyk w ob u kierunkach między Europą a kontynentem amerykan­
skim. z tej ilości: 2 miliony 422 tys. pasażerów przewiozły samo­
loty regularnej komunikacji liniowej i 414 tys. - w tzw. lotach 
charterowanych. Natomiast okręty przewiozły w tym czasie w rej­
sach regularnych 795 tys. Jednak wspólczynnil� wykor�ystania 
m1eisc na trasie transatlantyckiej - dla samolotow wymosł 1!90/o,
zaś dla okrętów.- 650/o (dla „France" i „Batorego" - nawet 800/o)_. 
_Na początku br. wzrosła ilość przelot?w, co __ spowoclovyało obnize­

me zapełnienia samolotów cto 38 50/o. Większosc pasazerow korzysta
z klasy turystycznej; mniej niż' 10°/o - zakupuje bilet I klasy. 

+ Regularne Joty naci Atlantykiem Północnym wykonuje OIJC( �-ie 18 towarzystw, od przeszło 10 lat: Air Fra?ce, BOAC (W. Br_ytani�),
ELAL (Izrael) KLM Alitalia Pan American, Sabena, SAS, Swis­
sair. TCA (K�nada). i TWA' (Stany Zjedn.l. Od 1954 roku lataIberia (Hiszpania), od 1955 - Lufthansa (NRF), od 1956 r. - CPAL!Kanada) i seaboard (St. zjedn.), od 1958 r: - Aerhnte. (Irlandia) 
1 Quantas (Australia), od 1960 r. - Air Ind1_a. w_ ostatnie� trzech lata c_h lista przewoźników północno-atlantyclnch me uległa zmianie. 

+ Czechosłowackie Aerolinie" zapewniają połączenia z 38 kr�:
ia mi oraz 12 miastam'i' w kraj u. Dają swym klientom do d)'.spozycJ1
4-osobowe taksówki powietrzne „Morava" licząc !)r�elot 2,6 korony
za kilometr Ostatnio przedsiębiorstwo uatrakcyJniło przeloty na
liniach kraj�wy�h. wprowadzając bezpłatną konsumpcję przekąselL 

+ Podajemy za „Skrzydlatą Polską" statystykę klubowego ruchu
lotniczego. W Anglii w 1963 r. wykonano 152 tys. startów i wyla­
tano 27,5 tys. godzin (wyniki dotyczą 180 szybowców klubowych 
i 190 prywatnych). w NRF w 1962 r. było 670 tys. startów i 175 tys.
godzin lotów. We Francji w tymże roku wylatano 110 tys. go­
dzin. 

+ Pilotka francuska Hrissa Pellissier otrzymała nagrodę im.
H. Dutrieu za wybitne osiągnięcia sportowe. Pilotka odbyła samot­
ny 15-godzinny rajd nad południowym Atlantykiem, przelatując
jednosilnil<owym samolotem „ Wassmer W A-40 Super IV" 3200 km 
z Issaire cło Rio C:e Janeiro. 

+ Międzynarodowy Komitet Badania Przestrzeni Kosmicznej odbył 
konferencję we Florencji. W obradach wzięło udział 500 uczonych
z 35 krajów. Poszczególne delegacje zgłaszały program działalności. 
W Związku Radzieckim będzie podjęta w ciągu roku próba spot­
kania na jednej orbicie dwóch pojazdów kosmicznych. W USA 
planuje się na przełomie 1964/1965 r. - wystrzelenie pojazdu z 2-oso­
bową załogą. We Francji skonstruowany zostanie satelita, który
wyrzucony będzie przy pomocy francuskiej rakiety. Włosi zamie­
rzają wystrzelić satelitę posługując się rakietą amerykańską. 

+ Firmy USA sprzedały w ub. roku 7569 samolotów dyspozycyj­
nych. Bestsellerami były „Cessny", których sprzedano 3446 szt.
w 13 odmianach (za 55 mln 662 tys. dol.), najwięcej typu „172" -
1114 samolotów oraz „182" - 642. Tyle samo odmian sprzedano 
,.Pipera". w ilości 2321 sztuk (za 38 mln 540 tys. dol.); najwięcej,
bo 476 szt. poszło typu , ,Cherokee". Trzecim, powaznym dostawcą
był „Beechcraft", z dostawą 1061 samolotów w 9 typach (transakcje 
na 38 mln 594 tys. dol.); liderem był „Musketeer", którego sprze­
dano 387 egzemplarzy. Z wymienionej sumarycznej ilości 
1578 samolotów sprzedano za granicę. 

+ Eksportowa cena czeskiego samolotu dyspozycyjnego „L-200 D
Mora va" do Krajów Wspólnoty Brytyjslciej została obniżona o 100/o 
i wynosi obecnie 17 350 funtów. za sumę tę nabywca otrzymuje
przyrządy pokładowe wycechowane w jednostkach anglosaskich
oraz m. in. komplet przyrządów do lotu bez widoczności ziemi,
2 wysokościomierze i instalacje lodochronne: cieplną - skrzydła 
i alkoholową - śmigła. 

+ Opatentowano dwa rodzaje _ urządzei1_ lotnis1:o:"ych _do oczyszcza­
nia przed startem powierzchni samo;otow ze snie�u _1 lodu, _wyko­
rzystujące energię kinetyczną 1, c�eplną. st_rumie_ma spręzonego 
powietrza, wyrzuconego z prze!1osneJ turb111k1. spahno_weJ ze sprę­
żarką o dużej mocy. Usuwan_1e nie zamarzn1ęteg� s!11egu � po­
wierzchni samolotu odbywa się za pomocą strumienia powietrza 
0 dużej prędkości. usuwanie _za_marzniętego śnie�u lub lodu doko­
nywane jest przy pomocy mieJscowego nagrzania 1 rozpuszczenia 
strumieniem gorącego powietrza, a następnie zdmuchnięcia stru­
mieniem o dużej prędlcości. Urządzenie pozwala jednocześnie na
rozpylenie na powierzchni samolotu glikolu lub innego środka 
zapobiegającego tworzeniu się lodu. Z. 
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Rys. 3. Badane poto­żenia gondoli wzglę­dem skrzydła 
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Rys. 12. Zakres zmian oporu zespołu skrzi,,dlo-gondota w zatetno§cł od y/c dla Re = 4,3 • 10' 

I 
o 0,2 

-o) tiCx 

0,!6 

J, 
0,14 

,� 0,12 

l# 0,10 

� 0,08 
� 

1/ 

� 
V 

� 
u,04 

-k? 0,02 x/c = O -

I I 
··6 -4 -2 O 2 4 6 8 IO c<" -6 -4 -2 O 2 4 6 8 !O o<' -6 -4 -2 O 2 4 6 8 JO«' 

.- I . 
� dJ.�:.• . .... .. 

. .  

l!!1""'" 

0,20 

Cx 

0,16 

0,14 

0,12 

D,fO 

0,08 

� 
,04 

0,02 

�c=0,634 
" /, 

'//; 
fJ 

/ �=-0,634 

w 
l# 

� 

-5 -4 -2 O 2 4 6 8 !O oe·
Rys. 13. Zakres zmian oporu sknydlo-gondola w zależności oct :r/c 
dla Re = 4,3 • 106 

l---+---1---l C
x 

o-przejsde s-g nieoprot

-li -4 -2 o 2 4 6 8 fO ci' 
Rys. 14. Wpływ oprofilowania na opór zespołu skrzydlo-gond


	Technika lotnicza 9 1964 001
	Technika lotnicza 9 1964 002
	Technika lotnicza 9 1964 003
	Technika lotnicza 9 1964 004
	Technika lotnicza 9 1964 005
	Technika lotnicza 9 1964 006
	Technika lotnicza 9 1964 007
	Technika lotnicza 9 1964 008
	Technika lotnicza 9 1964 009
	Technika lotnicza 9 1964 010
	Technika lotnicza 9 1964 011
	Technika lotnicza 9 1964 012
	Technika lotnicza 9 1964 013
	Technika lotnicza 9 1964 014
	Technika lotnicza 9 1964 015
	Technika lotnicza 9 1964 016
	Technika lotnicza 9 1964 017
	Technika lotnicza 9 1964 018
	Technika lotnicza 9 1964 019
	Technika lotnicza 9 1964 020
	Technika lotnicza 9 1964 021
	Technika lotnicza 9 1964 022
	Technika lotnicza 9 1964 023
	Technika lotnicza 9 1964 024
	Technika lotnicza 9 1964 025
	Technika lotnicza 9 1964 026
	Technika lotnicza 9 1964 027
	Technika lotnicza 9 1964 28
	Technika lotnicza 9 1964 029
	Technika lotnicza 9 1964 030
	Technika lotnicza 9 1964 031
	Technika lotnicza 9 1964 032



