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POMOCE KONSTRUKTORSKIE 11TECHNIKI LOTNICZEJ" 

Opory interferencyjne drobnych części i kształtowników 

1. Opór interferencyjny dwóch cylindrów, 11stawionych w syste
mie „tandem„ oraz jeclen nacl clr11qim. Układ tandem pokazanyjest na rys. 1. Krzywe oznaczone s-µm_b?lem. A, oclnoszq się _,eto cylindra przedniego, badanego w obecnosci cylin�lra tylneqo. J(, -Ywe oznaczone symbolem B, oclnoszq się do cylindra tyLne qo, badanego w obecności cylindra przedniego. Krzywe A f B naniesio
no cila porównania z ·  krzywq C, olcreślajqcq współczynnik oporu !nterf9rencyjneqo w zależnośct od odleqlości m!ęcl:y przednimt tylnym c�linclrem. 

Na rys. 2 scharakte ryzowcmy jest uldad cylindrów jeden nadclriiglm. w obn przyparllrnch przyjęto jalw powlerzcln;ilę odniesienia s =cl. l, czyli średnicę pomnożoną przez cll11gośc tylko Jednego r-ylinclra. W?}'lłużenie cylindrów J. = ~ <Y>. 
2. w podobny sposób zbadano opory interferencyjne dwóch zastrzałów o przpkroju kroplowym, których geometria podana jest na rys. 3. Na rys. 4 przedstawiono zależność współczynnika oporu interferencyjneqo od odleqlości między dwoma zastrza�ami w 11kl�

dzie tandem. Rys. 5 przedstawia takq samq zależnośc w 11kładzi9 zastrzałów jeden nad dnigim. W obu badanych przypadkach po-1cłerzchntq odniesienia jest s = cl• l (L - dłaqość tylko jednegozastrzału). Wydłużenie badanucli zastrza łów l = 3. 
Uwaga: wszystkie badane p rzypadki zastrzałów kroplowych bęc/q posiaclal.y przelcroje jak na rys. 3. 

Na rys. 6 podano k!Lka zestawień płaskowników, tworzqcych profłle często spotykane w konstrllkcjach. Dla porównania podano 
opór pojedynczeqo pła skownika, 11staw!onego prostopadle do przepływu. Opór p!asldej płytki, 11stawionej równoleqle cło przepływH, wynika jecl�Jnie z tarcia. Przy malej rll11qośct (1P,1mtar w ldenmku przepływu) płytki, wartość ta jest pomijalna. Poszczeqólne belkibaclano między płytami ograniczajqcymi, 2bll::ajqct1mi wycllu±enle do nieskończonepo. Jako powierzclinię oclnlesienia przyjęto S = 
= h • l (l - cll11qoU badanych belek). 

Opór Interferencyjny d10u zastrzałów (o przelcrojac/1 cylinrlrycznych) tu•orzqcych mtęclzy soha kat 'P· przerlsta11,Jono na rys. 7. Rys. 8. paciaje poclobnq za/pżność dla =astr=alów o przekroju kołowym. Ze wzglęcln na kłopotli>re olcreślenie potderzclml oclniesi11-nin nos!?,żono s!ę nastep1ijqcum wspólczynnilciem bezwymiarowym ołcreślajqcym opijr 1.nterfcrenc_,1jn�I. 
C 

Opór i11f;erfere11cyj11y xint=-- -
Opór jednostki cl/11qo.,ct zn.str:r•ln 

Uwal?'a. W noclnn>1ch P1'Z>J)Jnc11cnch cll11qo.�ć haclanyclt układów okrc.§l.ona jest ilościq cieciw. 
W o/)11 barlanuch przvn(I{llwc/J kiC'r11ncl, whtn1 jest prostopadły rlo plaszczv:ny za st r:al ów. Na zal,ończenie tc>uo tc>mnt". kil IM Pr?JJldacl<', w zestawień zastrzałów z p!t1tlcrtmi plnskimi R11.s. 9. J)okn;:;11i" oporu lnterferenc,tjne zast.rzal11 lcroplou•cgo. 11s/mrioncgo poci :mienn'ym kqtem 'P cło płaszczyzny, 
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Zebrała i opracowała mgr inż. E. Lewalska

Opór clw11 k.rqżków 11stawionych osiowo jeden za drugim (pat, 
szkle) w zalezności od stosunkll średnicy krqżków do oclleglości
między nimi, pokazany Jest net rys. 10. Krzywa A określa opór zespołu clwu krqzkó!-'-1, k rzywa B olcreś_la opór tylnego krqżka w . obecności przeclmepo. Dla porównania podano opór krążka poJeclynczeqo

i 
izolowaneqo oraz zespołu dwu clyslców w przypaa/cu, gcly oclleglośc między mm! x ➔ oo. Współczynnik oporn odniesiony 

jest do powier:::cltnt jednego /crqżka. 
Na rys. 11 a, b, c, cl po<lano /dllrn przykładów zestau·!eń za!trza!ów o przekrojach l<;roplowyc/t 11stawionych pod różnJJmi '"\tami .,, cło płaskich płytek. W załqc:onych cło rysunlw tubet/caclt pokazanorównież. wpływ stosowanyc/1 oprofilowań na wartość oporn !nterfer1mcyJnego. Wpływ oprofilowama dwu zastrzałów kroplowllch (cll_a różnych wymtarów _d i c) 11stawionych pod kqtem 'P, na war

tosć oporu 111terferencyJ11ego - pollaJe tabel/ca I. 
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Mgr inż. JERZY NIKOL 

Nowoczesne śmigła, wirniki dmuchawy 
cz. I 

Konstrukcja, mechanizmy, automatyka 

W niniejszym artykule zwrócono uwagę na szereg ostat
nich tendencji i osiągnięć w dziedzinie konstrukcji, mecha
nizmów i automatyki: śmigieł lotniczych, wirników i dmu
chaw lotniczych. 

Omówienie konstrukcji ogra-niczono do konstrukcji łopa
tek, w której w ciągu ostatnich kilku lat zaszły poważne 
zmiany w stosunku do już dobrze znanych łopatek drewnia
nych i metalowych. 

Nowoczesny charakter śmigieł, wirników i dmuchaw wią
że się ściśle z rozpowszechnieniem napędu turbinowego. 
Mimo nadejścia ery odrzutowej, napęd za pośrednictwem 
śmigła, wirnika czy też dmuchawy, napędzanych turbiną, 
zajmuje w lotnictwie spory obszar zastosowań i w chwili 
obecnej trudno jest określić czas, kiedy napęd ten mógłby 
być zastąpiony przez sposoby bardziej odpowiednie. Uzasad
nienie tej sytuacji znajdzie czytelnik w praćy [3]. 

Silniki turbinowe przy znacznie mniejszej powierzchni 
czołowej oraz mniejszym ciężarze rozwijają większą moc 
niż silniki tłokowe. Poza tym w pojedynczym silniku turbi
nowym można „zmieścić" kilkanaście tysięcy koni mecha
nicznych, podczas gdy praktyczną granicą dla silnika tłoko
wego była moc trzech tysięcy pięciuset koni mechanicznych. 

Powyższe względy zmusiły do nowych rozwiązań w dzie
dzinie śmigieł, zarówno dla skojarzenia z małymi i lekkimi 
turbinami małych mocy, jak też z turbinami dużych i bar
dzo dużych mocy. Stosunkowo lekkie silniki winny współ
pracować z odpowiednio lżejszymi śmigłami czy też wirni
kami. 

Problem ciężaru śmigieł, wirników i dmuchaw szczegól
nie uwydatnia się w przypadku aparatów stromego i! piono
wego startu i lądowania, które oznaczono w skrócie przez 

u 264 misek ~ MQ8 

TL·1/611Rf 

Rys. 1. Prędlrnści składowe profilu końca łopatki przy U = MO • 8 
końca łopatki 

STOL i SVTOL. W aparatach tych specjalnie zależy na ma
łym ciężarze własnym, toteż konstruktorzy wszelkich aktua
torów opracowują przede wszystkim coraz lepsze i lżejsze 
konstrukcje łopatek oraz przynależnych mechanizmów. 

Osiągnięcia w tej dziedzinie zostały znacznie przyspie
szone dzięki wprowadzeniu nowych materiałów, które po
zwalają nie tylko na obniżenie ciężaru łopatki, ale również 
znacznie zwiększają jej długotrwałość i niezaw0dność. 

Zastosowanie turbiny do napędu śmigieł, wirników i dmu
chaw wpłynęło decydująco na rozwój mechanizmów śmi
głowych, gdyż dopasowanie nastawienia łopatek śmigła 
w różnych stanach lotu jest o wiele bardziej skomplikowa
ne w przypadku turbiny, niż w przypadku silnika tłoko
wego. Znaczna część tych mectianizmów dotyczy regulacji 
kąta łopatek śmigieł, czy to pracujących w strumieniu wol
nym, czy też osłoniętych, a sterowanie ich odbywa się obec
nie z reguły automatycznie. Tak więc rozwój regulacji śmi
gła pociąga za sobą automatyzację stosowaną w coraz do
skonalszej postaci. 

Automatyka w zastosowaniu do śmigieł i wirników speł
nia jeszcze jedną ważną rolę, mianowicie w przypadku 
aparatów o mniej niż jednym śmigle czy też wirniku, po
zwala na obniżenie poziomu szumu i drgań wytwarzanych 
przez te aktuatory, gdyż umożliwia odpowiednią synchroni
zację ich pracy. 

Konstrukcja, aspekty aerodynamiczne 

Odnośnie konstrukcji aktuatorów w artykule ograniczono 
się do samych łopatek. Najpierw omówiono czynniki aero
dynamiczne, które miały wpływ na ukształtowanie nowo
czei,nych łopatek, następnie - szczegóły konstrukcji łopa
tek, uwzględni!ając najnowsze tendencje w tej dziedzinie. 

Łopatkę aktuatora charakteryzuje kilka parametrów, 
wśród których zasadnicze są: rodzaje profilów na różnych 
promieniach łopatki, obrys łopatki oraz kąty nastawienia 
poszczególnych profilów względem płaszczyzny obrotu. Okre
ślenia nastawienia łopatki, jako całości, dokonuje się przez 
podanie kąta profilu leżącego w przekroju odległym o 0,75 
promienia, licząc od osi obrotu aktuatora. 

Pod koniec drugiej wojny światowej były już opracowane 
łopatki śmigłowe o kształtach znacznie różniących się od 
będących w powszechnym użyciu. Przy coraz wzrastają
cych prędkościach lotu należało na śmigle przetwarzać co
raz większą moc, lecz ze zrozumiałych względów nie można 
było nieograniczenie zwiększać średnicy. Tak więc jedynym 
sposobem stało się zwiększanie wypełnienia (solidity), bądź 
to za pomocą zwiększania ilości łopatek, bądź też przez ich 
poszerzanie. 

Poszerzanie łopatek wiąże się korzystnie z parametrem 
procentowej grubości profilów łopatkowych. Im niższa jest 
procentowa grubość profilu, tym wyższa sprawność profilu, 
a więc i łopatki można osiągnąć przy dużych prędkościach 
lotu. Dla szerokicp łopatek, mimo ich małej grubości względ
nej, końcowe przekroje łopatki wypadają dostatecznie du
że, aby sprostać tak wymogom wytrzymałości, jak i wymo
gom odporności na drgania. 

Z ·rys. 1 widać, że przy prędkości lotu 720 km/h, czyli 
V= 200 misek, na końcu łopatki istnieje prędkość względ-
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W , prędkości dźwięku w warunkach normalnyc�
na rowna , ł tk· nosi 

• • 0 ·1e prędkość obwodowa konca opa i wy przy ziemi, i 
0 8 u czyli u = 264 misek. 

'Wy�awało się, że przy dużych prędk_ościach lotu s�r:-v:
,, , ·gł spada z tą chwilą gdy konce łopatek osiąoaJą nosc smi a , · d , do dźwiękową prędkość względną. Szere_g d<::s"".ia cze? -
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Rys. 3. Przyrost ciśnienia całkowitego na śmigle Hamilton SL;m
dard. Liczba M lotu~ 0.65 

patki leżąca w 'pobliżu piasty. Mianowicie, grube i niesta
tecznie oprofilowane dolne części łopatki przy prędkości sa
molotu równej około 750 km/h, czyli 210 misek, są przyczy
ną ';kryzysu falowego w tej okolicy łopatki i w zqacznym 
stopniu przyczyniają się do spadku jej sprawności. Aby te
mu zapobiec zaczęto łopatki kształtować w ten sposób, aby 
wszystkie profile przekrojów łopatki, a więc i leżące tuż 
przy osłonie piasty, miały kształt jak najbardziej dosko
nały. 

Pomiary sprawności śmigła, dokonane w locie na jednym 
z myśliwców amerykańskich z czasu II wojny światowej, 
wykazały, że sprawność śmigła firmy Hamilton-Standard 
zaczyna maleć, jak to widać z rys. 2, począwszy od prędko
ści lotu równej 560 km/h, czyli 155 misek, a więc przy licz
bie Macha M = około 0,5 oraz, że przyczyną jest niekorzyst
ny rozkład ciśnienia całkowitego na śmigle. Na wykresie 
rys. 3 widać, że w pobliżu piasty dzięki grubym profilom 
o silnie zaokrąglonych krawędziach spływu lub zgoła okrą
głych - pole ciśnień całkowitych ma znaczną wartość uje
mną, podczas gdy na reszcie łopatki skutki ściśliwości są 
jedynie nieznaczne. 
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Rys. 4. stopniowy rezwój kształtów łopatki śmigłowej w czasie 
II wojny światowej 

Nieco później, po wynalezieniu pro�il�w laminarnych, �a
stosowano je również na łopatkach smigłowych, uzyskuJąc 
dalsze zwiększenie sprawności i polepszenie char�kterystyki 
krytycznej Hczby Macha. K�le_jne etapy �ozwoJu �opa�ek 
śmigłowych w okresie ostatmeJ wo_Jny, o ile chodzi o ich 
kształty aerodynamiczne, przedstawiono na rys. 4. Ostatma 
łopatka z prawej strony jest sze_ro�a, jakby u�ięta na koń
cu a to dla zwiększenia wypełmema oraz posiada przy na
sadzie prawidłowe profile o stosun�owo _ni�k(ej grubości 
względnej. Wszystkie te łopatki nalezą do smigieł n�pędza
nych silnikami tłokowymi, gdyż _śmigło zost�ło skoJarzone 
z silnikiem turbinowym po raz pierwszy dopiero w 1945 r. 

Decydujący wpływ na powszechne stosowanie (czyli na
wet dla samolotów latających z prędkością znacznie niższą 
od dźwiękowej) prawidłowych profilów u nasady łopate�, 
wywarł właśnie silnik turbinowy. śmigła napędzane turbi
ną wymagały nowych opracowań. Czę_ść łopat�i, z1:1ajdują
ca się tuż przy osłonie piasty, przy 111e odpowiedmch pro
filach może znacznie hamować przepływ powietrza we wlo-
cie turbiny, gdyż wlot ten posiada małą średnicę w sto�un
ku do średnicy śmigła. Dzisiaj wszyscy konstruktorzy sm1-
giel starają -się dla tych powodów stosować jak na.icieńsze 
i jak najbardziej sprawne profile łopatek również w obsza
rze wlotu turbiny. 

Jasne jest, że w żadnym razie oprawa łopatki nie powin
na wystawać poza osłonę piasty śmigła. 

Powyższe okoliczności zmusiły konstruktorów piast śmi
głowych do zmniejszenia ich wymiarów, co nie jest spr�wą 
łatwą w przypadku, gdy wraz z piastą skojarzone są rozne 
mechanizmy regulacji śmigła. 

Konstrukcja, różne rodzaje konstrukcji 

Każdy rodzaj konstrukcji, czy to obrabiarki, czy samocho
du, czy też innego mechan�zmu, ulega stale ewolucji 1:11e 
tylko pod względem ulepszeń funkcjonalnych, lecz rówmez 
pod kątem łatwości wyprodukowania przez zastosowame 
tańszych materiałów, jednym słowem - pod kątem potame
nia wyrobu. Obecnie coraz częściej zdarza się, że mimo tań
szego materiału produkt jest odporniejszy na różne wpły
wy zewnętrzne i bardziej trwały. To samo dotyczy oczywi
ście również techniki lotniczej, a w niej śmigieł, wirników 
itp., z jednym tylko podkreśleniem, że w lotnictwie warun
kiem pierwszego znaczenia jest niezawodnośc, drugim -
długotrwałość, a sprawa kosztu jest sprawą względną. 

Sprawa obniżenia kosztu wyprodukowanego śmigła, czy 
też wirnika, zawiera w sobie aspekt skrócenia czasu wypro
dukowania, toteż na przykład w czasie drugiej wojny świa
towej dokonano wielu prób, aby nie tracąc na niezawodn�
ści, można było wyprodukować w jak najkrótszym czas;e 
niezbędną ilość śmigieł - ewentualnie nawet kosztem skro7 
conej trwałości, Ilość śmigieł wyprodukowanych przez 
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Rys. 5. Typy lrnnstrukcji pustych łopate_k stalowych 

aliantów w czasie drugiej wojny światowej osiągnęła kil
kadziesiąt tysięcy sztuk. 

Początkowo wydawało się, że sprawę tę rozw1ąze łopatka 
z blachy stalowej, jednocześnie lekka i pozornie łatwa 
w produkcji. Lekkość łopatki rzutuje na inne elementy 
śmigła, czy też wjrnika. W czasie pracy łopatki na jej masę 
działają znaczne przyspieszenia, wytwarzające duże obcią
żenia. Obciążenia te muszą być z kolei przejęte przez opra
wę łopatki, elementy piasty śmigłowej, wal napędowy itp. 
Każdy więc gram ciężaru, który daje się zaoszczędzić na 
łopatce, uwidacznia się w zaoszczędzeniu wielu gramów 
innych elementów śmigła, a więc ciężaru całego zespołu 
śmigłowego lub wirnikowego. 

Łopatki z blachy stalowej i z dźwigarem nośnym 

Prace nad łopatkami z blachy stalowej były podjęte pod 
koniec lat trzydziestych przez firmę de Havilland, jednak
że dopiero w 1947 roku osiągnięto wyniki nadające sję do 
p"odjęcia produkcji seryjnej. Łopatki tego typu składają się 
z centralnego dźwigara nośnego w postaci stalowej rury 
oraz z płaszcza z cienkiej blachy stalowej, stanowiącego 

Rys. 6. Widok typowych pustych łopatek stalowych 

ze\vhętrzhy ksztait iopatkL Jeżeii odnieść cię:zar tych łopa
tek do jednego konia mechanicznego, przetwarzanego w si
lę ciągu, to okazało się, że są to najlżejsze łopatki jakie 
dotychczas zbudowano seryjnie. Obecnie znajduje się blisko 
sto tysięcy takich • łopatek w zastosowaniu zarówno dla 
lotnictwa cywilnego, jak i wojskowego. 

Łopatki z blachy stalowej, lecz bez dźwigara nośnego 

Konstruktorzy firmy de Havilland, zachęcenr pozytywny
mi osiągnięciami z łopatkami z blachy stalowej i z dźwiga
rem nośnym, spodzjewali się osiągnąć jeszcze lżejsze łopat
ki dzięki zastosowaniu konstrukcji bezdźwigarowej. Łopat
ka miała być utworzona z jednego kawałka blachy. Prace 
w tym kierunku były prowadzone między 1950 i 1957 ro
kiem w sposób bardzo intensywny, jednakże po licznych 
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Rys. 7. Szczegóły konstrukcji łopatki Hamilton Standard z ma
teriałów mieszanych. W kierunku podłużnym: 1 - pierścień śliz
gowy instalacji ogrzewniczej do odlad+ania, 2 - koniec pokrycia 
ochronnego, 3 - pokrycie z włókna sztucznego wraz z niklową 
blaszaną osłoną krawędzi natarcia, 4 - dźwigar stalowy, 5 - ele
menty grzejne instalacji odlodzeniowej na krawędzi natarcia, 
6 - szczeliny wentylacyjne. W przekroju poprzecznym 1 oznaczają: 
1 - wypełnienie tworzywem piankowym, 2 - miejsce sklejenia, 
� - pokrycie włóknem sztucznym, 4 - dźwigar, 5 - prowadzenie 
drutów grzejnych instalacji odladzającej, 6 - szczeliny wentyla
cyjne. W przekroju poprzecznym 2 oznaczają: 1 - pokrycie włók
nem sztucznym, 2 - dźwigar„ 3 - miejsce sklejenia. W przekro
ju 3 - 1 - pokrycie krawędzi natarcia. W przekroju 4 - 1 - wy-

wypełnienie tworzywem piankowym 

próbach i po dokonaniu poprawek i ulepszeń, ostatecznie 
zrezygnowano z tego rodzaju rozwiązania. Próbowano za
stosować nawet różne inne metale, jak dural i tytan. Na 
rys. 5 podane są przekroje pustych łopatek stalowych pró
bowanych przez różne znane firmy, wytwarzające śmigła, 
zaś na rys. 6 - widok tych łopatek. 

Łopatki o konstrukcji mieszanej: stal - tworzywo sztuczne 

Przy większych średnicacb śmigieł dla uzyskania lżej
szych łopatek, opłaca się stosować konstrukcję mieszaną 
taką, jaką niedawno opracowała firma Hamilton Standard. 
Zasadniczym elementem nośnym jest dżwigar stalowy. Szcze
góły konstrukcji łopatki pokazano na rys. 7. 

Łopatki pełne ze stopu aluminiowego 

W przypadku śmigieł o mniejszych średnicach lub tam, 
gdzie specjalnie nie zależy ze względów kompromisowych 
na mniejszym ciężarze, jeszcze i dzisiaj stosuje się śmigła 
o pełnych łopatkach ze stopu aluminiowego.

Przedstawicielem takich śmigieł może być śmigło Ratier
-Figeac typu FH76 lub FH86 o średnicy 2,6 do 2,9 metra, 
wykonane dla współpracy z turbiną Turbomeca typu Bas
tan, o mocy 1000 KM. 
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'.Pełne łopatki ze stopu aluminiow�gó dia ��igła Ramii
ton typu 54H60 o dużej średnicy, bo wynosząceJ 4,11 metra, 
zastosowano na śmigłach samolotu Lockheed Elect_ra. Są to 
łopatki szerokie, zaopatrzone u nasady w szerokre n�kła
dane mankiety ochronne, wykonane ze szklanego włokna. 
śmigło takie pokazano na rys. 8. 

Łopatki całkowicie z tworzyw sztucznych 

Łopatki konwencjonalnych śmigieł lotniczych bywają 
ostatnio wykonywane przy zastosowaniu wyłącznie two,rzyw 
sztucżnych. Konstrukcję takich łopatek opisano w rozdziale 

Rys. 8. śmigio Hamilton 54HG0 o pełnych łopatkach ze stopu alu

miniowego na samolocie Lockheed-Electra 

o śmigłach dla aparatów SVTOL. Do wyrobu tych łopatek
niezbędne są odpowiednie formy, w którycp kształtuje się
albo rdzeń pełny, albo złożony z dwóch sklejonych połó
wek. Po utworzeniu rdzenia i połączeniu go ze stalową
oprawą łopatki przez zalanie epoksytem (Araldydem), wy
twarza się ostateczny kształt łopatki przez nakładanie na
rdzeń włókien szklanych i kleju epoksytowego przy pomo
cy odpowiednich szablonów. Ostateczna obróbka na dokład
ne wymiary jest stosunkowo łatwa.

Pewną trudność stanowi czas po każdej operacji, niezbęd
ny dla utwardzenia się kleju. W sumie jednak łopatki ta
kie są tańsze od drewnianych. Zaletę ich stanowi wytrzy
małość około 3 razy wyższa niż drewnianych, trwałość, któ
ra dorównuje trwałośd łopatek ze stopu aluminiowego oraz 
mały ciężar, gdyż o połowę mniejszy niż łopatek ze stopu 
aluminjowego. 

Łopatki z mas plastycznych posiadają jeszcze inne za
lety: ochronny lakier plastikowy bardzo mocno trzyma się 
ich powierzchni, łatwość założenia grzejników przeciwoblo
dzeniowych, które po prostu zalewa się w masie lopa tki. 
Krawędź natarcia musi być jednak chroniona blachą ze 
stali nierdzewnej. 

Konstrukcja. śmigfa dla aparatów STOL i SVTOL 

Problem zmniejszenia ciężaru łopatek śmigła, a zatem 
i ciężaru całego śmigła wraz z mechanizmami, omówiony 
powyżej, w związku z nowoczesnymi tendencjami konstruk
cji łopatek ma równoległy aspekt o ile chodzi o aparaty 
STOL i SVTOL. 

W tych aparatach raczej jeszcze bardziej zależy na zmniej
·szeniu ,ciężaru śmigła i mechanizmów, gdyż pracują one
przy maksymalnych obciążeniach w czasie startu, zawisu
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i iądowania i każdy kiio�ram zaó�z�zędzo�y ha ich dęia
rze oznacza dodatkowy kilogram cięzaru uzytecznego i od
powiedni wzrost szybkości wznoszenia lub też ewentualnie
możliwość zmniejszenia nominalnej mocy silników. 

Na rys. 9 na wy�resie podan_o zależnoś� ciężaru śmigła
przypadającego na Je?neg� k?ma mechanicznego, czyli na 
jednostkę mocy, <_>d ciągu 1 ciągu _st�tycznego, przypadają
cego również na Jednostkę mocy silnika. Wykres ten został 
ułożony na podstawie danych praktycznych i dotyczy śmi
gieł konwencjonalnych oraz wirników śmigłowych. Widać 
•z niego, że na przykład dla liczby Macha lotu M == O, czyli 
przy zawisie, ciężar śmigła wzrasta bardzo szybko w zależ
ności od stosunku ciągu statycznego do mocy. Wzros·t ten
jest spowodowany wzrostem średnic, które wypadają tym
większe, im większy jest jednostkowy (na 1 KM) ciąg sta
tyczny.

Temu wzrostowi ciężaru można zapobiec przez zmniej
szenie średnicy i poszerzenie łopatki przy jednoczesnym za
stosowaniu lekkiej konstrukcji z udziałem tworzyw sztucz
nych. W ten sposób wymienione ciężary jednostkowe (na
1 KM) mogą zbliżyć się do ciężarów charakterystycznych
dla wirników śmigłowcowych.

Przy opracowywaniu podanych wykresów nie uwzględ
niono danych doświadczalnych dla śmigieł osłoniętych, lecz
można z gruba przyjąć, że wykresy te mogą służyć rów
nież dla śmigieł osłoniętych. Mianowicie, jeżeli się przyj
mie, że przez dodanie osłony można osiągnąć ten sam ciąg 
przy mniejszej średnicy śmigła, a zatem przy mniejszym
ciężarze śmigła, oraz doda się ciężar osłony, to w rezultacie
zachodzi w przybliżeniu wyrównanie tych przyrostów cię
żarów. I 

Charakter zależności pomiędzy obciążeniem mocy, ciągiem 
i średnicami śmigieł konwencjonalnych jest jakościowo po
dobny do takiej samej zależności dla śmigieł opracowanych 
specjalnie dla celów SVTOL. Na rys. 10 zamieszczono od
nośny wykres, omówiony w pracy [3]. 
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Rys. ,9. Jednostkowy ciężar śmigieł konwencjonalnych w zależności-
od obciążenia ciągiem mocy na wale 

Ze względu na różne specyficzne problemy; wynikające 
z warunków pracy śmigieł na aparatach SVTOL, zaczęto 
opracowywać odpowiednie śmigła. Kilka znanych firm pro
wadzi prace rozwojowe i produkuje śmigła przeznaczone 
specjalnie dla SVTOL. 

Na rys. 11 widać --śmigło wykonane przez firmę Curtiss
-Wright Propeller Division, przeznaczone dla aparatów 
SVTOL. Odznacza się ono lekkością i niskimi kosztami wy-



konania. Według danych firmy, zysk na ciężarze wynosi 
około 500/o w porównaniu ze śmigłem o łopatkach stalo
wych z blachy lub aluminiowych pełnych. 

Wynik ten osiągnięto dzięki zastosowaniu łopatek z usztyw
nionych mas plastycznych. Elementem nośnym tych łopa
tek jest skorupa ze sztucznego tworzywa powleczona tka
niną z włókna szklanego. Skorupa ta kończy się trzonem 
u nasady łopatki, który służy dla połączenia ze stalową
oprawą, przenoszącą obciążenia na piastę śmigła. Pusta
przestrzeń skorupy łopatki dla zwiększenia sztywności wy
pełniona jest duszą, również ze sztucznego tworzywa. Pra
ce nad tego rodzaju śmigłem firma Curtiss-Wrig!:it rozpo-
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Rys. 10. Srectnice śmigieł dla SVTOL w zależności od ciągu (sta
tycznego) przypadającego na jednostkę mocy na wale 

Rys. 11. Śmigło dla SVTOL firmy Curtiss-Wright 

częła w 1958 roku. śmigła te przeszły już odpowiednie 
próby, łącznie z próbami na drgania. 

Inna firma amerykańska Hamilton Standard, Division 
of United Aircraft, opracow'uje i wytwarza śmigła specjal
ne dla celów SVTOL. Ostatnio opracowano tam rewela
cyjne śmigło o zmiennej krzywiźnie (the variable camber 
propeller), mianowicie śmigło o bliźniaczych łopatkach, 
które dają się wzajemnie przestawiać, zmieniając jakby 
krzywiznę łopatki. Śmigła te odznaczają się dużą zdolnością 
dostosowywania współczynnika wyporu w zależności od 
zakresu lotu, jak start i lądowanie lub prędkość prze� 
lotowa. Widok śmigła pokazano na rys. 12. Opis zasady 
działania znajdzie czytelnik w artykule [3]. 

Rys. 12. Widok śmigła Hamilton Standard typu „the variable 
camber propeller" - na stoisku badawczym 

Konstrukcja. śmigła śmigłowcowe 

Najbardziej dzisiaj rozp�wszechnione są śmigła śmigłow
cowe o łopatkach przegubowych, sterowane cyklicznie (cyc
lic pitch) i zbiorowo (collective pitch). Początkowo, jeszcze 
w epoce pionierskiej, stosowano łopatki półsztywne bez 
przegubów poprzecznych. Ostatnio znów występuje na wi
downię wirnik śmigłowcowy o łopatkach półsztywnych. 
Oryginalne, nowoczesne rozwiązanie takiego układu przed
stawia wirnik śmigłowca Bell UH-Iroquois pokazany na 
rys. 13. Na rys. 14 widać szczegóły głowicy śmigła, łopa
tek oraz szczegóły napędu. 

Jeszcze większą niespodziankę stanowi najnowsza kon
cepcja całkowicie „sztywnego" wirnika Lockheed. Rozwią
zania w postaci wirnika „sztywnego" były również stoso
wane w pionierskim okresie śmigłowca, jednakże z powodu 
ówczesnej niedostatecznej znajomości obliczeń dynamicz
nych i wytrzymałościowych - nie zdawał on egzaminu 
praktycznego. 

Jak już wspomniano, zwycięzcą został wirnik o łopatkach 
połączonych przegubowo z głowicą, gdyż ten sposób roz
wiązywał różne problemy, a przede wszystkim problem 

Rys. 13. Widok śmigłowca Bell UH-Iroquois o śmigle półsztywnym 
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stateczności. Dzięki zastosowaniu przegubów nastąpił szybki 
rozwój śmigłowca. Jednakże_ komp��k�cje systemu ?,rz�g�
bowego w znacznym stopmu obmzaJą prz)'.�tępnosc smi
głowca, czyniąc go kosztownym do wykonama, w obsłudze 
i konserwacji. . Firma Lockheed już kilka lat temu podJęła próby unik-
nięcia wymienionych wad wirni�a przez stworzeme prost
szego, lecz również dobrego w1rmka. W swycp pracach 

Rys. 14. szczegóły głowicy wirnika śmigłowca Bell UH-Iroquois. 

Szczegóły łopatek i napędu 

wirnika, natomiast brak jest ruc�ów bijących i wah_liwych.
Piasta wirnika jest sztywno związana z wałem głownym.
Cechą charakterystyczną_ vyirnik� Lockh_eed jest, doda_tkowy,
mały wirnik ust<l:teczi:iaJący 1 �teruJą_c)'. _posredmo ru
chami wirnika. Dz1ałame sterowama wyJasma rys. 15. 

Wychylenie drążka do _przod1;1 po_woduje z
� 

pośre�nictwem 
tarczy wychyłowej W siłę, działaJącą z bo�rn _na zyroskop.
Zgodnie z prawami żyros�opu, moment _teJ siły P?Woduje
przechylenie płaszczyzny zyroskopu w k�erunku UJemnego 
kąta nachylenia śmi�łowca. Ten . r1;1ch zy:oskopu z �olei 
wywołuje za pośredmctwem łączmkow �errodyczną zmia_nę 
kąta natarcia łopatek, a, z�tem nachyleme płaszcz!zny wir
nika a więc i całego sm1głowca - nosem w oł. W po
dobn'y sposób pilot wywołuje ruchy przechyłowe śmigłow
ca, czyli sterowanie poprzeczne. 

Sztywny wirnik posiada następujące zalety: 
_ wysoką stateczność własną bez zastosowania środków 

usta teczniających,
_ dobrą sterowność przy wszy�tkich pr�dkościach, 
- łatwość opanowania problemow drgamowych,
_ przyjemne własności lotne oraz krótki czas szkolenia

pilotów, 
- możliwość lotu instrumentalnego,
- prostotę budowy,

dużą prędkość lotu,
znacznie rozszerza dozwolone przesunięcia środka cięż-
kości śmigłowca,
znaczne zmniejszenie przyspieszeń Coriolisa.

Rys. 15. Sterowanie Aerogyro Lockheeda. 1 -- schemat sterowania wirnikiem; 2 - działanie wycllyle nia clrązka pilota na giroskop; 3 - clzialanie cyklicznego nastawienia łopatek. A - kierunek lotu. K - wychylenie clrążl<;i, S - złącze elastyczne, T - siła sterująca, W - tarcza wychylowa, G - giroskop, L - kierunek obrotu giroskopu, F - precesja giroskopu 

firma Lockheed podchwyciła starą ideę „wirnika sztyw
nego", czyli wirnika o łopatkach bezprzegubowych, przy 
czym udało się przezwyciężyć te trudności, przed którymi 
ustępowali pionierzy tego rodzaju układu. Firma Lockheed 
zbudowała najpierw śmigłowiec doświadczalny CL-475,a następnie, gdy „sztywny" wirnik okazał się zupełnie sprawny, zbudowano śmigłowiec XH-51A, Aerogyro, którego zalety zostały potwierdzone w lotach na początku1963 roku (patrz [11]). 

Wirnik sztywny, według rozwiązania Lockheeda nadajesię również dla większych śmigłowców i stanowi istotnypostęp w technice śmigłowcowej. Jako główne korzyściwymienia się łatwiejszą budowę w porównaniu z wirnikiem przegubowym, gdyż odpada 500/o części. W związkuz tym również znacznie niższy jest koszt wykonania i obsługi. Poza tym wirnik taki odznacza się wysoką statecznościąwłasną, a więc przyczynia się do ułatwienia szkolenia pilotów i do obniżenia kosztów szkolenia.
Łopatki wirnika Lockheeda posiadają względem głowicytylko jeden stopień swobody, mianowicie mogą przekręcaćsię, w oprawach łopatkowych sztywno związanych z piastą

A 
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B \ C 
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o 

Rys. 16. Przekrój łopatki wirnika śmigłowca Aerogyro Lockheed 
XH-51A. A - listwa nosowa ze stali nierclzewnej grub. 1,25 mm; 
B - ciężar wyrównawczy. Stal nierdzewna; C - dźwigar - stal 
nierdzewna - grubość 0,75 mm; D - rdzeń ulownicy (usztywnia
jący) - ze stopu aluminiowego; E - pokrycie, stal nierdzewna, 

grubość 0,18 mm; F - krawędź spływu - stal nierdzewna 

Na rys. 16 widać przekrój łopatki śmigłowca Aerogyro. 
Wykonana ona jest z blach stalowych, usztywnionych ulow
nicami z lekkiego metalu. Połączenie poszczególnych ele
mentów wykonano za pomocą klejenia. Łopatki mają pro
fil symetryczny NACA 0012 i są skręcone na całej dłu
gości o kąt 4°. 

d.c. w następnym zeszycie



Mgr inż. J1l:RZY tEWltóWićź 

Nowy lotniczy pr.zekaźnikowy układ rozdzielania impulsów 

W wielu zastosowaniacl;_l lotniczych występuje koniecz
ność sterowania pewnymi mechanizmami z napędem elek
tromagnetycznym, według założonego programu, za pomo
cą jednego mechanizmu czasowo-impulsowego. Napędy 
elektromagnetyczne wymagają najczęściej zasilania prąaem 
o natężeniu kilku amperów; w takich przypadkach wygod
niej jest stosować przekaźnikowe ukłac }y rozdzielcze, które 
są tańsze i! pewniejsze w pracy od układów elektronowych 
opisanych w książce J. Siwińskiego „Układy przekaźnikowe 
w automatyce". 

Opracowany przekaźnikowy układ rozdzielania impulsów 
jest zbudowany na dwóch stopniach o podobnym programie 
pracy. Tak zbudowany układ pozwala na sterowanie na
pędami elektromagnetycznymi dowolnego typu przy jed
norazowym i periodycznym otrzymywaniu impulsów z ze
wnętrznego mechanizmu czasowo-impulsowego. Schemat 
układu pozwala na rozbudowywanie go o dalsze stopnie 
w ramach jednej całości (jednej skrzynki) lub za pomocą 
oddzielnych dwustopniowych układów, zmontowanych 
w różnych skrzynkach. 

Dwustopniowy układ zmontowany w skrzynce został po
dany na rysunkach 1 i 2. 

PODSTAWOWE DANE UKŁADU 

1. N a pięcie zasilające
2. Maksymalna moc pobierana 

3. Dopuszczalna minimalna war
tość okresu przesyłania im
pulsów przy pracy seryjnej

4. Dopuszczalna minimalna war
tość impulsu 

5. Dopuszczalna minimalna war
tość przerwy porniędzy
impulsami

6. Liczba grup sterowanych
wyjściowych napędów elek
tromagnetycznych

7. Ciężar
8. Wymiary zewnętrzne
9. Warunki właściwej pracy

10. Typ przekaźników
11. Liczba przekaźników

27 ±100/o pradu stałego 
20 W 

0.040 sek 

0.017 sek 

0.016 sek 

2 
1,1 kG: 
75 X 130 X 150 mm 

standartowe warunki 
lotnicze 
RP-2 
6 

ZASADA PRACY I DZIAŁANIE UKŁADU 

Rozdzielenie serii impulsów kolejno na poszczególne napędy 

Zewnętrzny mechanizm czasowo-impulsowy ustawia slę 
na pracę seryjną z. określonymi parametrami czasowymi 
i na wysyłanie określonej liczby impulsów. 

Za pomocą wyłącznika W włącza się za�ilanie przekaź
ników układu, co powoduje włączenie przekaźników 'f'1 
T4 (rys. 3). Zwiera się styk S211 *), który zamyka obwod 
napędu N1 natomiast styk S1

11 rozwiera obwód napędu N2. 
Tak przyg�towany układ zapewnia włączenie tylko pierw
szego napędu N1 pod wpływem pierwszego impulsu. Rów
nocześnie, przesyłany impuls włącza przekaźnik T 3 •. 

Gdy przekaźnik T3 przyciągnie swoje styki; poprzez styk· 
S2

31 zamknie się obwód cewki przekaźnika T2 (1 � S 2a1 -
3 -T 2 - 5 - S242 - 2). Włączenie przekaźnika T 2 powoduje 
zbocznikowanie „plusa" swojej cewki i rnzwarcie „minusa" 
cewki przekaźnika T1• Jak długo trwa impuls, tak długo 
włączone są przekaźniki T 1 (obwód 1- T1 -4 -S2

a2 - �), 

T. (obwód 1- S 2
22- 3-T2 � 5- S 242-2) oraz Ta (obw�d 

1 :_ s211 - T 3 - 2). Gdy skończy się impuls, wyłącza się 
przekaźnik T3 oraz T1 (na skutek rozwarcia „minusa" przez 
styk S232). 

Wyłączenie się przekaźnika T1 powoduje połączenie ob
wodu 9-10 (zwarcie styku S1u), co przy włączonym na 

początku styku S 2
41, tworzy układ przygotowany do wysy

łania kolej nego impulsu do napędu N2. 

W okresie pierwszej przerwy między impulsami włączo
ne są następujące przekaźniki : 

- T2, który blokuje wyprowadzeni� impulsu na mecha
nizm N1; 

- P4, który zapewnia wysłanie impulsu do napędu N2• 

W chwili przyjścia następnego impulsu, następuje włą
czenie do pracy napędu N2 i przekaźnika· P6, a następnie 
przekaźnika Ps. Obydwa te przekaźniki (P6 i P5) spełniają 
razem z P4 taką samą rolę, jak poprzednio T3 i T2 razem 

z Ti , tj. zabezpieczają układ przed przełączeniem go w pier
wotne położenie, przed ukończeniem czasu trwania -
obecnie drugiego - impulsu. 

Po zakończeniu trwania impulsu, kolejno następuje: wy
łączenie przekaźnika P6, rozwarcie styku S\2, który roz
wiera obwody zasilania przekaźników Ps i T2 i wyłączenie 
przekaźników P5 i T2. 

Rozwarcie obwodów zasilania przekaźników P5 i T2 po
woduje powrót układu do stanu wyjściowego; zwarte zo-

Rys. 1. Skrzynka z dwustopniowym układem przekaźnikowym 

rozdzielania impulsów_ 

Rys. 2. Układ montażowy (widok ogólny) 
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Mgr inż. EDWARD tlAbWANSK'.t 

Problemy wymiany ciepła przy dużych prędkościach
wysokościach 

na dużych 

. W miarę :ozwoju samolotów o prędkościach naddźwiękowych i osiąganiu przez 
me coraz większych pułapów lotu, jak też na sk1ltek rozwoju techniki rakietowej 
w obrębie. atmosfery ziemskiej i poza nią, problematyka wymiany ciepła związana 
z ruchem tych pojazdów nabiera coraz większego znaczenia. z drugiej strony, 
rozpatrywanie zagadnień aerodynamicznych w tych warunkach, bez uwzględnienia 
wymiany ciepła, staje się niezupełne. 

Artykuł ten ma intencję przedstawienia problemów dotyczących tego rodzaju 
·u;ymiany ciepła, podanie -charakterystyki systemów tu występujących i sposobów
podejścia do obliczeń.

Oz n a cze n i a  s y m b o l i

X 
a = 

cP 
(! - współczynnik wyrównania temperatury

Cp - ciepło właściwe przy stałym ciśnieniu
Cv - ciepło właściwe przy stałej objętości 
f L - średni współczynnik oporu na długości 

płyty L 

cv 
wykładnik izentropy 

q - natężenie strumienia cieplnego 
R - stała gazowa 
U - średnia prędkość przepływu 

U
"° 

- prędkość przepływu strumienia
rzonego

o - grnbość warstwy przyściennej
c-:J = T + 273 - temperatura bezwzględna 

L i c z b y  p o d o b i e ń s t w a

ls 
Kn = -1- - liczba Knudsena 

a 

niezabu-

Le = - - liczba Lewisa, gdzie: De - współczynnik 
De 

dyfuzji molekularnej, oparty na gradien
cie stężeń 

u 
Ma = -- - liczba Macha, gdzie: U a 

Ua 
dźwięku 

al 
Nu = - - liczba Nusselta 

/4 

prędkość 

ł' C 
Pr = _ą

l 
� - liczba Prandtla, gdzie µ - lepkość dy-

namiczna 
Ul 

Re = - - - liczba Rey_noldsa 
11 

Nu r,. 
St = -- = -- - liczba Stantona 

RePr Cp(!U 

1. Wiadomości. pod1?tawowe

W chwili obecnej, po przekroczeniu progu dźwiękowego, 
bariera cieplna jest najważniejszą przeszkodą w lotach 
o dużych liczbach Macha i w bezpiecznym powrocie po
jazdów astronautycznych. Z pojęciem tym wiążą się zagad
nienia własności materiałów na tego typu pojazdy, odpor
ne na wysokie temperatury, ograniczeń temperaturowych
dla personelu latającego i przyrządów pokładowych, ale
w istocie, najważniejszym problemem jest rozpraszanie się
energii, wytworzonej w warstwie przyściennej na po
wierzchni pojazdu przez wyhamowywanie się strugi na
niej przy dużej prędkości. Siły lepkości wewnątrz warstwy
przyściennej wykonują w tych warunkach pracę, która
podnosi znacznie temperaturę gazu, co w następstwie prze
nosi ciepło na powierzchnię pojazdu. Jest rzeczą zrozu
miałą, że istota zjawiska nie zmienia się, gdy ciało jest
opływane przez strumień o dużej prędkości, czy też ciało
porusza się z dużą prędkością w ośrodku nieruchomym.

Z tego powodu rozważania tu przedstawione mogą mieć 
znaczenie i dla techniki pozalotniczej, gdzie występują 
podobne warunki fizyczne. 

W opływach ciał przy małych liczbach Macha (Ma< 1),
rozpatrując wymianę ciepła, rozpraszanie energii w war
stwie przyściennej jest niewielkie i z reguły pomija się 
ją, z wyjątkiem płynów o dużej lepkości. Ze wzrostem 
jednak wielkości liczby Macha, szczególnie po przekrocze
niu Ma= 1, dysypacja energii jest tak duża, że wymaga 
nawet zmiany definicji współczynnika przejmowania cie
pła, zwłaszcza, że wysokie temperatury towarzyszące spię
trzeniu strugi o dużej prędkości powodują zmianę włas
ności termodynamicznych w warstwie przysciennej, jej dy
socjację, czy nawet jonizację. Ustalenie warunków rów
nowagi termodynamicznej podczas dysocjacji gazu kom
rlikuje dodatkowo rozwiązanie zadania wymiany ciepła. 
7, drugiej strony, pojazdy poruszające się z dużymi wiel
kościami liczby Macha odbywają swe loty na bardzo du-:
żych wysokościach, co dalej komplikuje zagadnienie, na 
skutek dużego rozrzedzenia powietrza. Wtedy średnia swo
bodna droga cząsteczki jest rzędu grubości warstwy przy
ściennej lub· nawet liniowego wymiaru ciała, co nie do
puszcza do traktowania przepływów, jak dla ośrodków 
ciągłych. 

2. Klasyfikacja przepływów

Występujące tu zagadnienia z punktu widzenia wymiany 
ciepła są typu konwekcji wymuszonej. Tradycyjnie liczba 
Reynoldsa (Re) (jako stosunek sił bezwładności do sił lep
kości) dla tego typu wymiany ciepła jest miernikiem ro
dzaju przepływu, ale w przypadku wymiany ciepła przy 
dużych prędkościach - nie jedynym. • Należy dodatkowo 
wprowadzić bezwymiarowy parametr opisujący wpływ 
ściśliwości na wymianę ciepła i właściwości przepływu. 
Jest nim liczba Macha (Ma) (jako stosunek prędkości gazu 
lub lotu do lokalnej prędkości dźwięku), która ingeruje 
wyraźnie już przy wielkościach rzędu 0,5. Jeżeli dodać 
do liczby Reynoldsa i Macha jeszcze liczbę Prandtla, repre
zentującą parametry fizyczne płynu, to uzyskuje się zespół 
liczb podobieństwa, wystarczający do określenia charak
terystyki zjawiska, dopóki przepływ można uznać za prze
pływ ośrodka ciągłego i uda się ustalić związki funkcyjne 
z liczbą Nusselta, która do charakterystyki zjawiska nie 
wchodzi, ale która zawierając wiel\{ość współczynpika . 
przejmowania ciepła daje rozwiązanie zadania z wymiany 
ciepła w omawianych warunkach. 

Jest rzeczą zrozumiałą, że wyprowadzenie liczby Stanto
na (St), będącej kombinacją liczby Reynoldsa, Nusselta (Nu) 
i Prandtla (Pr) nie zmienia opisu przepływu z wymianą 
ciepła, tym bardziej, że dobrze się ona nadaje do rozpa- · 
trywania analogii między zjawiskami wymiany ciepła 

prądu. 

Powyższa charakterystyka jest wystarczająca, chociaż 
i tak zagadnienie wymiany ciepła przy dużych prędkoś
ciach jest trudne i niedostatecznie zbadane. Natomiast 
zagadnienie staj.e się bardziej złożone, gdy pojazd o dużych 
prędkościach osiąga pułap, gdzie przy bardzo 'riiskim ciś- . 
nieniu gazy są mocno. rozrzedzone, W normalnych warun
kach nawet w gazach, w których odległości między cząstecz
kami są większe niż w .cieczach, czy ciałach stałych, • 
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średnia swobodna droga ćz�stek Jest bardzo mała w po
równaniu z wymiarami ciała, czy warstwy przyściennej, 
używanymi w obliczeniach wymiany ciepła między gazem 
a ciałem. Przy dużych rozrzedzeniach wpływ „ziarnistości" 
cząsteczkowej struktury gazu musi być tak w przepływie, 
jak i w wymianie ciepła uwzględniony. Warunki, w któ
rych As - średnia swobodna droga cząsteczki (średnia wę
drowna długość toru cząsteczki pomiędzy kolejnymi zde
rzeniami) jest porównywalna z wymiarem liniowym ciała 
lub tego samego rzędu co ona, wymagają uzupełnienia 
w ich charakterystyce przez wprowadzenie miary stopnia 
rozrzedzenia, która ma charakter liczby podobieństwa. Tą 
miarą stopnia rozrzedzenia jest bezwymiarowa liczba Knud
sena jako stosunek: 

[l] 

gdzie l jest charakterystycznym wymiarem liniowym, wy
stępującym w obliczeniach wymiany ciepła: np. długość 
płyty, średnica kuli, średnica walca, czy grubość warstwy 
przyściennej. 

Jeżeli liczbę Reynoldsa obliczy się w oparciu o tę samą 
charakterystyczną długość, co i w liczbie Knudsena, to 
zależność między liczbą Macha, Reynoldsa i Knudsena jest 
następująca: 

CP gdzie: k = -. 
Cv 

),s Kn = -
l
- = 1,26 .!- Ma 

vkRe [2] 

Wyprowadzenie powyższego wzoru opiera się o kinetycz
ną teorię gazów, gdzie na podstawie analizy z jawisk wy
miany prądu i energii między zderzającymi się cząstecz
kami uzyskano: 
lepkość - µ = 0,499 l)As • U111 

eRB 
średnia prędkość cząsteczki Um = --

e - gęstość gazu 
R - stała gazowa, 
8 - temperatura bezwzględna. 

Mi �� =IO Ma =J.. Ma I 
IO t--,-"'-"-,--,,.,,.._ł------1--VRe;....:..::Re::____�10

.,..._-+--VRe'.:...'R:.:..'ce:..c,---f[J-'[)___j 

przep!yw 
swobo<1no

molek11/arny 

oL-�Ll_L...Jr:;;;;;;;J==::::��=:j:=t= 
1[!2 I 102 

t04 106 Re 

liczba Reynolds'a 

Rys. 1. Rodzaje przepływów gazodynamicznych (Schaaf i Chambre) 

W oparciu o liczbę Knudsena jako kryterium możliwości 

traktowania gazu, jako ośrodka ciągłego czy ośrodka złożo
nego z poruszającycł) się cząsteczek, Tsien zaproponował 
następujący podział zakresów przepływów: 

a) przepływ ośrodka ciągłego (continuum region)
b) przepływ poślizgowy (slip flow)
c) przepływ przejściowy (transition region)
d) przepływ swobodno-cząsteczkowy (free molecule flow).

. Podz�ał ten okre�la zak:es możliwości stosowania metod 
i wzorow . konwencJ�nalneJ hydrodynamiki i gazodynamiki. 
Jednak me wszystkie zakresy są zbadane zarówno teore
tyczi:ie, jak i do�:"i8:dczalnie. Rys. 1 przedstawia powyższy 
podział w funkcJi hczby Macha i Reynoldsa. 
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Sta;1 wiedzy o �!1:1ianie ci�pia. dla pószczeg61nych prze
pływow oraz podeJscie do obllczen podany będzie w kolej
nych częściach artykułu. 

3. Wymiana ciepła w przepływie ośrodka ciągłego przy
dużych prędkościach 

, Prz�pływ ośrodka ciągłego obej��je te_ przypadki, kiedy 
sredma swobodna droga cząst_e�zki Jest wiel_okrotnie mniej
sza od charakterystycznego llmowego wymiaru_ ciała. Tym 
charakterystycznym wymiarem jest grubość warstwy przy
sciennej w przypadku przepływu przy dużych liczbach 
Reynoldsa lub w przypadku bardzo małych wielkości liczby 
Reynoldsa (Re< 1) - wymiar liniowy ciała. Wówczas 
granica przepływu ośrodka ciągłego jest wyznaczona. 

As Ma 1 
Kn = -1- Rei < 100 dla małych Rei 

As A
5 

l Ma 1 
Kn = - = - - ~--= < -- dla dużych Rei o l o J/Re1 100 

ponieważ stosunek wymiaru liniowego � grubości warstwy 
przyściennej jest proporcjonalny do V Re 

i .1-
�� r Re 

A. WIADOMOŚCI WSTĘPNE

W rozwiązaniach wymiany ciepła z uwagi na duże pręd
kości zachodzi konieczność uwzględnienia energii kinetycz
nej strumienia i rozróżnia się tu statyczne, dynamiczne 
i całkowite parametry termodynamiczne. Temperaturą cał
kowitą jest wielkość, którą osiąga strumień po izentropo
wym sprężeniu dynamicznym, aż do zupełnego wyhamo
wania. 

Gdy zmienność ciepła właściwego w przedziale tempe
ratury całkowitej Tc i statycznej Ts t jest niewielka, Tc 
określa się wzorem: 

lub wprowadzając liczbę Macha: 

Be
= 8s 1 1 + - - Ma

00

2 ( 
k-1 

)• 
2 

Różnica pomiędzy wielkością całkowitą 
na temperaturą dynamiczną, wynosi: 

u2 
TJ= T -T,-=--c s 2 C p 

[3] 

[4] 

statyczną, zwa-

[5] 

).-'rzez analogię do parametrów stanu czynnika stosuje się 
też pojęcie entalpii statycznej i całkowitej, wtedy: 

• 

u2 
ie = ist + 2

[6] 

J<J.k już wspomniano wyzeJ, w rozpatrywaniu zagadnie•'! 
wymiany ciepła przy dużych prędkościach wymaga się 
uwzględnienia wpływu tarcia, które przy opływie ciał 
w tych warunkach powoduje ich nagrzewanie się. Zjawisko 
:ozpraszania się energii w warstwie przyściennej powoduje, 
ze temperatura jej wzrasta. Jeżeli warstwa przyścienna 
przylega do ścianki izolowanej (nie zachodzi na niej wy
miana ciepła), to temperaturę nieruchomej warstwy i po
wierzchni, �ynikłą z dysypacji • energii, nazywa się tem
peraturą adiabatyczną T8a. Wielkość jej różni sie na ogół 
od wielkości temperatury całkowitej Tc i w celu· scharak
teryzo�ania tej różnicy wprowadzono współczynnik od
zyskania temperatury TJ', określany jak następuje: 

Tad -T= 
rr =

Tc=-T= 
[7]



Odpowiednikiem temperatury adiabatycznej jest entalpia 
adiabatyczna iad, określona zależnością: 

v2 
iad = i00 + r. -.'.'.'.:.

i 2 

gdzie: ioo jest entalpią niezaburzonego strumienia, a r; 
współczynnikiem odzyskania entalpii. 

Zależność powyższa pozwala uwzględnić zmianę wiel
kości ciepła właściwego w przedziale temperatur T 00 i T 8d.

Rysunek 2 przedstawia profile temperatur omówionych 
w przypadku ścianki izolowanej i wymieniającej ciepło. 

Jeżeli między gazem o dużej prędkości a powierzchnią 
opł?waną. �ystępuje wymiana ciepła, wprowadza się ina
czeJ zdefiniowany współczynnik przejmowania ciepła: 

a=---=-q
Tad - Tw 

gdzie: T w jest tempEraturą ścianki. 

[8] 

Często, . szczególnie w zagadnieniach, gdzie zmienność
parametrow w tym zakresie temperatur jest duża (gazy 

aj v_ b) 
r_ 

Rys. 2. Rozkłady prędkości i temperatury na ściance ciała opły
wanego: a) ścianlca izolowana, b) ścianka wymieniająca ciepło 

zdysocjowane), współczynnik przejmowania ciepła opiera 
się na różnicy entalpii: 

q 
iad - iw 

[.9] 

gdzie: iw jest entalpią gazu o temperaturze ścianki T w• 

Jasno stąd wynika korelacja między powyżej określo
nymi współczynnikami przejmowania ciepła: 

a 
a; = -=--

cp 

gdzie: cp jest średnią wielkością ciepła właściwego. 

[10] 

W kolejnych częściach artykułu dotyczących wymiany 
ciepła dla ośrodka ciągłego przy dużych prędkościach, roz
patrzony będzie opływ laminarny ciała, burzliwy przepływ 
w przewodach i przypadek gazu zdysocjowanego. 

B. LAMINARNY OPŁYW CIAŁA

Zjawisko wymiany ciepła przy opływie zewnętrznym moż
na opisać równaniami ciągłości, ruchu i energii. Równa
nia te muszą uwzględniać wpływ lepkości, a ponadto wpływ 
temperatury na parametry takie, jak: lepkość, przewodność 
cieplna, ciepło właściwe i gęstość. Równania te rozwiązane 
przy pewnych założeniach dla strumienia płaskiego wy
kazały, że przy liczbie Prandtla równej jedności, wpływ 
zmienności wspomnianych parametrów z temperaturą dla 
przepływów o liczbie Macha mniejszej od 2 jest niewielki. 
Nie angażując się w rozwiązania teoretyczne, które dopro
wadziły do wzoru teoretycznego na wartość współczynnika 
odzyskania temperatury TT (Eckert i Drewitz) w oparciu 
o rozwiązanie równań warstwy przyściennej, podane przez

2 

o o 

.3 4 5 

przeptyw burzliwy 

Rys. 3. Zależność współczynnika odzyskiwania temperatury ry od 
liczby Reynoldsa dla powietrza (Eckert i Weiss) 

Pohlhausena, należy stwierdzić, że dla warstwy przyścien
nej laminarnej w zakresie liczby Pr = 0,5-5 słuszne jest 
przybliżone wyrażenie dla płyty: 

TT =VPr [11] 

Zależność ta potwierdzona została badaniami w zakre
sie przepływów poddżwiękowych, jak i naddźwiękowych, 
nawet gdy liczba Macha znacznie przewyższa wielkość 1. 

Rysunek 3 przedstawia zależność współczynnika odzy
skania temperatury w funkcji liczby Reynoldsa dla po
wietrza. 

Rozważania teoretyczne wykazują, że przyjmując defi
nicję współczynnika przejmowania ciepła zgodnie z rów
naniem [8] i [9], zależności słuszne przy pomijaniu roz
praszania się energii w warstwie przyściennej będą speł
nione również w przypadku, gdy należy uwzględnić roz
praszanie się energii. 

Eckert zaleca wtedy przyjmować odpowiednią tempera
turę odniesienia przy obliczaniu liczby Prandtla, uwzględ
niającą zmienność parametrów fizycznych. 

Tę temperaturę odniesienia oblicza się z entalpii odnie
sienia i0 , równej: 

i
0 

= i
00 

+ 0, 5 (iw - i
00

) + 0,22 (iad - ico) [12] 
gdzie: i - jest entalpią niezaburzonego strumienia. 

Jeżeli zmienność ciepła właściwego jest niewielka, sto
suje się .wprost: 

T
O 

= T
00 

+ 0,5 (T w - T co) + 0,22 (T ad - T co) [13]

Opierając się na propozycji Eckerta, obliczenia wymiany 
ciepła przeprowadza się, wykorzystując wzory obowiązu
jące dla umiarkowanych prędkości przepływu. Wtedy lo
kalna wielkość współczynnika przejmowania ciepła przy 
opływie płyty o stałej temperaturze powierzchni i laminar
nej warstwie przyściennej oblicza się, korzystając z liczb 
podobieństwa Nusselta i Stantona, jak na�tępuje: 

gdy 

lub 

gdy 

1 1 

Nux = 0,332 Re/2 Pr3 

a, X 

Nux = -y-

0,332 
Sti.x = -----

1 2 

Rex
2 Pr:;

St1x
= - -- 

Cp (! Uoo 

[14] 

[15] 

[16] 

[17] 

Dla stożka stosuje się wzór: 

1 ¼ 
Nux = 0,575 Rex Pr" [18] 

gdy Nux zgodne jest ze wzorem [15]. 
średnia wielkość współczynnika przejmowania od po

czątku płyty do punktu odległego o x od początku płyty, 
dla laminarnej warstwy przyściennej będzie: 

a = 2ax 

a = 2a;x 
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Wzory na strumień cieplny mają postać: 
q = a (T ad - T w) 

w przypadku stosowania wzoru [14], [15] i [18] oraz: 
q = aj (iad - iw)

w _przypadku stosowania wzoru [16] i [17]. 
Rysunek 4 przedstawia wyniki badań otrzymane przez 

Ebera dla stożka i porównane z krzywą, obliczoną teore
tycznie według wzoru [18]. 

Eber przeprowadził powyższe badania w tunelu aerody
namicznym, zmieniając liczbę Macha w zakresie od 1,42 do 
4,22. Wyniki te wskazują, że lokalna wielkość liczby Nus
selta jest w tym zakresie niezależna od liczby Macha oraz 
dają dobrą zgodność wyników badań doświadczalnych 
z krzywą obliczoną zgodnie ze wzorem [18). 

C. BURZLIWY OPŁYW CIAŁA

Przejście z za)uesu przepływu laminarnego do burzliwego 
przy dużych prędkościach następuje podobnie, jak w przy
padku ruchu ośrodka przy umiarkowanych prędkościach. 
Mechanizm przejścia nie jest jednak dostatecznie zbadany, 
jak też dokładnie nie określono wielkości krytycznej licz-

/ 
-«" • 

V 
wq rownonio 18 

t:. t. 

" Yo/ 

fi' 

J; 
-<D= 

o o 'v 6 o do stożka 

• • � A ♦ ze stożka

[42 2,26 2,90 3,70 4,72 
loko/no liczbo Mocno I

wym
,
wna

I I ' I 

4 6 105 2 4 6 106 Re, 
liczba Reyno/ds·a "·"I"" •4 

Rys. 4. Porównanie liczby Nusselta, obliczonej i zmierzonej przy 
opływie stożka (Eber) 

by Reynoldsa. Wiadomo jednak, że zależy ona od liczby 
Macha. Wielkości liczbowe zależą ponadto od chropowa
t�ści powierzchni, jak i od stopnia burzliwości strumienia. 
Liter�t�ra podaje _wielkość krytyczną Re dla przepływów 
poddzwiękowych rowną około 5 • 105 oraz 107 przy liczbach 
1:"Iacha rzędu 5. Widać stąd. że rośnie ona ze wzrostem 
liczby M_�cha. W rozwiązaniach teoretycznych korzystano
z . analogu hydromechaniczno-cieplnej, jednak zagadnienie
me zo_stał� :VY�t�rczająco opracowane, ani potwierdzone
odpowiednią iloscią badań doświadczalnych. 

. W oparciu ? badania, proponuje się obliczać współczyn-
1;i� od�yskama . te1;1peratury dla burzliwej warstwy przy
scienne.1 z zaleznosci: 

3v-ry = Pr [19) 
W)'.niki �trzymane z tego wzoru potwierdzają sie z przed-staw10nymi na rys. 3. 
_Definicj� �spó�czynnika przejmowania i sposób obliczema s�ru�iem� cieplnego, określone we wzorach [8] i [9] otow�ązuJą tez i tu, a. _wszy�tk�e T?arametry fizyczne wyzna�cza się :"edług ental�:m �dmesiema zgodnie ze wzorem [12).Poleca się wtedy obhczac lokalny współczynnik oporu przepływu dla płytki wzorem: 

0,0585 
fx =- -;gdy Rex < 107 

1 
Re 3

X 

[20] 

a loi;�l1:ą wielko�.ć współczynnika przejmowania opartego
na rozmcy entalpu [wzor 9] przez wyznaczenie liczby Stan
tona: 

2 
2 Pr� 
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[21) 

która jest zdefiniowana wzorem [17). Średnia wielkośćwspółczynnika przejmowania będzie wtedy: 

aj = 1,25 ajx

Równoważne wielkości strumienia cieplnego można
otrzymać, jeżeli stosuje się zależność: 

4 l 
Nnx = 0,029 Re5 Pr3 [22] 

Jeżeli Rex> 107 stosuje się wzór 

0,370 

Schulza - Grunowa 
o postaci:

f - ---
X - (tg Re

:i:
oo)2,5S4 

którego średnią wielkość można wyliczyć: 

[23] 

[24] 

i wtedy śrE'dni współczynnik przejmowania ciepła oblicza 
się z zależności: 

2_ f Pr 3 
= _L_ 

2 [25] 

gdzie wskaźnik oo wskazuje, że własności parametrów 
fizycznych wzięto do niezaburzonego strumienia, gdy przy 
liczbach bez wskaźnika własności fizyczne oznaczone były 
według temperatury odniesienia [wzór 12]. 

Inny sposób obliczeń podaje Awdujewski, który swoje 
wywody oparł na szeregu badań doświadczalnych. Wpro
wadza on poprawkę przy obliczeniu lokalnego współczyn
nika oporu ze względu na liczbę Macha, stosunek bez
względnych temperatur ścianki i adiabatycznej tempera
tury ścianki: 

gdzie: 

0,058 
fx = -

R 
l ex"

ry =Q,89, 

( 0w)
-o,27 

( 
k-1 

)
-0,55 

-· 1 +--- r M2 

0 2 T 
, ad 

Bw - temperatura ścianki, °K, 
Bad - temperatura adiabatyczna ścianki, °K, 

[26] 

a współczynnik oporu oparto na gęstości strumienia nie
zaburzonego. Na zakończenie tej części rozważań należv 
zaznaczyć, że podane sposoby obliczeń trzeba stosować 
ostrożnie i trzeba pamiętać. że na początku ciała opływa
nego przed burzliwą warstwą przyścienną znajduje się 
laminarna warstwa przyścienna, przedzielona obszarem 
przejściowym. 

D. PRZEPŁYW W PRZEWODACH

W rozważaniach teoretycznych w celu rozwiazania zadań 
wymiany ciepła w przepływach o dużej prędkości w prze
wodach stosowano analogię hydromechaniczno-cieplną. Dl? 
powietrza zadowalające wyniki dała analogia Reynoldsa. 
Jednak najczęściej obliczenie opiera się na wzorach otrzy
manych z badań doświadczalnych popartych uproszczonymi 
rozważaniami teoretycznymi. 

Przepływ powietrza w rurach, dla liczb Macha 0d 0,1 

do 1, badali Mac Adams, Nicolai i Keenan. Uzyskali oni 
zależność: 

St = --- = O 033 Re-0,23 
U(! CP 

[27] 

W obliczeniach tych współczynnik przejmowania ciepła 
był określany równaniem [8]. 

PrzJ'. obliczeniu adiabatycznej temperatury ścianki, współ
czynnik odzyskania temperatury określony był wzorem: 

T ad -Tt T ad -Tt ry= = --- 2cp (23] 
Tc-Tt u2 

gdzie: Tt jest temperaturą płynu, a ry ma wielko�ć około 

0,88 i trzeba zaznaczyć zgodną ze wzorem ry = V Pr. 



Badania obejmowały zakres zmienności Re= 104 + 4 • 10s. 
Parametry fizyczne określano według średniej temperatury 
p�wietrza. Szersze badania dla burzliwego przepływu po
wietrza w rurach przeprowadzili Pietuchow i Kirriłow. 
Zakres zmienności liczby Macha zawierał się od 0,5 do 4 
przy zakresie zmienności liczby Reynoldsa 4 • 104 do 9 • 105

. 

Ponadto badania objęły wpływ rozbiegu strumienia w ru
rze przez wprowadzenie poprawki na stosunek długości 
do średnicy rury, który zmieniał się od 1 do 27. 
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Rys. 5. Stan powietrza w punkcie spiętrzenia na przeszkodzie 
przy różnych prędkościach i wysokościach (Hansen i Heins) 

Ustalono w tych badaniach zależność: 

<?do 
Nu = -- = O 035 e• Reo,73 

A. 
' ' [29] 

Zależność ta jest modyfikacją innego wzoru, uzyskanego 
z badań przez autorów, przez wprowadzenie znanego już 
sposobu określania temperatury odniesienia, według której 
określa się parametry fizyczne czynnika: 

To = Tt + 0,5 (Tw - Tt) + 0,22 (Tad - Tt) 

Współczynnik et uwzględniający stosunek długości do 
średnicy rury jest obliczany następująco: 

gdy d� < 10 wtedy 
0

et = 1,3 ( d� )- o,rn • 

z 
oraz gdy d > 10 wtedy e = 1

o 

E. ZAGADNIENIE WYMIANY CIEPŁA GAZÓW ZDY
SOCJONOWANYCH 

Przy bardzo dużych prędkościach energia cieplna wyha
mowanego strumienia gazu może być dostatecznie duża, 
aby pobudzić energię drgań i następnie zdysocjować czę-

5---�----.-----,---.----r-----, 

C- kcal
P kg "K 

41----+----+---�----+----t---t--;i

-� 31-----1----+---+----ł---ł,f,------j
-�
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Rys. 6. Zmiana ciepła właściwego powietrza przy stałym ciśnieniu 
0,02 kC/cm' z temperaturą 

sc1owo gaz, a nawet zjonizować cząsteczki gazu. Na przy
kład w temperaturze rzędu 8000 °K więcej niż 500/o cząste
czek powietrza może być w stanie zdysocjowanym. , 

Rozpatrując zdysocjowaną warstwę przyścienną, można 
oczekiwać, że strumień wymiany ciepła przy ściance jest 
spowodowany przez: 

1) zmianę własności termodynamicznych i przepływo
wych mieszaniny atomowo-cząsteczkowej, 

2) tempo reakcji dysocjacji.

1,4 

L

ii2
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Rys. 7. Zmienność stosunku lepkości ..!:!_ z temperaturą 
µo 
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,t Rys. 8. Zmienność stosunku przewodności cieplnej T z temperaturą 
o 

Zmianę stanu gazu w funkcji prędkości niezaburzonego 
strumienia i wysokości lotu w punkcie spiętrzenia przed
stawia rysunek 5. Natomiast zmianę własności termodyna
micznych, jako funkcje temperatury °K, przedstawiają ry
sunki 6, 7 i 8. 

Wielkości podane są dla pewnej równowagi mieszaniny 
atomowo-cząsteczkowe,i. Wierzchołki krzywych ciepła właś
ciwego i przewodności cieplnej odpowiadają reakcjom dy
socjacji lub jonizacji. 

Krzywe lepkości i przewodności podane odpowiednio jako 

t k. 
µ, • i t . . . lk ' . s osun 1 - 1 T reprezen uJą zmianę wie osc1 rzeczy-

fA'o o 
wistej w stosunku do wielkości obliczeniowych µ0 i J.o 
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dla danej temperatury według wzorów typu Sutherlanda, 
gdzie: 

1,46. 10-5 J/0 
112 

1 +-· -

6) 

g 
cm sec 

4,76 • 10-· V 0 cal J.o = ------- -----
112 cm sec °K 

1+-

[30] 

[31] 

Problem wymiany ciepła dla określonych stopni dyso
cjacji w warstwie przyścienne.i jest bardzo trudny do 
analizy, szczególnie, że mało wiadomo o stopniach reakcji 
dysocjacji. 

Rozważa się jednak dwa ograniczające przypadki, a mia
nowicie warstwę przyścienną w równowadze i tak zwaną 
zamrożoną. 

a. Warstwę przyścienną w równowadze przyjmuje się,
gdy tempo reakcji dysocjacji jest dostatecznie szybkie 
w stosunku do tempa dyfuzji atomów i cząsteczek tak, 
że można warstwę przyścienną mieszaniny uznać, iż jest 
w równowadze termo-chemicznej. W tych warunkach ciepło 
właściwe i entalpia nie są funkcjami tylko temperatury. 

b. ,,Zamrożoną" warstwę przyścienną przyjmuje się na
tomiast w przypadku, gdy tempo reakcji dysocjacji jest 
powolne na tyle, że procesy wymiany ciepła są rządzone 
głównie przez dyfuzję cząsteczek i atomów. Tu w opisie 
zjawiska _do równań każdego rodnika dyfundującego, jak 
ciągłości, ruchu i energii, należy dodać równanie dy
fuzji. Zagadnienie jest skomplikowane i to tym bardziej 
wtedy, jeżeli w warstwie „zamrożonej" przyściennej ńastę
puje rekombinacja atomów, wynikła z faktu, że tempe
ratura ścianki jest niższa (np. przy chłodzeniu ścianki) od 
temperatury dysocjacji lub że materiał ścianki jest katali
zatorem rekombinacji i występuje dlatego miejscowe wy
sokie tempo dysocjacji przy ściance, a co za tym idzie, 
w istocie źródło ciepła na ściance. 

Nie pretendując do wyczerpania tematu, omówione będzie 
w kolejności podejście do obliczeń w oparciu o wyniki 
badań dostępne w literaturze. 

Fay i Riddell rozpatrywali problem wymiany ciepła 
blisko punktu spiętrzenia ciał obrotowych w przepływie 
hypersonicznym i uzyskali następujące wyrażenie dla war
stwy przyściennej w równowadze: 

Nu 
= O, 76 (Pr)0,4 ( (!c r

i

c )0
,4 

[1 + (Le0,52_ 1) �Pl
V Re (!w fluw ie 

(32] 

w którym liczba Nusselta i . Reynoldsa jest wielkością 
lokalną, zdefiniowaną, jak następuje: 

gdzie: 
x - jest odległością wzdłuż południka profilu, 

Cp - ciepło właściwe przy stałym ciśnieniu dla powie-
trza zdysocjowanego,

Pr - liczba Prandtla powietrza zdysocjowanego, 
Le - liczba Lewisa powietrza zdysocjowanego, 
iv -- entalpia dysocjacji. 
c - wskaźnik stanu spiętrzenia strumienia niezabu

rzonego, 
•w - wskaźnik stanu przy ściance,
oo - wskaźnik przepływu niezaburzonego.

Należy podkreślić, że definicja liczby Nusselta w tych roz
ważaniach różni się od powszechnie stosowanej, a nawet 
wyprowadzonej w korelacji do definicji współczynnika 
przejmowania ciepła określonej wzorem [9], ponieważ przy
jęto tu, że silą napędową wymiany ciepła jest różnica 
entalpii płynu przy ściance i entalpii spiętrzenia przepły
wu niezaburzonego. 
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Rys. 9. Wymiana ciepła w punkcie spiętrzenia między przeszko
dą a powietrzem zdysocjowanym (Rose i Stark) 

Rysunek 9 przedstawia porównanie numerycznego roz
wiązania wzoru [32] dla Pr = 0,71 i Le = 1,4 z danymi z ba
daó wymiany ciepła w punkcie spiętrzenia w rurze ude
rzeniowej, przeprowadzonymi przez Rose i Starka. 

Zgodność wyników badań doświadczalnych i obliczenio
wych jest uderzająca, jeżeli uwzględnimy trudności po
miarowe w rurze uderzeniowe.i i niepewność wielkości 
własności fizycznych, użytych do obliczenia krzywej teore
tycznej. 

Znaną już z· części artykułu 3 B metodę Eckerta propo
nuje się w przypadku wymiany ciepła gazów zdysocjowa
nych przy opływie. Współczynnik przejmowania ciepła a; 
określa się wtedy zgodnie ze wzorem [9]. gdy strumień 
cieplny oblicza się z zależności: 

q = Ui (ied - i u:) 

korzystając z liczb podobieóstwa o postaci: 

a.ix
x 

liczba Nusselta Nu·.= --,., 
A, 

ctix liczba Stantona St·. = ---
,., C U 

p(! 00 

W tym przypadku wskaźnik oo oznacza stan strumienia 
zewnętrznego poza krawędzią warstwy przyściennej, ale 
należy pamiętać, że nie jest to stan niezaburzonego stru
mienia, jeśli występuje fala uderzeniowa (rys. 9). Przy 
obliczaniu stanu za falą uderzeniową należy korzystać 
z metod i tablic podawanych zazwyczaj w podręcznikach 
z dziedziny aerodynamiki i dynamiki gazów. 

Przy obliczaniu entalpii adiabatycznej stosuje się współ
czynnik odzyskania entalpii, który zdefiniowano: 

r·=I, 
iad - ioo (iad - ie.) 2 

Przy powyższych założeniach, zgodnie z metodą Eckerta 
i obliczeniami parametrów fizycznych lub entalpii odnie
sienia, zgodnie ze wzorem (12], wykorzystuje się zależno
ści na liczbę Nusselta czy Stantona podane dla przepływu 
laminarnego, czy burzliwego przy opływie płyt (części 
artykułu niniejszego 3B i 3C). 

Należy zdawać sobie sprawę, że obliczenia takie dają 
przybliżoną ocenę wielkości współczynnika przejmowania, 
czy strumienia cieplnego, dopóki zjawisko i teoria nie 
będą dokładniej zbadane i potwierdzone wynikami do
świadczeń. 



4. Wymiana ciepła w gazach rozrzedzonych

�godnie z prop�zycją podziału przepływów podaną przez 
Tsiei:i,�. - t:zy ich zakresy, a mianowicie: poślizgowy,
prze�sc�owy i swobodn0;-molekularny - nie odpowiadają
załozen10m przepływu osrodka ciągłego. 

, Założeni_a te stwierdziły, że makroskopowe własności
osrodka, J8;k: �ęstość, prędkość i temperatura są zmien
ne w sposob ciągły w przestrzeni i czasie. Jeżeli średnia 
swob_odna droga cząsteczki 2s jest mała w porównaniu 
z kazdym charakterystycznym wymiarem i rozpatrywanego 

y 
y 

X )( 

Rys. 10. Rozkład prędkości i temperatur nad płytą ogrzewaną: 

a - p1'ofile przepływu ośrodka ciągłego, b - profile przepływu 

poślizgowego, c - profile przepływu swobodno-molekularnego 
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nys. 11. Zmiana średniej swobodnej drogi cząsteczki w funkcji 

wysokości 

systemu, jak to ma miejsce w przypadku przepływu ośrod
ka ciągłego występuje zawsze na powierzchni płyty hydro
mechaniczn� i termiczna warstwa przyścienna, a wymiana 
pędu i energii wewnątrz warstwy przyściennej jest rządzo
na przez przypadkowe zderzenia cząsteczek lub dyfuzję. 
Kiedy jednak gaz jest tak rozrzedzony, że J.s nie jest zanied
bywalnie mała w porównaniu z i lub w rzeczywistości 
może być tego samego rzędu wielkości co i, międzycząstecz
kowe zderzenia są mniej częste, a cząsteczki padające na 
stałą powierzchnię nie są zdolne wejść w równowagę z po
wierzchnią. W wyniku tego, na granicy gazu i stałej po
wierzchni może rozwijać się znaczna nieciągłość pręd
kości i temperatury. Wtedy wielkość wymiany zależy nie 
tylko od zderzeń międzycząsteczkowych w warstwie przy
ściennej, ale także od skuteczności wymiany własności 
między cząsteczkami gazu i ścianki. Mechanizm wzajem
nego oddziaływania cząsteczek i ścianki jest maksymalnie 
skomplikowany. Do określenia jego skutków używa się 
współczynnika akomodacji termicznej a w przypadku roz
ważania wymiany energii. Wyżej opisany przypadek na-

zywa się przepływem poślizgowym ze względu na _zaistnia
łą nieciągłość prędkości i temperatury na granicy gazu 
i powierzchni. Jeżeli gaz jest tak rozrzedzony, że swo?�d
na średnia droga cząsteczki As jest dużo większa od hmo
wego wymiaru ciała, wtedy częs�o.tliwoś� międzycz�stecz
kowych zderzeń może być całkowicie �amedb�na, zas _stru
mienie cząsteczek, padających na powierzchnię stałą i od
bitych od niej, nie oddziaływują na siebie, gdyż ewentual
ne ich zderzenia ze względu na dużą średnią swobodną dro
gę odbywają się w dużej odległości od powierzchni. Możn� 
wtedy przyjąć, że warstwa przyścienna znika, a cząsteczki 
przyległe do powierzchn • mają w�aś�iwości takie . same, 
jak cząsteczki niezaburzonego strumienia. Ten rodzai prze
pływu nazwano swobodno-molekul_arny�. Mod_el fizyczn� 
jest wystarczająco prosty, aby obhczeme wymiany oprzec 
na kinetycznej teorii gazów. Między rodzajem przepływu 
poślizgowego i swobodno-molekularnego istnieje obsza:
zwany przejściowym, w którym swobodna droga cząsteczln
jest rzędu liniowego wymiaru ciała. . Wykresy rozkładu prędkości i temperatury zamieszczono 
na rysunku 10. Przedstawiają one nieciągłość zmian tem
peratury i prędkości przy ściance w przypadku przepływu 
poślizgowego oraz brak warstwy przyściennej w przypadku 
przepływu swobodno-molekularnego. 

Zmianę średniej swobodnej drogi cząsteczki, w zależ
ności od wysokości od ziemi, przedstawia rysunek 11. Widać 
z niego, że na zerowej wysokości średnia swobodna droga 
cząsteczki jest rzędu 6 • 10-5 cm. 

średnia swobodna droga cząsteczki w funkcji wysokości
zmienia się ponadto okresowo w zależności od pory roku, 
dnia i nocy. Różnice te występują wyraźnie od wysokości 
około 40 km. I tak na wysokości 160 km od poziomu morza, 
różnica między średnią swobodną drogą cząsteczki w ciągu 
dnia i nocy okresu letniego jest o 2 rzędy wielkości, gdy 
między wartością As nocną i dzienną okresu zimowego 
o 1 rząd wielkości. Wielkości większe osiąga i.s w nocy.

Istotnym problemem z punktu widzenia zastosowań jest
określenie granic między rodzajami przepływów. Granica 
dla przepływu ośrodka ciągłego była podana w części 3 
pracy. Trzeba powtórzyć ją jednak w poniższym zesta
wieniu:, 

Granice zakresu między: 
przepływem swobodnym molekularnym 

a przejściowym; 

przepływem przejściowym 

a poślizgowym; 

przepływem poślizgowym 

a ośrodka ciągłego; 

M
-= 3 + 10Rei 

{

�=OlRet 

M 
--=Ol 
yRel l�= O 01Re

l 

' 

M
-- = 001 
if Rel 

Rei< 1

Rei> 1 

Rei< 1

z przedstawionych wyżej rodzajów przepływu gazów roz
rzedzonych przepływ przejściowy jest najmniej zbadany. 

A. PRZEPŁYW POŚLIZGOWY

Można by w analizie tego przepływu użyć równań zacho
wania momentów i energii, jak też równania ciągłości. 
Jednak z następujących przyczyn trzeba uwzględnić po
prawki. W zakresie określonym dla przepływu poślizgo
wego, albo liczba Macha musi być duża (wpływ ściśliwości), 
albo liczba Reynoldsa mała (wpływ lepkości), albo oba przy
padki jednocześnie. Liczba Reynoldsa może być za niska, 
aby teoria warstwy przyściennej była całkowicie ważna, 
ale nie na tyle niska, aby można było zaniedbać wyrazy 
reprezentujące bezwładność. W dodatku, równania wymiany 
muszą pozwolić obliczyć wpływy niedyfuzyjne mechanizmu 
wymiany na powierzchni granicznej. Ze względu na zło
żoność i niepewność ważności tych równań, nie będzie tu 
przedstawiona ich analiza, a zamiast tego przedstawione 
będą uproszczone równania dla przepływu poślizgowego 
przy opływie płyty, potwierdzalne wynikami doświadczeń. 
Stosuje się tu równania ruchu i energii słuszne dla prze-
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pływów ośrodków ciągłych z uwzględnieniem nieciągłości 
prędkości i temperatury przy ściance przez odpowiedni do
bór warunków granicznych. 

Interesujące jest tu, z punktu widzenia wymiany ciepła, 
głównie równanie energii. 

Nieciągłość temperatury na ściance wyraża się: 

gdzie: 

il.(�) = a(T
00

-Tw)
By Y=O 

[33) 

l - jest współczynnikiem przewodności cieplnej,
q współczynnikiem proporcjonalności reprezen-

tującym wielkość wymiany (ciepła) energii, 
T 00 - temperaturą niezaburzonego strumienia, 
Tw - temperaturą ścianki. 

Oznaczenia współrzędnych x y są zgodne z rysun-
kiem 10. 

Stosunek a. 
T

00
-Tw
BT 

aY 

2 i/,
5 

k 2- a

Pr k + 1 -a- [34)

Otrzymana postać na wielkość liczby Stantona pozwala 
na obliczenie średnie.i wielkości współczynnika przejmo
wania ciepła dla całej długości płyty. 

Strumień cieplny wyznacza się wtedy: 
q = a (Tw - T00 ) 

Eksperymentalnie badano wymianę ciepła z kuli do 
opływającego ją powietrza. Wyniki badań w postaci wy
kresów można znaleźć w książkach lub publikacjach po
danych w bibliografii artykułu. 

B. PRZEPŁYW PRZEJŚCIOWY

W przepływie przejściowym charakter przepływu jest 
taki sam, jak w poślizgowym, jednak długość swobodnej 
drogi cząsteczki rośnie i staje się w końcu większa od 

Nu 

8 

6 

oV 

l7 
V

o � 

otrzymano w oparciu o kinetyczną teorię gazów, wprawa- 4 
dzając współczynnik akomodacji termicznej, określony jak 

3,o/ 
�o 

następuje: 2 cl� 

l.o<a 
a = 

gdzie: 
e, - energia cząsteczek gazu odbitych od powierzchni, 

ew - energia cząsteczek przy temperaturze ścianki, 
e; - energia cząsteczek padających na powierzchnię. 

Oznaczenia temperatur są takie, jak oznaczenia energii. 
Wielkości współczynnika akomodacji termicznej są mniej

sze, niż jedność i można zauważyć uderzające podobień
stwo między a a współczynnikiem absorbcji w wymianie 
energii przez promieniowanie. 

Typowe wielkości a podają źródła zestawione w biblio
grafii artykułu. 

Dla przykładu podaje się 

Tabela 1 

Powierzchnia 

brąz poleroNany 
żeliwo obrobione 

0,91-0,94 

mnszynowo 0,87-0,88 
żeliwo polerowane 0,87-0,93 
aluminium pole-

rowane 0,87-0,95 
aluminium obro-

bione maszy-
nowo 0,95-0,97 

aluminium tra-
wione 0,89-0,97 

x = O, y > O

y = O, x>o 

kilka wielkości dla powietrza: 
Równanie energi� war

stwy przyściennej w posta
ci uproszczonej, zaniedbu
jąc przewodzenie wzdłuż 
płyty oraz wyrażenie doty
czące konwekcji i zakłada
jąc. stałą wielkość pręd
kości przepływu niezabu
rzonego nad płytą, otrzy
mano: 

Powyższe równanie zo
stało teraz uzupełnione 
warunkami granicznymi, 
jak następuje: 

T = T00 

1, 75 i/,s T-Tw
=--

Pr 
BT 

a , 
y 

gdy drugi warunek graniczny uzyskano z równania [34] 
CP w założeniu y = O, k = - = 1,4 i a= 0,8. 

Przy tych warunkach granicznych rozwiązano równanie 
[35] metodą przekształcania Laplace'a i uzyskano:

St = --- = -. - e2' erf c z -1 + --=- z [36] 
o. 0,38 

( 
2 

) (?CPU 00 z- Ma y,.

Re Pr 
gdzie: z=----2,63 Ma 
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Rys. 12. Zmiana liczby Nusselta przy opływie kuli w funkcji sto-
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Rys. 13. Zmiana liczby Nusselta przy opływie kuli w funkcji 

l/ Re, stosunku--, obliczonego dla parametrów za falą uderzeniową 
Ma, 

(Drake i Backer) 

charakterystycznego liniowego wymiaru ciała, zgodnie 
z granicami zakresów przepływu podanymi uprzednio. 

Wymiana ciepła przy tym rodzaju przepływu nie docze
kała się w literaturze rozpowszechnionego opracowania 
teoretycznego. Znane są jedynie badania doświadczalne. 
Wyniki doświadczeń Drake'a i Backera, dotyczące wymia
ny ciepła między kulą a powietrzem ją opływającym 
w przepływie przejściowym, przedstawione są na rysun
ku 12 i 13. 

W celu uzyskania parametrów przepływu, właściwych 
przejściowemu, badania przeprowadzono przy dużych licz
bach Macha (przepływ naddźwiękowy Ma= 2,24-3,56). 
W tej sytuacji przed kulą występuje fala uderzeniowa 
i dlatego wielkości liczby Nusselta podane są na rysun-

yRet 
ku 12 w funkcji stosunku -

M 
obliczonych według pa-

ai 

rametrów niezaburzonego strumienia, gdy na rys. 13 w funk
cji tego samego stosunku liczb podobieństwa, ale obli
czonych według parametrów za falą uderzeniową. 



C. PRZEPŁYW SWOBODNO-MOLEKULARNY
W przepływie swobodno-molekularnym analiza pro�esów 

wymiany energii musi oprzeć się o kinetyczną teorię czą
steczek gazu. 

Zakłada _się, że strumień �cząsteczek padających na sta
łą powierzchnię nie jest zaburzony przez strumień cząste
czek odbitych. Wtedy, biorąc pod rozwagę tylko wymianę 
energii. a zaniedbując wymianę ciepła przez promieniowa
nie, do i ze stałej powierzchni - można ułożyć jej bilans:

q = e;-er [37]
gdzie ei i er określono już uprzednio.

Oznaczając przez Ev, Eob, Ectr odpowiednio energię ruchu 
postępowego, obrotowego i drgającego cząsteczek w jed
nostce masy gazu i przyjmując całkowite rozproszenie 
odbicia można określić: 

ei = m
i 

(: U2 + E;,p + Ei,Ob + Fi,dr) [38a]

[38b]
gdzie m; jest strumieniem masowym cząsteczek padających 
i odbitych od powierzchni. Sugeruje się tutaj, że współ
czynniki akomodacji energii ruchu postępowego i obroto
wego cząsteczek można uznać za równe jedności, gdy 
współczynnik akomodacji ruchu drgającego - za równy 
zero. Odpowiednie energie przy temperaturze ścianki T w
będą: Eu,,p, Ew,ob i Ew,dr. 

Wtedy, zgodnie z powyższą sugestią, będzie:

czyli

E;,p - Er,P = E;,µ - Ew,,,
Ei,ob - Er,ob = Ei,ob -Eu;,ob

Ei,dr -Er,dr = O

Er,p = Ew ,1,; Er,ob = Ew,ob Er,ob = Eu,o,b; Ei,dr = Er,dr•
Wykorzystując te uproszczenia w równaniach [38a], [38b]
[37], otrzymuje się: 

q = m; [: U2 + (E;,p - Ew,p) + (Ei,ob - Ew,ob)] [39a]

stosownie do zasady równego rozdziału energii, wewnętrz
na energia cząsteczek gazowych układu w równowadze 
przy temperaturze T jest określona 

j R0
E=--

2 [40]

gdzie j jest liczbą stopni swobody i (9 = 273 + T.
Dla cząsteczek dwuatomowych można przeto napisać:

3 2 
EP = 

2 
R0; E

0b 
= 

2 
R0

i dla tego przekształcono równanie [39a] na postać określoną 
wzorem [39b], przy czym podstawiono wyrażenie na stru

() Um 

mień masowy cząsteczek. jako m; =--_- w założeniu, że
2vn 

kierunek przepływu jest równoległy do powierzchni. 

q = (' u m [2- U2 + � R (T- - T l] [39b]
2y;; 2 2 i w 

Powyższe rozważanie jest tylko ilustracją podejścia do
zadania wymiany ciepła od strony teoretycznej. Bardziej
ogólne rozważania przeprowadził Oppenheim, którego wy
niki w postaci wykresów przedstawiają rysunki 14 i 15.
Na rys. 15 przedstawiono zmianę współczynnika odzyskania
temperatury w funkcji stosunku prędkości niezaburzonego
strumienia do średniej prędkości cząsteczki: 

S = �==MV� [40]

Wyniki podano dla cylindra, kuli i płytki ustawionej
równolegle i prostopadle do przepływu. Rys. 14 podaje
zmienność liczby Stantona dla tych samych przypadków
opływu w funkcji tego samego stosunku, co na rys. 15.
Wykorzystując powyższe wyniki trzeba P,odkreśl_ić, że
w przepływie swobodno-molekularnym, wspołczynmk od-

/ 
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Rys. 14. Liczba Stantona przy przepływie swobodna-molekularnym 
(Oppenheim) 
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Rys. 15. Współczynnik odzyskania temperatury rT 
przy przepły-

wie swobodna-molekularnym (Oppenheim) 

zyskania temperatury jest większy od jedności, a więc 
temperatura adiabatyczna ścianki jest wyższa od tempe
ratury całkowitej przepływającego gazu. 

Strumień cieplny oblicza się z zależności:
q= a (Tact - Tw) [41]

gdzie średnia wielkość współczynnika przejmowania ciepła
jest określona po oznaczeniu wielkości liczby Stantona 

(St = ; ) , zgodnie z wykresem [14] z wyrazu
(/oo "° CP 
k 

, 

St----, odpowiednio -dla kuli, cylindra o osi prosto
(k + 1) u 

padłej do kierunku przepływu oraz dla płyt ustawionych
prostopadle i równolegle do kierunku przepływu. 

Zadania z wymiany ciepła dla gazów rozrzedzonych mogą
być problemami bardziej złożonymi, na przykład uwzględ-
niając promieniowanie. .. 

W chwili obecnej, ze względu na małą ilość badań, tak
teoretycznych jak i doświadczalnych, trudno pokusić się
o przedstawienie jednolitego wykładu wymiany ciepła dla
przepływów gazów rozrzedzonych. 

Przedstawiając powyższe problemy wymiany ciepła przy
dużych prędkościach i na dużych wysokościach, podano
przegląd tych zagadnień, a czytelnika pragnącego zgłębić
i poszerzyć znajomość przedmiotu autor odsyła do prac
podanych w bibliografii artykułu. 
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NOWOŚCI TECHNICZNE 

• BADANIA KLAPY Z WIRUJĄCYM WALCEM

Wspominana już w „Nowościach technicznych" klapa 
z wirującym walcem do samolotów V/STOL jest objęta 
programem rozwojowym Wydziału Lotniczego Politechniki 
w Limie (Universidad Nacional de Ingenieria in Lima). Ba
dania są prowadzone przy współpracy lotnictwa wojsko
wego. 

Badania tunelowe klapy z wirującym walcem są prowa
dzone przez Uniwersytet Stanford w tunelu Collins Radio 
Co. i w należącym do NASA Ames Research Center. W Li
mie gotowy już jest do lotów jednosilnikowy samolot, na 
którym będą przeprowadzone próby w locie. 

Wirujący walec jest umieszczony na nosku klapy i wy
staje cokolwiek ponad górną powierzchnię skrzydła. Walec 
obraca się zgodnie z kierunkiem prędkości strumienia na 

górnej powierzchni skrzydła i zwiększa w ten sposób ener
gię warstwy przyściennej. Przy klapie wychylonej o 90° 

walec powoduje za pomocą sił tarcia zniszczenie warstwy 
przyściennej o małej energii i wytwarza na górnej powierz
chni klapy nową warstwę przyścienną. Warstwa ta ma do
stateczną energię do pokonania zwiększonego ciśnienia na 
krawędzi spływu klapy. Wirujący walec wytwarza obszar o niskim ciśnieniu, który ustatecznia przepływ wokół krawędz_i _nata�cia skrzydła, co zapobiega odrywaniu warstwy przysc1enneJ na nosku przy dużych kątach natarcia (dochodzących do 40°) i eliminuje w ten sposób konieczność stosowania urządzeń nośnych na krawędzi natarcia. Poza tym opisywane urządzenie zwiększa siłę nośną na zasadzi� 
zjawiska Magnusa, to jest dzięki zwiększonej cyrkulacji 
wokół profilu. 

Badania tunelowe wykazały, że walec umieszczony w 40-0/o 
cięciwy zwiększa współczynnik siły nośnej C2 od wartości 
1,4 przy klapie wciągniętej i walcu nieruchomym, do 4,1 
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przy klapie wychylonej o 60° i wirującym walcu. Badania 
przeprowadzono przy liczbie Reynoldsa 900 000. Przy więk
kszych liczbach Re wyniki byłyby prawdopodobnie jeszcze 

Cz 
lepsze. Zmierzona doskonałość profilu C przy klapie wy-

x 

chylonej o 60° i przy Cz
= 3,5 była większa niż największa 

doskonałość profilu zwykłego, bez klapy. Poza tym okazało 
sie że momenty pochylające przy wychylonej klapie były 
m�iejsze, co należy przypisać wystającemu walcowi. Podob
nie mniejsze były momenty zawiasowe. 

Badania w przepływie trójwymiarowym półswobodnego 
modelu wykazały, że przy kącie natarcia 40° i klapie wy
chylonej o 90° można uzyskać siłę nośną wystarczającą do 
pionowego startu. bez konieczności stosowania przestawial
nych skrzydeł lub silników. Sprawdzono możliwości stero
wanego przejścia (z zawisu do lotu poziomego i odwrotnie) 
przy klapie wychylonej o 90°. Lot modelu do tyłu uzyskano 
przy kącie natarcia 10° i klapie wychylonej o 90°, co daje 
kąt odchylenia strumienia 80°. 

Do badań tunelowych użyto skrzydła z klapą o dużej cię
ciwie, bez wyważenia aerodynamicznego, z walcem zamoco
wanym na nosku. W warunkach lotu poziomego walec jest 
całkowicie schowany w skrzydle. Klapa wykazuje zerowy 
moment zawiasowy przy wychyleniach do 90° i pozostaje 
wychylona bez konieczności przykładania dodatkowego mo
mentu. Położenie modelu względem osi poprzecznej w cza
sie zawisu i przejścia stosuje się za pomocą klapki umie
szczone.i na krawędzi spływu klapy głównej. Moc wymaga
na do napędu walca wynosi mniej niż 20/o mocy potrzebnej 
do napędu śmigła w czasie zawisu. 

Badania przeprowadzano przy prędkości obrotowej wal
ca 14 OOO obr/min. Taka prędkość obrotowa wymaga dokład
nego wyważenia walca. Opracowano metodę wykonywania 
walca z wyciskanej rury aluminiowej o grubości ścianki 
1,14 mm. Masy wyważające umieszcza się na tarczach luań
cowych walca. 

Zalety układu: kąt odchylenia strumienia jest o 20° więk
szy niż uzyskiwany za pomocą innych systemów; charakte
rystyki pochylające są w znacznym stopniu niezależne od 
wychylenia klapy; w czasie przejść występują mniejsze 
zmiany momentu pochylającego. 

Układ może być zastosowany do samolotów z przestawial
nym skrzydłem, przy czym walec jest umieszczony w nosku 
skrzydła i służy równocześnie jako wał łączący silniki. 
Nosek lub slot skrzydła jest odchylany do dołu i odsłania 
w ten sposób walec. Badania tunelowe wykazały, że taki 
układ daje największy współczynnik siły nośnej przy kącie 
natarcia około 40°. 

Duże zainteresowanie pracami nad rozwojem klapy z wi
rującym walcem wykazują firmy North American i Ryan. 

W.K. 

PROJEKT SAMOLOTU PASAŻERSKIEGO STOL 

Firma Breguet rozpoczęła studia nad samolotem pasażer
skim na 150 pasażerów, mającym wla§ciwości samolotu 
STOL. Do napędu samolotu - noszącego oznaczenie Br.944-
mają służyć cztery turbinowe silniki śmigłowe o łącznej 
mocy 14 OOO do 16 OOO KM, których śmigła, podobnie jak 
śmigła samolotów Br.941 i Br.942 będą ze sobą połączone 
wałami. Kabina samolotu ma być ciśnieniowa. Pod wzg�
dem układu samolot Br.944 przypomina samoloty Br.941 i 942. 

Na razie znane są następujące dane samolotu: rozpięto§ć 
36 m; długość 35 m; ciężar całkowity 60 OOO kG; zasięg przy 
prędkości przelotowej 500 km/h i przy maksymalnym cię
żarze handlowym - 2000 km. W.K. 

ŚMIGŁOWIEC PIASECKIEGO Z OBUDOWANYM 
ŚMIGŁEM 

Na zamówienie wojsk lądowych i marynarki firma Pia
secki Aircraft Corp. pracuje nad nowym śmigłowcem 
o układzie mieszanym, posiadającym obok trójpłatowego



L. 

wirnika krótkie skrzydło i obudowane śmigło. śmigłowiec 
ten - noszący oznaczenie 16H-1A - ma być napędzany sil
nikiem turbinowym General Electric T58 o mocy 1250 KM 
i ma rozwijać prędkość maksymalną 370 km/h. Przewidy
wana jest również budowa cywilnej wersji śmigłowca. 

W.Ę(.

ŚMIGŁOWIEC SIKORSKY „SEA STALLION" 

Jednym z najważniejszych obecnie programów firmy Si
korsky Aircraft jest seryjna produkcja śmigłowca CH-53A 
,,Sea Stallion", który ma być używany przez piechotę mor
ską do działań w strefie frontu. 

Przez z górą dwa lata przeprowadzano za pomocą symu
latorów. badania właściwości lotnych śmigłowca, zanim 
przystąpiono do budowy prototypu i podano go próbom 
w tunelach aerodynamicznych i w zbiorniku wodnym. Te 
prace wstępne znacznie skróciły cały cykl rozwojowy śmi
głowca. Już w czasie budowy prototypów używano obrabia
rek, przyrządów i urządzeń przeznaczonych do produkcji 
seryjnej, dzięki czemu uniknięto strat czasu właściwych bu
dowie sposobem „ręcznym". 

W konstrukcji śmigłowca zastosowano duże elementy kute 
ze stopu aluminiowego, jak również części z tytanu. Dziękt 
temu ciężar całkowity śmigłowca jest prawie dwukrotnie 
większy od jego ciężaru własnego. Poza tym szereg części 
wykonano z tworzyw sztucznych, które nie wymagają kosz
townych przyrządów i urządzeń montażowych, szczególnie 
w przypadku njerozwijalnych skorup, jak na przykład osło
ny silników i pokrycie kabiny. 

śmigłowiec jest napędzany dwoma silnikami turbinowymi 
General Electric T64-GE-6 o mocy 2850 KM. 

Pierwszy lot prototypu, który odbył się 19 października 
1964 roku (prace nad śmigłowcem rozpoczęto w 1962 r.), za
początkował szeroko zakrojony program badań, obejmujący 
badania wytrzymałościowe konstrukcji, badania właściwości 
lotnych, próby prędkości i badania silników. Obok dwóch 
prototypów przeznaczonych do prób na ziemi i prób wy
trzymałościowych, zbudowano trzy prototypy do prób w lo
cie. Poza tym w laboratoriach poddaje się badaniom dyna-
micznym szereg grup konstrukcyjnych. 

W celu przyspieszenia programu badań zbudowano st01-
sko na którym można przeprowadzać badanta zmęczeniowe 
gło�icy wirnika. Można na nim odtwarzać ciąg wirnika, 

momenty obrotowe, uderzenia i wahania łopat . względem 
przegubów oraz zmiany skoku, dzięki czemu warunki badań 
w pełni odpowiadają warunkom występującym w locie. 

Śmigłowiec „Sea Stallion" ma wykonywać przede wszyst
kim z dania transportowe w strefie przyfrontowej, to jest 
przewozić oddziały wojskowe i materiał wojenny z okrętów 
na pole walki. Dzięki przedniemu kołu może on manewro
wać na wąskich lądowiskach, a wirnik i śmigło ogonowe 
mogą być złożone w ciągu 60 sekund. 

W czasie prób śmigłowiec osiągnął już prędkość 315 km/h, 
mimo że jego silniki nie pracowały na pełnym obciążeniu.· 

Dane silnika T64-GE-6 

Moc startowa 
Jedn. zużycie paliwa 
Prędko&ć obrotowa 
Zużycie paliwa (przez oba silniki) w wa

runKach przelotowych 
Ciężar· 

Dane śmigłowca 

Całkowita długość 
Całkowita wysokość 
Szerokość kadłuba 
Średnica wirnika 
Nominalny ciężar całkowity 
Ciężar śmigłowca pustego 
Ciężar ładunku 
Liczba miejsc - 3 osoby załogi + 38 żoł

nierzy 
Prędkość maksymalna 
Prędkość przelotowa 

Prędkość wznoszenia 
z dwoma silnikami 
z jednym silnikiem 

Pułap zawisu 
z wpływem ziemi 
bez wpływu ziemi 

Pułap praktyczny 
Zasięg z 1730 kG paliwa łącznie z 100/o 

rezerwą przy prędkośd przelotowej 

2850 KM 
0,225 kG/KMh 
13 600 obr/min 

940 kG/h 
328 kG 

26,86 m 
7,59 m 
2,69 m 

21,95 m 
15 190 kG 

9500 kG 
5690 kG 

315 km/h 
278 km/h 

9,25 misek 
1,02 misek 

3500 m 
2200 m 
5100 m 

455 km 

Ma być również budowana pasażerska wersja śmigłow
ca - 5-65 - o maksymalnej liczbie pasażerów 67 i o pręd
kości przelotowej 310 km/h. śmigłowiec będzie latał na tra
sach międzymiastowych o długości do 400 km, przy czym 
koszty jednostkowe mają wynosić 2,5 centa na pasażera
-kilometr. Napęd będą stanowić dwa silniki General Elec
tric T64-S4 o mocy startowej 3400 km (maksymalna moc 
trwała 3225 KM). Cieżar całkowity śmigłowca wynosi 21 770 
kG, ciężar handlowy około 5900 kG. W.K. 
Cl I 'IS5 

NAJWIĘKSZY AMERYKAŃSKI SILNIK RAKIETOWY 
NA STAŁY ŚRODEK NAPĘDOWY 

Na początku grudnia ubiegłego roku firma Thiocol Che
mical Corp.· przeprowadziła próbę największego amerykal'l
skiego silnika rakietowego na stały środek napędowy. 
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w czasie próby silnik rozwijał w ciągu 2_ minu� ciąg �80 o
_
oo

kG. Jako paliwo zastosowano tę samą mieszaninę �o N si�
niku pierwszego stopnia rniędzykontynentalneJ rakiety „Mi
nuteman". 

Komora spalania silnika składa się z prz�d:1iego seg_men
tu O długości 6,4 m, środkowego - o długosc� 6,71 m i tyl
nego - 0 długości 6,1 m. Łącznie z d�szą :Vylotową c:'1l�o
wita długość silnika wynosi 23,77 m, sredmca 3,96 m i cię
żar 352 OOO kG (w tym ciężar paliwa - 317 500 kG). 

Dysza wylotowa silnika jest połączona z komorą spal�ni� 
za pomocą przegubu kulowego i pierścienia �ardanu; dzięki 
takiemu połączeniu dyszę mozna wychylac _w dowolny:11
kierunku. Dysza ma długość 3,94 m, średmcę przekroJu 
krytycznego 0,97 m i ciężar 7260 kG. 

Do rozruchu silnika zastosowano oddzielne urządz_enie, 
które wytwarza strumień gazu o cią�u 19 50� �G, skiero
wany przez dyszę wylotową uruchamtanego s1lr:nka do k?
mory spalania. Urządzenie takie ma tę. zaletę, ze pozostaJe
na plaiformie startowej i nie musi byc niesione przez ra-
kietę jako „martwy" ciężar. W. K. 

SILNIKI DO STEROWANIA SZTUCZNYCH SATELITOW 

Firma Rocket Research Corp. otrzymała od firmy Hughes 
Aircraft Co. zamówienie w wysokości 1,3 milionów dol�

rów na rozwój i budowę sil
ników rakietowych do stero
wania satelitów badawczych 
typu ATS. Satelity te będą 
wprowadzane na średnie i syn
chroniczne orbity, w związku 
z czym ich silniki będą mu
siały pracować w ciągu szere
gu lat w bardzo ciężkich wa
runkach. Silniki sterujące są 
pozbawione wszelkich zawo
rów, a ich rozruch i wyłącza
nie odbywa się elektrycznie. 
W cylindrycznym zbiorniku 
znajduje się bliżej nie okreś
lony stały środek napędowy, 
który pod wpływem prądu 
elektrycznego sublimuje i jako 
gaz uchodzi przez dyszę wylo
tową. Zapas środka napędo
wego ma wystarczać na trzy 
lata pracy. Jako źródło prądu 
elektrycznego będą służyć sło
neczne przetworniki energii 
i baterie. Ciąg silnika będzie 
wynosił od 0,00045 do 0,0045 G. 

Firma Unitet Technology 
Center buduje obok silników 
rakietowych na stały środek 
napędowy o ciągu 450 OOO kG 
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(do rakiety „Titan" 3C) małe silniki na ciekły środek n��ę
dowy, przeznaczone do st_erowania sztucznych satelttow
i załogowych statków kosmicznych. Przedstaw10ny na zdJę
ciu agregat pracuje na metanie i tlenie i rozwija ciąg od 
0,2 do 45 G. W. K. 

NOWE SZWEDZKIE TUNELE AERODY_NAMICZNE 

W instytucie Flygtekniska Forsokanstalten w Sztokholmie 
znajduje się w budowie hipersoniczny tunel aerodynamicz
ny do prędkości odpowiadających Ma = 7. Tunel ten -
o pracy przerywanej - ma służyć przede wszystkim do ba
dania pocisków kierowanych. Poza tym wyposażenie insty
tutu zostanie uzupełnione tunelem przydźwiękowym o pręd
kościach od Ma = 1 do Ma = 4, przeznaczonym do badań
w ramach programu budowy samolotu „Viggen". Instytut
już obecnie dysponuje tunelem przydźwiękowym o przekro
ju przestrzeni pomiarowej 1 m2 

- lecz jego maksymalna
prędkość wynosi tylko Ma = 2,5. Nowy tunel przydźwiękowy
ma przestrzeń pomiarową o przekroju 0,5 m2 i będzie umo
żliwiał przeprowadzanie badań w naśladowanych warun
kach lotu.

Koszty budowy obu nowych tuneli wyniosą około 20 mi
lionów koron. Będą one gotowe w jesieni 1965 roku. W.K

POJAZD DO BADANIA MARSA „VOYAGER" 

NASA zamierza powierzyć różnym firmom opracowanie 
wstępnych projektów bezzałogowego pojazdu „Voyager" 
przeznaczonego do badania planety Mars. Kierownictwo 
prac zlecono Jet Propulsion Laboratory w Pasadenie. Do
tychczas przeprowadzone studia wykazały, że pojazd powi
nien się składać z członu zasadniczego o ciężarze 680-,--910 
kG, z zespołu raki:et hamujących o ciężarze 910-,-1360 kG 
i z zasobnika, mającego wylądować na planecie -- o cięża
rze maks. 2720 kG. Pojazd zasadniczy ma posiadać przy
rządy badawcze o ciężarze około 90 kG i ma krążyć wokół 
Marsa z pracującymi urządzeniami przez sześć miesięcy. 
Poza tym ma on być zaopatrzony w urządzenia kierujące 
i nadawcze. Te ostatnie będą utrzymywać łączność z Ziemią 
w czasie lotu do Marsa, a w czasie krążenia po orbicie będą 
przekazywać na Ziemię informacje z zasobnika znajdujące-
go się na Marsie. 

„Voyager" ma nie tylko stwierdzić, czy na Marsie istnieje 
życie, lecz również ma dostarczyć danych geofizycznych 
i geologicznych (za pomocą zasobnika). Krążąc po orbicie 
pojazd ma robić zdjęcia planety, dokonywać pomiarów pola 
magnetycznego i stwierdzić, czy wokół Marsa znajdują się 
pary radiacyjne. Pojazd ma być gotów do próby w roku 
1 969, a w roku 1971 ma wykonać swe zadanie (lata najko
rzystniejszej konstelacji Ziemia-Mars). Jako rakietę nośną 
przewiduje się rakietę „Saturn" lB z drugim stopniem „Cen-
taur" lub rakietę „Atlas-Centaur". 

w.K:



W'YTWAkZANIE i: ŁĄCZENIE CERAMIKÓW () DUŻEj 
WYTRZYMAŁOŚCI 

Do drugiej wojny światowej porcelana uważana była za 
najbardziej wytrzymały i odporny na wysokie temperatury 
materiał ceramiczny. Wymagania stawiane w okresie wojny 
doprowadziły do opracowania nowych materiałów i nowych 
procesów,. które wypełniły lukę w materiałach odpornych 
na :,vysok1e temperatury, a jednocześnie posiadających wy
sokie walory wytrzymałościowe. Do nich należą w szczegól
ności tlenki aluminium i tlenki berylu. Materiały te i meto
dy fo�rr:iowania nawz,ajem się uzupełniają, dając przedmioty
o duzeJ wytrzymałosci, nawet w wysokich temperaturach 
o dużej twardości i oporności elektrycznej, o dużej wytrzy�
małości dielektrycznej przy
wysokich napięciach, obojętne 
chemicznie.

Metody wytwarzania części 
ceramicznych obejmują: odle
wanie, formowanie wibracyj
ne, wyciskanie, prasowanie na 
sucho i na mokro, prasowanie 
na gorąco, wtryskiwanie i pra
sowanie izostatyczne. Dobór 
właściwego procesu zależy od 
geometrii, kształtu i od kosz
tów wyrobu. W wielu przy
padkach ostatnio stosuje się 
prasowanie izostatyczne, gdyż 
metoda ta daje najlepsze wy
niki wytrzymałościowe, dużą 
jednorodność, dużą dokład
ność części i prawie zupełną 
eliminację naprężeń wewnę
trznych. Proces ten z zasady 
stosuje się do przedmiotów 
dużych lub tam, gdzie wystę
pują równocześnie przekroje 
grube i cienkie, a sam przed
miot ma kształt złożony. Dla 
małych i prostych części sto
suje się najczęściej prasowa
nie na sucho. W obu proce
sach część przygotowawcza 
i zakończeniowa wygląda po
dobnie. Po doborze i wstępnym 
r,>rzygotowaniu składników na
stępuje dokładne ich zmiele
nie na proszek, dokładne wy-
mieszanie dla stworzenia emulsji, wysuszenie przez rozpyla
nie, a następnie utworzenie drobniutkich globulek zmagazy
nowanych w uszczelnionych zbiornikach o stałej temperaturze 
i wilgotności. Po tym następuje właściwy proces formowa
nia (izostatycznego lub prasowania na sucho), wypalanie, 
szlifowanie, ewentualna metalizacja i kontrola. Izostatyczne 
formowanie odbywa się w formach gumowych, które po 
wypełnieniu przygotowaną mieszaniną i uszczelnieniu, wkła-. 
dane są do zbiornika ciśnieniowego. W zbiorniku tym reali
zuje się żądane ciśnienie hydrostatyczne, stwarzające wa
runki izostatycznego formowania. Po wyjęciu z gumowej 
formy materiał jest miękki, łatwy do obróbki i dlatego 
w tym stanie zwykle jest poddawany zabiegom obróbki me
chanicznej, frezowania, toczenia, wiercenia itp. Jedyną trud
nością jest tu zamocowanie kruchego półfabrykatu. Obrób
kę tlenków berylu przeprowadza się w próżni, w specjal
nych osłonach, dla ochrony przed toksycznymi pyłami (tlen
ki berylu są toksyczne tylko w formie pyłów). Po wypale
niu, przedmioty mogą być tylko poddawane szlj,fowaniu 
i docieraniu i to głównie tarczami diamentowymi, z bardzo 
małą wydajnością procesu. 

Podstawowe zalety procesu formowania izostatycznego to: 
dokładne i powtarzalne wymiary, jednorodne własności 
wszystkich przedmiotów w partii, niskie koszty (gumowe 
formy), możliwość wytwarzania złożonych kształtów, niemo
żliwych do osiągnięcia mechanicznym prasowaniem na su
cho. Typowymi przedstawicielami drobnych części produko
wanych tą metodą są: wirniki małych turbin, elementy za
worów, dysze (patrz zdjęcie) itp. Prasowanie na sucho z ko
lei daje lepsze wyniki dokładnośdowe (do ± 5 ,u w stanie 
wypalonym) dla małych i prostych elementów, gdzie gru
bość nie przekracza połowy największego wymiaru w pła
szczyźnie prostopadłej do kierunku prasowania. Proces wy-

maga form z węglików woiframu (dia t)rzeclwdziałanra �de
raniu proszkiem formowanym) i dlatego opłacalny jest dla 
produkcji seryjnej. 

Elementy ceramiczne muszą z reguły współpracować 
z częściami metalowymi i dlatego bardzo istotne są metody 
łączenia tych grup materiałowych. 

Głównymi metodami są: łączenie mechaniczne kołnierzo
we, klejenie ceramików z metalami za pomocą żywic epo
ksydowych (maksymalna wytrzymałość na ścinanie 3,5 
kG/mm2 w temperaturze pokojowej i temperatura prncy do 
150 °C), łączenie za pomocą pasowań skurczowych metalu 
na części ceramiczne i wreszcie gwintów. Te ostatnie sto
suje się tylko w nielicznych przypadkach z uwagi na duży 
koszt połączenia. Dla właściwej współpracy metal-ceramik 
należy dobrać właściwy metal z uwagi na rozszerzalność 
cieplną. Najczęściej są to stopy Ni-Fe (42°/o Ni), kowar, ni
kiel, stale nierdzewne, menel, miedź i molibden. Dobór 
i skojarzenie należy dokonywać bardzo starannie uwzględ
niając warunki pracy. Tu należy wspomnieć o jeszcze jed
nym sposobie łączenia, a mianowicie o lutowaniu cerami
ków z metalami. 

Ten sposób łączenia pozwala na osiągnięcie wytrzymało
ści do 10 kG/mm2 i temperatury pracy od 500 °C do 1000 °C, 
zależnie od zastosowanego lutowia. Ażeby jednak móc za
stosować ten proces łączenia, należy poddać część ceramicz
ną najpierw metalizacji, a następnie galwanicznemu powle
kaniu. Metalizację najczęściej przeprowadza się przez zanu
rzenie ceramiku w zawiesinie 800/o Mo-200/o Mn proszku 
o wymiarach 1-5 µ rozpuszczonego w lepiszczu, następnie
wypalaniu w piecu z atmosferą wodoru w temperaturze od
1300-1500 °C, zależnie od składu przedmiotów. Podczas wy
palania proszek metalowy spieka się i łączy chemicznie
z ceramikiem, wnikając w głąb przedmiotu i tworząc silnie
przywartą warstwę o grubości 0,025-0,04 mm. W tym sta
nie przedmiot poddaje się galwanicznemu powlekaniu, naj
częściej warstwą niklu lub miedzi, i powtórnemu wygrze
waniu w atmosferze redukującej w temperaturze 1000 °C,
po czym przedmiot nadaje się do lutowania. Sam proce,.
lutowani-a odbywa się w atmosferze ochronnej, zwykle wo
doru.

Dla pełni obrazu należy wspomnieć o tolerancjach osiąga
nych na wypalanych ceramikach. Jako granicę produkcyjną 
uważa się tolerancję nie przekraczającą ± 0,50/o, a normalnie 
stosowaną ± 1 O/o. Dla pojedynczych, istotnych powierzchni 
można po próbach osiągać wartości ± 0,025 mm (izostatycz
ne prasowanie), a nawet dokładniejsze tolerancje dla praso
wania na sucho, jednakże z drugiej strony dla przedmio
tów dużych, o złożonych kształtach, tolerancje trzeba roz
szerzyć do ± �/o. Z uwagi na strukturę ceramików, krawę
dzie zewnętrzne nie mogą mieć mniejszych promieni od 
0,25 mm. Na zakończenie należy jeszcze podać, że posługując 
się różnymi metodami wytwarzania można wpływać na 
strukturę ceramiku, układ ziarn i pęcherzy, stąd i na jego 
wytrzymałość. 

Ceramiki, wśród wielu zalet, mają i swoje wady, a szcze
gólnie kruchość, nawet w temperaturach wysokich. Cera
miki z tlenków aluminium, formowane izostatecznie, stano
wią dotychczas najbardzi'ej wytrzymałe ceramiki, dostępne 
w technice. A. G. 

TECHNICZNE ZASTOSOWANIE POWŁOK DROGICH 

(�' , ,_ 1 METALI

Specjalne wymagania techniczne dla elementów powleka
nych, jak dobra przewodność elektryczna, podatność na lu
towanie, odporność na utlenianie (nawet w wysokich tempe
raturach), plastyczność pokryć - mogą być spełnione prży 
minimalnych kosztach za pomocą powłok drogich metali. 
W ciągu ostatnich dziesięciu lat nastąpiły wyraźne zmiany 
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w powłokach z drogich metali. Dotychczas u±ywahe ptawte 
wyłącznie jako dekoracyjne, ostatnio co raz częściej znaj
dują zastosowanie jako techniczne. Podczas gdy stosowal
ność innych metali na pokrycia galwaniczne pozostała na 
prawie nie zmienionym poziomie, użycie drogic!_l metali 
wzrosło przeszło dziesięciokrotnie. 

Ten wybitny wzrost stosowania omawianych pokryć jest 
wynikiem wymagań podwyższania własności fizycznych 
i chemicznych. Pewne dane dla tej grupy pokryć podaje 
tabela 1 i tabela 2. 

Pokrycia złote dysponują dużą odpornością na utlenianie, 
szczególnie w temperaturach podwyższonych, łatwo dają się 
lutować, są plastyczne i mają wybitne walory dekoracyjne. 
Techniczne zastosowanie pokryć złotych to drukowane 
obwody, tranzystory, wyłączniki (patrz rys.), mieszki, łącz
niki, pompy i elementy do satelitów. Z uwagi na pełną od
porność pokryć złotych na utlenianie, wiele kontaktów mie
dzianych i srebrych zastępowanych jest przez pokrywanie 
złotem. Z tego powodu na jeden z nowszych pasażerskich 
samolotów odrzutowych zuży.wa się około 3 kG złota. Rów-

Tabela 1 
Własności pokryć z drogich metali 

Punkt 
Opornosć Ciężar Cena 

I Tworzenie przy O °C 
tlenl{ÓW °C 1) topliwości mikrach. właściwy w stos. 

oc m/cm G/cm' do zioła 

Au Nic tworzy 1060 2,4 (20 °c) 19,32 1,0 
Ir 600, 1140 (r. u) 2450 4,71 22,5 2,28 

Pd 700, 870 (r) 1550 9,93 11,9 0,72 
Pt - 1760 9,85 21,4 2,42 

Rh 600, 1100 (r) 1960 4,33 12,4 4,00 
Ru 55 (u) 2500 7, 13 12,2 1,71 
Ag 200 960 ),62 (20 OC) 10,49 0,037 

-

') r - rozpad, 11 -- u latnianie 

Tabela 2 

Odporność chemiczna pokryć z drogich metali 

I
Szkodliwe działanie chemiczne 

Odczynnik 
I I I I I I Au Ir Pd Pt Rh Ru Ag 

Woda 
królewska tak nie tak tak nie nie tak 

Kwas siarkowy 
wrzący nie nie tak C C nie tak 
KHSO4 nie C') tak nie tak tak tak 
Cyjanki tak tak tak tak tak tak tak 

Cyjanki - przy 
anodowaniu 
(obecność tak - C nie nie - tak 
tlenu) tak tak tak tak tak tak tak 

Fluor 150°c 500°c P.c.ż.•) soo·c 300°c 
_(gorący) ') tak tak tak tak tak tak tak 

Chlor 600°c C.ż3) P.c.ż. 2so0c 450°c 
(gorący) ') 
HCl nie nie niE nie nie nie nie 

!) C - częściowo odporne lub działanie szkodliwe powolne 
2) Podano temperatury dla proszków metali 
3) C.ż. - temperatura czerwonego żaru
4) P.c.ż. - powyżej czerwonego żaru. 

nież rolki drukujące w maszynach rejestrujących, z uwagi 
na korozyjne działanie atramentu czy tuszu, powlekane są 
zlotem. Pokrycia platynowe, używane głównie z uwagi na 
dużą odporność przeciw utlenianiu w wysokich temperatu
rach, są stosowane w czułych aparatach przy badaniach no
woczesnych samolotów - oporność musi pozostawać stała 
przez 8 godzin w temperaturze 1000 °C. Rod używany jest 
głównie w kolektorach elektrycznych, wyłącznikach, arma
turze, w sterowaniu falami, zapalnikach, obwodach druko
wanych, kontaktach itp. Palad z kolei nie jest stosowany 
na pokrycia zewnętrzne, natomiast stanowi pokład i barierę 
antydyfuzyjną między warstwami srebra i złota. 

A.G. 

Przeglądamy patenty 

Patent polski nr 43466 

Klasa 42 k, 12/05 

MANOMETR ELEKTROMAGNETYCZNY 

Vyzkumny a zkusebni lctecky (1stav, Lctnany, Czechosło-
wacja 

Twórcy: Borivoj Dupsky i Oldrich Straka 

Patent trwa ocl dnia 14 października 1958 r. 

Opublikowany dnia 15 października 1960 r. 

Do pomiaru wysokich ciśnień stosuje się wiele rodzajów 
manometrów, najczęściej manometry membranowa-spręży
nowe lub z rurką Bourdona. Do rejestracji, regulacji lub 
centralnego nadzorowania, gdzie właściwe jest przetwarza
nie ciśnienia na wielkości elektryczne, stosowane są skom
plikowane urządzenia wykazujące małą dokładność. 

Manometr elektromagnetyczny według omawianego pa
tentu wykorzystuje magnetyczne własności materiałów fer
romagnetycznych. Manometr jest stosunkowo prosty, tani, 
mało wymagający jeżeli chodzi o wykonanie i materiały 
oraz odznacza się wystarczającą sprawnością. Urządzenie 
zamienia mierzone ciśnienie na obrót pręta z materiału fer
romagnetycznego. Wykorzystano zjawisko, że przy napręże
niach występujących przy skręcie cylindrycznie namagne
sowanego pręta w cewce, znajdującej się na pręcie, zostaje 
wzbudzona siła elektromotoryczna proporcjonalna do na
prężenia wywołanego skręcaniem. Ta siła jest włączona 
w odbiorczy obwód elektryczny, w którym przetwarza się 
za pomocą miernika lub aparatury samopiszącej. Na ry
sunku pokazano dwa przykłady wykonania manometru. 

Manometr przedstawiony na rys. 1 posiada spłaszczoną 
rurę (1), zwiniętą śrubowo i umocowaną w podstawie (2) 
i płycie czołowej (3), połączonymi ze sobą elementem skręt
nym (4), na który nałożona jest cewka (5) wprowadzona do 
zacisków (6). Przez element skrętny (4) przechodzi cewka 
toroidalna (7) wyprowadzona do zacisków (8). Rura (1) pod 
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wpływem doprowadzonego do jej wnętrza c1snienia usiłuje 
rozwinąć się, powodując skręcanie elementu skrętnego (4). 
Cewka toroidalna (7) jest zasilana zmiennym prądem wzbu
dzenia. Skręcanie elementu (4) powoduje deformację cylin
drycznego pola magnetycznego o tyle, że powstaje składowa 
pozioma indukująca w cewce (5) siłę elektromotoryczną, 
proporcjonalną do doprowadzonego ciśnienia. 

Manometr przedstawiony na rys. 2 zawiera element skręt
ny (9) połączony kołnierzem z tuleją (10), posiadającą śru
bowe nacięcia (11), pokrytą przewodnikiem (12) i przyłączo
ną do jednego z zacisków (13). Tuleja (10) jest przymocowa
na do elementu (9) śrubą (14), pod którą znajduje się pod
kładka izolująca (15), tak że tuleja i element są odizolowane 
od siebie w tym końcu, na drugim końcu prąd może mię-

6 
9 IO 16 

17 

Rys, I Rys. 2 

dzy . nimi przepływać. Izolowany koniec elementu skrętnego
(�) Jest d_olączony . do drugiego z zacisków (13). Na elemen
cie tym Jest nalozona cewka (16) przyłączona do zacisków 
(17). Pod wpływem ciśnienia doprowadzonego do elementu 



skrętnego (9) następuje jego rozszerzanie się powstrzymy
wane przez tuleję (10), która swymi wycięciami śrubowymi 
(11) wytwarza moment obrotowy zmuszający do skrętu ele
mentu skrętnego (9). Przebieg dalszy jest identyczny jak
opisany poprzednio. Dla wskazywania zmian ciśnienia ele
ment skrętny (9) wykonuje się z cylindrycznie namagneso
wanego magnesu trwałego, przez co odpada konieczność za
stosowania obwodu wzbudzającego, przy czym wyjściowa
siła elektromotoryczna jest proporcjonalna do szybkości
zmian ciśnienia.

Patent polski nr 43193 
Klasa 62 b, 25/01 

URZĄDZENIE USTATECZNIAJĄCE DO SMIGŁOWCOW 
Z WIRNIKAMI WIELOŁOPATOWYMI 

Vyzkumny a zkusebni letecky iistav, Letnany kolo Pragi, 
Czechosłowacja 

Twórca: Richard Schiin' 

Patent trwa od dnia 7 marca 1957 r. 

Opublikowany dnia 20 lipca 1960 r. 

Urządzenia ustateczniające są dotychczas głównie stoso
wane w śmigłowcach z wirnikami dwułopatowymi. Stoso
wanie takich urządzeń w przypadku wielołopatkowych wir
ników jest konstrukcyjnie trudne, a częstokroć niemożliwe. 

Urządzenie ustateczniające według omawianego patentu 
może być zastosowane do wirników bez względu na liczbę 
łopat. Stosuje się w nim hydrauliczne rozpory okresowego 
sterowania, w których przestrzeń z cieczą jest połączona 

Rys. 1 

Rys. 2 

6 
r-

����� � 3 �� 
;)})j}J))))} 

17 I 

Rys. 3 

Rys. 4 

Rys. 5. 

z hydraulicznym dźwignikiem, którego tłok jest regulowa
ny przez urządzenie regulacyjne sterowane przez giroskop. 

Jako rozpory zastosowano (rys. 1, 2) hydrauliczne rozpory 
redukcyjne (3) ustawione pomiędzy słupkiem (1) piramidy 
i tarczą sterującą (2), posiadające u dołu tłok (4) o większej 
średnicy, u góry zaś - tłok (5) o mniejszej średnicy, i uło
żyskowane we wsporniku (6). Dwie rozpory są ustawione 
w głównym kierunku lotu, drugie zaś dwie - w kierunku 
prostopadłym do tego pierwszego kierunku. Tarcza sterują
ca (2) jest połączona drążkami (7) z dźwigniami (8) łopat (9) 
wirnika zawieszonych na głowicy (10). Mechanizm okreso
wego sterowania podtrzymuje podporę (11), przez którą 
przechodzi oś (12) wirnika. Słupek (1) piramidy zostaje 
przestawiony przez pilota dźwignią sterowniczą (13) i drąż
kiem (14). Dźwignik (15) połączony przewodami (16) i (17) 
z przestrzeniami cieczowymi dwóch przeciwległych rozpór 
(3). Tłok (18) w dźwigniku (15) jest połączony drążkiem (19) 
z tłokiem (20) cylindra (21). Ciecz z pompy (22) przewodem 
(23) przechodzi do hydraulicznego urządzenia sterownicze
go, składającego się z rozdzielacza (24), cylindra (25), cy
lindrycznej zasuwy (26) połączonej z giroskopem (27), dwóch
zaworów dławiących (28) uruchomianych za pomocą ręcznej
-dźwigni (29) oraz z przewodu powrotnego (30). Dwuramien
na dźwignia (31) jest ułożyskowana wahliwie na drążku
prowadniczym (32) połączonym za pośrednictwem łącznika
(33) z dźwignią sterującą (34) służącą do ustawiania cylin
dra rozdzielczego (21) w położeniu neutralnym.

Na rys. 3-5 pokazano 'schematycznie sposób działania 
mechanizmu ustateczniającego. Na rys. 3 urządzenie usta
teczniające jest w położeniu środkowym, przy czym przy 
środkowym położeniu giroskopu tłok (18) dzieli na dwie 
równe części przestrzeń cieczową w obydwu przeciwległych 
rozporach hydraulicznych (3); zamknięcie zaś zaworów dła
wiących (28) zostaje ustateczni.one położeniem tłoków (18) 
i (20). Na rys, 4 pokazano schematyczne wyrównanie hy-
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draulicznego sterowania przy wychylonym giroskopie (27), 
przy czym położenie takie występuje w śmigłowcach przy 
zmianach prędkości lotu, w których następuje pochylenie 
całego śmigłowca. Na rys. 5 pokazano właściwe działanie 
urządzenia ustateczniającego, w którym giroskop (27) wy
kazuje odchylenie w stosunku do pozostałego mechanizmu. 
W rzeczywistości giroskop pozostaje w swym pierwotnym 
położeniu, natomiast pochylił się cały śmigłowiec. 

Patent polski nr 43190 

Klasa 62 b, 25/01 

URZĄDZENIE USTATECZNIAJĄCE ŚMIGŁOWIEC I RE
GULUJĄCE LICZBĘ OBROTÓW JEGO WIRNIKA W CELU 

SAMOCZYNNEGO PRZEJŚCIA DO AUTOROTACJI 

Vyzkumny a zkusebni letecky ustav, Letnany koło Pragi, 
Czechosłowacja 

Twórca: Richard Schon 

Patent trwa od dnia 7 lutego 1957 r.

Opublikowany dnia 11 lipca 1960 r. 

.Dotychczas stosowane urządzenia ustateczniające wbudo
wane w układ okresowego sterowania łopat wirnika nośne
go nie zwalniają całkowicie uwagi pilota śmigłowca od ste
rowania podczas lotu. W przypadku uszkodzenia i zatrzy-

(8 17 ,o 7 8 6 5 

Rys. 1 

mania się silnika pilot powm1en w czasie 2-3 sekund 
zmniejszyć kąt nastawienia łopat wirnika do wartości okre
ślonej dla autorotacji (samokrętu) przy użyciu dźwigni sko
ku ogólnego tak, aby następnie móc wylądować wykorzy
stując autorotację. Stosuje się również samoczynną regula
cję liczby obrotów wirnika działającą przy spadku obrotów 
do określonej wartości granicznej i powodującą zmianę 
kąta nastawienia łopat przez co jest zapewnione łagodne 
przejście do lotu z autorotacją. Wykorzystuje się moment 
giroskopowy tarczy sterującej lub działanie aerodynamiczne 
pomocniczych łopatek sterujących. 

Urządzenie według omawianego patentu zwiększa sta
teczność śmigłowca podczas lotu i równocześnie zabezpie
cza samoczynnie przed zatrzymywaniem się wirnika śmi
głowca. Impulsy do zmiany kąta nastawienia łopat wirnika 
pochodzące od przesuwnych ramion tarczy sterującej prze
noszone są na łopaty wirnika za pomocą dźwigni ustawio-

( 

Rys. 2 

nej ukośnie do kierunku działania tych impulsów, przy 
czym na dźwignię tę działa równocześnie człon nastawniczy 
sterowany przez pilota. 

Przesuwne ramię (1) tarczy sterującej jest połączone za 
pomocą przegubu (2) z prowadnicą pręta (3) ułożyskowane
go w tulei (4). Osiowy ruch pręta (3) jest ograniczony przez 
pierścień (5). Sprężyna (6) jest umieszczona między drugim 

3 3 

Rys. 3 

końcem pręta (3) i tuleją (4). Leżące na przeciw siebie prę
ty (3) są ze sobą połączone drążkami (8) poprzez dźwignię 
dwuramienną (7) umieszczoną na głowicy wirnika. Z ra
mienia (1) przy przegubie (2) wystają dwie dźwignie (9) 
i (11). Dźwignia górna (9) jest połączona cięgłem (10) 
z dźwignią (9) przeciwległego ramienia (1) tarczy sterującej. 
Dolna dźwignia (11) podtrzymuje cięgło rozwidlone (12) po
łączone przegubowo z dźwignią sterowniczą (13) tarczy ste
rującej lub innego urządzenia sterowniczego dla okresowego 
przestawiania łopat wirnika. Wspólny przegub (14) cięgla 
(12) i dźwigni (13) posiada prowa_dnicę dla kulisy (15) stano
wiącej część urządzenia sterowniczego (16) umieszczonego
na głowicy wirnika i połączonego ukośnym ciąglem (17)
z dźwignią nastawczą (18) łopaty (19). Ramię (1) jest obró
cone względem łopaty w płaszczyźnie wirowania o kąt pro
sty. Kulisa (15) dzieli kąt utworzony przez cięgło (12) ramie
nia (1) i dźwignię sterowniczą (13), przy czym cięgło rozwi
dlone (12) jest równoległe do pręta (3) albo tworzy z nim
kąt ostry.

Gdy wirnik jest w spoczynku, sprężyny (6) wciągają prę
ty (3) do tulei (4) całkowicie tak, że przeguby (2) pozostają 
na najmniejszym promieniu obrotu co sprowadza się do 
zbliżenia przegubów (14) i obniżenia ramion kulisy (15), 
a w następstwie uzyskania najmniejszego kąta nastawienia 
łopat (19). Przy obracaniu się wirnika siła odśrodkowa po
woduje zwiększenie promienia obrotu przegubów (2) i w na
stępstwie uzyskanie największego kąta nastawienia ło
pat (19). Na schemacie pokazanym na rys. 3 zilustrowano 
włączenie urządzenia regulującego obroty w celu samoczyn
nego przejścia do lotu z autorotacją, kiedy przy zbliżaniu 
się obrotów do dolnej granicy bezpieczeństwa sprężyny po
konują siłę odśrodkową tarczy sterującej i wciągają prę
ty (3) w kierunku osi obrotu. Wówczas urządzenie nasta
wia łopaty na mmeJszy kąt, to znaczy na kąt właściwy 
dla lotu z autorotacją. 

S. M.



WIADOMOŚCI SIMP 

Prezydium Zarządu Głównego SIMP, występuje z propozycją 
zwiększenia składek członkowskich do 10 zł miesięcznie po-
cząwszy od 1966 r. 

Poniższe zestawienie obejmuje wydatki w oddziałach planowa
ne na 1966 r. ora� faktyczne za rok 1964. w planie założono 
stan 28 tys. członkow SLVIP oraz 900/o ściągalności składek. 

Wydatki 

1. Koszty administracyjne
2. Odczyty, wystawy, konkursy
3. Nagrody rzeczowe dla działaczy SIMP
4. Dopła_ta do prenumeraty czasopism

technicznych i terminarzy technika
dla członków

5. Spotkania towarzyskie 
li. Dopłata do wycieczek
7. Bezpłatne kursy dla członków
8. Dopłata do bezpl. narad środowisko

wych i koszt biuletynów 
9. Fundusz Pomocy Koleżeńskiej 

Razem 

Faktyczne Planowane 
w 1964 r. na r. 1966 

zł zł 

428 856 520 ooo 
199 315 250 ooo 

5 786 50 ooo 

450 ooo 
100 ooo 
300 ooo 
150 ooo 

150 ooo 
150 ooo 

633 957 2 120 ooo 

Z preliminarza wynika, ze podwyższenie składek czionkówskich 
pozwoli na poważne poszerzenie i pogłębienie działalności oddzia
łów i kół zakładowych SIMP. 

Podajemy kilka wyjaśnień do preliminarza: 

do p. 1: przewiduje się poważne podwyższenie kwot na delegacje, 

do p. 2: akcja imprez zostanie znacznie rozwinięta, 

do p. 3: prawie IO-krotnie powiększą się możliwości wręczania 
zasłużonym kolegom upominków, 

do p. 4: przewiduje się pokrywanie z tej kwoty części prenume
raty i wprowadzenie dopłat lub zakupu terminarzy dla członków, 

do p. 5: po raz pierwszy planuje się kwotę na rozwój życia 
towarzyskiego, 

do p. 6: koszt wycieczek przewiduje się w granicach 600 tys. zł; 
tak zwane techniczne wycieczki zagraniczne realizować będą tylko 
biura turystyczne; ZG SIMP może pośredniczyć w staraniach 
o zwiedzanie zakładów. 

KR�NIKA 
■ �arząd Główny APRL odbył swe kolejne posiedzenie w Kroś
nie, w siedzibie Aeroklubu podkarpackiego, Centrum Wyszkolenia
Lotniczego i Lotniczych Zaldadów Naprawczych. Zebraniu prze
wodniczy! prezes APRL St. Antosiewicz. W dyskusji podniesiono 
znaczny postęp w działalności propagandowej, sportowej i szko
leniowej miejscowych ośrodków lotniczych oraz rozwój kół lot
niczych. SHRD 

■ Polska ekipa na X Szybowcowe Mistrzostwa $wiata dn. 17 ma
ja opuściła Centralny Ośrodek Szybowcowy w Lesznie _Wlkp. 
\V skład reprezentacji Polski weszli: mistrz i wicemistrz sw,ata
Makuła i Popiel, mistrz Polski Kępka i b. mistrz Wróblewski.
Cala ekipa składała się z 16 osób z przedstawicielem APRL Rej
niakiem i trenerem kadry narodowej Dankowskim. Przejazd 
zmotoryzowanej ekipy odbył się przez NRD, NRF, Holandię, po
czym promem przez kanał La Manche.

■ Dużą popularnością cieszył się w kraju IV Rajd Pilotów
i Dziennikarzy zorganizowany pod protektoratem wicepremiera
Z. Nowaka. Rajd rozpoczął się zlotem gwiaździstym 37 samolotów
w Elblągu i - po przebyciu przez uczestników ok. 2 tys. kilome
trów i zwiedzeniu kilkunastu miejscowości Ziem Północnych i Za
chodnich - zakończył się we Wrocławiu. Pierwszą (i drugą) lokatę
zdobyła załoga warszawska.

Zwycięzka załoga - pilot Kwiatkowski i red. Stępień (z „Kurie
ra Polskiego"). 

■ Aeroklub Wrocławski należy do przodujących w spadochro-
niarstwie:

- tytuł zwycięzcy w VII Całorocznych Zawodach Spadochro
nowych „Skrzydlatej Polski" przypadł członkowi tego aeroklubu -
W. Soleżyńskiemu,

- rekordowy wynik uzyskała drużyna z Wrocławia w czasie 
zawodów w Czechosłowacji, w konkurencji skoków z _wysokości 
600 m. 

■ Aeroklub Gdański może się poszczycić trzema rekordami ko
biecymi na celność: lądowania w skoku grupowym z wysokości 
iOOO m. 

■ Polscy spadochroniarze wezmą w tym roku udział w zawodach 
w Jugosławii i NRD. W 1966 r. wyślemy ekipę na mistrzostwa 
świata w Lipsku. 

■ Jak już alarmowaliśmy, sport lotniczy w Polsce przechodzi 
kryzys w dyscyplinie akrobacji samolotowej. Przyczyną jest bralc 
własnego i właściwego sprzętu. Obecnie na lamach „Skrzydlatej 
Polski" toczy się interesująca dyslrnsja fachowców na temat: 
,,budować:, czy kupować" samoloty alu-obacyjne. 

■ W „Dniu Transportowca i Drogowca" otrzymali odznaczenia 
zasłużeni pracownicy „Lotu". Order sztandaru pracy II klasy 
przyznany został nestorowi mistrzów działu silnikowego seniorowi 
lotnictwa komunikacyjnego - Juliuszowi Kochowi. 

■ Oficerska Szkoła Lotnicza w Dęblinie obcliodzi XX-lecie. Przy
pomnijmy, że jest to szkoła z chlubną tradycją, To przecież 
,,Szkoła Orląt", o której z takim sentymentem pisał J. Meissner. 
Zyczymy Jubilatce wielu sławnych prymusów. 

■ Odżyła sprawa warszawskiego „pomnika lotnika", o którego 
odbudowę niezmordowanie walczył płk. Pietraszek - jako prezes 
Klubu Seniorów. Z inicjatywą przywrócenia dzieła Wittiga War
szawie wystąpił tygodnik „Stolica" oraz radni dzielnicy Ochota. 
Jednak pomnik nie stanie już na placu Unii Lubelskiej, lecz
przy Alei żwirki i Wigury. 

■ W Krakowie odbyły się 3-dniowe obrady konferencji nauko
wej na temat wykorzystania obserwacji sztucznych satelitów Ziemi. 
Organizatorem konferencji był Komitet Międzynarodowej Współ
pracy Geofizycznej i Komitet Badania Przestrzeni Kosmicznej PAN. 
Pracami zespołu organizacyjnego kierował doc. dr K. Kordylewski 
z Uniwersytetu Jagiellońskiego. W obradach wzięli udział, obok 
przedstawicieli polskich stacji obserwacyjnych (m. in. profesorów 
Manczarskiego, Milberta, Zonna, Opalskiego), również reprezen
tanci ZSRR, NRD, CSRS, Węgier, Bułgarii i Rumunii - w ogólnej 
liczbie 115 uczonych i specjalistów z dziedziny fizyki, astrofizyki, 
astronomii, geofizyki, geodezji„ techniki i meteorologii. Polska 
prowadzi od 1957 r. obserwacje sztucznych satelitów Ziemi. Obecnie 
posiadamy 12 stacji zarejestrowanych w międzynarodowej sieci. 
Są tu dwa typy obserwacji: tzw. pozycyjne typu astronomicznego 
oraz radiowe - obserwacje sygnałów nadawanych przez satelity, 
które są wykorzystywane do badania górnych warstw atmosfery. 
Dr L. Cichowicz jest koordynatorem Polskiej Służby Satelitarnej. 
Stacje naszej sieci pracują z ogólnoświatową siecią COSPAR. 
W sumie dokonano już około 30 tys. obserwacji. 

■ Dwóch uczonych polskich prof. M. Łunc oraz prof. W. Fiszdon 
zostało wybranych członkami Międzynarodowej Akademii Astro
nautycznej w Paryżu. Uczeni ci, obok prof. M. Lachsa, który 
jest członkiem honorowym Akademii - są jedynymi Polakami 
wybranymi w jej skład. 

■ Krakowski Oddział Polskiego Towarzystwa Astronautycznego 
zorganizował studium Astronautyczne, prowadzące regularne kursy 
na poziomie wykładów uniwersyteckich, z zakresu astronomii, 
medycyny i biologii kosmicznej oraz rakietowych i satelitarnych 
badań meteorologicznych. 

CZYTAJCIE I PRENUMERUJCIE PRASĘ TECHN-ICZNĄ 
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■ Znany radziecki -konstruktor śmigłowców dr inż. Michaił Mil 
;,odczas swej bytności w Polsce otrzymał od min. Spychalskiego 
Odznakę Braterstwa Broni, zaś w Urzędzie Rady Ministrów został 
udekorowany - przyznanym przez Radę Państwa - Krzyżem 
Komandorskim Odrodzenia Polski. 

■ Odbyła się w Genewie konferencja gen. sekretarzy aeroklubów 
narodowych, zrzeszonych w FAI. Na iópotkaniu tym omówiono 
m. m. przy5otowama do „Lotu Europejskiego". Lot (zaprojekto
wany na wrzesień br.) odbędzie się trasą Dubrownik - Sofia -
Warna - Constanza - Bukareszt - Budapeszt - Wiedeń - Salz
bur� -. Monachium. Na posiedzeniu poruszono też sprawę orga111-
zacJ1 olimpiady lotniczej. Ponadto wysunięto wniosek w sprawie 
wyłomema w FAI komisji do spraw B.iH.L. 

■ Komisja Szybowcowa FAI podjęła uchwałę o przyznawaniu 
tytułu „Szybowcowa Mistrzyni Swiata". Dla zorganizowania mis
trzowskich zawodów trzeba dziesięciu kandydatek. Przed naszymi, 
12 . ,,pełno-diamentowymi" szybowniczkami otwierają się atral,
cyJne możliwości. 

■ Panuje powszechna opmia, że najgroźniejszymi konkurentami 
polskich szybowników są piloci NRF. Niemieccy piloci pokazali 
JUZ na _kilku mistrzostwach świata wysoką klasę wyszkolenia. 
DysponuJą oni dobrym, drogim sprzętem (seryjny szybowiec typu 
HKS-3, w cenie 10 tys. dolarów) oraz dużym doświadczenie!Il. 

■ Teren X Szybowcowych Mistrzostw $wiata w South Cerney 
w Anglii został starannie przygotowany dla zawodników. Zorga
m�owano tu bank, pocztę, ośrodek lekarski RAF oraz targi, na
ktorych można było nabyć wyposażenie szybowcowe (przyrządy, 
rad10stacJe), a nawet całe szybowce. 

■ Niezwykłego wyczynu dokonał szybownik z Chile . Przeleciał 
on na „Blaniku" ponad Andami. Przelot trwał około 6 godz., przy 
temperaturze -16 °c; osiągnięta najwięlrnza wysokość - 5580 m. 

■ Spadochroniarze amerykańscy udowodnili możliwość żeglowania 
bez spadochronu. Ten budzący grozę el,speryment rozpoczął za
wodnik Allen wyskakując z samolotu na wysokości 4300 m., trzy
mając przed sobą spadochron dla skoczka Packa. Pack wyskoczył 
nie mając spadochronu, lecz przemieścił się w locie i odebrał spa
dochron_ od Allena na wysokości 3200 m. Emocjonujące zdjęcia 
z przebiegu eksperymentu podała w maju za „Life'm" - ,,Skrzy
cllata Polska". 

■ Dużego wyczynu clokonalo 5 spadochroniarek radzieckich. 
ustanowiły one nowy rekord świata w skoku grupowym z opóź-

nionym otwarciem. spadochronu. Skacząc z _  wysokości 9 tys. m _ 
przeleciały w powietrzu 8 tys. m bez otwierania spadochronow. 

■ w związku z tragicznym wypadkiem, który się zdarzył przed 
kilku laty, - gdy niewielka a wana samolotu DC-8, - wynikła 
podczas lądowania - spowodowała . uduszeme się 16 pasażerów 
(na ogólną liczbę 122) - prz_edsięb10rstwo „Umted Air Lines" 
przeprowadziło próby ewakuacJi pasazerow z . samolotu tego typu 
w warunkach zadymienia. Przeprowadzone proby dzienne i nocne 
wykazały, że pomimo ośmiu wyjść awaryjnych ewakuacja trwała 
od 2 do 5 minut. 

■ Nad północny� Atlantykiem na wysokościa_ch 9000-13 ooo m, 
zaczyna brakowac poz10mow bezpiec�nych lotow, !)OWoduJe to 
zaburzenia w planowamu regularnosc1 ruchu lotmczego. Aby 
temu choć w części zaradzić ICAO i IATA. oraz_ niektóre przed
siębiorstwa lotnicze wszczęły_ studia nad mozl�woscią zmmejszenia 
pionowego rozdziału samolotow w lotach w gorneJ, przestrzeni po
wietrznej. Pn:eprowadzono prz�szlo _ 15 0000 -�dczytow i pomiarów 
wysokości za pomocą wysokosc10mi_erz.y cismemowych i radio
wych. Po przeanalizowamu tych pomiarow, wykonanych yv_ warun
l<ach rzeczywistych, stwierdzono, ze . st°?uJąc wysokosc1omierze 
u i III klasy, można bez obawy zmmeiszyc_ odstępy do 600 i 300 m 
aż do wysokości 15 ooo m. Z:aplanowa�a _Jest konferencja ICAO 
Rejonu Północnego Atlantyku, na ktore_J_ będą ustalone nowe 
poziomy lotów dla regularneJ komu111kacJ1. 

■ Włoski minister komunikacji zezwolił �� uruchomien_ie nocnej 
obsługi pocztowe). Obsługa ta obeJm1e szesc miast, a mianowicie: 
Mediolan - Turyn - Genuę - Rzym - Neapol i Palermo. 

■ ,,Air France " u�owocześnia swoją f_lotę do transpor�u towa
rów. Ostatnio zamowiono samolot. Boemg 707-320 C, ktory przy 
ciężarze startowym 145 ton, zab1erac moze 40 ton ładunku. Samo
lot zostanie oddany do eksploatacji w sierpniu 1965 r. 

■ Poważne fundusze przeznacza się obecnie na rozbudowę urzą
ctzeń pomocniczych w portach lotniczych. Mają one na celu ułat
wienie prac ładunkowych przy obsłudze towaru i skrócenie do 
maksimum ceasu postoju samolotów na ziemi, w szczególności 
w portach tranzytowych. Obecnie ładuje się 45 ton towaru (taka 
jest przeciętna pojemność współczesnych turboodrzutowych samo
lotów cargo) w rekordowym czasie 26 minut. Jest to możliwe 
dzięl,i uproszczonemu opakowaniu towaru, standartowyin paletom 
i kontenerom, hydraulicznym podnośnilwm oraz zaplanowanemu 
uprzednio dokładnie rozmieszczeniu towaru w lukach ładunko
wych samolotu. Obecnie eliminuje się ciągniki, zaś towar ładuje 
się wprost z magazynu do samolotu przy pomocy ruchomej taśmy.' 

NA PÓŁKACH KSIĘGARSKICH 

Konstruirowanje uprawlajenych snariaclow, poci ried. A. E. Pa
kieta (Puckett) i S. Ramo, Wojennoje Izdatielstwo Ministierstwa 
Oborony SSSR, Moskwa 1963 r., stron 560, cena 1 rb 9:l kop. 

Książka tłumaczona jest z oryginalnego wydania amerykańskie
go. Tłumaczenie wykonali A. G. Rusin, G. M. Smachtin i N. M. Koł
pakow. Książka daje przegląd podstawowych zagadniet't różnych 
dziedzin nauki i techniki, odnoszących się do sterowanych po
cisków. Celem tego jest dać inżynierowi konstruktorowi pełny 
przegląd podstawowych zagadnień sterowanych pocisków z zasto
sowanych dziedzin tak, by w czasie projektowania mógł zapewnić 
optymalne raz.wiązanie zadań w swej specjalności. Wyjaśniono 
w książce zagadnienia aerodynamiki pocisków, stateczności pocisku 
i sterowania nim w locie, silników rakietowych, silników prze
pływowych, teorii informacji i naprowadzania sterowanych po
cisków, rozwiązywania zadań nawigacyjnych, wyznaczania dokład

. no�ci naprowadzania i sterowania, układów śledzących i zależ
nosci zwrotnej, żyroskopów przyrządowych, rozchodzenia się fal 
radiowych, techniki wysokich częstotliwości, techniki radioloka
cyjnej, urządzeń modelujących, maszyn matematycznych cyfro
wych, analizy toru lotu i modelowania lotu oraz projektowania 
układów pocisków sterowanych. Książka przeznaczona jest dla 
konstruktorów sterowanych pocisków, załóg jednostek eksploatują
cych oraz studentów wyższych szkół technicznych. 

L. S. 

Aluminiowyje spławy, ried. I. N. Fricllandier, Wypusk 1, Litiej
nyje spławy, Oborongiz, Moskwa 1963 r., stron 236, cena 1 rb 3 kop. 

Opublikowany zbiór pod tytułem ogólnym - odlewnicze stopy 
aluminiowe - zawiera szereg prac o nowych stopach konstrukcyj
nych, odpornych na wysokie temperatury, oraz stopach szczelnych. 
W kolejnych pracach podano własności stopu o wysokiej wytrzy
małości WAŁ2, stopu MWTU-1, własności mechaniczne i odlewnicze 
stopów układu Al-Si-Cu, własności stopu typu siluminu dla tłoków 
silników spalinowych, zasady lania półfabrykatów z pieniącego się 
aluminium, wyniki badań na mikroskopie elektronowym stopów 
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uk.ładu Al-Cu, Al-Cu-Mn, Al-Cu-Mn-Ni, wpływ dodatków metali na 
własności aluminiowych stopów odlewniczych, jakość pierwotnego 
aluminium, zwiększenie stałości wymiarów odlewów ze stopu AŁ9 
za pomocą obróbki cieplnej, wpływ ceru i cyrkonu na własności 
i strukturę stopu AŁ19, ustal enie optymalnego stanu obróbki ciepl
nej dla stopu AŁ19, wyznaczenie optymalnego stanu łamliwości 
cieplnej w podwójnych układach typu eutektycznego, parametry 
kolejnej krystalizacji odlewów oraz metod odgazowania stopów 
aluminiowych za pomocą heksachloroetanu. w dalszych pracach 
opisano metody opanowania wykonania odlewów o dużych wymia
rach ze stopów AŁ8, odlewanie stopów aluminiowych w kokilach 
z zastosowaniem skorupowych trzpieni, metody odlewania stopu 
AŁ19 w formy metalowe , metody wykonania odlewów w skoru
powych formach przygotowanych na drewnianym oprzyrządo
waniu modelowym, sporządzenie detali z aluminiowych stopów ze 
skomplikowanymi kanałami wewnętrznymi, dokładne metody wy
konania odlewów w produkcji drobnoseryjnej i prototypowo-do
świadczalnej, technologiczne wskazówki mechanizacji procesu Odle
wania w kokilach, opracowanie nowych materiałów wiążących 
przy wykonaniu trzpieni, oczyszczanie odlewów ze stopów alumi
niowych i magnezowych za pomocą piasku aluminiowego oraz 
wpływ czynników technologicznych na jakość odlewów aluminio
wych. Poszczególne prace uzupełnione są licznymi rysunka·ni, 
wykresami, tabelami danych technicznych, fotografiami oraz mikro
fotografiami. Zbiór prac przeznaczony jest dla pracowników insty
tutów, inżynieryjno-technicznych pracownil,ów zakładów oraz wy
kładowców i studentów< wyższych szkół technicznych. 

L. S-

Aluminijewyje spławy, ried. I. N. Fridlandier, Wypusk 3, Diefor
mirujemyje spławy, Izdatielstwo Maszinostrojenje, Moskwa 1964 r., 
stron 408, cena 1 rb 73 kop. 

Trzeci zbiór prac z cyklu stopów aluminiowych - stopy plas
tyczne - obejmuje szereg prac z zakresu opracowania i zastoso• 
wania nowych ornz ulepszenia istniejących 'Wysokowytrzyma1ych 



aluminiowych &topów plastycznych, spawalnych i odpornych na 
korozję. Rozpatrzono zagadnienia krystalizacji wlewka, wyboru 
optymalnej technologii produkcji pólfabrylrntów, wyboru stanów 
obróbki cieplnej oraz zwiększenia odporności na wysoką tempe
raturę. ,.,v poszczególnych pracach omówiono badania własności 
stopów układu Al-Mg-Si, własności spawalnych połączeń stopów 
aluminiowych AD31 i AD33, wpływ dodatku berylu na własności 
stopów plastycznych układu Al-Mg z 9'/o Mg, zależno§ci zmiany 
własności mechanicznych i przeciwkorozyjnych oraz spawaln-Jści 
stopów układów Al-Zn-Mg, własności aluminiowe)';o stopu spa
walnego W 92 oraz jego połączeń spawanych, technologię produkcji 
półfabrykatów ze stopu W92, wpływ technologicznych czynni1<ów 
na stru!{turę i własności odkuwek ze stopu W93, wpływ stanów 
obróbki cieplnej na mechaniczne własności stopu W93, badanie 
dyfuzji składników stopowych w stopach aluminium oraz opraco
wanie i badanie odpornego na temperaturę kujnego stopu alumi
nium D21. W dalszych pracach zostały opisane różne własności 
i zagadnienia metalurgiczne stopów aluminiowych WAD23, AK4 
(grupy RR), W95, Dl6, Dl9, AK4-l, AMgG, AW, AMg, AMc. Za
mieszczono liczne zestawienia tabelaryczne składów chemicznych, 
własności wytrzymałościowych oraz innych dla poszczególnych 
materiałów, wiele danych zestawiono w postaci wykresów i nomo
gramów. Treść poszczególnych prac uzupełniają rysunki, schematy, 
fotografie i mikrofotografie. 

Zbiór prac przeznaczony jest dla pracowników instytutów nau
kowych, inżynierów przemysłu metalurgicznego i maszynowego 
oraz wykładowców i studentów wyższych uczelni technicznych. 

L. S. 

Girosko1,iczieskije pribory i awtopiloty, D. s. Pielpor, Izdatiel
stwo Maszinostrojenje, Moskwa, 1964 r., stron 389, cena 95 kop. 

w książce przedstawiono podstawy stosowanej teorii żyros!{Opów, 
różnych przyrządów i układów żyroskopowych oraz metody auto
matycznego ustatecznienia i sterowania samolotów za pomocą pilo
tów automatycznych. Rozpatrzono dynamiczne własności i btęcly 
żyroskopów astatycznych, urządzeń żyroskopowych całkujących 
i różniczkujących, żyroskopowych wskaźników pionu l<ursu. 
W lrnlejnych rozdziałach opisano zasady działania żyroskopów 
w zawieszeniu kardanowym, z uwzględnien_iem wpływu bezwładno
ści ram zawieszenia kardanowego na ruch procesyjny żyrosJ{Opu 
oraz wpływu tarcia na ruch żyroskopów, kilka typów żyrosJ<opo
wych wskaźników pionu z korekcją proporcjonalną, korelccję typu 
przekaźnikowego, wskaźniki ze zwiększoną dokładnością, wslrnźniki 
oparte na zasadzie siłowej stabilizacji żyroskopowej oraz żyrosko
powe wslrnźniki pionu dla samolotów wykonujących figury wyż
szego pilotażu. Wyjaśniono też zagadnienia nawigacji bezwładnościo
wej w zastosowaniu do pomiaru prędkości lotu i drogi przebytej 
przez samolot za pomocą przyspieszeniomierzy. W rozdziale o pilo
tach automatycznych omówiono związane z tym zagadnienia aero
clynamiki i równania ruchu samolotu oraz opisano podstawowe 
typy pilotów automatycznych, jak działania bezpośredniego i po
średniego ze sprężeniem zwrotnym sztywnym i elastycznym, ulc!ady 
pilota automatycznego stateczności poprzecznej i podłużnej, ja!, 
i elektryczne bez sprężenia i ze sprężeniem zwrotnym. Przytoczone 
obliczenia poszczególnych błędów przyrządów uzupełniono przy
kładami liczbowymi. Zamieszczono liczne rysunki, schematy, wy
kresy i tabele. Książka może być wykorzystana przez inżynierów 
i techni!{ów zajmujących się projektowaniem przyrządów żyrosko-
powych i pilotów automatycznych. L.S. 

Goriaczaja sztampowka zagotowok iz titanowych splawow, Ł. A. 
Nikolskij, Izdatielstwo Maszinostrojenje, Moskwa 1964 ,., stron 228, 
cena 80 kop. 

W książce przedstawiono podstawowe zagadnienia technologii wy
konania tłoczonych na gorąco półfabrykatów ze stopów tytano
wych, rozpatrzono termomechaniczne stany tłoczenia. Podano krót
kie wiadomości o tytanie i jego fizycznych, chemicznych i mecha
nicznych własnościach, ogólne charakterystyki własności technolo
gicznych, termomechaniczne parametry obróbl{i ciśnieniem w sta
nic gorącym - technologiczna plastyczność, nagrzewanie i oc11ta
c!zanie pólfabrylrntów, skuteczność nagrzewania tłoczników. Omó
wiono konstrukcyjne elementy tłoczonych półfabrykatów, jak pro-· 
mienie przejść i połączeń, grubości żeber i ścianek, ukosy tlocze1'1 
i właściwy kształt elementu oraz dopuszczalne odchyłki wykonania. 
Opisano też zasady kucia i tłoczenia na prasach, obróbkę cieplną 
półfabrykatów, jak wyżarzanie próżniowe i homogenizację oraz 
wstępne przygotowania półfabrykatów, zasady przyjęcia, metody 
badań, znakowanie, pakowanie i dokumentowanie, niektóre specjal
ne zagadnienia projektowania, obróbki i eksploatacji wyt!ocznilców 
z opisem stosowanych typów maszyn do tłoczenia oraz zasady oczy
szczania tłoczonych półfabrykatów od zgorzeliny. Przedstawiono 
zasady bezpieczeństwa pracy przy nagrzewaniu, obróbce cieplnej 

i oczyszczaniu powierzchni półfabrykatów. Zamieszczono liczne ry
runl,i, wykresy, tabele, fotografie i mikrofotografie oraz obszerny 
wykaz literatury. Książka przeznaczona jest dla inżynierów, tech
ników i pracowników zakładów produkcyjnych i biur lconstruiccyj-
nych, jak i dla studentów szkól technicznych. L.S. 

Awiacionnyje filtry i oczistitieli gidrawliczieskich sistiem, P. N. 
Bielanin,. z. S. Cziernienko, Izdatielstwo Maszinostrojenje, Moslcwa, 
1964 r ., stron 294, cena 98 kop. 

w książce pod tytułem - filtry i oczyszczacze lotnicze układów 
hydraulicznych - przedstawiono podstawy teorii, metody oblicze11 
i konstruowania filtrów lotniczych do oczyszczania cieczy, opartych 
na różnych zasadach działania. Podano lclasyfikację sposobów 
i środków oczyszczania roboczych cieczy układów hydraulicznych, 
teoretyczne podstawy procesu filtracji i charakterystyl<i filtrów, 
opisano własności i zasady wyboru materiałów filtrujących, zasady 
obliczania filtrów, teoretyczne podstawy oczyszczania cieczy w polu . 
sil elektrostatycznych lub sil odśrodkowych. Opisano też specyficzne 
własności wykonania i produkcji filtrów i oczyszczaczy, typy Jrnn
strukcji filtrów szczelinowych, siatkowych, z materiałów porowatych, 
magnetycznych, elektrostatycznych, odśrodkowych i innych oraz me
tody bada11 i zasady eksploatacji filtrów; omówiono również metody 
przemywania instalacji hydraulicznych w warunkach produkcyj
nych i w czasie remontów samolotów, stanowiska clla napełniania 
i przemywania instalacji oraz eksploatację i obsługę takich stano
wisk. Przedstawiono zasady subiektywnej i obiektywnej kontroli 
czystości cieczy roboczych, warunki pracy filtrów w instalacjach 
hydraulicznych lotniczych oraz wpływ wymiarów, rodzaju i kon
centracji zanieczyszczeń na właściwą pracę i resurs agregatów 
instalacji hydraulicznych. W zakończeniu rozpatrzono perspektywy 
rozwoju środków filtrujących oraz metod oczyszczania cieczy. 
W książce przedstawiono wyniki prac i bada11 radzieckich oraz za
granicznych. Książka przeznaczona jest dla konstrul<torów i techno-
logów w zakresie opisanych zagadnień. L.S. 

Dinamika polota, ustojcziwost i upraw!ajemost, B. Etkin, tłum. 
Je. P. Bogucziewa i Ł. Je. Wasiljewa, pod ried. W. G. Mildeladze, 
Izclatielstwo Maszinos1rojenje, Moskwa 1964 r., stron 494, cena l rlJ 
92 kop. 

Książkę napisał profesor uniwersytetu w Toronto Bernard Etl,in, 
w roku 1958. Przedstawiono w niej obszernie podstawowe zagaclnie
nia teorii, stateczności, sterowności i dynamiki lotu samolotów 
i pocisków latających o różnych układach aerodynamicznych. noz
patrzono też wpływ podstawowych parametrów geometrycznych 
i konstrukcyjnych na stateczność i sterowność oraz zmianę sil na 
organach sterowych w zależności od zmiany jednostki obciążeń. 
W dalszych rozdziałach umieszczono ogólne równania ruchu nie
ustalonego i tak zwane pochodne stateczności wchodzące w te rów
nania, rozpatrzono stateczność niesterowanego ruchu podłużnego 
z zablokowanym układem sterowym oraz ze sterem wysokości wol
no puszczonym. Omówiono przy tym granice oraz kryteria sta
teczności. W następnym rozdziale rozpatrzono stateczność niestero
wanego ruchu bocznego ze sterami zablol,owanymi i wolno pusz
czonymi. Dalej podano podstawowe metody matematyczne szerolco 
stosowane przy obliczaniu charakterystyk dynamicznych, a zwłasz
cza przy analizie reakcji samolotu na wychylenia sterów. W dal
szym rozdziale rozpatrzono lot w burzliwej atmosferze, zagadnienia 
związane ze statecznością i sterownością automatyczną, przy zasto
sowaniu podstawowych metod teorii automatycznej regulacji i po
równawczej analizie układów otwartych i ze sprzężeniem zwrot
nym. Jako przykład przeanalizowano stateczność samolotu z pilo
tem automatycznym i tłumikiem odchyleń od kierunku. Przedsta
wiono też podstawowe własności dynamiki lotu sterowanych pocis
ków, z uwzględnieniem wpływu obrotu pocisku około osi podłuż
nej. w ostatnim rozdziale podano podstawowe wiadomości o szyb
ko działających maszynach liczących i urządzeniach modelowania, 
J;:tóre są szeroko stosowane w analizie dynamiki lotu. W dodat

'kach podano potrzebne wykresy i pomocnicze tabele, które można 
stosować przy wyznaczaniu podstawowych charakterystylc aerody
namicznych i pochodnych stateczności aparatów latających. Przyto
czono też szereg przykładów liczbowych dla metod obliczeń i ana
lizy. Każdy rozdział książki zawiera obszerną bibliografią z zakresu 
omawianych zagadnien. Cala książka napisana jest na wyso1<im 
poziomie naukowym. Przeznaczona jest ona dla inżynierów i pra
cowników naukowych przemysłu lotniczego i rakietowego oraz dla 
studentów wyższych technicznych szkół lotniczych. 

Dopplorowskije izm1eritieli skorosti i ugla snosa samolota, G. K. 
Dudko, G. B. Riecznilrnw, Izdatielstwo sowietskoje Radio, Moskwa, 
1964 r., stron 344, cena 96 kop. 

W książce przedstawiono zasady teorii i budowy dopplerowskich 
przyrządów pomiarów prędkości i kąta znoszenia samolotu, opar
tych na zastosowaniu zjawiska Dopplera oraz wyjaśniono własności 
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i zasady pracy poszczególnych zespołów takich urządze11 pomiaro
wych. Opisano wielopromieniowe urządzenia pomiarowe, zasady 
pracy takich urządze11 dla różnych 6tanów promieniowania - nie
przerwanego z częściową modulacją i promieniowaniem impulso
wym. Opisano też typy anten, warunki i wymagania stawiane ante
nom oraz zasady ich konstrukcji, elementy generatorów bardzo 
wysokich częstotliwości, indykatory częstotliwości dopplerowskich 
typu śledzącego. Podano przykłady budowy schematów urządzeń 
dopplerowslcich z nieprzerwanym stanem promieniowania, z promie
niowaniem impulsowym i pseucloimpulsowym oraz z częstotliwą 
modulacją sygnałów. Rozpatrzono zagadnienia .sprawdzania urzą
dze11 dopplerowskich, ich kalibrowania i dokumentowania oraz 
dane opisy konstrukcji zespołów i zasady ich i'ozmieszczenia na 
samolocie. Przedstawiono też sposoby sumowania przebytej drogi 
za pomocą nawigacyjnych urządze11 dopplerowskich oraz zasady 
współpracy takich urządze11 z bezwładnościowymi układami nawi
gacyjnymi. Załączono obszerny (116 pozycji) wykaz literatury. 
Książka przeznaczona jest dla inżynierów i techników zajmujących 
się eksploatacją radionawigacyjnego wyposażenia na samolotach 
oraz dla studentów wyższych szkól technicznych. L.S. 

Sowietskoje wiertolotostrojenje, A. M. Izakson, Izdatielstwo Ma
szinostrojenje, Moskwa, 1964 r., stron 311, cena 1 r-b 34 !mp. 

Książka opisuje historię budowy śmigłowców w Zwiazku Radziec
kim, przedstawiając ją w kolejnych etapach. Przedstawiono istnie
jące układy śmigłowców i ich własności oraz zasady klasyfilcacji 
śmigłowców, podstawowe etapy rozwoju budowy radziecl<icll śmi
głowców, początki powstania śmigłowców w Hosji i w innych !,ra
jach. Opisano pierwsze kroki wykonania śmigłowców radzieckich 
oraz pierwsze osiągnięcia uzyskane w instytucie C,\GI, radzieckie 
autożyra i okres wstępny właściwego rozwoju radzieclcich kon
strukcji śmigłowcowych z udziałem konstrul,tora I. P. Bratuchina. 
W nastc;pnym rozdziale opisano właściwy etap rozwoju radziecki �h 
śmigłowców, powstanie odrębnych biur konstrulccyjnych projelcto
wania śmigłowców pod kierunkiem lrnnstruktorów Mila Kamowa 
i Jakowlewa oraz dano przegląd zagranicznych osiągnic;ć w budo
wie śmigłowców w ostatnim dziesięcioleciu. w zako11czeniu omó
wiono nowe zadania, które należy wypełnić przy projektowaniu 
i wykonaniu nowych śmigłowców, jak zapewnienie bezpieczeństwa 
lotu na śmigłowcu, osiągnięcie elrnnomiczności eksploatacji i mak-

symalnej prędkości, osiągnięcie maksymalnej sprawnosc1 c1ęzaro
wcj, zwiększenie resursu wszystkich podstawowych zespołów �mi
głowca. Przedstawiono też istniejące obecnie tendencje w dalszym 
rozwoju budowy śmigłowców. Dano szczegółowe informacje o przej
ściu radzieckich śmigłowców z silników tłokowych na silniki tur
binowe. Przedstawiono w tabelach dane techniczne śmigłowców ra
clzieclcich i zagranicznych oraz tabelę światowych rekordów tech
nicznych. Załączono obszerny wykaz literatury, jak i wykaz śmi
głowców, o których wspomniano w książce. W treści zamieszczono 
liczne rysunki szczegółów lconstrukcyjnych oraz fotografie kon
struktorów radzieckich i wykonanych śmigłowców. Książka prze
znaczona jest dla przekazania wiadomości o radzieckim przemyśle 
śmigłowcowym pracownikom przemysłu lotniczego, załogom jed
nostek eksploatujących sprzęt lotniczy, członkom aeroklubów oraz 
studentom wyższych szkól lotniczych. L.S. 

Issledowanja w oblasti izgotowlenja triochslojnych lrnnstrukcij 

s Jogkimi zapolnitielami, A. Ł. Abibow, Trudy Instituta, Izdatiel
stwo Maszinostrojenje, Moslcwa 1964 r., stron 152, cena 68 !mp. 

Jest to 156 zeszyt prac Moskiewslciego Instytutu Lotniczego, w któ
rym podano przegląd zastosowania leklcich wypełniaczy w troj
warstwowych płytach stosowanych w różnych dziedzinach techniki. 
Przedstawiono metody wykonania trójwarstwowych kon�trukcji 
oraz stosowane przy ich wyl,onaniu materiały, podstawowe czyn
niki procesu technologicznego wykonania trzywarstwowych kon
strukcji z wypełniaczem - jak optymalne stany obróbki cieplnej, 
dobór ciśnie11, zastosowanie dielektrycznego nagrzewania i określe
nie przewodności cieplnej półfabrykatów. Omówiono też podstawo
we wymagania, jakie winny spełniać zapełniane konstrukcje, ogra
niczające oprzyrządowanie, stykowe urządzenia elektryczne nagrze
wające do oprzyrządowania ograniczającego, zasady badań trzywar
stwowych konstrukcji z wypełniaczami typu FK oraz metody kon
troli jakości konstrukcji trójwarstwowych. W pracy tej przytoczono 
wyniki badań przeprowadzonych przez autora w instytucie. W książ
ce przedstawiono liczne fotografie oprzyrządowania, stanowisk po
miarowych, jak i badanych k ostrukcii oraz podano w tabelach 
i wykresach wyniki rozmiarów. Dołączono też obszerny wykaz 
literatury. Praca przeznaczona jest dla naukowych pracowników 
instytutów, inżynierów konstruktorów i technologów. L.S. 

SPROSTOWANIE 

W artylwle _prof. L. J?ulęby „Uwagi o obliczaniu obciążeń pozio
mych us_t,';rzen samolotow", zamieszczonym w zesz. 2/65 „Techniki 
LotntczeJ , zauwazono następujące błędy: 
a. Na rys . . 1 brak jest _Vl,yjaśnienia, l,tóra krzywa z jakich żródel 

pochodz1. Wmno byc: 
1. D.S.Controls 08.01.01, tg Ta =0,2, R = 10·1, punkt przejścia na

2 

(a,)o łuawędzi natarcia, --- = 0,687. 
(a,)or 

2. D.S.Controls 08.01,01, tg Ta - = 0,04, R = 10', 
2 

(a,)o 
nie ma wpływu, - O 950 

(a,)oT - ' 
3. Wood, Aerodynamika Techniczna. 
4. Janik, Zeszyty I. Lot. 

punkt przejścia 

b. W. tabeli 1 w tytule kolumny pierwszej zamiast rys. 1 powinno 
byc rys. 2. 

c. Na. _rys: 2 po prawej stronie u dołu odnośnik „4" winien od
nos,c się do naJwyzszej krzywej zaś odnośnik l" do drugiej 
od góry. 

' " • 
cl. Zdanie na . str. 33, lewa kolumna, wiersze od 24 do 15 od

d_otu _Jest 111estuszne, gdyż po dokładnym rozpatrzeniu ol<azalo 
się, ze na arkuszu D.S. Flaps 08.01.01 współczynnik momentu 

odniesiony jest do średniej ci�ciwy geometrycznej (stosunek 
powierzchni do rozpiętości), zas przy posłużeniu się arkuszem 

Controls. OB.Ol.Ol i wspólczynn ikiem Glauerta 1' odnosimy współ
czynnik momentu do średniej cięciwy aerodynamicznej (pier-

wiastek k�'.'dratowy ze stosunku Sc'dy wzdłuż rozpiętości do 
rozp1ętos_c1). Pomewaz dla piata trapezowego ta druga cięciwa 
Jest. dluzsza, więc dla te�o samego płata odniesiony do niej 
wspołczynnik musi być mniejszy. 

Prócz tego zauważono drobne usterki drukarskie: 

str. 29. Oznaczenia, kolumna lewa, przy cm/-/ opuszczono..!.., winno 
4 

być: c711H - współczynnik momentu usterzenia względem ..!.. jego 
4 

cięciwy. 

str. 31, lewa kolumna, drugi wzór od góry, e nie powinno być 
dzielone przez 2. 

str. 31, prawa kolumna, wiersz 13 od dołu: zamiast c1 winno być cl" 
wiersz 12 od dołu: zamiast C winno być c. 

str. 32, lewa kolumna, wiersz 9 od góry: zamiast „wydłużeniach" 
powinno być „obciążeniach". 
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Rys.5 Wpływ od/egtości miedzy zastrzałami no leń opar 
lnterferencyjny, przy porażeniu Jeden nad drugim 
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Rys.6 Współczynnik oporu dla różnych zestawień dwu piaskowników 
tworzacycń profile 
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Rys ff Wp(yw stosowanf/Ch oprof!lcwo,-j no opór interferencyjny 
po!qczeń zastrzatów z o/,;sxia;f .Olijtkami 

- .2 ......JlL.. 
n

I 
\ kier. wiatru 

oprofilowanie 2; R =32mm I ! oprófi/owanle t; ,r,z>
.
=5tmm 
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'0 I,_/ ,'. m �' 

a) 

Opis uktadów 
badanych 

po!aczenie nieoprot 
oprofilowanie I 
oprofilowanie 2 

• O ór 
inre//Jrency}niJ 

kG 

D.15 
0,0 

D,03 

r::. ) 

I 6'50 I 
Zmniejszenie oporu 

Cxinl 
interferencyjnego 

spowodowane modyt 
% 

6,4 
0,0 D,O 

!,I 
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// '--. � C
1

...__ _______ __,l, 

o/f(;t I; R= 127mm �oprof 2; R=f9mm ,..I . _ ___ 4_3_8 _____ / 
b) 

Opis uktadów Opór 
badanych interterencyjny Cxint.kG 

-
bez modyfikacji 0,34 13.9 
modyfikarja 1 0,27 11,3 
mody[ ( oprof f. 0,21 M 

modyt. f ; oprot 2. 0,17 � :J 

� \ '-.. .• -
oprał. f; R=!J,7 �m ?;prof 2; R=3;,8mm 
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! 14,I i 
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�or Zmniejszenie oporu 
Opis układów Cxint.

interferencyjnego 
badanych inter erenc!/}ny spowodowane mody! 

kG % 

bez. modyfikacji D,44 18,5 

modyfikacjo f. 0,38 15,6 15 

modlJf. t; oprof. I. 0,38 !5,6 15 

Tabela f Wpływ oprof!/owania dwu zastrzałów 

v□,�kroplowych, na wartość oporu 
inter ferenfi,jnego /dla różnych 

7e
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rów c i d ustawwnych pod kq em :r 

:::, 9J ts § � 
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