


Tab 1 i ca 10 Wła sności mechaniczne blach pasów mosiężnych (wg PN-61/H-92720) 

Lp. 
Cecha mosiądzu 

wg PN 

1 M58 

2 M59 

3 MM59 

4 MC62 

s M63 

6 MN65 

7 M68 
---- -----

8 M70 

9 MSO 

10 M85 
' 

11 M90 
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Własności mechaniczne 
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A10 

kG/mm' �� 
1111n. rnm. 

35,0 25,0 
45,0 10 O --
50,0 4,0 --
60,0 2,0 

39,0 30,0 

45,0 25,0 ----
60,0 3 O 

33,0 20,0 --
40,0 5,0 ----
55,0 2,0 

----- - --
30,0 30,0 ---
30,0 40,0 

35,0 20 O 
·-- -- ---- -

42,0 10,0 --
58,0 2,5 - - --
30,0 40_0 

42,0 15,0 

50,0 1,5 
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- -- -
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24,0 40,0 

34,0 15,0 -
40,0 3,0 
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ZESZYT 12 

GRUDZIEN technika lotnicza 
1 9 6 6 • 
ROK XXI astronautyczna 
MIESIĘCZNIK SEKCJI LOTNICZEJ STOWARZYSZENIA I_NŻYNIERÓW I _TECHNIKÓW MECHANIKÓW POLSKICH 

Inż. JAN KANIEWSKI 629.19 

Satelity łącznościowe 

Z chwilą wysłania w 1957 r. w przestrzeń około
ziemską pierwszego sztucznego satelity Ziemi powsta
ła możliwość (dotychczas jedynie teoretyczna) stwo
rzenia satelitarnych systemów łączności. Słusznie 
sądzono, że wykorzystanie satelity, jako pośredniczą
cej stacji retransmisyjnej, pozwoli rozwiązać szereg 
problemów związanych z koniecznością wydatnego 
zwiększenia przepustowości kanałów łączności na du
że odległości, zwłaszcza transoceaniczne, które to 
zadanie napotykało na zasadnicze trudności realiza
cyjne przy konwencjonalnych środkach łączności. 

Zastosowanie sztucznych satelitów Ziemi, jako sate
litów łącznościowych, postawiło cały szereg nowych 
zagadnień. Przede wszystkim sam satelita, jako tech
niczny środek pośredniczący w procesie przesyłania 
sygnałów, powoduje konieczność uwzględniania za
gadnień dotyczących ogółu satelitów jako sztucznych 
ciał obiegających Ziemię, ich mechanizmów działa
nia, konstrukcji, kształtów orbit, stabilizacji położe
nia na orbicie itd. Satelita łącznościowy (zwłaszcza 
aktywny) to również skomplikowane technicznie urzą
dzenie teletransmisyjne, któremu ze względu na szcze
gólne warunki pracy stawia się wyjątkowo wysokie 
wymagania. Wszystko to powoduje, że problematyka 
satelitów łącznościowych coraz bardziej staje się wy
specjalizowanym kierunkiem inżynierii kosmicznej. 

Rodzaje i własności orbit satelitarnych 

Wybór odpowiedniej orbity dla satelity łącznościo
wego ma duże znaczenie dla przyszłych użytkowni
ków tego rodzaju teletransmisji. Własności orbity 
określają powierzchnię Ziemi objętą zasięgiem współ
pracy z takim satelitą, jak i odległości między na
ziemnymi stacjami retransmisyjnymi, wchodzącymi 
w system łączności satelitarnej. Sztuczny satelita 
Ziemi może poruszać się jedynie po orbicie, której 
płaszczyzna przechodzi przez środek Ziemi. Kształt 
orbit satelitów może być dwojakiego rodzaju: koło
wy lub eliptyczny o różnym stopniu wydłużenia. Do 

podstawowych parametrów orbit satelitów łącznościo
wych należy zaliczyć: 

- maksymalny czas widoczności satelity nad da
nym terytorium, 

- kąt nachylenia płaszczyzny orbity satelity do 
płaszczyzny równika, 

- promień orbity satelity (orbita kołowa) lub du
ża półoś i mimośród (orbita eliptyczna), 

- okres obrotu satelity dokoła Ziemi i jego orbi
talna prędkość kątowa względem środka Ziemi 
(orbita kołowa), 

- kąt perigeum i czas przejścia satelity przez pe
rigeum. 

Ze względu na sposób poruszania się satelity łąc:,;
nościowego względem Ziemi rozróżnia się dwa przy-

1. Or.bity satelity Jącznościowego (wg kształtu): 

1 - orbita eliptyczna, 2 - orbita kołowa 
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2 Elementy orbity satelity łącznościowego : 

1 - satelita na orbicie, R - promieó Ziemi, h5 - wy
sokość satelity nad Ziemią, u. - kąt nachylenia plas�
czyzny orbity satelity do płaszczyzny równika 

padki ruchu:  synchroniczny i asynchroniczny. Satelita 
poruszający siQ ruchem synchronicznym, zwany sate
litą synchronicznym, ma tę właściwość, że w ściśle 
określonych odstępach czasu będzie się znaj dował 
nad odpowiednimi punktami Ziemi w położeniach 
ściśle określonych. Natomiast gdy orbita i położenie 
na niej satelity są przypadkowe, mamy do czynienia 
z ruchem asynchronicznym i satelita zwany jest 
asynchronicznym. 

Płaszczyzna, w której leży orbita satelity, może two
r zyć dowolny kąt  (a) z płaszczyzną równika. W za
leżności od wartości tego kąta u r ozróżnia się tny 
rodzaje orbit satelitów: 

orbity równikowe, przy których płaszczyzna 
orbity satelity pokrywa się z płaszczyzną rów
nika, 

--+---

3 .  Orbity satelity łącznościowego (wg kąta nachylenia): 

1 - orbita skośna, 2 - orbita równikowa, 3 - o rblta 

biegur,owa, 4 - równik 

2 

orbity biegunowe, przy których płaszczyzna orbi
ty  satelity j est prostopadła do płaszczyzny rów
nika, 
orbity skośne, przy k tórych płaszczyzna orbi
t y  satelity tworzy z płaszczy2'.ną równika dowol
ny kąt,  oprócz zerowego i prostego. 

Satelita poruszający się po orbicie biegunowej, 
zwany satelitą biegunowym, ma tę własność, że 
d zięki  obrotowi  Ziemi wokół własnej osi co pewien, 
określony czas przelatuje nad każdym punktem Ziemi. 
Prę.dkość przemieszczania się jego w stosunku do 
powierzchni Ziemi będzie taka, że obiegnie on wszyst
kie p unkty na Ziemi w ciągu polowy doby. Natomiast 
satelita poruszający się  p o  orbicie skośnej, zwany 
satelitą skośnoobrotowym, przelatuje w odpowied
nich momentach czasu nad punktami Ziemi zawar
tymi w pasie, którego szerokość określona jest war
tością kąta a oraz wysokością satelity nad powierzch
nią Ziemi h,. Przy danym kącie a i odpowiednio 
d użej wysokości hs satelita skośnoobrotowy będzie 
przelatywał w określonych momentach czasu nad 
każdym punktem Ziemi. Wysokość taka określona 
jest zależnością: 

gdzie: 

h � R (-.
1
- - 1 )  s 

Sin o. 

R - promień Ziemi, 

(1) 

a - kąt  zawarty międ zy płaszczyzną orbity sate
lity a płaszczyzną równika. 

W przypadkach, gdy zależność ( 1) nie jest spełnio
n a, satelita będzie przelatywał nad punktami Ziemi, 
zawartymi w tzw. pasie widoczności o szerokości 
kątowej cp. Szerokość tę określa zależność: 

cp = 2 arc cos (2) 

Z zależności tej wynika, iż w miarę wzrostu wyso
kości satelity łącznościowego rozszerzać się będzie 
pas widoczności i przy hipotetycznym, nieskończenie 
odległym oddaleniu  satelita mógłby być teoretycznie, 

4. P&s widoczności i strefa widoczności satelity łącznościo

wego :  

1 - satelita na orbicie, 2 - strefa widoczności, 3 - pas 

widoczności, 4, 5 - odpowiednio szerokość geograficwa 
północna i południowa, między k tórymi nad l<ażdym 

punktem Ziemi będzie przelatywał satelita 



ale nie jednocześnie, widoczny z każdego punktu 
Ziemi. Oczywiście, że  punkty Ziemi zawarte w pasie 
widoczności satelity znaj dować się będą w pasie 
między szerokością geograficzną północną południo
wą określoną zależnością: 

1ji = a + arc cos (3) 

Wysokość, na której satel ita obraca się wokół 
Ziemi, wyznacza pewien obszar powierzchni ziemskiej, 
z której może on być widoczny w danym okresie 
czasu. 

W chwili znaj dowania się satelity łącznościowego 
na wysokości h widoczny on będzie z każdego punk
tu pewnej powierzchni kolo,ve.i, zwanej strefą widocz
ności, znajdującej się na powierzchni Ziemi. Srodek 
tej powierzchni będzie leżeć w punkcie wyznaczonyr.1 
przez prostą przechodzącą p·,·zez punkt położenia tego 
satelity oraz prostopadłą do powierzchni Ziemi. Po
wierzchnię tej strefy określa zależność : 

S = 21t (4) 

Satelita obiegający Ziemię po orbicie równikowej, 
zwany satelitą równikowym, ma własność zajmowania 
położenia zenitalnego jedynie w pasie równikowym 
Ziemi. W miarę ruchu takiego satelity wokół Ziemi 
j ego strefa widoczności będzie przebiegać symetrycz
nie po obu stronach równika, a środek tej strefy 
będzie się pokrywał z równikiem. W tej sytuacji, 
gdy dla satelity równikowego kąt u =  O, zależność (3) 
przyjmie postać: 

R 
1j, = arc cos (5) 

Porównując otrzymane zależności (2) i (5) łatwo 
. stwierdzić, że w przypadk u  satelity równikowego 

(p = ,,,. 
Szczególnym przypadkiem satelity równikowego jest 

satelita poruszający się po orbicie kołowej synchro
nicznie i zgodnie z kierunkiem obrotu Ziemi, którego 
czas obrotu ,vokół Ziemi j est równy czasowi własne
go obrotu Ziemi dokoła swej osi i wynosi, jak wia
domo, 24 godziny. Dzięki temu, że prędkości kątowe 
obu obiektów w tym przypadku są jednakowe, sate
lita będzie zajmował stałe miejsce na orbicie i usta
lone względem Ziemi położenie zenitalne nad równi
Jdem. Satelita o takiej własności zwany jest satelitą 
stacjonarnym. 

Ze względu jednak n a  to, że orbita satelity znaj
duje się w polu grawitacyjnym Ziemi i nie jest zwią
zana z położeniem Słońca, aby zachować warunki 
stacjonarności, czas obrotu powinien wynosić 23 go
dziny 56 minut zamiast 24 godzin. 

Uwzględniając czas obrotu wokół Ziemi sateli!Y 
stacjonarnego (24 godziny), można wyznaczyć wyso
kość nad powierzchnią Ziemi hs = 35 8 1 0  km, przy 
której zachodzić będzie właśnie zjawisko stacjonar
ności. Natomiast zgodnie z zależnością (5) po podsta
wieniu w niej odpowiednich danych (R = 6370 km, 
hs = 35 810  km) można wyznaczyć szerokość pasa 
widoczności dla satelity stacjonarnego, wynoszącą 
1 7°24'. Pas ten będzie obejmował teoretycznie całą 
Ziemię. Praktycznie natomiast, jedynie n iewielkie 

obszary podbiegunowe będą leżały poza jego zasię
giem. 

Wprowadzając na orbitę trzy satelity stacjonarne, 
rozmieszczone na niej w jednakowej odległości od 
siebie, można zrealizować system zapewniający jedno
czesne pokrycie całej Ziemi. Jednak praktycznie wy
magać to będzie sześciu satelitów stacjonarnych. Dla 
porównania, chcąc osiągnąć podobny efekt przy za
stosowaniu satelitów asynchronicznych, należałoby 
użyć aż 30-35 satelitów. 

Orbita kołowa wybierana jest naj częściej dla sate
litów pracujących w strefach widoczności, leżących 
w pobliżu równika. Natomiast orbita eliptyczna dzięki 
swemu wydłużonemu kształtowi może być bardzo 
użyteczna przy łączności na terytoriach oddalonych 
od równika, ale rozciągających się wzdłuż jednego 
'z równoleżników (np. ZSRR) .  Pozwala ona w tym 
przypadku na zwiększenie czasu przebywania sate
lity w strefie widzialności, gdyż prędkość kątowa 
jego ruchu po nieboskłonie będzie znacznie mniej 
sza niż w przypadku ruchu na orbicie kołowej . 

Satelity łącznościowe (głównie o orbitach kołowych) 
mogą być również klasyfikowane na grupy w zależ
ności od średniej wysokości hs orbity nad powierzch
nią Ziemi. Satelity obiegające Ziemię na wysoko
ściach do 5000-6000 km zwane są niskoorbitowymi ; 
n a  wysokościach od 5000-6000 km do 14 000---
15  OOO km -- średnioorbitowymi, natomiast przy wy
sokości ponad 15 OOO km - wysokoorbitowymi . Na
leży stwierdzić, że najniższa średnia wysokość sa
telity łącznościowego może wynosić 1500 km, gdyż 
poniżej , ze względu na stosunkowo dużą gęstość 
atmosfery ziemskiej, występowałoby silne hamowanie 
aerodynamiczne i satelita zbyt szybko skończyłby 
swój żywot. 

Wysokość orbity satelity wpływa również na kon
strukcyjną rozbu dowę naziemnych urządzeń anteno-

2 

5. System ogólnoziemsld łączności za pomocą trzech satelitów 
stacjonarnych : 
1, 2, 3 ,- satelity stacjonarne na orbicie 

wych. Przy zbyt niskich orbitach prędkość kątowa 
przesuwania się satelity po nieboskłonie będzie bar
dzo duża. W tym przypadku, aby stale śledzić sate
litę, anteny naziemne muszą się również bardzo szyb
ko przesuwać, co komplikuje budowę układów na-
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pędu ruchu anten. Stosowanie zbyt wysokich or?i� 
przy określonej mocy urządzeń nadawczych 1 czulosc1 
o dbiorczych powoduje konieczność budowy anten 
0 dużych wymiarach. Wybór wysokości orbity sate
lity łącznościowego j est więc uwarunkowany z j ed
n ej strony stopniem doskonałości pokładowych i na
ziemnych urządzeń teletransmisyjnych, a z drugiej 
eksploatacyjnym przeznaczeniem całego systemu łącz
ności satelitarnej. 

z eksploatacyjnym przeznaczeniem systemu łączno
ści satelitarnej łączy się również niezbędna liczba sa
telitów, która zapewni n ieprzerwane korzystanie z ich 
usług na ustalonym obszarze Ziemi. 

Jeśli przez p oznaczyć prawdopodobieństwo poja
wienia się j ednego z n satelitów nad strefą widzial
ności, to wielkość (1  - p) bc:dzie określała prawdo
podobieństwo niewidzialności satelity. Z twierdzenia 
o łączeniu zdarzeń niezależnych wynika, że  prawdo
podobieństwo tego, iż żaden z satelitów nie będzie 
widoczny, określa się zależnością : 

P = (1 - p)n (6) 

gdzie P określa prawdopodobieństwo braku łączności, 
więc zależność ( 1  - P) 1 001l/o oznacza pewność łącz
ności. 

Logarytmując obie  strony zależności (6), można 
bezpośrednio określić niezbędną liczbę satelitów łącz
nościowych, koniecznych do zapewnienia łączności 
z ustaloną pewnością. Zależność ta ma postać : 

lg P 
n - - --

-· lg (1 - p) (7) 

Praktycznie, najczęściej wartość n określa się dla 
warunkowego prawdopodobieństwa czasu przebywa
nia satelity w określonej strefie widoczności. 

Z powyższych rozważań wynika, że wybór opty
malnej orbity satelity łącznościowego odbywać się 
musi indywidualnie dla każdego konkretnego syste
mu łączności satelitarnej i powinien uwzględniać, 
między innymi, następujące czynniki : 

- położenie geograficzne i wymiary terytorium 
objętego działaniem satelity, 
koszt satelity oraz urządzeń naziemnych, 

- możliwości pokładowych urządzeń zasilających, 
- niezawodność pracy urządzeń pokładowych, 
- wielkość i ciężar satelity. 

Rodzaje satelitów łącznościowych 

Zależnie od roli jaką satelita ma do spełnienid 
w procesie teletransmisji sygnałów, satelity łączno
ściowe dzielą się na trzy grupy : 

- satelity pasywne, 
- satelity aktywne, 
- satelity pseudopasywne. 

Satelity pasywne wykorzystują zjawisko kierun
kowego odbijania fal elektromagnetycznych od po
wierzchni samego satelity, znajdującego się na drodze 
rozchodzenia się tych fal. Satelita pasywny to nic 
innego jak pewna powierzchnia odbijająca o odpo
wiednich wymiarach i kształcie, wykonana z m'.cl
teriałów dobrze odbijających fale elektromagnetycz
ne. Zasięg działania systemu pasywnego, składają-
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cego się z satelity pasywnego oraz naziemnych urzą
dzeń nadawczo-o dbiorczych, określa zależność : 

(8) 

gdzie : 
PN - moc promieniowania przez nadajnik stacji 

naziemnej ,  
G N - zysk kierunkowy anteny odbiorczej stacji 

naziemnej , 
RN - odległość satelity od stacji nadawczej , 
Pa - moc odbierana przez odbiornik stacji na

ziemnej, 
A0 - powierzchnia skuteczna anteny odbiorczej 

stacji naziemnej, 
Ro - odległość satelity od stacj i odbiorczej , 
Op - powierzchnia sk uteczna odbicia satelity (sto

sunek gęstości kątowej mocy odbitej od 
satelity w kierunku stacji odbiorczej do gę
stości powierzchniowej mocy padającej 11a 
satelitę ze stacji nadawczej). 

Z zależności tej widać wyraźnie, że moc odbieranu 
przez odbiornik stacji naziemnej będzie malała 
z czwartą potęgą odległości od satelity stacji naziem
nych : nadawczej i odbiorczej, przy stałej mocy pro
mieniowania stacji nadawczej. Zależność ta mówi 
również, dlaczego przy systemach satelitów pasyw
nych stosuje się stacje naziemne dysponujące dużymi 
urządzeniami antenowymi, a także satelity pasywne 
o dużych powierzchniach odbijających. W konsekwen
cji jednak, uwzględniając określony poziom techniki 
teletransmisyjnej, prowadzi to wszystko do umies�
c:zania satelitów pasywnych na stosunkowo niskicn 
orbitach. 

Do głó""'.nych zalet stosowania satelitów pasywnych 
należy zaliczyć :  

- bardzo dużą niezawodność satelity, 
- d użą odporność na zakłócenia celowe, 

możliwość jednoczesnego wykorzystania satelity 
do teletransmisji przez wiele stacj i naziemnych 
bez wzajemnego wpływu zakłócającego, 

- małe koszty eksploatacyjne satelity. 

Natomiast do zasadniczych wad należy zaliczyć: 

konieczność stosowania skomplikowanych na
ziemnych urządzeń technicznych (duże anteny, 
silne nadajniki i czułe odbiorniki), 

- wykorzystywanie wąskiego pasma teletransmisji, 
- większe koszty eksploatacyjne urządzeń naziem--

nych, 
- stosunkowo 1uótki czas życia i utru dnione śle

dzenie satelity ze względu na niskie orbity. 
Satelity pasywne ze względu na przestrzeńne roz-

mieszczenie ich masy, dziel� się na :  
- satelity 'pasywne skupione, 
- satelity pasywne rozproszone. 

Satelity pasywne skupione mają zwartą konstruk
cję powierzchni odbijającej satelity, ukształtowaną 
w taki sposób, by zdolna była maksymalnie odbij:ic 
energię elektromagnetyczną. Satelity pasywne rozpro
szone nie mają natomiast zwartej konstrukcji i są 
zwykle zbiorem drobnych elementów rozproszonych 
w pewnej przestrzeni. Rozproszenie to może obejmo
wać pewien miejscowy, ustalony obszar lub też zaj 
mować większy obszar, np. w postaci pasa wokół 



Ziemi (projekt WEST FORD). Należy zaznaczyć, że 
\V przypadku satelity pasywnego rozproszonego, ze 
względu na jego ewentualnie duże wymiary, w danej 
chwili w procesie odbijania energii elektromagnetycz
nej może brać udział tylko część powierzchni odbi
jającej satelity. 

Powierzchnia odbicia satelity pasywnego rozproszo
nego określona jest zależnością : 

(9) 
gdzie : 

a - szerokość wiązki promieniowania nadajnika 
stacji naziemnej, 

R .v - odległość nadajnika stacji naziemnej od czę
ści satelity odbijającej energię elektromag
netyczną, 

b grubość kształtu rozproszenia, 
K współczynnik zależny od gęstości elementów 

odbijających ,  z jakich zbudowany jest sate
lita. 

Kształt satelity pasywnego skupionego wynika 
z dążenia do nadania jego zewnętrznej powłoce for-
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6. Kszta! ly sateli tów pasywnych : 
1 - balon, 2 - kula z otworami ,  3 - kula z siatki, 
4 - reflektor plaski, 5 - reflektor kątowy, 6 - reflel�tor 
o podwój nej krzywiźnie w postaci zaglębie11, 7 - reflel�
tor w kszt a łcie  beczki, 8 - chmura dipoli, 9 - spłaszczo
ny r eflektor ze stabilizac j ą  grawitacyjną położenia 

my gwarantującej najskuteczniejsze własności odbi
jające fale elektromagnetyczne. Uwzględniać on jed
nak musi szereg innych czynników konstrukcyjno
-technologicznych, zależnych od szczególnego przezna
czenia satelity i materiału, z jakiego jest zbudowany. 
Z tego też względu satelity tego typu powinny mieć 
maksymalnie możliwie duże wymiary w celu zwięk
szenia skutecznej powierzchni odbicia. 

Satelity te zbudowane są najczęściej z dwojakiego 
rodzaju materiałów. Jeden materiał stanowi sama 
konstrukcja satelity (szkielet) ,  umożliwiająca przy
jęcie przez satelitę określonego kształtu, natomiast 
drugi służy jako jego pokrycie zewnętrzne o dobrych 
własnościach odbijających fale elektromagnetyczne. 
Materiał na powłokę zewnętrzną musi również mieć 
znaczną wytrzymałość mechaniczną i termiczną, szcze
gólnie w tym przypadku, gdy satelita zbudowany jest 
jedynie z niego bez dodatkowego wewnętrznego szkie
letu. Istotny wpływ na wybór tego materiału powłoki 
ma stopień wpływu na satelitę i jego orbitę środo
wiska otaczającego (np. ciśnienie światła słoneczneg•)). 

W zasadzie satelity pasywne nie mają stabilizacji 
swego położenia na orbicie względem wyróżnionego 
kierunku. 

W przypadku jednak satelity pasywnego o tak 
ukształtowanej powłoce, że będzie on mieć charak
terystykę kierunkowości odbicia fal elektromagne
tycznych z wyróżnionym kierunkiem, stabilizacja jego 
położenia staje się niezbędna. Jedynie wtedy możli
we jest pełne wykorzystanie zalet, jakie daje kształt 
satelity. 

-

Zwykle satelita pasywny skupiony w czasie wysy
łania na orbitę znajduje się w stanie złożonym i do
piero po wprowadzeniu go na odpowiednią orbitę 
przybiera odpowiedni kształt ·pod wpływem dodatko
wego, znajdującego się w nim czynnika wymuszają
cego (np. gaz lub mechanizm rozpinający). Zaletą 
satelitów pasywnych skupionych jest ich stosunkowa 
łatwość umieszczania na orbicie. Natomiast zasadni
czą wadą - konieczność dokładnego śledzenia położe
nia, wywoływana dużą prędkością kątową obrotu 
względem stacji naziemnych (niska orbita). 

Konstrukcyjnie satelita pasywny rozproszony zbu
dowany jest z dużej ilości drobnych elementów me
talowych, rozmieszczonych w pewnej przestrzeni. 
Kształt tych elementów może być walcowaty, silnie 
wydłużony lub inny o wymiarach od ·kilku centyme
trów (długości) do setnych części milimetra (średni
ca). Do zalet satelitów pasywnych rozproszonych na
leży zaliczyć proste śledzenie ich położenia przez sta
cje naziemne oraz bardzo dużą odporność na świado
me zniszczenie. Najistotniejszą wadą jest jednak 
znaczne zanieczyszczanie przestrzeni kosmicznej drob
nymi elementami „konstrukcyjnymi". satelity. Pow 
tym, występują znaczne trudności w umieszczeniu 
takiego satelity na ustalonej orbicie oraz niepożądane 
zjawiska elektryczne jak : tworzenie się wielokrotnego 
echa wskutek odbić od szeregu drobnych elementów 
satelity, poruszających się z różną prędkością oraz, 
z tego samego powodu, niepożądane rozszerzania pas
ma przesyłanych sygnałów. 

Satelity aktywne pracuja  jako pośredniczące tele
transmisyjne urządzenia odbiorczo-nadawcze, w któ
rych dokonywane jest przekształcenfe odbieranych 
od stacji naziemnych sygnałów, wzmacnianie ich i po-

8 

/ 

7. System łączności z satelitą aktywnym: 
1 - naziemna stacja nadawcza, 2 - pokładowa antena 
odbiorcza, 3 - odbiornik, 4 - układ zasilania, 5 - na
dajnik,  6 - pokładowa antena nadawcza, 7 - naziemna 
stacja odbiorcza, 8 - satelita 

wtórne wysyłanie w kierunku stacji naziemnych. 
Satelita aktywny to nic innego jak retransmisyjny 
przekaźnik linii radiowej odbierający i wysyłający 
sygnały na różnych częstotliwościach, nie zmienia
jący w zasadzie rodzaju przesyłanych sygnałów. Z te-
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go też względu ogólne rozważania dotyczące rozwią_zań i deowych jego układów odbiorczo-nadawczycn 
są zbliżone pod wieloma względami do przekaźni ków 

8. System łączności z satelitą pseudopasywnym:  
1 - naziemna stacja nad awcza, 2 - pokładowa antena 
odbiorcza, 3 - odbiornik, 4 - l inie przesyłowe, 5 - mo
dulatory, 6 - pokładowe układy antenowe nadawczo
-odbiorcze, 7 - naziemna stacja nadawcza promieniująca 
w falę ciągłą niemodulowaną, 8 - naziemna stacj a odbior
cza 

lini i  radiowych. Znaczne natomiast różnice wystę
pują w rozwiązaniach konstrukcyjno-technologicz
nych, spowodowane środowiskiem, w jakim satelita 
łącznościowy pracuje, oraz jego wielkością. 

Zasięg działania system u aktywnego, składającego 
się z satelity aktywnego oraz współpracujących na
ziemnych stacji nadawczo-odbiorczych określa zależ
ność : 

2 4n R0 
( 1 0) 

gdzie: 

Poz moc odbierana przez odbiornik stacji na
ziemnej, 

Pr,;s moc promieniowania przez nadajnik satelity , 
Gs zysk kierunkowy anteny nadawczej satelity, 

Aoz powierzchnia skuteczna anteny odbiorczej 
s tacj i  naziemnej , 

Ro odległość satelity od naziemnej stacj i odbior
czej. 

Z zależności ( 1 0) wynika, że moc odbierana przez 
stacj ę naziemną maleje z kwadratem jej odległości 

9. Montaż satelity komunikacyjnego TELSTAR 
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od  satelity przy stałej mocy promieniowania nadaj
nika satelity. 

Do głównych zalet satelitów aktywnych należy za-
liczyć : 

możliwość stosowania mniejszych mocy promie
niowania stacj i naziemnych, 
możliwość stosowania wysokich orbit i dzi�ki 
temu zmniejszenie trudności związanych ze śle
dzeniem satelity, 
stosowanie szerokiego pasma przesyłania. 

Natomiast do zasadniczych wad należy zaliczyć : 
duże skomplikowanie konstrukcji  satelity, 
mała n iezawodność układów elektronicznych sa
telity. 

Konstrukcyjnie satelita łącznościowy aktywny Z3-

wiera następujące części składowe: 
właściwą konstrukcję sztucznego satelity Ziemi 
rozumianą jako pojemnik na odpowiednie wypo
sażenie, 
elektroniczne teletransmisyjne urzą dzenie pokła
dowe, 
elektroniczne układy telemetryczne i odbierania 
rozkazów, 
układy zasilania elektrycznego, 

układy stabilizacji położenia w przestrzeni i ukła
dy korekcj i  tego położenia. 

Rozwiązanie konstrukcyjne satelity, jako pojemnika 
na wyposażenie w przypadku satelity łącznościowego, 

10. Badanie odporności na wstrząsy satelity komunikacyj
nego 

niewiele się różni od rozwiązań stosowanych przy 
satelitach o innym przeznaczeniu. Jedynie występ-J
wać będzie znacznie więcej odpowiednio ukształto
wanych i rozmieszczonych układów antenowych, co 
n iewątpliwie zwiększa wymagania wytrzymałościo
we dla tej konstrukcji .  

Również typowe będą w zasadzie układy teleme-• 
tryczne i odbierania 1:ozkazów z Ziemi.  Natomiast 
specyficzne są radiowe urządzenia teletransmisyjne 
oraz rozbudowane układy zasilania elektrycznego. 

Trzecim systemem łączności satelitarnej jest system 
pseudopasywny, łą'czący w sobie pewne cechy syste
mów pasywnego i aktywnego. Mimo to,  że dotych 
czas n ie zrealizowano praktycznie żadnego satelity 
pseudopasywnego, sama idea jest bardzo obiecująca, 
a to z powodu prostoty i n iezawodności takiego sate
lity równej satelicie pasywnemu oraz dużej skutecz
ności działania równej satelicie aktywnemu. 



. 
Konstrukcyjnie satelita pseudopasywny zbudowany 

Jest zewnętrznie w zasadzie tak, jak satelita aktywny. 
Ma on proste urządzenie odbiorcze oraz specjalny 
system modulujący połączony z wieloelementowym 
układem antenowym, mającym zdolność wysyłania 
fal elektromagnetycznych w tym samym kierunku 
skąd przyszły. 

W systemie pseudopasywnym nadawanie ze stacji  
naziemnych oraz odbiór na pokładzie satelity odbywa 
się tak, jak w systemie aktywnym. Różnica natomiast 
polega na nadawaniu z pokładu satelity, w oparciu 
o promieniowanie niemodulowanej fali elektromagne
tycznej stacj i  naziemnej odbiorczej w kierunku sate
lity. Promieniowanie to odbierane jest przez palisa
dowy wieloelementowy układ antenowy, w którym 
poszczególne elementy, zdolne odbijać falę elektro
magnetyczną w kierunku skąd ona przychodzi, jed
nakowo odległe od środka połączone są parami linia
mi przesyłowymi o jednakowej długości. Dzięki temu 
każdy element tej palisady jednocześnie odbiera 
i wysyła energię elektromagnetyczną. W liniach prze
syłowych między elementami każdej z par układu 
antenowego umieszczone są dw�stronne (pracujące 
w dwu kierunkach) modulatory, które odbieraną 

CZYTELNIKOM, 

A UTOROM 

12. Obrazy telewizyjne przeka
zane za pomocą Telstara 

11. Stacja utrzymuj ąca łącz
ność z satelitami. Na p:crw
szym planie antena nadaw
cza 

niemodulowaną energię elektromagnetyczną, nadawaną 
ze stacji  odbiorczej, modulują sygnałem odbieranym 
przez odbiornik pokładowy a nadawanym przez 
naziemną stację nadawczą. 

Dzięki tak uproszczonemu wyposażeniu elektronicz
nemu, gdy tylko odbiornik wymaga minimalnego za
silania ze żródel energii elektrycznej a modulator 
nie, gdyż zbudowany jest na elementach pracujących 
jedynie w oparciu o energię fali elektromagnetycznej, 
promieniowaną przez stację odbiorczą, możliwa jest 
prawie całkowita rezygnacja z pokładowych źródeł 
zasilania. 
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Spa l a n ie  n a ddźwię kowe 

oraz  jego zastosowa n ie  w h i pe rson icz nych  si l n i kach  stru mien iowych 

C z ę ś ć  II 

W niniejszej części artykułu omow10no szczegółowo problem zastosowania sr::i
Jania naddźwiękowego w h ipersonicznych silnikach s trumieniowycl1, typy tyci1 
silników o raz ich zastosowanie w loq,-1ictwie i astro1rn utyce. 

Ciągły wzrost prędkości transportu powietrznego 
wymaga wprowadzenia nowych rodzajów napęd!.l. 
Sprawny w zakresie prędkości przydźwiękowych tur
binowy silnik odrzutowy osiąga (ze względów mate
riałowych) kres praktycznego zastosowania już p rzy 
prędkościach Ma=3-+-4. Stosowanie silnika rakietowe
go jest niecelowe, gdyż w tym zakresie prędkości jest 
on niesprawny i nieekonomiczny. Jedynym ekonomicz
nym rodzajem napędu w zakresie licz� Macha od 3 
do 24 będzie tylko silnik strumieniowy *). 

Klasyczny silnik strumieniowy (z poddźwiękową ko
morą spalania) jest ekonomiczny w zakresie liczb Ma
cha od 3 do 7.  

Przy większych prędkościach lotu następuje w tym 
silniku nadmierny wzrost strat ciśnienia całkowitego, 

T/°C} 

4 6 8 f-1a fO 

19. Charakterystyczne temperatury występujące w hiperso
nicznych silnikach strumieniowych w zależności od licz
by Macha w locie :  

8 

A - temperatura r,a wejściu do komory spalania, B -
temperatura ścianki silnika z uwzględnieniem odprowa
dzania ciepła wskutek !promieniowania, C - temperatura 
spalania mieszanki stechiometrycznej z uwzględnieniem 
dysocjacji 

1 - temperatura topnienia aluminium, 2 - temperatura 
samozapłonu mieszanki nafta-powietrze, 3 - temperatura 
topnienia stali żarowytrzymałej, 4 - temperatura topnie
r,ia ceramicznych materiałów żarowytrzymałych 

co powoduje znaczny spadek sprawności oraz wzrost 
temperatury statycznej w komorze spalania, również 
powodujący - wskutek wzrostu dysocjacji - spadek 
sprawności lub w ogóle uniemożl iwiający ze wzglę
dów materiałowych zastosowanie tego rodzaju silnikJ. 

Na rys. 19 przedstawiono wykres charakterystycz
nych temperatur, występujących w silnikach strumie
niowych w • porównaniu z temperaturami topnienia 
niektórych materiałów konstrukcyjnych. 

Z przeprowadzonych analiz [ l ,  4] wynika, że przy 
prędkościach lotu większych od Ma=7 zadowalają-::cl 
sprawnosc będzie wykazywał silnik strumieniowy 
z naddźwiękową komorą spalania (r,vs. 20). 

Qfo?:-------:2:------!-
h
--�6-----4,.--...J 

„ 8 Ma fO 

20. Zależność sprawności ogólnej hipersonicznych silników 
strumieniowych od l iczby Macha na wlocie : 

1 - silnik z konwencjonalną komorą spalania, 2 - sil nil, 
z naddźwiękową komorą spalania, 3 - silnik o spalaniu 
detom,cyjnym 

Przy prędkościach przekraczających lVIa= lO może 
okazać się celowe zastosowanie silnika  strumieniowe
go o spalaniu detonacyjnym. Mogą to być silniki za
równo o spalaniu wewnętrznym, jak i o spalaniu ze
wnętrznym [ 1 ,4] .  

*)  Lub w zakresie l iczb Macha od ok. 3 do ok. 7 silnik 
mieszar,y, turbinowa-strumieniowy (przyp. redakcji). 
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Silniki strumieniowe z naddźwiękową komorą 
spalania 

Schemat silnika strumieniowego z naddźwiękową 
komorą spalania przedstawiono na rys. 21 .  w tym 
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21. H ipersoniczny silnik strumieniowy z nacldtwięlrnwą ko
morą spalania : 

1 - rozklacl temperatur w s;Jniku z konwencjonalną ko
morą spalania, 2 - rozkład temperatur w silniku z naci
dźwiękową komorą 

układzie strumień powietrza j est opozmany w dyfu
zorze do liczby Macha wynoszącej 2,5-8 (w zależno
ści od prędkości lotu) .  

Ciśnienie powietrza jest na tyle �ysokie (dzięki 
małym stratom ciśnienia), że czas spalania paliwa 
/gazowego) jest bardzo krótki. Komora spalania silni
ka hipersonicznego ma mniejszą długość r,iż komora 
spalania klasycznego silnika strumieniowego i nie 
przekracza 0 ,5 m [1 ] .  Procesy spalania zachodzące 
w naddźwiękowej komorze silnika strumieniowego są 
kontrolowane przy mniejszych ].iczbach Macha przez 
procesy konwekcj i cieplnej, a przy większych (Ma > 

> 8) - przez procesy dyfuzji, w związku z czym są 
stateczne w szerokim zakresie liczby Macha bez ko
r,ieczności zmiany geometrii silnika. Jest to ważna 
zaleta silnika strumieniowego z naddźwiękową komo
rą spalania, dzięki k tórej jego konstrukcja jest pro-

vVlot do komory Wylot z komory 
\,\'iclkości naddźw. J poddźw . naddźw. / poddźw. 

pow. wlotu do silnika 
pow. wlotu do komory 0,023 0,023 - -

\Vspólczynnik zacho-
wania ciśnienia całko-
witego 0,50 0,01 3 - -

Ciśnienie statyczne 
w atn1. 2,7 75 ,0 2 ,7 75 ,0 

Temperatura statyczna 
w ° K 1400 5050 2975 4850 

Prędkość w m/sek. 3500 450 3520 580 

Liczba Macha 4,85 0,33 3,28 . 0,38 

sta i lekka w przeciwieństwie do konstrukcji kła� 
�ycznego silnika strumieniowego, w szczególności gay 
Jest on przeznaczony do szerszego zakresu zastoso·
wań. 

Porównanie parametrów i osiągów dwóch takich 
>,i_lników przeprowadzono w pracy [ 1 ] ,  w której Anto
nio Ferri porównuje te silniki przy prędkości Ma= l2 
n_a :vysok�ści 30 km. Dyfuzor naddźwiękowy w obu 
silnikach Jest identyczny. Wartość ciśnienia statycz
nego w końcu dyfuzora naddźwiękowego jest około 
1 00 razy większa od ciśnienia statycznego przed falą 
uderzeniową, a liczba Macha wynosi 4,85. Wartość 
współczynnika zachowania c1smenia całkowitego 
w komorze poddźwiękowej jest bardzo mała (0,013). 
Uzyskanie większego współczynnika zachowania ciś
nienia byłoby możliwe tylko poprzez sterowanie war
stwy przyściennej, jednak taki układ skomplikował
by bardzo konstrukcję. W tablicy zestawiono parame
try na wlocie i wylocie komory spalania obu sil
ników. 

Czas spalania w komorze naddź więkowej jest rzę
du od 10-6 do 1 0-5 sek. Tak więc, przy prędkości prze
pływu przez komorę, wynoszącą 3500 misek, długość 
płomienia wynosi od 3,5 • 10-:i do 3,5 • 10-2 m, co w po
łączeniu z małą długością odcinka mieszania daje 
�a:dz_o k_ró�ką komG1:\. Z zamieszczonej tablicy wi
aac, ze silnik z poddzW\ękową komorą spalania cha
rakteryzuje się wysokimi temperaturami strumienia, 
w związku z czym silniki tego typu wymagają inten-

1.0 r--.------,-----,--,---
Pe3 
Pe.., 

08 i-----=---.t::----t-- -=-t--.;::c-+-----, 

Nielko.ść od2yskanecp 
ciśnienia 2a fala 

Q2 i------r--i------.....:-t---,--"--ł uder2enio;,iq Pe, =OBS 
Pe-
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22. Zależność współczynnika zachowania ciśnienia całkowi
tego na wlocie cło komory spal 2n ia  od l i czby Macha lotu 
dla różnych kątów klina dyfuzora 

sywniejszego chłodzenia lub lotu na większej wyso
kości niż silniki z naddźwiękową komorą spalania, 
co w jednym i drugim przypadku zmniejsza wydat
nie ciąg silnika. 

Oba rodzaje silników są porównywalne pod wzglę
dem eksploatacyjnym tylko w zakresie lotu z prędko
ścią Ma=3-4, natomiast przy wyższych prędkościach 
wyraźnie lepszy okazuje się silnik strumieniowy 
z naddźwiękową komorą spalania. 

Antonio Ferri przeprowadził teoretyczne rozważa
nia nad osiągami silników strumieniowych z nad
dźwiękową komorą spalania. Doszedł on do wniosku, 
że najważniejszymi parametrami wpływającymi na 
sprawność ogólną silnika są: współczynnilt zachowa·
nia ciśnienia całkowitego, sprawność dyszy oraz licz
ba Macha na wlocie do komory spalania. 

Wartość współczynnika zachowania ciśnienia zależy 
od kształtu dyfuzora (kąty stożka lub klina) i od licz-

9 



by Macha. Zmiany tego współczynnika w zależności 
od kąta klina i od liczby Macha pokazano na rys. 22. 

f.O r----,.--""T"""--r---,----, 

Jt =QD2 

A0 -Por1ier2chnia strumi@nia 
0.6 -'----+-- poHietrza przed spr(?żenie 

A� -P0Hił?r2chnia r1!otu 
A3 -P0Hier2chnia Nlotu 

do komorlJ 
a4 1---_,._--+---+----+----t------1 

Pc.3 
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8 16 20 11000 24 

23. Teoretyczne parametry wlotu silnika 

Największe wartości współczynnika uzyskuje się, sto
sując układ fal stopniowych oraz sterowanie wat
stwy przyściennej . Schemat takiego układu pakazano 
obok wykresu na rys. 22. 

Aby silnik mógł pracować w możliwie szerokim za
kresie warunków lotu i wykazywać wysoką spraw
ność przy dużych liczbach Macha, wlot musi być 
sprawny zarówno przy małych, jak i przy dużych licz
bach Macha. Typowa charakterystyka wlotu dla ta
kiego układu pokazana jest na rys. 23. Rysunek ten 
przedstawia zmianę wartości współczynnika zachowa
nia c iśnienia całkowitego i stosunku między powierz
chnią strumienia powietrza przed sprężeniem przed 
silnikiem do powierzchni czołowej wlotu jako funk
cje liczby Macha. 

Na rys. 24 przedstawiono teoretyczne zależności 
impulsu właściwego powietrza, impulsu właściwego 
paliwa oraz ciągu w funkcji liczby Macha. Oblicze
nia były przeprowadzone dla silnika napędzanego wo
dorem przy następujących parametrach: 

stosunek paliwo-powietrze - stechiometryczny, 
temperatura całkowita paliwa - 2500 ° C, 
stosunek ciśnienia wtryskiwanego paliwa do ciśnie

nia otoczenia - 10 ,  

a) 
�ooo 

i iJ 3000 
� 

o 

-

I I 

Ma-:,o z tJ --
10 

24 

sprawność spalania - 0,95 , 
stosunek powierzchni przekroju wylotowego dyszy 

do powierzchni przekroju wlotu - 1 ,2 , 
sprawność dyszy - 0,95 , 
prędkość lotu na wysokości  30 OOO m wynosiła 

Ma=6 i zmieniała się stopniowo ze zmianą wy
sokości do Ma=24 na wysokości  50 OOO m. 

Straty powstałe wskutek tarcia i niewykorzystania 
całego strumienia zmniejszają ciąg i obniżają osiągi 
silnika, tak że rzeczywiste osiągi silnika strumienio
wego z naddżwiękową komorą spalania są porówny
walne z osiągami silników rakietowych. 

Zmiany impulsu właściwego paliwa ze zmianą nie
których parametrów silnika dla różnych liczb Macha 
pokazano na rys. 25.  Z wykresów widać, że impuls 
właściwy paliwa praktycznie nie zmienia się ze zmia
ną współczynnika zachowania ciśnienia całkowitego. 
Impuls ten ulega znacznie większym zmianom ze 
zmianami trzech innych parametrów, a mianowicie: 
stosunku powierzchni wlotu do komory do powierz
chni wlotu, sprawności dyszy i temperatury całkowi
tej paliwa. 

ł =o.02 
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24. Teor�tyczne osiągi silnika 

Przy lotach w zakresie dużych liczb Macha zarów
r.o pojazd jak i silnik narażony b�dzic na grzanie 
aerodynamiczne. Do tego dochodzi jeszcze ogrzewanie 
elementów silnika przez spaliny. Intensywność wy
maganego chłodzenia silnika i pojazdu zależeć będzie 
głównie od prędkości oraz - w znacznie mniejszym 
stopniu - od wysokości lotu. 

Ma oo = 5 

0,ł 0.2 Oli 0,5 QB f.0 QOf 
Pc5 

ao2 ao4 aoB A o., a2 
� 
Ao 

a6 aa 1.0 
Spra1,mo.ść dys-;zy 

O fOOO 2D0D 3000 
Temperatura ca!l<oHita 
palir1a [•RJ Pe• 

25. Zmiany impulsu właściwego paliwa ze zmianą niektórych parametrów silnika przy różnych liczbach Macha lotu 
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Jako chłodziwo do silnika zastosowane będzie pa
liwo wodorowe, które będzie używane do zasilania 
tych silników z dwóch względów: dlatego że jest wy
soko energetyczne i, że wykazuje duże możliwoś.::i 
chłodzenia. Ogrzanie paliwa przy chłodzeniu silnika 

26. Zależność wzglGdnego zużyc'ia wodoru wymaganego do 
cl1lodzcnia od liczby Macha lotu 

wpłynie wydatnio na podwyższenie impulsu właści
wego paliwa (rys. 25 b). Rysunek 26 pokazuje względ
ne zużycie wodoru wymaganego do chłodzenia nie-

f20 r---.-----,-------,---,---r:--� 

o 1.5 3,D 

2i .  Korytarze Jolu 

4,5 5,0 
Prędkość /k7sek/ 

7,5 9,D 

których elementów silnika w zależności od liczby Ma
cha przy wysokości lotu wynoszącej 47 OOO m. Chło
dzący wodór jest przy tym ogrzewany do tempera
tury 1 370 °C. z wykresu widać, ie możliwości chło
dzenia silnika wodorem są większe od wymaganych 
aż do prędkości Ma = 23. Zwiększając więc_ stosun�k 
paliwa do powietrza lub temperaturę pahwa moz
na przy zastosowaniu tego silnika osiągnąć nawet 
prędkość orbitalną [ 1, 3] .  W przypadk� prę�kości 

• • • d Ma-2 3  można wykorzystac wodor do mmeJszeJ o -
chłodzenia innych części pojazdu. Wiadom? Je�nak, 
że w takim pojeżdzie silnik będzie stanowił glowną 
jego część, tak więc nie zostanie dużo dodatkowych 
elementów do chłodzenia. 

Na rys. 27 przedstawiono korytarze lotu dla pojaz
dów przyspieszanych przez te silniki i dla pojazdów 
lecących lotem ustalonym. . . . 

Z przeprowadzonych rozważań widać wyrazme, ze 
silniki strumieniowe z naddźwiękową komorą spala
nia mogą być pohlyślnie stosowane w zakresie pr�d
kości hipersonicznych. Będą one stosowane w dwoch 

przypadkach: jako silnik przelotowy lub jako przy
spieszacz wielkiego pojazdu, np. rakiety kosmicznej. 
W przypadku pierwszego rodzaju silnika ważne będą 
osiągi, natomiast w drugim przypadku ważny będzie 
ciąg z jednostki powierzchni czołowej oraz ciąg z jed
nostki ciężaru silnika. 

Silniki strumieniowe o spalaniu 
detonacyjnym wewnętrznym i zewnętrznym 

Rozważane są obecnie możliwości zastosowania spa
lania detonacyjnego w hipersonicznych silnikach stru
mieniowych. Wtrysk paliwa następowałby w strumie
niu naddźwiękowym, a spalanie zachodziłoby w sto
jącej fali detonacyjnej, powstającej na krawedzi na
tarcia klina, umieszczonego w naddźwiękowym stru
mieniu mieszanki [4] . Schemat takiego silnika poka
zano na rys. 28. 

Narastające szybko ze wzrostem liczby Macha pro
blemy cieplno-strukturalne silnika nasunęły myśl 
zbudowania silnika strumieniowego o spalaniu ze-

Maoo 
-

wtryskir1ac2e 
Fata detonac1J/na 

28. Schemat hipersonicznego silnika strumieniowego o spala
niu detonacyjnym 

wnętrznym. Schemat takiego silnika 'Nraz z rozkła-
• dem c1smenia wzdłuż jego długości przedstawia 
rys. 29 [3, 4] .  Paliwo byłoby wtryskiwane do nad
dźwiękowego strumienia o wysokiej temperaturze, 
wtryskiwacz byłby umieszczony tuż przed ścięciem 
klina. Doprowadzanie ciepła odbywałoby się pod tyl
ną częścią silnika, powodując odchylenie strumienia 

p 

i Ze spalaniem 
I 

Bez spalania 

29. Schemat hipersonicznego silnika strumieniowego o spala
niu zewnętrznym 

powietrza napływającego w obszar spalania, a więc 
i wzrost ciśnienia w tej części silnika. Taki silnik 
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stanowiłby jak gdyby latające skrzydło o naddźwię-
kowym p rofilu. Podwyższenie ciśnienia (wskutek spa
lania) w tylnej części „skrzydła" spowodowałoby pod
wyższenie wypo ru i zmniej szenie oporu „skrzydła": 
Przy intensywnym spalaniu (duży wypór w tylneJ 
części „skrzy dła") mógłby v,:ystąpić efekt powstania 
ciągu. Ponieważ większa część energii pochodzącej 
z rozprężania spalonych gazów idzie w tym przypad'.<� 
raczej n a  wypór niż ciąg, więc określenie sprawnosc1 
silnika jest trudne. 

Silniki tego typu mogłyby być stosowane do hiper
sonicznego transportu lub do pojazdów powracających 
z przestrzeni kosmicznej [3]. W dru gim przypadku ce
lowość stosowania tego rodzaju silnika byłaby uza
sadniona dwoma aspektami: silnik byłby użyty do 
zmniejszenia przeciążenia panującego przy powrocie 
oraz umożliwiłby większą swobodę wybor u miej sca 
lądowania. 

Trudno jest dziś dokładnie określić czas wej ścia d,) 
eksploatacji tych silników, wiadomo jednak, że gdy 

Mgr inż. KRZYSZTOF KUNACHOWICZ 

dostatecznie rozwinie się technologia materiałów ża
rowytrzymałych i obecne doświadczenia laboratoryj
ne zo staną wzbogacone o wynik i prób w locie, silnik 
strumieniowy z naddźwiękową komo rą spalania zacz
nie stopniowo wypierać klasyczny silnik strumienio
wy z pocisków kierowanych, a silnik i rakietowe 
z pierwszych stopni rakiet kosmicznych. 
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Równoległa p ra ca pokładowyc h nadajn i ków radiokom u n i kacyjnych 

Omówiono budowę i właściwości szerokopasmowego di.pLeksera wykonaneoo w Instytucie 

Lotnictwa oraz przeprowadzone badania z równoLegtą pracą nadajników poktadowych pracu

jących na falach metrowych. Diplekser wykazat przy<.latność do sumowania mocy w szerok:tm 
zakresie częstotliwości (100-150 MHz), zgodnie z przewidzianymi teoretycznie wtaSctwoscwmt. 
Przy badaniu nadajnil�ów stwierdzono zmienność fazy napięć wyjściowych, 1-tóra dLa wyko

rzystania wtaściwości cL ipLeksera wymaga zastosowania uktaclów do automo.tycznej regutacJt 

fazy. Podano koncepcję takiego układu w oparciu o właściwości czwórników z aioctami 

o zmiennej pojemności. 

Współcześnie łączność radiowa pomiędzy samolo -
tarni a służbą kontroli ruchu lotniczego odbywa się 
głównie na falach metrowych, w uzgodnionym przez 
Między narodowy Związek Telekomunikacj i ( ITU) 
i Międzynarodową Organizację Lotnictwa Cywilnego 
(ICAO) pasmie częstotliwości 1 1 8-136 MHz. W tym 
zakresie częstotliwości łatwo jest uzyskać na pokła
dzie samolotu anteny rezonansowe o małych wymia
rach i dużej sprawności, natomiast trudno jest otrzy
mać dookólne charakterystyki promieniowania [ l ] .  
Dla tych częstotliwości fale radiowe rozchodzą s ię 
podobnie jak fale świetlne, a przewodzące powierzch
nie konstrukcji samolotu umieszczone na dro dze roz
chodzenia się fal powodują cieniowanie części prze
strzeni, w której wówczas nie odbiera się sygnałów 
radiowych. Dla dużych samolotów należy z-.vrócić 
szczególną uwagę na miejsce zainstalowania anteny, 
tak by geometria samolotu jak najmniej zmienial'a 
wymaganą charakterystykę promieniowania. Przy 
zainstalowaniu anteny nad kadłubem cieniowany jest 
pewien obszar na ziemi, którego wielkość zależy o d  
wysokości lotu i wielkości powierzchni ekranują-
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cych. Długość „cienia" może dochodzić d o  kilkunastu 
kilometrów. W przypadku za.mocowania anteny pod 
kadłubem cieniowana j est górna przestr zeń powy
żej samolotu i wówczas łączność pomiędzy samo
lotami w powietr zu może być niezadowalając:=i. Dla 
zmniej szenia ekr an ującego działania samolotu można 
zamocować jedną antenę nad kadłubem a drugą pod 
kadłubem. Na każdym samolocie komunikacy j nym 
znajdują się dwa nadajniki pracujące na falach me
trowych i każdy z nich może być podłączony do 
innej anteny. 

Zazwyczaj w określonych warunkach lotu celowe 
jest pr owadzenie łączności przez jedną z anten, pr-.�y 
czym w pewnych przypadkach dla zwiększenia za
sięgów pożądane j est zwiększenie mocy doprowadzo
nej do anteny.  Podobnie w urzą d zeniach n aziemn ych 
przy prowad zeniu dorywczej łączności na więks ·'.e 
odległości zachodzi potrzeb;:i_ dysponowania większc1 
mocą niż ta , któr a jest potrzebna do zabezpieczenia 
przeciętnych wymagań operacyjnych. Mając do dys
pozycji  dwa nadajniki ,  można ich moce wyJsc10we 
doprowadzić i zsu mować w jednej antenie za pomocą 



J. Fotografia szerokopasmowego dipleksera 

urządzenia zwanego diplekserem . Zwięl{szenie mocy 
za pomocą dipleksera jest c zc:sto rozwiązaniem eko 
nomicznym, najczęściej bowiem dla zapewnienia bez
pieczeństwa lotu zachodzi i tak konieczność co 
najmniej podwójnej instalacji urządzeń nadawczych. 
Przy odpowiednio zaprojekto wanym diplekserze, w 
przypadkach uszkodzenia jednego nadajnika, do an
teny zostaje doprowadzona znaczna część mocy 
drugiego nadajnika, dzięki czemu radiostacja zdolna 
jest do dalszej pracy, a tylko zmniejsza się zasięg 
łączności. 

W niniejszym artykule omówiono badania równo
ległej pracy dwóch n adajników pokładowych pra
cujących na falach metrowych, które przeprowadzo
no w Instytucie Lotnictwa. 

Szerokopasmowy diplekser 

W urządzeniach łączności lotniczej ziemia-samolot� 
-ziemia konieczna jest praca co najmniej w pasmie 

Nadajnik 2 

Oip{<?kser 
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2, Połączenie dipleksera 

częstotliwości 1 18-136 MHz, przy czym przejście 
z jednej częstotliwości na drugą nie powinno wyma
gać skomplikowanych manipulacji. Te wymagania 
stanowiły podstawowe założenia przy opracowywaniu 
dipleksera, przekreślają c  równocześnie możliwość za
stosowania bardziej znanych urządzeń wąskopasmo
wych pracujących w układach mostkowych. 

Diplekser zaprojektowany i wykonany w Instytu
cie Lotnictwa [2] ,  [ 3] pokazano na  rys. 1. W obu
dowie metalowej znajdują się dwa odcinki przewodów 
sprzężonych o długości około ćwierć długości fali, 
odpowiadającej średniej częstotliw�ści pasma. Do 

dwóch zacisków weJsc10wych doprowadza się moc z dwóc� nadajników, jeden zacisk łączy się z anteną, 
a dr�g1 z opornikiem wyrównawczym (rys. 2). Dla 
prawidłowo zaprojektowanego dipleksera moc obu 
nadajników powinna sumować się w obciążeniu pod
łączonym do wyjścia antenowego. 

Napięcia • • • 
. na  wyJ scrn antenowym i na oporniku 

wyrownawczym zależą od kąta fazowego napięć po
dawanych z nadajników. W przypadku, gdy amplituda 
obu podawanych napięć jest jednakowa to napięcia 
wyjściowe można wyznaczyć ze wzorów '. 

U _ __ u -I - j 1,414 

u = -·-- -� j 1 ,414 

J + e 
(

. 
jrp) 

( 
I 

jrp
) 1 T j e 

gdzie U jest amplitudą napięć wyjściowych obu na
dajników, a cp różnicą pomiędzy tymi napięciami [2]. 
Teoretyczny rozkład mocy w obciążeniach dipleksera 
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3. Rozkład mocy w obciążeniach dipleksera w funkcji kąta 

fazowego 
- - - - -- krzywa obliczeniowa 

wyniki pomiaru 
P1 - moc jednego nadajnika 

w funkcji kąta fazowego jest pokazany linią prze
rywaną na rys. 3. 

Pomiary rozkładu mocy dwu nadajników pokładowych 

Dwie radiostacje pokładowe UKF zostały podłączo
ne do współpracy równoległej, jak wskazuje rysu
nek 4. Dla uzyskania całkowitej synchronizacji gene
rator kwarcowy pierwszego nadajnika został wyko
rzystany do wzbudzenia równocześnie nadajnika dru
giego, z którego wyjęto kwarc. Nadajnik pierwszy 

Watomierz f 

Nadajnik f 

Pr2esu;mik 
fazy 

watomierz2 

Nadajnik2 

1. Układ pomiarowy do badania równoległej pracy radiostacji 
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został podłączony do dipleksera poprzez przesuwnik 
fazy, nadajnik drugi - bezpośrednio. Wyjścia z di
pleksera podłączono na watomierze wielkiej często
tliwości. 

Dla -sprawdzenia rozkładu · mocy najpierw wyrów
nano różnice fazy, powstałe przez różne długości prze
wodów łączących nadajniki z diplekserem, oraz 
w wyniku zmiany fazy w podłączeniu generatora 
kwarcowego do d rugiego nadajnika, a następnie zmie
niając wielkość przesunięcia fazowego za pomocą prze
suwnika, zmierzono r ozkła d  mocy na ·obu watomie
rzach. Wyniki przedstawione na rys. 3 wskazują na 
dużą zgodność z krzywymi teoretycznymi rozkład u 
mocy. 

Omówiony pomiar przeprowadzono w pasmie czę
stotliwości 100 do 150 MHz. Różnica pomiędzy luzy
wymi teoretycznymi i pomiarowymi wynika ze strat 
mocy w przewodach współosiowych i przesuwniku fa
zy. Zmieniając fazę napięć podawanych na diplekser 
± 90°, można dowolnie sterować rozkładem mocy 
w obu obciążeniach od  zera aż do podwójnej wiellrn
ści mocy jednego nadajnika. Tę ostatnią wartość uzy
skuje się dla różnicy faz równej 90 °. Omówione wyżej 
badania wykazały prawidłowość pracy wykonanego 
dipleksera. Warunkiem jego praktycznego zastosowa
nia do rad iostacji pokładowych typu R-800 jest utrzy
manie stale potrzebnej różnicy faz napięć wyjścio
wych tych nadajników. 

Stałości fazy nadajnika pokładowego 

Schemat blokowy badanych nadajników pokłado
wych wskazuje rys. 5. Jak widać na schemacie, czę-

6( (8( 

Potrajacz Potrajacz 
zmacniacz 

mOClj 

Podmodu
lator 

Modulator 

5. Schemat blokowy badanych nadajników pokładowych 

stotliwość generatora jest w kolejnych stopniach po
wielana 18-krotnie. Tym samym zmiana fazy genera
tora powoduje aż 18-krotną zmianę fazy napięcia 
wyjściowego. Zmiana fazy sygnału w innych stop
niach powoduje również zmiany na wyjściu odpo
wiednio do krotności powielenia. Rozpatrując ksztaH 
krzywej rozkładu mocy, pokazanej na rys. 3, można 
określić dopuszczalną zmianę fazy dla założonego 
spa_dku mocy. 

Dla przyjętego na przykład spadku mocy 10°/o otrzy
mujemy dopuszczalną zmianę fazy równą ± 22° . Jest 
to dość duża wartość, która jednak wymaga zacho
wania stałości fazy generatora z dokładnością ± 1,2° . 
Ten warunek okazał się trudny do zrealizowania d la . 
badanych radiostacji, w szczególności przy zdalnym 
przełączaniu kanałów. Dla sprawdzenia zauważonych 
wstępnie zmian fazy sygnałów wielkiej częstotliwo
ści opracowano układ pomiarowy przedstawiony na 
rys. 6. 
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Dwa nadajniki poprzez tłumiki zasilały miernik 
impedancji (ZG - diagraf) w sposób umożliwiający 
porównanie fazy obu napięć. Badanie przeprowadzono 
również w układzie równoległej pracy nadajników 
przy wykorzystaniu dipleksera. Zauważono, że fazy 
napięć wyjściowych ulegają zmianom w funkcji czasu 
przy nagrzewaniu się nadajnika, po wyłączeniu i po
nownym włączeniu, po zablokowaniu pokręteł stro
jenia i w wyniku pracy mechanizmów nastawnych 
przy zmianie kanałów. Największe zmiany fazy do
chodziły d o  ± 60° , co powodowało znaczne wahania 
mocy w obciążeniu użytecznym. Tak daleko idące 
zmiany fazy wynikały ze wspomnianego układu elek
trycznego radiostacji oraz z rozwiązania konstruk
cyjnego sposob u  strojenia i mechanizmów pracują
cych przy zdalnym przełączaniu kanałów. Przy sta . 
lej obserwacji mocy wyjściowej można było za po
mocą ruchu pokręteł przywrócić właściwy rozkład 
mocy. 

Z punktu widzenia wymaga6 prostoty obsługi ręcz
na, ciągła regulacja fazy napięć wyjściowych nadaj
ników jest nie do przyjęcia zarówno dla urządzeń 
pokładowych, jak i naziemnych. 

Zwiększenie mocy przez równoległą współpracę jest 
praktycznie m ożliwe albo dla nadajników, których 
faza napięcia wyjściowego nie ulega zmianie, albo 
po wprowadzeniu układów realizujących automatycz
ną regulację fazy. Układy takie są znane [4], [5] i naj
częściej polegają na wprowadzeniu w czwórniki RLC 
diod o pojemności zmiennej, w zależności od podawa
nego napięcia. Hardin [4] przeprowadził badania nad 
przesuwnikami fazy, których istota działania polega 
na wykorzystaniu zmiany sygnału fazy, odbitego od 
końca linii przesyłowej wielkiej częstotliwości, wystę
pującej przy zmianie reaktancji końcowej, realizowa
nej za pomocą diody o zmiennej pojemności. W roz
ważanej równoległej pracy nadajników wydaje się 
korzystniejsze zastosowanie czwórników proponowa
nych przez Ryana [5] .  Jedną z zalet takiego rozwią
zania jest właściwość stałej impedancji czwórników. 
Praktycznie zrealizowane układy są czwórnikami ty
pu  T z mostkiem, w których są zastosowane diody 
o zmiennej pojemności. Układ czwórnika wskazuje 
rys. 7. Za pomocą jednego czwórnika można zmieniać 

Nadajni 
I 

Tłumik 

Miernik impedancji 

Tłumik Nadajnik 
2 

6. Układ pomiarowy do baclan:a stałości fazy dwu nadajni
ków pokładowych 

fazę o ok. 60° przy zmianie napięcia sterującego 
o 10 V. Szerokość pasma wynosiła przy 70 MHz ok. 
20°/o, a straty poniżej 1 dB. 

Chcąc wykorzystać właściwości czwórnika do regu
lacji fazy przy równoległej pracy dwu nadajników, 
należy znaleźć sposób automatycznego sterowania 
czwórnikiem odpowiednio do  zmian fazy sygnałów 
wyjściowych. 

Przy pracy omówionego dipleksera można do tego 
celu wykorzystać zmianę napięcia na oporniku wy
równawczym. Jak pokazano na rys. 3, przy zmianie 
różnicy faz napięć z obu nadajników ulega zmianie 



n�pięcie na opornik_u wyrównawczym. Koncepcję 
i;Kładu automatyczneJ regulacji fazy dwu nadajni
ków pracuj�cyc� równolegle na jedną antenę przy 
wykorzystamu dipleksera i czwórnika Ryana przed
stawia schemat blokowy na rys. 8. Nadajnik pierw
szy jest podłączony bezpośrednio z diplekserem na _ 
dajnik drugi - poprzez czwórnik z diodami O z�ien
nej pojemności. Z detektora fazy, którego głównym 
elementem jest opornik wyrównawczy zostaje poda
ne napięcie sterujące zmianę fazy czwórnika. w ten 
sposób zostaje zrealizowane sprzężenie zwrotne za
pewniające zmianę fazy napięcia podawanego z dru
giego nadajnika na diplekser zarówno przy zmianie 
fazy w tym nadajniku, j ak i w nadajniku pierwszym. 

Wnioski 

Przep1:owadzone badania nad równoległą pracą dwu 
nadajników pokładowych wykazały, że zaprojektowa-

7. Czwórnil{ przesuwający fazę w f unkcji napięcia sterują
cego 

ny i wykonany diplekser pracuje zgodnie z przewi
dzianymi teoretycznie własnościami i może być sto-
sowany do sumowania mocy dwu nadajników w sze
rokim pasmie często tli w ości  tam, gdzie napięcia wyj -

STEFAN M. KOŁODYNSKI 

ściowe tych nadajników mają stalą różnicę faz z do
kładnością ± 20° . 

W rozpatrywanych nadajnikach pokładowych UKF 
można za pomocą pokręteł strojenia, bez dodatkowych 
elementów, uzyskać potrzebną różnicę fazy, która 
jednak ulega zmianie zarówno w funkcji czasu, jak 
i przy blokowaniu pokręteł strojenia i zmianie ka
nałów. 

Diplekser 

Nadajnikf 

Czr1órnik 

Detektor 
{DZij 

Nadajnik2 

8. Schemat bl clrnwy uklaclu cło aut omatycznej regulacji fozy 
nc.pięć podawanych na diplekser 

Równoległa praca takich nadajników wymaga auto
matycznej regulacji fazy. Jednym ze sposobów roz
wiązania równoległej pracy nadaj nika, przy wykorzy
staniu dipleksera i przy występującej zmianie fazy 
może być zastosowanie czwórników z diodami o zmien
nej pojemności. 
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Bezp ieczne  lą dowa n ie przy każdej widoczności 

Poważniejszymi przyczynami, które mogą spowo
dować wstrzymanie komunikacji lub zmianę jej 
rozkładu niezależnie od rodzaju transportu są:  

1 ) zawodność maszyn, 
2) słabość i niedoskonałość ludzka :  a) choroba, 

b) błędy organizacyjne i c) błędna ocena sytuacji 
prowadząca do wypadku, 

3) nie sprzyjające warunki  środowiskowe spo wodo
wane zwykle przez niepogodę. 

W przypadku transportu powierzchniowego zarów
no lądowego, jak morskiego powyższe powody pra
wie w jednakowym stopniu przyczyn iają się do 
wstrzymania i znaczniejszych opóźnień w zasadzie 
bardzo regularnej komunikacji. Trudniej przeżywa 
je trójwymiarowy transport lotniczy jako najbardziej 
wrażliwy i nie wybaczający fałszywych decyzji �la
tego, że: a) statki powietrzne są bardziej skompl!ko
wane i przez to więcej podatne na usterki  i uszko-

dtenia mechaniczne, b) wymagają od załogi wyższego 
rzędu sprawności i zdolności oceny sytuacji, c) śro
dowisko, w którym operuje, jest bardziej nie rozpoz
nane, trudne i zaskakujące niebezpiecznymi niespo
dziankami. 

W pracy niniejszej będą streszczone dotychczasowe 
osiągnięcia oraz zamiary na przyszłość, których celem 
jest uniezależnienie transportu lotniczego od nie 
sprzyjających warunków środowiskowych, występu
jących przy lądowaniu o każdej porze doby w czasie 
złej pogody. Jest to najważniejsza przyczyna opóźnień 
i zawieszeń komunikacji lub skierowywania samolotu 
na lotniska niedocelowe i tym samym przyczyna 
niewygód i rozczarowań pasażerów oraz dodatkowych 
kosztów dla przedsiębiorstw komunikacji lotniczej. 

Lądowanie jest tą fazą lotu, która wymaga od 
pilota najwyższej sprawności i precyzji, gdyż wytra
cając stopniowo wysokość i prędkość, nie dysponuje 
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zapasem ani jednego, ani drugiego i przez to j ego 
ruchy sterami stają się nieodwołalne i nieodwracalne 
w następstwach - oraz wymagają największego sku
pienia zaostrzonej uwagi - przy całkowitym wyłą
czeniu się od wpływów ubocznych. W czasie lądowa
nia musi en utrzymywać kąt toru, kier unek i pręd
kość lotu takie, aby po zej ści u nad próg drogi 
startowej samolot znalazł się na odpowiedniej WY·· 
sokości i we właściwej postawie do wyrównania go, 
orzyziemienia oraz utrzymywania kierunku podczas 
dobiegu aż do bezpiecznego zatrzymania się. 

W miarę pogarszania si(;' widoczności i istnienia 
turbulencji powietrza, lokalnych wiatrów o zmien
nych prędkościach i kierunkach, specyficznych dla 
danego lotniska ,  oraz wiatru bocznego - lądowanie 
staje się coraz trudniejsze. Dlatego dla zapewnienia 
właściwego poziomu bezpieczeństwa podróży ustala 
się „minimum pogodowe", tj. pewne granice op�ra
cyjne, poniżej których lądowanie na danym lotmsk u 
jest wzbronione dla danej kategorii samolotów. 
Określają one (według przepisów angielskich) : 

minimalną podstawę chmur, czyli najmniejszą wy
sokość, z której widać ziemię - 76 m, 

minimalny zasięg widoczności drogi startowej, 
tj. minimalną odległość mierzoną transmisometrem, 
przy której widać znaki orientacyjne lub światła na 
drodze startowej z punktu znaj dującego się 4,6 m 
nad • jej poziomem, patrząc w kierunku startu lub 
lądowania : 366-550 m, 

maksymalny wiatr boczny : 46 km/godz. 
Procent czasu, w którym warunki bywają gorsze 

od powyższych ograniczeń, zmienia się w zależności 
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1. Zasięg widoczności drogi biegowej na lotnisku Heathrow 

od położenia geograficznego danego portu lotniczego 
i pory roku. Na rys. 1 naniesiono liczby godzin w cią
gu roku, w czasie których Londyński Port Lotniczy 
HEATHROW jest zamknięty w zależności od zasięgu 
widoczności drogi startowej. Dla samolotów które 
obowiązuj e 550 m jest on zamknięty przez 220 'godzin, 
co stanowi 2,50/o czasu rocznego. Praktycznie oznacza 
to 20 lądowań zawieszonych w rok u dla każdecro 
samolotu kategorii VCl 0  oraz - prawie 100 lądow:ń 
dla kategorii BAC One-Eleven. 

Stan obecny 

Większość współczesnych samolotów komunikacyj
nych, które obsługują węzłowe lotniska, jest tak wy
posażona, że może wykorzystywać zainstalowane na 
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nich urządzenia naziemne różnego typu d o  lądowania 
na przyrządy. Najważniejszy z nich jest układ Instru
ment Landing System ( ILS). W skład j ego zasadniczo 
wchodzą : dwie radiolatarnie na lotnisku dwa 
odbiorniki na samolocie. 

Radiolatarnie wysyłają radiowiązki, z których jedna 
wytycza pochylenie toru schodzenia, druga zaś - jego 
kierunek. 

Dwa odbiorniki na samolocie przekazują wielkości 
wyJsc1owe do wskaźnika krzyżowego z dwiema 
wskazówkami przecinającymi się w środku pod kątem 
prostym, tj .  ustawiającymi się w położenie zerowe, 
gdy tor lotu samolotu pokrywa się z torem schodze
nia ILS, wytyczonym przez obie radiowiazki. O każ
dym zboczeniu samolotu w prawo lub w lewo od toru 
schodzenia sygnalizuje natychmiast wychylenie wska
zówki pionowej, a o zejściu w dół lub w górę -
wskazówka pozioma. Typowe pochylenie toru schodze
nia wynosi 3 ° a jego kierunek pokrywa się z linią 
środkową drogi startowej . 

Pożytecznym udogodnieniem ILS są zestawy pilo
tażowe „Fligth Directors", które na minim.alnej ilości 
tarcz orientują pilota nie tylko „co rob i", ale również 
„co powinien zrobić", i przez to skracają czas pomiędzy 
błędem a korektą. Przy zainstalowaniu zestawu 
„Fligth Directors" wstępna informacja układu ILS 
o zboczeniu samolotu z toru schodzenia jest prze
kazywana przez odbiorniki samolotowe do pilota 
przed pokazaniem j ej na tablicy przyrządów pokła
dowych i dlatego czas jego zastanawiania się jest 
włączany w sygnał. Pilot zamiast otrzymywać tylko 
sygnały informujące obecnie, otrzymuje  równocześnie 
i sygnały - komendy wykonawcze. 

Najbardziej znane są zestawy pilotażowe „Fligth 
Directors" produkowane przez wytwórnie:  Smiths, 
Collins, Bendix ,i Sperry. Różnią się one znacznie 
sposobem wskazań, natomiast w skład wszystkich 
wchodzą dwa zasadnicze przyrządy : jeden z nich 
podaje odchylenie samolotu oraz informację - ko
mendę na tle informacji o j ego zasadniczej postawie 
otrzymywanej ze sztucznego horyzontu, drugi - zbo
czenie samolotu na tle informacji o kursie, otrzymy
wanej z układu busoli. W ostatnich latach zestawy 
te przyczyniły się do zwiększenia bezpieczeństwa 
i regularności komunikacji lotniczej, jednakże nie 
ma wątpliwości, że przyszłość lądowania bez widocz
ności będzie oparta na sterowaniu samoczynnym. 

Obecnie większość samolotów komunikacyjnych ma 
po jednym autopilocie, który włącza się przy nabie
raniu wysokości i w locie podróżnym w celu odcią
żenia pilota. Większość autopilotów j est sprzę.�onych 
z urządzeniem samoczynnego lądowania, które po 
odpowiednim nastawieniu i dobraniu kolejnych faz 
lotu przez pilota jest zdolne wykonać lot po pełnym 
obwodzie, wejść w radiowiązki ILS i sterować samo
lotem wzdłuż wytyczonego przez nie toru schodze
nia. Na wysokości 61-91 m nad ziemią wyłącza si� 
automatyczne lądowanie przede wszystkim z powodu 
wyłączenia się autopilota i jeśli w tym czasie pilot 
nie nawiąże łączności wzrokowej z ziemią, to dodaje 
gazu silnikom w celu powtórzenia lądowania. 

Oświetlenie lotniska 
W większości portów lotniczych ustawiona jest �a 

trasie toru schodzenia ILS linia świateł z pięcioma 
poprzecznicami, orientującymi pilota o położeniu ho
ryzontu według projektu E. S. Calverta z Royal Air
craft Establishment. To oświetlenie łącznie ze świa
tłami na krawędziach i progu drogi startowej po
ważnie ułatwia pilotowi przejście z lotu na przyrządy 
lub samoczynnego na lot z widocznością przy mini
malnej podstawie chmur do 61 m, widoczności drogi 
startowej do 457 m i prędkości lądowania około 
232 km/godz. Poza tym w wielu portach znajduje się 
świetlny kierunkowskaz pochyłości toru lądowania 
ILS (Visual Approach Slope Indicator). Spośród kil
ku typów wyróżnia się kierunkowskaz świetlny 
RAE-THORN V.A.S.I. ,  zatwierd zony przez brytyjskie 
i amerykańskie władze lotnicze. Składa się on 
z czterech zestawów trójreflektorowych, wysyłających 
wąskie wiązki świetlne, ustawionych symetrycznie po 
obu _ _  str�nach drogi startowej na j ej początku. Odle
głosc między szeregami wynosi 152 m. Jeśli w czasie 



schodz�nia pilo� :'-7idzi jeden szereg świateł biały,�h 
i drugi szereg s".'-'iateł czerwonych, to tor lotu samo
lotu po�rywa się z tore� lą?owania wytyczonym 
l?r�ez lnerunkowskaz. � es�1 widzi on dwa szeregi swiateł, to samolot znaJduJe  się nad torem schodze
nia, jeśli . ';iwa sze�egi_ �zerwanych - to poniżej. Przy dobi_ e� pogodzie swiatła są widoczne w dzień 
z odl�gło�ci 4,6 do 9,7 km, w nocy zaś _ 24 km 
lub więceJ . Nawet przy zainstalowaniu świateł scho
dzenia Ca�v�rta, dopeł�ia j e, g dyż orientuje pilota 
o wy�ok?sci schodzen�a . . Jest on wielką pomocą, 
szcze%olme ?dy schodzi się do lądowania znad morza i . ter�now pustynn"ych oraz na lotnisku, gdzie 
m::iła _il�sc lą�owań przy złej widoczności nie usprawiedllwia zamstalowąnia pełnego układu świateł 
schodze1;ia. Poza tym, jest on ważny dla pilotów 
samolotow odrzutowych podczas lądowania przy do
?rej pogo�zie w d�i_eń lub w nocy, gdyż ostrzega 
ich, aby me schodzili za nisko ze względu na hałas 
nad dzielnicami mieszkalnymi. 

. Można przyjąć w uogólnieniu, że obecne urządze
rna w portach oraz wyposażenie większości samolotów 
umożli".'-7i_ają bezpi_ecz�e lądowanie przy każdej wi
docz_n?sci , z wyJątluem omówionego 2,50/o. Aby 
7m111e.1szyc ten procent konieczne jest wprowadzenie 
nowych _meto� i dodatkowego sprzętu. Warto więc 
przeanal lzowac charakter tych 2,50/o, aby zorientować 
się co do możliwości dalszego obniżenia minimum . 
pogodowego. Histogram lotów zawieszonych i skie
rowań samolotów na lotniska niedocelowe, sporządzo
ny przez port Heathrow za ostatnie lata w odniesieniu 
do różnych długości zasięgu widoczności drogi starto
wej (gdy w Europie obowiązywało minimum 366-
-550 m) wykazuje, że można szybko i wiele zrobić 
dla skrócenia minimum do 230 m oraz zmniejszać 
kolejno aż do 46 m jak0 granicy, przy której ruch 
powierzchniowy staje się w praktyce niemożliwy. 

Wyszczególnimy przeszkody, które utrudniają dalsze 
obniżanie minimum pogodowego, pamiętając że nowo 
opracowany • układ musi : 1) swoje zadania spełniać 
z precyzyjną dokładnością i powtarzalnością przy 
wszystkich zmiennych warunkach oraz 2) zapewnić 
usunięcie każdego błędu, nie dopt.szczając przy tym 
do wytworzenia się niebezpiecznej sytuacji, 3) pod
wyższyć poziom bezpieczeństwa; w żadnym przypad
ku ryzyko nie może być większe od obecnego. 

Granice osiągów 
1. Układ na samolocie. Brak odpowiednio precyzyj

nego: a) wytracania wysokości w czasie schodzenia, 
b) utrzymywania kierunku schodzenia, c) regulowania 
prędkości schodzenia oraz d) naprowadzania samo
lotu lub sterowania nim w czasie dobiegu. 

Niewystarczająca pomoc w przyrządach do bez
piecznego pilotażu. 

Niewystarczające informowanie o wysokości: 
a) wysokościomierze barometryczne: niedokładność 

z powodu zwłoki, błąd z powodu' usytuowania przy
rządu, wahania w zależności od kąta natarcia i blis
kości ziemi, nieprecyzyjne ustawienie wysokościo
mierza barometrycznego, błąd przyrządu w zależno:ki 
od stopnia regulacji i kon�erwacji oraz wrodzony 
brak czułości, 

b) radiowysokościomierze: zależność od charakte
rystyki terenu znaj dującego się pod torem schodze
nia. 

2. Układ naziemny. Niedostateczna charakterystyka 
radiowiązki pochylenia toru schodzenia przy małych 
wysokościach. 

Niedostateczna charakterystyka radiowiązki kie
runku schodzenia przy małych wysokościach łącznie 
z jej uczuleniem na wpływy przelatującego samolotu. 

Brak układu do naprowadzania samolotu w czasie 
dobiegu. 

3. Niepożądane cechy charakteryst:vczne samolotu. 
Duża prędkość schodzenia do lądowania. 
Ograniczona widoczność z kabiny pilota. 
Duże zmiany w wyrównoważeniu samolotu z po

wodu oddziaływania bliskości ziemi wskutek wytwa
rzania się „poduszki powietrznej". 

Graniczna charakterystyka stateczności poprzecznej 
samolotu w czasie schodzenia do lądowania na pręd
kościach minimalnych. 

Nieodpowiednie obwody sterowania. 
Duże straty w wysokości lotu po dodaniu gazu 

wskutek decyzji pilota powtórzenia schodzenia do 
lądowania. 

Ograniczenia bezpieczeństwa 

1. Układ na samolocie. Zakłócenia toru lotu samo
lotu z powodu błędu autopilota: 

. a) utrata wysokości z powodu błędu przy ustawie
mu steru wysokości „ciężki na łeb", 

_b) ,�ląd przy ustawieniu steru wysokości „nosem do 
gorY: , I?rowadzący samolot do krytycznych kątów na
tarcia i utraty prędkości, 

. c) przechyły samolotu i zboczenia z kursu schodzc
�ua do lądowania (samolot „wisi" w prawo, lewo 
i zbacza), 

d) nagła utrata całkowita lub częściowa sterowania 
samoczynnego i zaskakujące przejście ze sterowania 
samoczynnego na ręczne. 

2. Układ naziemny. Podatność obu radiolatarni na 
uszkodzenia, powodujące przerwy w sygnałach. 
. 3. Ogóln!�· �rzem�czenie pilota, które przyczynia_ 

się do obmzema poz10mu bezpieczeństwa lotu. 
Szczególnie w Wielkiej Brytanii podkreśla się zna

czenie samoczynnego lądowania przy widoczności 
drogi biegowej do 46 m. Po opanowaniu powyższych 
ograniczeń samoloty będą mogły lądować bez bezpo
średniego udziału pilota, pozostawiając mu tylko 
czynności kierownika układu. Uznaje się przy tym, 
że program samoczynnego lijclowania należy wpro
wadzać stopnio\vo, roztropnie, ostrożnie, aby piloci 
wraz z załogami i pasażerami mogli przekonać sic; 
o jego niezawodności i zechcieli zaaprobować. Obecnie, 
w pierwszym etapie, używa się już istniejące układy 
praktycznie na liniach lotniczych przy dobrej wi
doczności w celu uzyskania doświadczenia operacyj
nego. 

Układy brytyjskie 

W brytyjskim lotnictwie komunikacyjnym przed
stawicielami dwóch głównych projektów lądowania 
przy każdej widoczności są układy zainstalowane na 
samolotach HS Trident i VCl0. Planuje się również 
program obniżenia minimum pogodowego dla BAC 
One-Eleven. 

Powyższe układy zostały opracowane i w znacznej 
mierze wyprodukowane przez doświadczalną jednost
kę Blind Landing Experimental Unit (BLEU), stacjo
nującą w Royal Aircraft Establishment (R.AE) w Bed
ford. Istnieje ona od 20 lat i z powodzeniem wyko
nała tysiące całkowicie samoczynnych lądowań na 
wielu typach samolotów. 

W czasie schodzenia samolotu rozróżnia się w ukła
dzie BLEU trzy fazy sterowania samolotem kolo jego 
osi poprzecznej. Początkowo samolot przy niezmien
nej postawie szybuje po torze schodzenia ILS do 
wysokości 30-46 m, tj. najmniejszej wysokości, przy 
której odbicia od ziemi i inne czynniki nie zniekształ
cają jeszcze radiowiązek toru schodzenia. W drugiej 
fazie, tj. do wysokości około 15,2 m, samolot utrzy
muje stały kąt schodzenia, wypośrodkowany jako 
przeciętny z poprzedniej fazy. Na wysokości około 
5 m zaczyna się faza wyrównywania samolotu, w cza
sie której elementem namierzającym jest radiowy
sokościomierz. Jego sygnały przekazywane są do 
przelicznika elektronicznego, który wytwarza taką 
metodę sterowania wysokościowego, że kąt toru lotu 
samolotu maleje według podstawowej zależno.ści 
h + ,; 1i = O, gdzie h = wysokość samolotu nad zie
mią, ,; = stała układu. 

Odbiornik samolotowy odbiera sygnały radiolatarni 
kierunkowej do chwili tuż przed przyziemieniem sa
molotu. Utrzymywanie kierunku w czasie schodzenia 
składa się z dwóch faz, z których druga zaczyna się 
przed przyziemieniem, gdy następuje zgranie się osi 
podłużnej samolotu z linią środkową drogi biegowej 
przez samoczynne wychylenie steru kierunkoweg� 
proporcjonalnie do siły wiatru bocznego. Czasami 
kąt znoszenia może być duży. 
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2. Kolejność operacji w czasie samoczynnego schodzenia do lądowania z wyszczególnieniem źródeł dla nutomatyki pilotów 

Prędkość schodzenia samolotu jest regulowana sa
moczynnie i na większej części toru schodzenia ILS 
jest ona stała dzięki układowi, który reguluje usta
wienie przepustnic, oraz dzięki wykorzystaniu :  1) błę
du prędkości z układu statycznego Pilott'a, jako za
sadniczego sygnału regulującego, oraz 2) p ołożenia 
samolotu w stosunku do osi poprzecznej j ako stabili
zującego.  

W czasie fazy wyrównywania sygnał radiowysoko
ściomierza powoduje samoczynne przymknięcie prze
pustnic do lądowania. 

Po przyziemieniu pilot przejmuje kierowanie samo
lotem. W próbach znajduje się samoczynne napro
wadzanie a nawet sterowanie samolotu w czasie do
biegu. 

Urząd Air Registration Board, w skład którego 
wchodzą przedstawiciele wszystkich zainteresowanych 
lotnictwem, jak :  pasażerowie, piloci i producenci, 
wychodzi z założenia, że poziom bezpieczeństwa lądo
wania samoczynnego powinien co najmniej dorów
nywać obecnemu stanowi i dlatego prawdopodobień
stwo „katastrofalnego uszkodzenia" układu nie po
winno być większe aniżeli 1 X 10- 7. Pod pojęciem 
„katastrofalne uszkodzenie" rozumie się nie tylko 
czynne wadliwe działanie i błąd autopilota, lecz rów
nież całkowite uszkodzenie bierne. 

Przy szacowaniu zdatności układu, k tóry odpowia
dałby temu kryterium, należy rozważyć wszystkie 
jego elementy naziemne i na samolotach. Prawdo
podobieństwo uszkodzenia można rozłożyć, dzieląc 
urządzenia układu samoczynnego lądowania na cztery 
grupy: 

1) urządzenia samoczynne na samolocie 
do wyrównoważenia samolotu i regulo-
wania ustawiania przepustnic 0 ,1 X 10-7, 

1 8  

2) utrzymywanie kąta schodzenia sa
molotu :  radiolatarnia pochylenia toru 
schodzenia i jej odbiornik samolotowy, 
autopilot, ster wysokości 0,4 X 10- 1, 

3) utrzymywanie kierunku schodzenia 
samolotu :  radiolatarnia kierunku scho
dzenia i jej odbiornik samolotowy, układ 
sterowania lotkami 0,4 X 10--7, 

4) wyrównanie osi podłużnej samolotu 
z linią środkową drogi biegowej przed 
przyziemieniem i tłumienie oscylacji 
steru kierunkowego :  ster kierunkowy na 
samolocie 0,1 X 10-7, 

Całkowite prawdopodobieństwo uszko-
dzenia w czasie lądowania 1 X 10-7. 

Są to warunki tak zaostrzone, że pojedynczy układ 
nie jest w stanie spełnić ich i dlatego wprowadzono 
wielokrotność układów w celu zapewnienia ciągłości 
sterowania samoczynnego samolotem, gdy jeden 
z nich psuje się lub został uszkodzony. Wyłoniły się 
przy tym dwie odrębne zasady: 1) uwielokrotnienie 
(multiplexing) i 2) wielokrotne ostrzeganie (multiple 
monitoring). 

W układzie „multiplexing" więcej aniżeli jeden 
układ pracuje wspólnie i jednocześnie z innymi. Dla 
zabezpieczenia się przeciwko pojedynczem u uszkodze
niu czynnemu lub biernemu i w celu uzyskania 
charakterystyki „fail safe" (bezpieczne uszkodzenie) 
konieczny jest układ duplex z dwoma podkanałami 
dla każdej samolotowej osi sterowania i wtedy sygna
łom z �szkodzonego podkanału przeciwdziałają sygna
ły z me \1Szkodzonego podkanału, autopilot zostaje 
samoczyn_me wyłączony i przechodzi się na ręczne 
sterowame z małymi trudnościami lub bez. W samo
locie HS Trident zastosowano duplex z możliwością 
podwyższenia stopnia uwielokrotnienia do triplexu. 



W ty� pr:zypadku dwa nie uszkodzone podkanały wy
krywaJą 1 wylączaJą uszkodzony - dzięki układowi 
,,":'iększości_ą �losu" (majority rate system), układ 
tnplex staJe się duplexem i samoczynne s terowanie 
samo_lotu nie jest wyłączone pomimo jednego uszko
dzenia. 

Przy zasadzie wielokrotnego ostrzegania (m ultiple 
monitoring) instaluje się kilka całkowicie identycz
nych i oddzielnych układów, z których tylko jeden 
steruje samolotem w danej chwili. W skład każdego 
układu wchodzi łańcuch sygnałów czyn nych z ele
mentami biernego ostrzegania dla każdego z pod
układów w łańcuchu czynnych sygnałów. Każde 
uszkodzenie w którymkolwiek z elementów łańcucha 
czynnych sygnałów albo układu biernego ostrzegania 
natychmiast wywołuje sygnał alarmowy, który uru
chamia samoczynne przełączenie na jeden z następ
nych układów. Na samolocie VCl 0  zainstalowano 
układ ostrzegawczy podwójny (monitored duplicate 
system). Na tym szczeblu układ opanowuje każde 
jednorazowe uszkodzenie, pracując nadal bez przer
wy. 

Początkowo oba samoloty będą nabywać doświad
czenia w samoczynnym sterowaniu do chwili przy
ziemienia, a samolot HS Trident już jest upoważniony 
do operacyjnego wykorzystania układu. Jest to poło
wa drogi do lądowania całkowicie samoczynnego, 
gdyż, jak dotąd, układ steruje całkowicie samoczyn
nie samolotem w płaszczyźnie pionowej i jego pręd
kością, pozostawiając pilotowi sterowanie ręczne w 
końcowej fazie schodzenia i w czasie lądowania. Na 
rysunku 2 naniesiono przebieg samoczynnego lądowa
nia z wyszczególnieniem urządzeń i przyrządów bę
dących źródłem danych dla automatyki i pilota. 

Poglądy w Stanach Zjednoczonych 

Na ogół istnieją znaczne różnice w opinii po obu 
stronach Atlantyku i amerykańscy producenci oraz 
operatorzy lotniczy niechętnie przyznają, aby całko
wite zautomatyzowanie b yło jedynym rozwiązaniem 

" 

zagadnienia lądowania przy każdej widoczności. Zga
dzają się, że stopniowe obniżanie minimum pogodo
wego zależy od stałego i miarowego us uwania 
wyszczególnionych ograniczeń. O wiele większy nacisk 
kładzie się tam na utrzymanie pilota, jako wykonaw
cy w zamkniętym cyklu sterowania, przez wprowa
dzanie ulepszonej i nowej instrumentacji oraz - na 
wykorzystanie układów naprowadzania wzrokowego. 
W pewnym stopniu warunki klimatyczne, jakie panu
ją w Stana:ch Zjednoczonych, oddziałują na taki 
sposób rozumowania, gdyż jest tam wiele okolic, gdzie 
nie ma nigdy złej widoczności. 

Ta różnica w poglądach na rozwiązanie zagadnie
nia lądowania przy złej widoczności wpłynęła na za
sady obniżenia minimum pogodowego dla samolotów 
BAC One-Eleven, którymi zainteresował się cały świat 
i najwięcej zak upiły ich Stany Zjednoczone. Dlatego 
zaprojektowano je w taki sposób, aby mogły przyj
mować układy do obniżenia minimum pogodowego, 
poczynając od skromnie ulepszonego, obecnie istnieją
cego, i kończąc na układzie do lądowania całkowicie 
samoczynnego. Wkrótce rozpoczną się próby w locie 
pierwszego stadium układu. 

Wnioski 
Wielka Brytania stała się pionierem układów bez

piecznego lądowania przy każdej widoczności. Owoce 
tej pracy zaczynają ujawniać się praktycznie w dzia
łalności linii lotniczych. 

W końcu obecnego dzie ięciolecia wiele kosztownych 
i demobilizujących ogół opóżnie11 i zawieszeń lotów, 
przyczyniających się również do kłopotliwego zamie
szania w portach, gdy niepogoda pogarsza się poniżej 
dopuszczalnego minimum, będzie należeć do przy
krych wspomnie11. 

Opracował S. M. Kołodyński 
według: Weber G. W. ,,La11-
ding aircraft safety in all 
weathers", Engineering, Sep-
tember, 1966, str. 333-335. 
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■ Rada FAI przyznała zloty Medal FAI 
amerylrnńskiemu pilotowi Stepliensonowi 
za absolutny rekord świata na samolo
cie odrzutowym (Ma=3J, Zloty Medal 
Kosmiczny przyznano A. Leonowowi z_a 
orbitowanie w Kosmosie. Dyplomy T1-
sandiera o trzymali m.in. Polacy : gen. 
Cz. Manldewicz, min. J. OLszewslci i mgr 
inż. Z. Reguta. 

■ Statystyka IATA wykazuje stale 
zwiększanie się bezpieczeństwa w komu
nil,acj i lotniczej .  Poniżej liczby na lata 
19(i0-1964. 

Najwięcej katastrof lotniczych, które 
pociągają stra ty w l udziach zdarza się 
przy starcie lub lądowaniu samolotu.  
Przyczyn tego Towarzystwa U bezpieczeń 
doszukują się w niedostatecznym j eszcze 

Typ I 
Ilość katastrof z wypadkami 

samolotu śmiertelnymi 

Rok 1 960 1 961 1 962 1 963 

Śmigłowce 23 1 3  14 17  
'I'u:-bcśrnigł. 6 6 7 5 
Odrzutowce 3 6 7 5 

Razem 3 2  2 5  28 27 

wyposażeniu samolotów, lotnisk i portów 
lotniczych w p recyzyjną automatyczną 
aparaturę. Jednak pomimo malej ącego 
ryzyka rosną sumy wypłacanych odszko
dowań. Ostatnio IATA podjęło uchwałę 
o podwyższeniu sumy ubezpieczenia wy
płacanej za lrnlectwo lub śmierć w ka
tastrofie samolotowej z kwoty 8300 do 
50 OOO dol.  

I Ilość śmiertelnych ofiar 

1 964 1 960 1 961 9 1 62 1 963 1 964 

1 2  470 356 241 320 300 
6 264 1 92 100 47 275 
2 1 1 3  257 424 347 150  

21 847 805 765 7 14  725 

I I 
Ilość ofiar 

I 

Ilość ofiar śmiertelnych na 
Rok Ilość pasaż. 

w milionach śmiertelnych 1 n1ln pasażer. I 1 00 mln pas.-km 

1960 1 06 847 8 0,78 

1961 1 1 1  805 7,2 0,70 

1962 125 765 6,2 0,52 

1963 134 714 5,1 0,48 

1964 1 5 6  725 4,7 0,43 

■ Szybowcowe mistrzostwa USA od
były się w Reno i zgromadziły na star
cie 65 pilotów. Mistrz Polski E. Malcu
La - latając na „Foce" - zajął pierw� 
sze miejsce w klasie stanclard, piąte zas 
w ogólnej klasyfikacji .  W ciągu 10 dni 
rozegrano 9 konkurencji, w których Ma
kuła był w powietrzu 65 godzin i prze
leciał 4300 l,m. Przeloty odbywały się 
nad Górami Skalistymi i pustyniami, 
gdzie wznoszenia dochodziły do 11 misek. 

■ w Szybowcowych Mistrzostwach Wę
gier, w których startowało dwóch pilo
tów polskich, wielki sukces odniósł K. 
Gorzkiewicz z Gdańska. Zajął on pierw
sze miejsce i uzyskał nieoficjalny tytuł 
Szybowcowego Mistrza Węgier (regula
min węgiersld nie przewiduje przyznawa
nia tego tytułu pilotom zagranicznym). 
Na czwartej pozycji uplasował się Jerzy 
Adcimek, który do ostatnich dni zawo
dów był liderem mistrzostw. 

■ Na spadochronowych mistrzostwach 
świata sul{ces odniosła nasza reprezen
tantka:  A. Chmielarczyk. W końcowej 
klasyfikacji (skoki na celność lądowa
nia i akrobacja) zajęła ona IV miejsce, 
wyprzeclzając wszystkie spadochroniarld 
oprócz trzech reprezentantek ZSRR. Mi
strzynią świata została Jeremina. 

■ W trójmeczu spadochronowym trzech 
aeroklubów : Koszyc (CSRS), Nyiregyha
za (Węgry) i Łodzi (Pol�a) duży sukces 
odnieśli r,asi spadochroniarze, którzy w 
klasyfikacji indywidualnej zajęli trzy 
pierwsze miejsca. 
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■ FAI zatwierdziła rekord międzyna
rodowy zdobyty przez amerykańskiego 
p ilota Beairda w locie dookoła swiata. 
Pilot przeleciał 37 tysięcy l,ilometrow 
w czasie 65 i ½ godziny, osiągając prze
ciętną prędkość: ti64 l,m/gedzinę. 

■ Lotniczy przemysł brytyjski zna
lazł się w poważnym impasie . N ajwięk
sze linie lotnicze Anglii BuAC zrezyg
nowały z dalszych zaRupów brytyj slocJ1 
k omunikacyjnych samolotów daleldego 
zasięgu vc.10, decyduj ąc się na amery
)<:ańskie „Boeing 707". 

■ Samoloty „TU-134", (które PLL LOT 
zakupi j uż w 1967 r.) stanowią ulepszo
ną wersj ę „TU-124" z tym, ze silniki 
umieszczor,e są w tylnej częsci kadłul.J'-1.  
W różnych wariantac h  samoloty pomieś
cić: mogą 40, 64 lub 72 pasa:i:erów. Pręd
kość: podróżna wynosi 840 k m/godz., za
sięg 1800-JU00 km, długość: rozbiegu 1250 
m, dobiegu - 800 m. 

■ Rząd angielski zdecydował się na 
zakup 50-60 samolotów my�liwsko-bom
bowych „F.11"  (o zmiennej geometrii 
skrzydła ; prędkość mal,symalna 2300 
l,m/godz.). Decyzj a  ta wywołała rozgo
ryczenie wśród specj alistów brytyjsl<ich, 
gdyż równocześnie zrezygnowano z !)u
dowy kosztownego (5 milionów funtów 
za sztukę) samolotu „ BAC TSR.2". 

■ Naddźwię,kowy lekki samolo t  my! 
śliwski wsparcia taktycznego i ćwiczeb
ny „Jaguar" będzie prod ul,owany przez 
spółkę frar,cusko-brytyjską Louis Bre
guet i Aircraft Corporatior,. Lotnictwo 
francusl,ie i brytyj skie ma być wypo
sażone w „Jaguary", poczynając od 1970 
roku. 

■ W Czechosłowacj i  została opracowa
na nowa wersja samolotu „Delfin" ozna
czona „L 29R".  Ma to  być samolot roz
poznawczo-fotograficzny i lekki szturmo
wy. Moźe on być uzbrojony w dwa za
sobniki na 2 lekkie rakiety l u b  dwa za
sobniki na 4 lekkie rakiety, l u b  dwie 
wyrzutnie ciężJ,ich rakiet, albo 4 bomby. 

■ Czechosłowacki przemysł lotniczy za
trudma obecnie 29 OOO pracown ików. Cze
chosłowacja zajmuje drugie miejsce na 
sw1ec1e po USA w eksporcie samolotów 
lekkich. Samolot szlrnlno-treningowy 
Zlin „Trener" używany jest w 34 kra
j ac l1 .  

. 
■ Łącznie różn orodnego sprzętu lata

J ć\cego eksportowano z Wielkiej Bryla
nu w ub. roku za ole 140 milionów fun
tów, czyli o 55'/o więcej niż w ID64 r. 
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♦ Co trzeci aktualny rekord mię
dzynarodowy został ustanowiony na 
szybowcach polskiej konstrukcj i .  

♦ Zdobyto pierwsze miejsca na szy
bowcowych mistrzostwach CSRS i 
Węgier, drugie miejsca w Kanadzie 
Jugosławii i na Węgrzech trzecie 
miejsca w Austrii, USA i J u'gosławii. 

♦ FAI wyróżniło dyplomami hono
rowymi im. Tissandiera i Mont"ol
fi_era 25 J.)olsj{ich działaczy i sport�w
cow lotmczych, ZSD zaś - honoro
wym dyplomem dla zespołu. P. Ma
j ewska, jako druga kobieta na świe
cie, otrzymała naj wyższe odznaczenie 
szybowcowe FAI : Medal Lilienthala. 

♦ Polacy zdobyli około 4000 wyczy
nowych odznak szybowcowych, zaj
muj ąc czołowe miejsce w świecie pod 
względem masowości wyczynów szy
bowcowych. 

wzrost ten był wynikiem zwiększenia 
clostaw kompletnycl1 somolotów. Prze
widuje się, ze w 1906 r .  b rytyjsl;:i. ek�
port lotn iczy osiągnie poziom 2J0 m1lt0-
nów fur,tów. 

■ Na lrnnferencji COSPAR w Wiedniu 
k ierownik delegacj i ZSrtH, prof .  A. _Hta� 
gonrawow poinformowa,, ze radz1ecl_,1 
program kosmonautyczny . ma o becni� dwa główne cele : wysianie czro w1_eka 
na Księżyc i u mieszczenie laboratorwm 
naulrnwego na orbicie o koloz1emsk1eJ . 
Szef delegacj i amerylrn11skiej ,  dr 

_
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oświadczył, ż e  uczeni U SA zam1crzaJ ą  
w 1967 r .  wysłać nastqpne satelity me
teorologiczne typ u „ Nimbus", l,illrn sa
telitów „Explorer ", clalsze załogowe 
statld kosmiczne serii „ Gemird" i sztucz
ne planetoidy nowej serii „Pioneer".  W 
tJrnnierencji,  która trwała � dni, uczest
n iczyło, 450 naulrnwców z 34 luaj ów. 

■ B ud:i:et NRF przeznaczony na tecll
uikę rakietową i naulrnwe badania lrns
miczne wzrósł w stosunk u  do roku m i
nionego o 90 milionów marek i wyr,osi 
238,7 milionów marek.  Z s umy tej prze
znaczono 24,5 miliona na buclowę satelity 
badawczego. Zachodnioniemieckie kon
sorcjum o trzymało zamówienie n a  Jn1do
wę pierwszego satelity badawczego, k tó
ry ma być wystrzelony na orbitę w 1968 
roku. • 
■ W NRF podj ęto decyzję zacieśnie

nia współpracy niemiecko-amerykańskiej 
w dziedzinie badań !rnsmicznyc 11 .  Pro
gram tej współpracy obej muje  projekt  
wysłania próbnej sondy kosmicznej oraz 
satelitów w celu przeprowadzenia ba
dań, a także wymiany informacji i uczo
nych. 91-kilogramowy satelita wprowa
dzony b ędzie na orbitę przez amerylrnn
ską rakietę „Scout". 

Ili Z poligonu Utinoura (wyspa Kiusiu) 
wystrzelono trzystopniową rakietę ja
pońską „Lambda". Rakieta osiągnęła pas 
radiacyjn y  na wysolrnści pona d 2000 km. 
Hząd j apoński w latach 196 1-19G5 wydal 
6 ,39 milionów dolarów na urządzenie i 
wyposażenie ośrodka badań kosmicznych 
i poligo nu rakietowego oraz 38 milionów 
dolarów na badania. 

■ , ,Deutsche Lufthansa" wprowadziła 
lmię z Frankfurtu n. Menem cł o  Pragi. 
,Jest to pierwsze pol9czE nie l otnicze z 
krajem socjalistycznym uruchomione 
przez NRF. Linia ta ma być przedłużona 
do Moskwy. 
■ Umowę o komunikacji lotniczej z Li
banem podpisały kolejno:  Węgry, ZSRR 
i Polska. 

9 Na p lenarnym posiedzeniu Zarządu 
Głównego APRL powzięto uchwałę w 
sprawie przyznania Medalu im. Tańskie
go za 1965 r .  Otrzymał go Adam Dziu
rzyński, posiadacz odznaki „ zasłużony 
Działacz Lotnictwa Sportowego". Przed 
woj ną A. Dziurzy1'iski był instruktorem 
szkoły . szyboy,cowej w Bezmiechowej, 
po w0Jr,1e zas, ocl 15  lat, kieruje szkołą 
szybowcową w Zarze. 

• . . Przytaczamy kilka ważniejszych po
zycJ1 z podsu�owania 20-lecia polskie
go spo:tu _lotmczego, dokonanego przez 
redakcJę pisma SKRZYDLATA POLSKA. 

e Zatwierdzono trzytysięczną Srebrną 
Oclz_r,akę Szybowcową w naszym: kra .i u .  
Posiadaczem teJ odznaki j est pil .  Jo
chemczyk z Aeroklubu Rybnickiego 
Okręgu Węglowego. 

Q _Polskie �zy_bowce maj ą duży popyt 
na rynkach sw1� to_wych. Wielka Bryta
ma_ 1 Egipt zamow1ły partię Bocianów". 
,.Piraty" i „Foki" mają "zapewnion y  
zbyt w NRF 1 NRD. Szwedzi i Włosi 
refl ektują  na „Piraty". Amerykanie i 
Holendrzy zamówili partię „Fok " .  

• Po dokonan_ej analizie n iedociągnięć 
V RaJdu  D z1enmkarzy i Pilotów dwa ze
spo_ły robocze przygotowały wnioski 
zm1erzaJ ące do poprawy organizac j i  
przyszłorocznego VI  Rajdu .  

e Jerzy R.  Konieczny, naczelny re
dak tor SKRZYDLATEJ POLSKI, j est 
znan y m  1 zasłuzonym pisarzem z dzie
dzmy historii lotnictwa polsJdego. Ostat
mo na łamach SKRZYDLATEJ POLSKI 
w cyklu „ Spotkania z historią" opubli
kował obszerną . monografię poświęconą 
p 10merow1 polskiej myśli lotniczej : Cze
stawowi Tańskiemu. 

■ Brytyjskie linie BOAC oddały do 
użytku . nowy �zlał, Londyn - Meksyk 
o bsługiwany przez odrzutowce Boeing 707° 

■ Trwaj ą  rozmowy między . Francją 
1 ChRL w sprawie uruchomienia przez 
,,Air France" linii  l otniczej Paryż -
Szanghaj .  Będzie to pierwsze bezpośred
nie połączenie lotnicze między Chinami 
a państwem zachodnim. Japonia nie 
zgodziła się, a by trasa prze biegała przez 
Tokio. W przyszłości lmia przedłużona 
będzie do Pekinu. 

■ W Japonii działa j ą  trzy towarzystwa 
komunikacj i  lotniczej .  Największe - to 
Japan Air Lincs. Samoloty JAL dociera
ją do Korei, O1,inawy, Hong Kongu 
Szanghaj u ,  Chabarowska, w Europie _'. 
do Paryża, Londynu, Hamburga, Am
sterdamu, Kopenhagi drogą przez Biegun 
Północny oraz d o  Rzymu, Paryża, Frank
furtu, Londynu - drogą z Tokio przez 
Hong Kong, D elhi, Teheran, Kair. z in
nych portów lotniczych odwiedzanych 
regularnie przez samoloty J AL należy 
wymienić również San Franc,sko, Los 
Angeles, Honolulu, Taipech, Bankok 
Singapore, Dżakarta . Ostatn.o Ameryka� 
nie zgodzili się na ląóowanie samolotów 
JAL w Nowym Jorku, w związku z 
czym Japonia u ruchomiła już komuni
kację dookoła globu ziemskiego. 

■ Naj dłuższe śmigłowcowe linie lotni
cze świata znajdują się na Grenlandii. 
Komunikację powietrzną na tym olbrzy
mim, pustynnym i ni<cmal bezludnym 
lądzie, utrzymuje przedsiębiorstwo 
„Grenlandair". D ługość sieci połączeń 
śmigłowcowych wynosi ponad 2000 km. 

■ Firma „Hoverlloycl " uruchomiła na 
,rasie Ramsgate - Calais dwa pasażer
skie poduszkowce typu SRN.6. Podusz
kowce za bierają po 36 pasażerów i roz
wijają prędkość ponad 50 km/h. Podróż 
przez kanał trwa godzinę, a rekord po
d uszkowca wynosi 38 minut. Poduszkow
ce nie lrnrsuj ą, gdy fala j est bardzo wy
soka, a siła wiatru przeluacza 5 stopni 
w skali Beauforta. Z tego powodu „Ho
verlloyd" nie  p rzyj muje rezerwacji. Fir
ma zamierza w 1968 r. uruchomić na ka
nale La Manche poduszlrnwce typu 
SRN.4 mogące pomieścić 250 pa,ażerów 
i 35 samochodów. Będą one k l lrsowały 
regularnie, nawet przy wzburzonym 
morzu ;  należeć będą do Brytyjskiego 
Ministerstwa K olei. 

z okazji j u bileuszu dwudziestolecia 
pracy dziennikarsl,iej redaktora Ko
r.iecznego odbyło  się w dyrekcj i PLL 
LOT towarzyskie spotkanie z jubilatem 
oraz czlonłrnmi zarządu Klubu Publicy
stów Lotniczych Stowarzyszenia Dzien
nikarzy Polskich . W czasie spotkania 
podnoszono zasługi red.  Koniecznego w 
zaluesie popularyzacj i  polskiej komuni
lrncj i lotniczej . 

e Załoga PLL LOT otrzymała od Ogól
nopolskiego Komitetu Frontu Jedności 
Narodu dyplom i Odznal,ę Tysiąclecia 
P.:i11stwa Polskiego w dowód uznania za 
działalność społeczną. 

e Na l ir,ii z Londynu cło Warszawy i 
z powrotem wprowadzono taryfy ulgowe 
cll a ind ywidualnych turystów, którzy 
przybywają  do Polski na pobyt co naj
mniej 12-clniowy (ale nie przekraczaj ący 
miesiąca) i wykupia bilet lotniczy w 
obie strony.  

• Po raz pierwszy załoga wydziału re
montowego PLL LOT przeprowadziła we 
własnych warsztatach specjalny prze
gląd samolotu „IŁ-18" ,  po osiągnięciu 
przezeń 2,5 tysiąc a  godzin lotu. Dotych
czas przeglądy te były dokonywane w 
Związku Radzieckim. Uzyskana oszczęd
ność wynosi 2400 tysięcy złotych. 

e W Międzynarodowym Porcie Lolr,i
czym na Okęciu zakończono budowę 
Centrum Kontroli  Ruchu. Pozostały pra
ce związane z budową hal i  pasażerskiej 
oraz gmachu administracyjno-handlowe
go i towarowego. Montaż hali pasażer
skiej dobiega już  końca.  W tym ro/rn 
będą j eszcze zbudówane p łyty postojo
we dla samolotów. 
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„AUTOBUS POWIETRZNY" BOEING 747 
Samolot Boeing 747 jest pierw

szym realizowanym projektem 
,,autobusu powietrznego". Przy pro
jektowaniu samolotu przyjęto zało
żenie, że będzie on b udowany se
ryjnie od roku 1969, a od roku 1970 
bedzie eksuloatowany oraz że powi
nien spełniać wymagania, j akie bę
dą stawiane samolotom pasażer
skim w latach następnych. Samolot 
ma długość 70 m, rozpic;tość 60 m 
i ciężar całkowity 308 OOO kG. Na
leży przypomnieć, że największy z 
dotychczas budowanych przez fir
mę samolotów pasażerskich Boeing 
707-320B ma długość 46 m, rozpię
tość 44 m i ciężar całkowity 149 OOO 
kG. Różnicę w wielkości samolotó w 
ilustruje rysunek 2. Boeing 747 mo
że przewozić 490 pasażerów (Boe.ic1g 
707 - 199 pasażerów), a w mie
szanym układzie kabiny z klasą 
ekonomiczną i klasą pierwszą -
378. Kabina pasażerska m a  szero
kość 6,1 m,  jest więc o 2 , 14  m szer
sza od kabiny samolotu Boeing 707, 
i ma dwa przejścia m iędzy fotela
mi. W jednym rzędzie mieści s�ę 
10 foteli w klasie turystycznej, 9 
foteli w klasie ekonomicznej i 6 fo
teli w klasie pierwszej. K abina pilo
tów, mieszcząca trzy lub cztery oso
by załogi, znajduje się o piętro wy
żej w stosunku do kabiny pasażer
skiej. Na poziomie kabiny pilotów 
znajduje się kilka oddzielnych ka
bin, każda przeznaczona dla 8 pa5a
żerów VIP (Very Important Passen
ger). Główna kabina pasażerska ma 
cztery drzwi umieszczone przed 
skrzydłem - parami po obu stro
nach kadłuba. W ładowniach pod 
kabiną samolot będzie zabierał 26 
pojemników na towary o łącznym 
ciężarze 15 O OO kG. Bagaż pasaże
rów i towary mogą być załadowy
wane automatycznie. W czystej w�r
sji towarowej z nosową klapą za
ładunkową samolot będzie przewo-
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ził 97 400 kG towarów w pojemni
kach o szerokości 2 ,44 m, wysoko
ści 2,44 m i długości od 3 do 12 m .  
Przewiduje się, że wersje pasażer
skie będą mogły być szybko prze
kształcane w wersje towarowe. Po
mieszczenie znajdujące się za ka
biną pasażerską może służyć roz.
maitym celom, np. jako pomieszcze
nie u rządzeń elektronicznych lub 
jako k abina dla dodatkowych pa ;a
żerów. W przypadku wersji towa
rowej może być ono wykorzystywa
ne jako miejsce odpoczynku człoc1-
k ów załogi. 

Na obecnym etapie rozwoju sa
molotu Boeing 747 projektanci ma
ją te same problemy do rozwiąza
nia, które swego czasu wystąpiły 
przy projektowaniu samolotu Boeing 
707. Dla zapewnienia maksymalneJ 
prędkości przelotowej, wynoszącej 
Ma = 0,9, ogromne znaczenie ma np. 
rozwiązanie skrzydła. Ponieważ wy
stająca ponad kadłub kabina pilo
tów stwarza dodatkowy opór czo
łowy, zastosowano skrzydło o znacz
nie mniejszej grubości niż w przy
padku Boeinga 707 i o większyrn 
skosie wynoszącym 37,5° (skos skrzy
dła Boeinga 707 - 35°) .  Wydłuże
nie skrzydła wynosi 7. Układ klap 
został oparty na układach klap sa
molotów Boeing 727 i Boeing C-5A. 
Kinematyka szczelinowych klap na 
krawędzi spływu została tak do-
brana, aby uzyskać minimalny opór 
i dużą siłę nośną. Krawędż natar
cia na całej długości została zaopa
trzona w skrzela i klapy K rUgera. 
Silniki zostały umieszczone bliżej 
k adłuba niż w samolotach Boeing 
707, ponieważ dla danego przypadk u 
rozwiązania skrzydła daje to więk
szą siłę nośną. Przyjęcie wysokości 
lotu 13 700 m, a więc większej ocl 
obecnie wykorzystywanych przez 
komunikację lotniczą, pociągnęło za 
sobą różne ograniczenia ciężarowe, 

ponieważ zwiększył się ciężar urzą
dzeń klimatyzacyjnych i c1ęzar po
krycia kadłuba. Dla zmniejszenia 
nacisku kół na pasy startowe, za
stosowano 1 8-kołowe podwozie. 

Do napędu samolotu Boeing 747 
przewidziane są cztery silniki dwu
przepływowe Pratt and Whitney 
JT9D-1 o ciągu 18 600 kG i sto
sunku wydatków 5 : 1 ,  zapewniające 
prędkość przelotową 1000 km/h i 
maksymalny zasięg 9300 km. 

Firma Boeing nie przewiduje 
większych trudności przy wprowa
dzaniu do eksploatacji samolotu o 
tak dużych wymiarach i ilości 9a
sażerów, gdyż cztery duże drzwi i 
dwa przejścia między fotelami 
umożliwiają szybkie załadowanie 
samolotu (rys. 4 przedstawia urzą
dzenia portowe do załadunku pasa
żerów), a zastosowany układ pod-

2 

wozia pozwala na wykorzystanie 
lotnisk, które przyjmują obecnie sa
moloty Boeing 707 i Douglas DC-8. 
Prędkości lądowania i startu nie są 
większe niż obecnie eksploatowa
nych samolotów, również hałas wy 
twarzany przez silniki nie jest bar
dziej dokuczliwy mimo ich znaczni8 
większego ciągu, co należy zawdzię
czać dużemu stosunkowi wydatków. 
Przy przelotach o maksymalnym za
sięgu i z maksymalnym obciąże
niem oraz przy temperaturze oto
czenia 30 °c wystarcza pas startowy 
o długości 2800 m (o 500 m krótszy 
niż w przypadku współczesnych du
żych odrzutowych samolotów pasa
żerskich). Dzięki dużej ilości miejsc 
pasażerskich i dzięki silnikom o 
małym jednostkowym zużyciu pa
liwa bezpośrednie koszty jednostko
we eksploatacji samolotu Boeing 747 
będą o ok. 350/o mniejsze niż obec
nie. Nie jest wykluczone, że umoż
liwi to obniżenie taryf pasażerskich 
i towarowych. To z kolei przyczyni 
się do zwiększenia współczynni,rn 
wykorzystania ładowności samolo
tów. Nie należy jednak zapominać, 
że duże samoloty pasażerskie (i 3a
moloty naddźwiękowe), kosztują-::e 
20 milionów dolarów, pogorszą sy-
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tuację małych linii lotniczych, gdyż 
na zakupienie tego rodzaju samolo
tów będą mogły sobie pozwolić tyl
ko duże towarzystwa lotnicze. 

Na razie brak dokładnych danych 
na temat kosztów rozwoju samolotu 

3 

Boeing 747; dotychczas firma prze
znaczyła na ten cel 35 milionów do
larów, koszty całkowite szacuje s ię  
na miliard dolarów. Linie lotnicze 
Pan American Airways zamówiły 
:j uż obecnie 25 samolotów Boeing 747 

'1 �� . .! '>. ' 
. 

' 

za sumę 575 milionów dolarów, przy 
czym pierwszy z nich ma być do
starczony we wrześniu 1969 ro!rn. 
Do rok u 1975 firma Boeing przewi
duje sprzedaż 400 samolotów. 

W. K 

PROJEKTY „AUTOBUSÓW PO WIETRZNYCH" NA WYSTAWIE W HANOWERZE 

Na ostatniej wystawie w Han0-
werze pokazano projekty trzech 
europejskich „autobusów powietrz
nych": projekt francusko-angielski 

1 

„Galion" opracowany przez firmy 
Sud-Aviation, GAM Dassault i BAC, 
projekt francusko-angielski HBN 100 
firm Ha w ker Siddeley, Breguet i 
Nord Aviation oraz projekt nie
miecki. 

Najbardziej zaawansowany spo
śród tych projektów jest samolot na 
średnie trasy „Galion" (pokazany 
na rys. 1 i 2), którego podstawowa 
wersja ma mieścić 241 pasażerów 
przy odstępach między fotelami 
86 cm i 269 pasażerów przy odstę
pach 76 cm; przez skrócenie lub 
wydłużenie kadłuba można uzyskać 
wersje na 200 lub 300 pasażerów. 
Całkowita długość samolotu wynosi 
45 m, rozpiętość 42 m, naj większa 
szerokość kadłuba 6,1 m; powierz
chnia skrzydła 215  m2, wydłużenie 
8,4, skos 25° ; ciężar startowy 
95 OOO kG, ciężar przy lądowaniu 
90 500 kG; prędkość przelotowa 
Ma = 0 ,85. Do napędu samolotu 
przewiduje się dwa silniki dwuprze
pływowe Rolls-Royce RB.178-14A 
lub Pratt and Whitney - Bristol 
Siddeley - SNECMA JT9D o ciągu 
rzędu 16 OOO kG, które będą zabu
dowane pod skrzydłem. 

Samolot na średnie trasy HBN 100 
przypomina swym układem samolot 
,,Galion", a jego wersja podstawo
wa jest obliczona na 250 pa;:;ażerów. 

dwa silniki Rolls-Royce RB. 1 78 lub 
Pratt and vVhitney JT9D zabudo
wane na wysięgnikach pod skrzy
dłem. 

Niemiecki projekt „autobusu po
wietrznego" jest przewidziany na 
250 pasażerów, jednak przez wydłu
żenie kadłuba liczba ta może być 
zwiększona do 350. Miejsca pasaże·r
skie znajdują się na górnym i dol
nym pokładzie. Ze względów bez
pieczeństwa mają być zastosowane 
cztery silniki nie ustalonego jeszcze 
typu. Maksymalny zasięg samolotu 
z pozostawieniem rezerwy paliwcl 

Jako napęd mają być zastosowane 2 
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ma wynosić 2000 km, w przypadku 
międzylądowań długość poszczegól
nych odcinków ustalono na 300+ 
·7500 km. Przeloty będą odbywać 
się na wysokości od 6000 do 9000 m, 
w zależności od długości przelotu, 
z prędkością Ma = 0,80+0,85. Duża 
uwagę zwrócono na długość startu 
i lądowania: wymaga się, aby dłu
gość startu ponad 10 , 7  m przeszko
dą nie przekraczała 1800 m, a pręd
kość przyziemienia nie była większa 
od 200 km/h. 

w. K. 



SZYBOWIEC ZE SZTUCZNEGO TWORZYWA 
Firma Glasfli.igef (NRF) zreali -�8-

wała zapowiadany j u ż  od kilku lat 
zamiar budowy szybowca „Libelle-" 
o konstrukcji z tworzywa sztuczne 
go. Etapem przejściowym było zbu
dowanie w oparciu o wyposażony 
w turbinowy silnik odrzutowy szy
bowiec H30 TS szybowca H 30 GFK, 
co miało na celu praktyczne wyp::ó
bowanie opracowanych_ przez Ulti
cha Hi.ittera metod konstrukcj i z 
tworzywa sztucznego wzmocnionego 
włóknem szklanym. Z ni.ego z kole i 
rozwinięto szybowiec Glasfli.igel 
Hi.itter 3 0 1  „Libelle". W marcu 
1964 roku rozpoczęto próby w locie 
prototypu, w sierpniu 1 965 ro;-::u 
szybowiec uzyskał świadectwo zdat
ności i został dopuszczony do  nie
ograniczonej produkcji  seryjnej j ako  
pierwsza konstrukcja lotnicza w y 
konana całkowicie z tworzywa 
sztucznego. 

Szybowiec „Libelle" jest lekkim 
średniopłatowcem z konwencjonal
nym usterzeniem i ze s krzydłem 
o dużym wydłużeniu wynoszącym 
23,8. Szybowiec ma rozpiętość 15 rn, 
co pozwoliłoby zaliczyć go d o  k lasy 
Standard, gdyby nie klapy i cho
wane podwozie. Skrzydło - o naj
większej cięciwie 92 cm - ma 
konstrukcję skorupową wykonaną 
ze wzmocnionego włóknem szkla
nym tworzywa sztucznego przy uży
ciu balsy. Skrzydło nie ma żebe
rek, a pasy dźwigara są wykonane 
z równoległych warstw tkaniny 
szklanej .  W nosku skrzydła moie 
być wbudowany zbiornik na bal a�t 
wodny. Profil jest taki sam jak 
skrzydła szybowca H30 TS. Klapy 
można ustawiać w dziewięciu poło
żeniach, przy czym prędkość opty
malną - wynoszącą 95  km/h -
osiąga się przy normalnym, zero
wym ustawieniu klap;  przy położe
niu +4 prędkość wynosi 70  km/h, 
a przy położeniu - 4  - 1 60 km/h. 
Przy pełnym wychyleniu klap pręd
kość wynosi j eszcze 60 km/h, co ma 
duże znaczenie w przypadku cia3-
nych prądów termicznych. Lotki 
stanowią przedłużenie klap. Zarów
no klapy, jak i lotki są wyważone 
masowo. Hamulce aerodynamiczne 
o dużej skuteczności mają  długość 
2,5 m. 

_szczegól:1 ie ciekawą konstrukcjq 
przedstawia kad�ub szybowca,  •;.;y
konany wyłącznie ze wzmocnione
go włóknem szklanym tworzy\.va 
sztucznego bez zastosowania balsv 
W ,;"Y�iku uzyskano dużą elastyc;� 
r::_osc 1 wytrzymałość k onstrukci i .  
chowane koło jest zamocowane �a 
spręż

:y
stym elemencie wykonanym 

z włokna szklanego i jest zaopa
trzone w szczękowy hamulec. Rów
nież płoza ogonowa jest wykonana 
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z włókna szklanego. Usterzenie wy
sokości ma podobną konstrukcję 
.iak  skrzydło. W części ogonowej 
kadłuba może być zamocowany spa
d ochron do skróc0nia lądowania. 
vV nosowej części kadłuba znajduje 
s ię  uchwyt do  holowania za samo
lotem i do stattu przy użyciu ·wy
c iągarki. 

Podczas prób wyznaczona już zo
stała biegunowa prędkości szybowca. 
Wynika z niej, że przy maksymal
nym ciężarze całkowitym wynoszą
cym 300 k G  (obciążenie powierzch
ni nośnej 3 1 ,5 kG/m2) największą 
doskonałość - 39 - uzyskuje się 
przy prędkości lotu 95 km/h, a naj 
mniejszą prędkość opadania 
0,60 misek. - p rzy prędkości lotu 
80 km/h. Przy prędkości lotu 
1 30 km/h doskonałość wynosi jesz
cze 30. Dopuszczalna prędkość lotu 
wynosi 175 km/h w burzliwej atmo
sferze i 200. km/h w spokojnej at
mosfe rze. 

Do polowy roku 1966 zakupiono 
50 szybowców „Libelle", z liczby 
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tej 20 zostało zamówionych przez 
USA. Cena szybowca wynosi 
19 950 DM. 

Dane szybowca „Libel le" 

Rozpiętość 1 5,00 m 
Długość 
Wysokość 
Powierzchnia skrzydła 
Wydłużenie skrzydła 
Ciężar własny 
Ciężar użyteczny 
Maksymalny ciężar 

całkowity 
Obciążenie powierzchni 

nośnej 
Prędkość minimalna 

przy obciążeniu 
31 , 5  kG/m2 

przy obciążeniu 
26 kG/m2 

Prędkość maksymalna 
w spokojnej atmo
sferze 
w burzliwej atmo
sferze 

Najmniejsza pr<�dkość 
opadania 
przy obciążeniu 

6,20 m 
0,82 m 
9,6 m� 

23,8 
175 k G  
125 kG 

300 kG 

31 ,5 kG/m1 

60 km/h 

54 km/h 

200 km/h 

175 km/h 

31 , 5  kG/m" 0,60 misek 
przy obciążeniu 
26 kG/m" 0,55 misek 

Największa doskonałość 39 
W. K. 

NOWE ŚMIGŁOWCE 
PASAŻERSKIE 

li' irrna Boeing-Vertol opracowała 
projekty dwóch cywilnych wersj i 
wojskowego śmigłowca „Chinook · ' ,  
a mianowicie Model 1 57 i Model 167 .  
W porównaniu ze  śmigłowcem woj 
skowym mają one zwiększony ka
dłub. Model 157  jest napędzany 
dwoma silnikami turbinowymi 
Pratt and Wtitney JFTD12 o mo
(Y 4050 KM,  zabudowanymi pod 
tylnym ,virnikiem. Smiglowiec j -2st 
przewidziany na 55 pasażerów. 1\1 ::i
ksymalny ciężar ca:kowity wynosi 
18 600 kG, p, :c;dko�ć przelotowa 
320 km/h, zasięg 1 80 km (z pozo
stawieniem relerwy paliwa na 30 
min. lotu). Model 167 jest zaopatrw
ny w trzy silniki tu rbinowe Lyco
m ing T55-L- l l  o mocy ok. 3000 KM 
zabudowane pod przednim wirni
k iem. śmigłowiec zabiera 72 pasa
żerów, jego maksymalny ciężar cał
kowity wynosi 22 700 kG, a pręd
kość przelotowa 300 km/h. 

W. K. 

BROŃ PRZECIW SATELITOM 

·według informacj i amerykaóskie
go ministerstwa obrony gotowa jest 
już do użytku broń przeciw sztucz
nym satelitom. Jest ona w stanic 
skutecznie zwalczać satelity na od 
ległość wielu setek k ilometrów. Sy
stem został opracowany pod k ie
rownictwem firmy Boeing przy wy
korzy staniu rakiet „Thor-Agena" i 
„Nike-Zeus"; układ kierowania jest 
dziełem firmy Hughes. 

W. K. 
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NIEKTORE SZCZEGOLY LOTU SONDY „SURVEYOR" I 

Pomyślne lądowanie na Księży
cu sondy „Surveyor" I należy przy
oisać ro.in. temu, że zrobiono 
wszystko, aby wyeliminować wszel
kie ryzyko przedsięwzięcia. Tak 
więc np. nie wprowadzono „Sur
veyora" - jak robiono to  dotych
czas z innymi sondami - na orbitę 
okołoziemską (parku j ącą), lecz wy 
strzelono go bezpośrednio w kie
runku Księżyca. Postąpiono w ten 
sposób z tego powodu, że podcza� 
ostatnie.i próby rakiety nośne) 
,,Atlas-Centaur" wystąpiły t rudno-• 
ści z ponownym uru chomieniem na 
orbicie parkującej jednego z ,ilni
ków na ciekły wodór i ciekły tlen 
stopnia „Centaur". 

Po starcie z Przylądka Kenne
dy 'ego sonda oddzieliła się po 757 
sek - zgodnie z programem -
od drugiego stopnia rakiety nośnej. 
Podobnie jak „Mariner" IV sonda • 
została zorientowana względem 
Słońca (po 1 godz. od chwili star
tu), a następnie względem stałe.i 
gwiazdy Canopus (po 6 godz. od 
chwili startu ). Po 15 godz. od chwili 
startu son.da rozpoczęła przeprowa
dzać ze stabilizowanego położenia 
poprawki kursu. Po 62 godz. od 
chwili startu ze stacj i  naziemnej 

Goldstone wysłano sygnał włącza
j ący program lądowania. W odle
głości 84 km od Księżyca  (na :::io 
min. przed lądowaniem) włączył s ię 
na okres 39, 1  sek główny silnik ha
mujący,  który zmniejszył prędkość 
sondy z 27 1 3  misek do 158 ro/sek, 
po czym trzy silniki sterujące wy
hamowały sondę do prędkości 
1 ,5 m isek. Sonda znaj dowała się 
wówczas na wysokości 4,2 m.  Z tej 
wysokości nastąpił swobodny (z wy
łączonym i  silnikami) spadek „Su r
veyora", co mi ało na celu niedo
puszczenie do zmian powierzchni 
terenu lądowania wskutek działa
nia strumieni silnikowych. Należy 
zwrócić uwagę na fakt, że podczas 
lądowania wsporniki sondy nie za
głębiły s ię w grunt księżycowy. 

Głównym zad aniem sondy „Sur
veyor" I było w zasadzie tylko zba
danie prawidłowości działania ra
k iety nośnej „Atlas-Centaur", sa
mej sondy i systemu łączności. Ze
branie informacji  na temat po
wierzchni Księżyca nastąpi po lądo
waniu następnych sond serii „Sur
veyor", które zostaną w tym cel u 
zaopatrzone w świdry wiertnicze 
i automatyczne analizatory gruntu. 

w. K. 

URZĄDZENIA DO STARTU RAKIETY „SATURN"· 5 

W przeciwieństwie do obecnej 
praktyki montowania i prób rakiety 
nośne.i i pojazd u kosmicznego bez
pośrednio na wyrzutni, rakieta „Sa
turn" 5 i kabina „Apollo" m ają  być 
montowane i bad ane w budynkach 
zapewniających stałe, korzystne wa 
runki otoczenia, a następnie trans
portowane w pozycji pionowej nu 
wyrzutnię. Taki sposób montażu za
pewnia większą niezawodność przy
gotowań oraz oszczędność czasu 
dzięk i prowadzeniu prac w zamk
niętym pomieszczeniu , a poza tym 
zwiększa częstotliwość startów ra
kiet,  ponieważ wyrzutnia jest za
jęta tylko przez krótki okres czasu. 

Wszystkie stopnie rakiety „Scs
turn" 5 są transportowane na Przy
lądek Kennedy 'ego drogą wodną. W 
pobliżu b:.1dynków montażowych są 
one przeładowywane na specjalne 
pojazdy. Pierwszy stopień umieszcza 
się na ruchomej platformie i mon
tuje w dużej hali. W m ałej hali 
sprawdza się oba górne stopnie i 
statek „Apollo". W końcu górne 
stopnie montuje się na stopniu 
pierwszym, sprawdza się całość i 
przeprowadza symulowaną elektro
nicznie próbę w locie. 

1 
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Pomieszczenie montażowe (rys. 1 )  
o wysokości odpowiadające j  52-pię
trowemu budynkowi, obejmuje czte
ry duże hale, w których można rów
nocześnie montować cztery rakiety 
, ,Saturn" 5 z kabinami „Apollo". 
Bramy tych hal o kształcie odwró
conej l itery T mają wysokośf 
1 39 m.  

Po ostatecznym sprawdzeniu ra-
kicty i kabin y podjeżdża pod ru
chomą platformę specjalny trans
porter. Cztery hydrauliczne cylindry 

podnoszą platformę i osadzają na t:ansporterze._ :rransporter porusza się z prędkoscią 1 ,6 km/h w kie runku odległe� o 5,6 km wyrzutni� N_a '""'.yrz�tm platformę z rakietą z�eJmuJe się z transportera i zakotwicza. �a szynach przysuwa się urządzeme do. odchylania strumieni wyl�to_wych pier:wszego stopnia; .iego _cięzar wynosi 320 OOO kG. NastępuJ e  start rakiety. 
Przy konstruow�niu . ruchomej 

pl_at_formy sta_rtoweJ z integralną 
w1ezą obsł ugi zwrócono baczną 
uw�gę na bezpieczeństwo persone
lu 1 _ na zabezpieczenie urządzeń w 
cza�1e startu. _W razie niebezpie
�zenstwa pracuJący na szczycie wic
zy  mogą zjechać w dół windą 2 
prędkością 1 0  misek i stąd dostać 
się bezpośrednio do schronu we
'"'.ną_trz_ wyr�utni. Dla ochrony przed 
ciśmemem i hałasem wytwarzanym 
p�zez gazy wylotowe silników 
pierwszego stopnia zastosowano 
płyty stalowe o grubości 2,5 cm 
z okładziną tłumiącą drgania. We
wnątrz wyrzutni poziom hałasu w 
czasie startu nie będzie przekraczał 
92 dB. Przelicznik centrali kontrol
nej j est dodatkowo chroniony plv-
tą o grubości 10 cm. 

Szczególne tru dności nastręczała 
budowa transportera poruszającego 
się na ośmiu gąsienicach (rys. 4). 
Musi on zapewniać w czasie jazdy 
poziome położenie platformy, na któ
re.i ustawiona jest rakieta, z do
kładnością do 10 '  i umożliwiać usta
wienie platformy na wyrzutni z do
kładnością do 5 cm. Do napędu trans
portera służy 1 6  silników prądu sta
łego, zasilanych przez dwie prądni
ce o mocy 1 000 kW, które są napę
dzane przez dwa silniki wysoko
prężne o mocy 2750 KM. Transpor
ter, platforma i rakieta z kabiną 
ważą łącznie 7 900 OOO kG. 

Obecnie znajdują  się w budowie 
dwie wyrzutnie A i B, później m a  
się rozpocząć budowę trzeciej. Jak 
widać na rys. 3 m ają  one kształt 
ośmiokąta. 

W. K 
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KIERUNKOWO DZIAŁAJĄCE POW 
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Z rozwojem badania Kosmosu i 
podróży kosmicznych notuje się roz
wój różnych pokryć chroniących 
statek kosmiczny przed promienio
waniem, które mają też inne zada
nia, jak na przykład powiększenie 
widzialności statku - w przypadku 
satelitów geodezyjnych. 

O. W. Clausen i J. T. Neu z Ge
neral Dynamics zbadali różne ukła
dy powtarzających się powierzchni 
odbijających i pochłaniaj ących pro-

Aluminium 
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mieniowanie, ułożonych na prze
mian w ten sposób, aby uzyskać 
kierunkowe odbijanie promieniowa
nia. Teoretyczne rozważania pozwa
lają na ustalenie takich pasków, 
które zapewniałyby jednakową ab
sorpcję energii przy większości ką
tów padania promieni Słońca. 

Badania mają ustalić :  1) geome
trię powierzihni, dającą  specjalną 
kątową zależność, i ustalenie meto
dy przygotowania powierzchni, 2) 
analizę określaj ącą  własności po
wierzchni, 3) kątowe własności pro-
mieniowania. 

W badaniach stosowano powierz
chnie czarne i silnie odbi jające. 
Zbadano następujące układ y :  1) row
ki co 1,5 mm, płaskie i zaokrąglone 
wypukłości, na przemian aluminizo
wane i czernione, 2) żebrowania na 
krzyż - czarny drut i odbijająca 
powierzchnia, 3) daszkowate rowko
wania, czernione i aluminizowane 

• SMICZNEGO 
na przemian, 4) pionowe żeberka 5) das�ki zachodzące na siebie. Pomiary kierunkowego odbicia dokonywano za pomocą s pecjalnego ukł�du optycznego (Carry Model 14). 
. K 1eru�kowa zależność absorpcji  sw1etlneJ rowkowanej powierz<.:hni z cz�rnym i  karbami i aluminizowanym1 . błyszczącymi rowkami jest taka, ze absorp<.:ja wzrasta od kąt� = O (wprost na powierzchnię) az do 50J, a następnie nieco maleJe,_ ponieważ czerń zaczyna odbiJac. _Ab�orpcja cieplna przebiega przec1wme - największa jest dla prostopadłego p adania. Dla alumi-
111zowan_ych ga rbów na czarnym tle 
absorpcJa promieniowania świetlne
go prze_biega od\vrotnie. Krzyżowe, 
cz�rne zeberka na aluminiowym tle 
?aJ_ą dobrą absorpcję przy bocznym. 
sw1etle. Ostro kanciaste rowki i 
garbki dają lepszą absorpcję niż 
poprzednie. Mają jednak spadek 
przy około 40° od strony czarnych 
. ,st_oków_" i wtedy odbij a ją  dobrze. 

ZeberKa pochylone w jedną stro
nę pochłaniają promienie dobrze 
od strony wcięć, gdzie prom ienie 
padaj ą na czerń tła, ale wykazuj ą 
ostry spadek pochłaniania od dru
giej strony. 

Jest wiele zastosowań takich po
wierzchni - oto niektóre z nich. 
Każdy pojazd kosmiczny ma takie 
zewnętrznie umieszczone przyrządy 
lub skrzynki, które powinny odbijać 
promieniowanie lub pochłaniać je. 
Może to być np. zewnętrzny przy
rząd, od którego będzie przepływać 
ciepło do korpusu pojazdu, w przy
padku pomiarów promieniowania 
cieplnego. Przy locie po orbicie 
bliskiej Słońca zależy natomiast 
specjalnie na, ochronie przed cie
płem. Można wtedy zastosować taką 
kombinację :  zewnętrzna osłona jest 
z wierzchu polerowana lub biała, 
natomiast od wewnątrz ma odpo
wiednie żeberka zmniejszające do 
minimum wypromieniowanie do 
właściwego korpusu statku znajdu
jącego się w pewnej odległości. 
Z kolei powierzchnia korpusu silnie 
odbija na zewnątrz. 

Najda lej idące zastosowania ta
kich powierzchni to samoczynna 
regulacja termiczna. Specjalne czuj
niki termiczne będą powodować 
zmiany geometryczne na powierz
chni, np. przez zmianę nachylenia 
„dachówek", zmieniając własności 
pochłaniania lub odbijania promie
ni świetlnych lub cieplnych. 

Z. Br. 

Al.'IIERYKANSKI P ROGRAM .BUDOWY 
SILNIKA ZE STEROWANIEM WEKTORA CIĄGU 

Firmy General Electric ,  Pratt and 
Whitney i Curtiss-Wright otrzymały 
zamówienie w wysokości 41  750 OOO 
dolarów na rozwój s·inika odrzu to
wego ze sterowaniem wektora cią
gu. W pierwszej fazie programu 
każda firma ma zbudować jeden 
silnik w celu wykazania technicz
nych możliwości przedsięwzięcia. 
Następnie przynajmniej jedna firma 

otrzyma zlecenie na rozwój silnika 
do określonego celu. Zleceniodawca 
(amerykańskie siły powietrzne) spo
dziewa się przy tym, że znacznie 
zostanie zwiększony stosunek ciągu 
do ciężaru w porównaniu z budo
wanym i  obecnie angielskimi silni
kami ze sterowanym wektorem 
ciągu. 

W. K. 

SILNIK PRATT AND WIIITNEY 
DO NADDŻWIĘl{OWYCll  SAMO

LOTOW PASAŻERSKICH 

Za_łączone zdjęcie przedstawia 
makietę naturalnej wielkości dwu
przepływowego silnika Pratt and 
Whitney JTFl  7 A-20 przeznaczonego 
do _ nad?źwiękowych samolotów pa
sazersk1ch. Pod względem układu 

konstrukcyjnego silnik ten przypo
mina silniki JT3D i JTSD z t<ł róż
nicą, że w zewnętrznym kanale sil
nika zastosowano dodatkowe spalu
nie. Silnik jest, przystosowany do 
prędkości lotu odpowiadających 
Ma = 2,7, a jego ciąg ze spalaniem 
\V strumieniu zewnętrznym wynosi 
22 700 kG. Charakterysty czna jest 
stosunkowo wy sok a temperatura 
przed turbiną wynosząca 1200 °C v✓ 
warunkach przelotowych i 1260 °C 
w warunkach startowych. średnica 
silnika w przekroju wlotowym wy
nosi około 1,5 m, długość fi,5 m. 
Rozpoczęto już próby stoiskowe sil
nika. 

W. K. 

NAJNOWSZA WERS.JA SILNIKA 
,,GNOME" 

Najnowszą wersj ą  turbinowego 
silnika śmigłowcowego Bristol Sid
deley „Gnome" jest silnik „Gno
me" H.1800 o mocy startowej 
1750 KM przy prędkości obrotowej 
wytwornicy 26 300 obr/min. Maksy-
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malna moc trwała wynosi 1 550 KM 
przy prędkości obrotowej 25 700 
obr/min i jednostkowym zużyciu 
paliwa 0,249 kG/KMh. Silnik ma 
długość 1 ,73 m, wysokość O,CO m, 
szerokość 0,44 m i ciężar 212 kG. 

W. K. 

WIROWKI DO BADANIA PILO
TOW SAMOLOTÓW NADDZWIĘ

KOWYCH 

Na zamówienie włoskiego minis
terstwa obrony firma Officine Aero
navali Venezia zbudowała wirówkę, 

która ma służyć do badania wpły
wu przyspieszeń występujących w 
lotach naddźwiękowych na organizm 
ludzki. Badania będzie przeprowa
dzać laboratorium medycyny lotni
czej w Rzymie. 

Wirówka z kabiną w kształcie gon
doli umożliwia badania pilotów w 
pozycji stojącej, siedzącej lub leża
cej. Kabina jest zamocowana na ra
mieniu o długości 8 m, napędzanym 
silnikiem o mocy 20 OOO KM. Moc ta 
pozwala na osiągnięcie w ciągu 1-2 
sek przyspieszeń rzędu 20 g które 
można utrzymać przez 10 min', a na
stępnie stopniowo zmniejszać (z 
prędkością 7 g na sek). Drgania 
występujące w kierunku pionowym 
są tłumione przez specjalne urzą
dzenia. Wnętrze kabiny jest wypo
sażone w przyrządy medyczne do 
badań rentgenologicznych, do wy
konywania zdjęć itp. W.K. 

POMPY ELEKTROMAGNETYCZNE 

Firma Atomics International w 
Kaliforni zbudowała pompę nie ma
jącą ruc_homych części. Tłoczy ona 
gorące ciecze przewodzące prąd (np. 
stopione metale) ,  wykorzystujac 
równocześnie część ich ciepła c:io 

wytwarzania prądu.  Do przetwarza
nia energii cieplnej w elektryczną 
zastosowano termoelementy. Wy
hvorzony prąd jest doprowadzany 
do elektrod umieszczonych po obu 
stronach rury, przez którą przepły-
wa metal, dzięki czemu powstaje 
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pole e1ektryczne. Prostopadle do nie
go wytwarzane jest przez magnesy 
trwałe pole magnetyczne, co powo
duje powstanie siły pompującej. Si
ła pompująca jest proporcjonalna 
do natężenia prądu, pola magnetycz
nego i średnicy przewodu, przez 
który przepływa ciecz. 

Pokazana na rysunku pompa -
zwana pompą termoelektromagne
tyczną - ma ciężar 20 kG i długość 
30 cm. Przetłacza ciecze o tempera
turze do 700 °C i ma osiągać prz-2-
ciętną trwałość 10  OOO  h (w czasie 
prób pompa przepracowała 18 OOO h). 
W opracowaniu znajduje się podob
na pompa, którą będzie można sto 
sować nie tylko do metali, lecz rów
nież do innych cieczy. Wydaje si(;', 
że tego rodzaju pompy znajdą za
stosowanie w n iektórych rodzajach 
napędów kosmicznych. W.K. 

1 
NOWY SYSTEM WYRZUCANIA 

BOMB 

Wszystkie dotychczasowe sposo
by wyrzucania bomb w locie nur
kowym mają poważne wady zw)ą
zane z n iebezpieczeństwem dostania 
się samolotu w obszar rażenia od
łamkami bomby. Obecnie Systems 
Command amerykańskich sił po
wietrznych wypróbowuje nową me
todę wyrzucania bomb, która po
lega na tym, że bomba zostaje wy
rzucona do góry, dzięki czemu wy
bucha daleko za samolotem. Meto
da ta ma zapewnić poza tym więk
szą celność bombardowania. Urzą
dzenie do wyrzucania bomb według 
nowej metody składa się z platfor
my, na której spoczywa bomba i 
która jest wprawiana w ruch za 
pomocą dwóch cylindrów z tłokami 
pozostającymi pod działaniem .:::iś
nienia gazu. W przypadku bomby 
o ciężarze 155 kG osiąga się na dro
dze 45,7 cm prędkość 30,4 m/;:;ek. 

PC? zako�czeniu prób statycznych 
miały byc przeprowadzone w lecie 
br. próby przy użyciu sań rakieto
wych osiągających prędkość Ma = 
= 2. 

W.K. 

SKŁADANE OPONY LOTNICZE 

W oparciu o studia wstępne prze
prowadzone w roku 1962 firma 
Coodrich łącznie z Flight Dynamics 
Laboratory opracowała składane o
pony do samolotów, które w komo
rze P?dw_o�ia zajmują tylko połowę, 
a !1-aJwyzeJ tr:zy czwarte wymaga
n�J normalneJ przestrzeni. Jakkol
wiek _zostały one przeznaczone dla 
następnej generacji samolotów mo
gą być jednak róv:nież zains'talo
wane na istniejących samolotach. 
Samolot zaopatrzony w takie opo-

ny może korzystać z lotnisk, kt5re 
są niedostępne dla samolotów ze 
zwykłymi oponami. Z drugiej strn
ny nowy typ opon pozwoli na wy-

korzys�anie zao:,zczr,dzonego miej s�:i. 
na pahwo lub urządzenia pokłado
we. Przeprowadzone dotychczas 
próby polegały na składaniu opon 
po symulowanym oderwaniu się sa
molotu od ziemi i nadmuchiwaniu 
opon po wypuszczeniu podwoziJ, 
przy czym odtwarzano również 0b
ciążenia działające na opony. 

W.K. 

UDOSKONALENIA W ODLEWA
NIU PRECYZYJNYM 

Złożone kształty, cienkościenność 
konstrukcji i jej wysoka dokład
ność oraz niskie własności lejne 
materiałów dały opanować się dzię
k i . wprowadzeniu odlewania precy
zyJnego metodami wytapianych 
modeli, a zwłaszcza traconego wos
ku. Proces ten stosowano głównie 
w przemyśle lotniczym do wykony
wania kierownic turbinowych ze 
stopów nieskrawalnych. W tym 
przypadku aspekty ekonomiczne nie 
miały decydującego znaczenia. Udo
skonalenia prowadzone w tych pro
cesach zmierzały do : 

a) podwyższenia osiągów technicz
nych - cienkościenności kon
strukcji ,  dokładności wymiaro
we.i i podwyższenia gładkości ; 

b) podniesienia ekonomii tych pro
cesów, tak by mogły one kon
kurować z metodami tradycyj
nymi. ' I 

Zamierzenia te osiągnięto w za
sadzie trzema drogami, a mianowi
cie przez : 

1. Zmniejszenie pracochłonności 
wykonania form z modeli wos
kowych przez wprowadzenie jed
nowarstwowego pokrycia zawie
siną drobnoziarnistych, ogniood
pornych proszków krzemionko
wych w cieczach. Opracowani� 
właściwych zmian pozwoliło 
równocześnie na podniesienie 
gładkości powierzchni oraz dzię-



ki cienkościennym formom na 
ich wzajemne zbliżenie w 
choince", a więc zwiększenie 

iiości elementów równocześnie 
zalewanych ; 

2. Wprowadzenie zalewania od-
środkowego, co zwiększyło zdol
ność wypełniania płynnym me
talem nawet przestrzeni kapilar
nych ; a równocześnie podwyż
szyło jakość i strukturę samego 
odlewu ; 

3. Wprowadzenie aluminiowych 
form zamiast stalowych, co nie 
zmniejszyło ich trwał ości, a po
zwoliło na poważne obniżenie 
kosztów ich wytwarzania.  

Dzięki tym innowacjom i innym 
mniej istotnym podwyższono wy
trzymałość odlewów, ich dokładność 
i gładkość oraz zwiększono tak eko
nomię wykonania ,  że przy prc,
dukcji masowej, uwzględniając 
możliwość wyeliminowania operacji 
obróbek mechanicznych, te udosko
nalone metody o dlewania mogą z 
powodzeniem konkurować z trady
cyjnymi. Efektem tych zmian jest 
rozszerzenie zastosowa ń tych metod 
„czysto lotniczych" na przemysł 
maszyn tekstylnych, przemysł sa
mochodowy, obrabiarkowy, maszyn 
liczących, a nawet maszyn rolni
czych. 

A. G 

MATERIAŁY OGNIOODPORNE 
OTRZYMYWANE NA DRODZE 

PIROLIZY 

Normalne dążenie do podwyższe
nia własności materiałów i trudne 
zadania ery „kosmicznej" doprowa 
dziło do wprowadzenia nowej me
tody technologicznej wytwarzania 
elementów z materiałów żaroodpor
nych. Do wykonywania pokryć, a 
także pełnych konstrukcji z mate
riałów ognioodpornych zastosowano 
proces pirolizy. Jako ciekawostkq 

należy podać, że pokrywante piro
litycznym grafitem opatentował T. 
Edison w roku 1883. Od tego czasu 
jednak proces ten nie b ył stosow�
ny, aż do ostatnich lat. Obecme 

metodę tę stosuje się do takich ma
teriałów jak : grafit, bor, wolfram, 
cyrkon, molibden, węglik krzemu i 
inne związki. Sam proces polega w 
zasadzie na pokrywaniu przedmio
tów atomami par materiałów 'NY-: 
tworzonych w komorze próżniowej 
lub inaczej substancje o zamierzo
nej budowie uzyskuje się przez 
cieplny rozpad związków gazowych 
(par) w zetknięciu z nagrzanym 
podłożem. Pary czynne zawierające 
żądany metal czy związki chemicz
ne podlegają rozpadowi w zetknię
ciu z rozgrzanym podłożem. Nast1c;
pują połączenia międzyatomowe 
czy międzycząsteczkowe i stopnio
we narastanie grubości warstwy po
kryciowej. W razie potrzeby można 
usunąć podłoże i otrzymać przed
miot wyłącznie z materiału powsta 
łego w procesie pirolizy. Materiały, 
które mogą podlegać temu proce
sowi ograniczają się do związków, 
których temperatura parowania jest 
niższa od temperatury rozpadu i 
które wydzielają się czysto z par 
ich związków. 

M ateriały otrzymane tą d rogą ma
ją wysoką gęstość, zbliżoną do t-20-
retyczne.i , i ściśle określony skład 
chemiczny z uwagi na możliwości 
precyzyjnego kontrolowania czy11-
nego gazu. 

Materiały te dzielą się na dwie 
grupy zależnie od tego czy posia
dają własności anizotropowe, czy 
izotropowe. Do pierwszej należą gra
fit i azotek boru . Daja one zdecydo
waną anizotropię w przewodnictwie 
cieplnym i elektrycznym. własno
ściach mechanicznych i chemicz
nych, zależnie od kierunku tworze
nia s ie  V\•·arstw - równolegle i pro
stopadle. Wielkość tej anizotropii 
może być zmieniana przez korygo
wanie parametrów w procesie na
noszeni a warstw. Dla grafitu ani
zotropia między tymi kierunkami 
może zmieniać s ię  oci 100 : 1 do 
1000 : 1 ,  podczas gdy dla grafitu 
tradycyjnie otrzymywanego wynosi 
3 : 1 do 4 : 1. Dla azotku boru sto
sunek ten jest  jeszcze wyższy (do 
1900 : 1 ) .  Wskutek takiej różnicy we 
własnościach kierunkowych ten sam 
materiał może równocześnie w jed 
nym kierunku stanowić izolator, a 
w d rugim spełniać funkcje dobrego 
przewodnika, np. ciepła. Zjawisko 
to z dużym pożytkiem zostało wy
korzystane w komorach małych sil
ników rakietowych, takich jak po
kazany na rysunku. 

Do grupy materiałów o własn��-: ciach izotropowych należą: węghK1 
niobu, t antalu, hafnu i metaliczny 
wolfram. Ten ostatni wykorzysty
wany jest najczęściej do pokr?wa
nia dvsz dużych silników rakieto
wych." Pirolityczne węgliki używa:i.e 
są głównie jako twarde osłony_ gra
fitu umożliwiające przetrwarne w 
warunk ach spalania wysokoenerc;e
tvcznych paliw rakietowych. Przy 
t�mperaturze płomienia rzędu 2900 
do 3200 °c erozja elementów jest 
zupełnie pomijalna. Tak więc no�y 
proces poważnie rozszerzył mozn
wości konstrukcyjne, zwłaszcza w 
budowie rak iet i statków kosmicz
nych. 

A.G. 

CZĘŚCI ELEI{TROFORMOW A NE 
Z MAŁYMI NAPRĘŻENIAMI 

Budowa pojazdów • kosmicznych 
wymaga elementów cienkościenny.:'.h 
(o grubości folii) i z małymi naprę
żeniami wewnętrznymi. Możliw()ŚĆ 
wykonania takich elementów za
istniała po opracowaniu odmiany 
procesu elektroformowania (pokry
wania galwanicznego). W nowej od
mianie wprowadzono usuwalne for
my, które po nałożeni u warstwy 
pokryciowej zostają wy trawiane lub 
wytapiane. Na formy te (wzorce 
przedmiotów) stosuje się: alumi
nium (wytrawiane kwasem solnym), 
żywicę epoksydową lub inne m3.3y 
plastyczne (mogą b:vć usuwane za 
pomocą rozpuszczalnikó\v), a także 
stopy niskotopliwe i wosk wysoko
temperaturowy. Proces ten stosowa
ny jest do wyrobu takich elemen
tów, jak np. precyzyjne lustra 111 2 -
taliczne do  odbijania i skupia nia 
promieni słonecznych jako pomoc
niczego źródła energii w przestrze
ni kosmicznej. Najlepszym materia
łem, między innymi z uwagi na ni
ski współczynnik rozszerzalności 
oraz wysoką wytrzymałość, oka�ał 
się nikiel i jest on prawie powszech
nie stosowany na omawiane ele
menty. Przy normalnym elektropo
krywaniu powstają naprężenia we
wnętrzne rzędu 1 ,4 do 3,5 kG/mr!12, 
a przy mniejszej staranności nawet 
7 do 14 kG/mm2. Takie naprqżenia 
zniszczyłyby perforowaną konstruk
cję wykonaną z folii o grubości po
niżej 25 ft . Dla uniknięcia tak ich 
naprężeń przeprowadzono bada:1ia 
nad starannym doborem materiału 
na formy (podłoże pod elektropo
krycie) oraz · opracowano ścisłą kon
trolę sterowania wszystkimi para
metrami procesu, jak : stan elektro
litu, temperatura procesu, gęstość 
prądu, turbulenc: ia ,  zanieczyszczenia 
elektrol itu itp. Dokładność kontroli 
parametrów iest bardzo wysoka i 
wynosi np. dla procentowości roz
tworu trzy do czterech milio no
wych. a dla temperatury w zakresie 
35-,--65 °C :I: 0,5°C. 

Wynikiem tych zabiegów są kon
strukc.ie z folii niklowej prawie bez 
naprężeJ'1 wewnętrznych, przy cz. m 
sam nikiel wykazuje wytrzymałość 
42 do 49 kG/mm2, a niektóre prób
ki osiagają nawet 140 kG/mm2. To
lerancje grubości folii utrzym'.1.ie 
się do ± 2,5 ft . Dzięki tej metodzie 
udało się wyprodukować rozwijal
ne lustra o średnicy 1 3,5 m i po
wierzchni 120 m2, przy dokładności 
krzywizn parabolicznych 0,25-,--0,30 
mm na całe.i długości, falistości po
wierzchni do 1 0  minut i ciężarze 1 
kG/m2 powierzchni. Metoda tworze
n ia warstw metali metodami gal
wanicznymi z minimalnymi naprq
żen iami ·jest ciągle w rozwoju i wy
nik i  stale ulegają poprawie 

A.G. 
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NA PÓŁKACH' KSIĘGARSKICH 

Bran:i:owy Ośrodek Informacji  Tech
nicznej i Ękonomicznej Instytutu Lot
nictwa rozpoczął wydawanie nowego 
periodyka (dwutygodnika) informacyj
nego pn. . ,Aktualności lo_tnicze''.- Perio
dyk zamieszcza wiadomosc1_ naJbardz_1_ej 
przydatne z pur,ktu widzema problema
tyki naszego przemysłu z dziedzin : 
sprzętu lotniczego, produkcj i, ekspo
zycji,  eksportu i in. To �ożyteczne wy
dawnictwo przeznaczone Jest do uzytku 
wewnętrznego, zeszyt obejmuje  4 stro
ny maszynopisu powielane na l,serogra
fie. z. 

w związku z XX-leciem p racy Insty
tutu Lotnictwa redakcj a „Biuletynu In
formacyjnego Instytutu Lotnictwa" wy
dala zeszyt j ubileuszowy. Zeszyt nr 13 
odznacza się nie tylko interesującą 
treścią, lecz również piękną szatą ze
wnętrzną (okładka z tworzywa sztucz
nego). Treść obejmuje m. in. następu
j ące materiały redakcyjne : rys histo
ryczny Instytutu (od przedwojennego 
WCBL i IBTL do powojennego ITL, 
GIL, i IL), omówienie prowadzonych 
prac nau�rnwo-badawczych oraz artyl<'-1-
ly na temat prób w locie (A. Abła:no
wicza) i konstruowania samolotów 
(T. Soltyka). N umer otwierają l iczne 
depesze nadesłane z ol<azji XX-lecia. 
Do :i:yczeń pomyślnego rozwo j u  Insty
tutu dla polskiego lotnictwa dołącza się 
kolegium redakcyj ne TLiA. 

z. 
Plon naukowy konferencj i technicznej 

pn. , ,Konstrukcje lekkie", k tóra odbyła 
się w Instytucie Lotnictwa w dnia-:!h 
30. V-l .VI. 1966 r., został opublikowany 
w starannie opracowanym wydawnictwie 
Branżowego Ośrodka Informacji T i E 
Instytutu. Broszura w formacie A4, na 
297 stronach zawiera 16 referatów z dzie
dziny zagadnień wytrzymałości l,oa
strukcj i i własności materiałów ornz 
12  opracowa11 obej muj ących zagadnie
nia konstrukcyjno-technologiczne. Dziś, 
gdy postęp techr.iczny zmierza m.in. do 
zmniejszenia ciężaru Jrnnstrukcji wyro
bów - zapoznanie się z zagadnieniami 
materiałowymi, technologicznymi i wy
trzymałościowymi konstrukcji skorupo
wych i przekładlrnwych jest szczególnie 
wazne. Broszura ukazała się w mar:::u 
1965 r. ,  cena egzemplarza 150 zł. 

z. 
Wt. Araszlciewicz: , , Zagadnienia z dzie

dziny urządzeń i służb lotniskowych ",  
PWN, Warszawa-Łódź, 1966 r .  str .  204 
rysunl,i i ilustracje, cena 16 • Żt. 

J<:st  to skrypt dla studentów wyższych 
szkot techmczr,ych obejmuj ący nastę
p uj ące zagadnienia : zaopatrzenie lotnisk 
w wodę, urządzenia kanalizacyjne, ciepl
ne, transportu wewnętrznego i zew:1E;trz
nego na lotniskach oraz urządzenia 
elektroenergetyczne. Ponadto autor oma
wia radionawigację, bezpieczeństwo i 
higier,ę pracy na lotniskach, utrzymywa
nie pól wzlotów i lJudowli o raz. osłonę 
meteorologiczną, wreszcie walkę z po
żarami i działania poszukiwa wczo-ra
townicze. z. 

J.  Lipski: , ,Urządzenia zabezpieczają
ce loty wysokościowe i kosmiczne czło
wieka". WKiŁ, Warszawa, 1965 r. ,  str. 
196, l iczne rysunl<i i tablice, cena 25 zł. 

W książce omówiono budowę, dzia
łanie oraz metody sprawdzania apara
tury użytkowanej podczas lotów na du
żych wysokościach. Autor zapoznaje czy
telnil<a z aparaturą tlenową , regulat,)
ra_mi ciśr!i�nia (w kabinie), temperatury, 
w1lgotr,osci i składu powietrza. Opisuj e  
odzież ochronną, omawia urządzenia 
umo:i:liwiające opuszczanie statku w cza
sie l otu oraz zapoznaj e  z el,sploatacja 
wyposażenia wysokościowego. 

z. 
/\ . Pazia, J .  Winczo : , , Zasady pilotażu", 

WKiŁ, Warszawa. 1966 r. ,  str. 208 ilu-
stracje. cena 18 zł. ' 

Książka zawiera cały ma te rial doty
czący nauki podstawowego pilotażu s,�y
bowcow�go. Autorzy omawiają w niej 
wszystkie podstawowe elementy lotu 
szybowcowego : lot prosty i zakręty, 
starty za wyciąga rką i za samolotem 
lądowania, loty termiczne, przeloty szy� 
bowcowe, loty bez wiclocznoś,�i oraz 
al<robację podstawową. Praca została 
dostosowana do wymagań programowvch 
szkolenia szybowcowego. • 
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Książka przeznaczona j est dla kandy
datów na pilotów szybowcowy:::h oraz 
instruktorów. z .  

A .  MoLdenhciwer: , ,Poduszl,owce", 
WK i Ł,  Warszawa , 1966 r. ,  str. 213, licz- · 
ne rysunki. 

Autor o mawia teorię pod uszki po
wietrznej, charakterystyczne cechy po
jazdów poruszających się n a  podu5zce 
powietrznej oraz ich konstrukcję. Po: 
rusza również zagadnienie ekonomii teJ 
grupy pojazdów w porównaniu z in
nymi środlrnmi transportu. Podc1'1y zo
stał przegląd istniejących i projektowa
nych poduszkowców. Książka j est prze
znaczona dla ir,żynierów i techników 
oraz dla wszystkich interesujfwycl1 się 
zagadnieniami techniki transportu. 

z. 
A. Jarczyk, J .  Perlii?sld: , ,Pionowzlo

ty", W ydawnictwa MON (seria , ,Sow.1") ,  
Wa rszawa, 1966 r. ,  str. 214,  rys.  90,  tab
lic 4. cena 1 2  zł.  

Choć a u torzy używają  nowego i nie 
p rzyjętego j eszcze w s!own1ctwie lotni
czym terminu „pionowzlot", omawiaj ą  
j ednak n a  początku swej książki zagad
nienie aerodyn pior,owego startu i lądo
wania (APSL) oraz aerodyn krótkiego 
startu i lądowania (AKSL). Książka 
traktuje w ujęciu popularnym o wszyst
kich aparatach wymienionych typów z 
wyjątkiem śmigłowców. Autorzy oma
wiają fazy lotu, zespoły napędowe oraz 
cywilne i wojskowe zastosowanie sprzq
tu.  Na 50 stronach broszury podnno 
przei!lą cl istniejących konstrukcji i p ro
jektów APSL. Z. 

z.  Jankiewicz: , , Giganty przesb\'orzy", 
Wydawnictwa MON (seria „sowa"), war
szawa, 1966 r . ,  str. 224, rys. 88, tablic 
5, cena 12 zł .  

Po wyjaśnieniu koncepcji wielkich sa
molotów auto r  zaznajamia z l c1t.1 i c!CY'Tli 
ol brzymami okresu międzywoje:rnc5o.  c,cl 
latające�o skrzydła .J unker:,a J u--G-38 
. ,Deutschland" do latającej fortecy , .Boe
ing B-17". Z kolei po opisaniu  wiel kich 
samolotów II woj ny światowej zostrdy 
omówione jednostk i współczesne;�o lot-

nic_twa woj�kowe�o o wielkim tonażu. Ks1ązlrn konczy się rozdziałem poświę
conym prZ):Szł_y m . giga�tom przestworzy 
oraz zestaw1eniam1 porownawc:(ymi. Nie
stety, informacje o lrnnstrukcjach per
spektywicznych ograniczają się do ,,Con
corde", , ,Tu-144" i wzmianek o projek
tach naddźwiękowych „Boeing" i „Lock
heed". z 

T. Uszyński :  , ,Polskie prawo lotnicze"· 
W KiŁ, Warszawa, 1966 r., str. 142 cena 
15 zł. ' 

Książka stanowi przegląd przepisów i 
zasad obowiązujących w dziedzinie pol
skiego lotnictwa cywilnego. Zawiera ona 
również tekst ustawy z rln. 31 ma;a 
1962 r., pt. , , Prawo lotmcze" oraz ko
mentarze do poszczegóJnycl! artykułów. 

Książka p rzeznaczona jest dla persone
lu latającego i naziemne,:o, przydatna 
przy składaniu  lotnic;:yc!1 egzaminów 
państwowych. z. 

Redakcja dwumiesięcznik.i , .Przegląd 
Polskiej Technil,i", zeszyt fi z H/65 r. 
poświęciła tema tyce lotnic·�ej i motory
zacyjnej .  Z clz_i edziny lotni ctwa ukaz,,ly 
się tu następuJące a rtykuły :_ T. Sołtyka 
o „ Iskrze", W. Nowakows,ueqo o pro
dukcj i  szybowców, s. Sulik0111,kiego 
o przyrządach pokładowych, wreszcie -
redal,cyj ny o eksporcie wyrobii .v pol
sldego przemysłu lotniczego i motory
zacy.i nego. Przypominamy, że „Przegląd 
Pol�Jdej Techniki" j est periodykiem 
„Wydawnictw Czasopism Technicznych 
N OT" ukazującym się w wersjach ję
zykowych : ar,gielskiej, francuskiej, nie
m ieckiej i rosy_jskiej . Czasopismo prze
znaczone jest dla inżynierów, techników 
i elrnnomistów interesujących ,iq rnrn
kową , t,;,chniczna i gosr>oclarcz;i '.VSpół
p racą z Polską . .  ,Przegląd Polskiej Tech
niki" oprócz artykułów podstawowych i 
in formacji zamieszcza nowości, przcgl'ld 
oatentów i książek oraz fo1 orc>portaże. 
Poszczegól ne zeszyty sa do nabycia w 
Zakła dz i e> Kolportażu WCT NOT, War
szawa . u l .  Mazowieclrn 1 2. cena zeszytu 
27 zł .  /\cl res redakcj i :  Warszawa, ul. 
Marszat.kowska 1 40. 

z. 

T a b  I i c a  14. Własności mechaniczne mosiężnych wyrobów kształtowych -
\\'Jasności mechaniczne 

Cecha Stan obróbki 

I Lp. Postać n1osiądzu cieplnej lub R A„ Uwagi li! 
utwardzenia kG/mrn' o, 

o 
n1in. min. --

IM58, M59 wyciskany 33 ,0 1 5 ,0 
Kształtowniki M60 wyciskany 3 1 ,0 20,0 wg 

1 wyciskane P'.\'-59 
(tłoczone) M63 wyciskany 29,0 30,0 H-93624 

MASS wyciskany 50,0 g > S rnm - 1 0,0 
' g < 5  mn, - 8,0 ---

MM57 wyciskany 44,0 28.0 
MM59 wyciskany 40,0 25 ,0 wg 

P'.\'-59 
2 Rury M59 wyciskany 38,0 20,0 1-1-74598 wyciskane 

(tłoczone) M63 wyciskany 30,0 3R,O 
MK80A wyciskany 45,0 1 5,0 wg Z'.\'-60 
M K70 wyciskany 40,0 20,0 MPC-:'vlN-01 209 ---

Rury 
wyżarzony 30,0 38,0 Wj? 

3 ciągnione M63 półtwardy 34,0 30,0 PN-53 

twardy 4 1 ,0 1 5,0 H-74600 
--- -

Rury wyżarzony 30,0 35,0 wg 
4 ciągn10ne M63 półtwardy 34,0 25,0 Z'.\'-59 

kształtowe -- MPC-MK-01 5 1 8  . twardy 40,0 1 0,0 --- -- -
M63 wyżarzony 30,0 3 8,0 

Rury twardy 41 .0 1 5 ,0 wg 
5 ciągnione ,vyżarzony 25,0 35,0 PN-59 

cienkościenne M96 H-74596 twardy 35,0 -

1-:- sprężysty 45,0 -

Drut na nity M63 
utwardzony 

I 
wg 

zgniotcn1 38,0 1 8,0 PN-59 
8-12% H-93833 



POMOCE KONSTRUKTORSKIE 
TECHNIKI LOTN ICZEJ 
i ASTRONAUTYCZNEJ 

Materiały stosowa ne 

w konstrukciach  l otn iczyc h  
Część IX 

Miedi: i stopy m iedzi 
(ciąg dalszy) 

Opracowali : 
mgr inż. Andrzej Ciszewski i mgr inż. Tadeusz Radomski 

w bieżącym zestawie tablic podano 
dane techniczne dotyczące polskich sto-
pów miedzi. 

w tablicy 10 podano własności me
chaniczne blach i pasów mosiężnych, 
w tablicy 1 1  - własności mechaniczne 
mosiężnych taśm zimno walco·;,:mych, 
w tablicy 12 - tloczn'.>ść p,·óbelt z tych 
taśm. w tablicy 13 - wlasno,\ci mecha
niczne mosiężr,ych prętów, a w tabli
cy 14 - wla,sności mechaniczne mosięż
nych wyrobów kształtowych. 

Tablica 10 na II str. okładki, tablica 14 na str. 28. 

T a b  I i c a  1 1 .  Własności mechaniczne mosiężnych taśn1 zimno walcowa
nych (wg PN-60/H-9281 6) 

W łasności 1nechaniczne 
Cecha Stan obróbki Grubość R 

I 
Lp. mosiądzu cieplnej lub n1n1 1/l A 1 0  

wg PN utwardzenia kG/mm' �o 
nun. n11n. 

--

MSS 
miękki 35 ,0 25,0 

1 
półtwardy 0,5-2,0 

40,0 1 0,0 
- -

twardy 45 O 5 ,0 
M59 

sprężysto twardy 60,0 2,5 

miękki 39,0 30,0 

3 Ml\159 półtwardy 0,5-2,0 45,0 25,0 

twardy 60,0 3,0 
- -

miękki 34,0 30,0 

4 M60 
półtwardy 0,5-2,0 

40,0 1 5,0 

t\\'ardy 45,0 10 ,0 

sprężysto twardy 55, 0 3,0 

miękki 30,0 3 5,0 

5 M63 półtwardy 0,5-2,0 
36,0 20,0 

twardy 42 ,0 1 0,0 

sprężysto twardy 60,0 3 ,0 --
6 M68 miękki JO.O 40,0 

półtwardy 0,5-2,0 
3 5 , 0 25,0 - -

7 M70 twardy 40,0 1 5 ,0 

sprężysto twardy 50,0 4,0 --
miękki 30,0 40,0 

8 MS0 półtwardy 0,5-2,0 
38,0 1 7 ,0 

twardy 43,0 8,0 

sprężysto twardy 55,0 3 ,0 

miękki 27,0 36,0 -

9 M85 półtwardy 
0,5-2,0 

32,0 1 5 ,0 

twardy 38,0 5 ,0 

sprężysto twardy 48,0 3 ,0 

miękki 26,0 38,0 
10 M90 półtwardy 0,5-2 ,0 33, 0 1 6,0 

-- twardy 35 ,0  5 ,0 

miękki 27,0 35,0 

l i  MC90 półtwardy 0,5-2,0 34,0 1 0,0 

-- twardy 40,0 3,0 -
miękki 23,0 40,0 

12 M96 półtwardy 

i 
0,5-2,0 28,0 1 8,0 

twardy 33,0 6,0 

T a b  I i c a 12 .  Tl oczność próbel< z mosiężnych taśm (wg PN-60/H-92816) 
zimno walcowanych 

Cecha 
Lp. n105iadzu 

\\'g i>N 

Stan 
obróbki 
cicnlnei 

lub 
utwar
dzenia 

Grubość nun 
0, l O-U,25 1 0,3 0-0, 57 / 0,60-1 , 1  j 1 ,2-1 ,6 I 1 ,7-2,0 

M63 

2 M68 

Gl�bokość \\'ytloczcnia mm (min.) 
m

_
i
t

ki  7 .5  9, 5 
__ 1_0_:,,_o_ 1 0, 5  I 1 1 ,0 po twardy � 

-:
'o __ 

1
-
-

-7-',_o __ 
l _

_ __:8�,::'.0_ 
1--

8
-

,-5- --9-,--1 
twardy 1 .0 4,0 6,0 nie bada się miękki 9,0 1 0 , S 1 1  , 5 1 2,0 I 1 2,5 -

3
-

M70 

póltwarcl )• 7 ,0:-- 1 --8.:.,0:.__l _ _:_9:::,0
:-__ 

-
-

9'--,,--- __ 1
_
0.:...,0-

- 1  

- - -----. �- S,O 6,0 7.0 nic bada się-

4 M80 

M85 

6 1Vl90 

7 MC90 

-- .-- - -

8 M96 

miękki 8, 5 9, 5 I 0,5 1 1 ,0 I 1 1 ,5 półtwardy 6,5 ___ 7c,,,_-_ --8-'-.,-. -- l----.:..:.
9
.c:
,O
:.___ ----

1 9,5 
twardy 4,0 

- ll 
- -::: --::-- 1---='.:.• :.__l ---"6'.::,0-'____I nie bada s ię 

rniękki 7, 5 8,5 9, 5 
--l-0-,,-- --,-

1
--

1-1
'-
,5
-

póltwardy 5 , 5 6, 5 

1 __ 7_:
'
c.S_

i--
3-,

-
5
- --

9-,-0-
twardy __ 3_:_,_S _ _  , _ __ 4:_>_,:_5_ 5 , 5  
miękki 8 ,0 9,0 

--
1-0 ,

-0-

pólt\\'ardy 6 ,0 __ 7.:...,0 __ 1 __ 8,_U_ 

nic bada ,ię 
10 .,  I 1_1 .0 

8,5 9,0 
twardy 4,0 5 O 6 O • b �- , __ me ada się 

-
111iękki 8,0 9 o 1 0  0 I -, , _.!_� �.s_ 
półtwardy 6,0 7 O 8 O ---''-- ___ , _ _ __ s_,s_ 9,5  
t\\'ardy 4,0 5,0 6 ,0  n ie  bada się 
mi�kki 8,5 9,5 � s_ -

11 ,u -, -1-, ,5-
póltwardy 6 ,5 7 5 8 S --9 • I " -' __ .. ,, ,,, 

- -'-- - --'---t,_v_ar_d
_;
yc__,__ _ ____:4.c:

,5
:._-'-_ _:5 1 ?__ 6,5-- I nic bada się 

Lp. 

1 - --
2 

---
3 

- --

4 

- --

5 

---

6 

---

7 

---

8 

---
9 - --

1 0 - --

1 1  

---

1 2  

---
1 3  

---
1 4  

T a b  I i c a  1 3  Wlasnoki mechaniczne mosiężnych prę tó - - -

Cecha Stan obróbki Średnica lub 
mosiądzu cieplnej lub grubość 

utwardzenia 1n1n 

M1\58 wyciskany 1 0- 1 00 

M58 wyciskany 10-l llU 
n1iękki 2-50 --

M59 półtwardy 2-5 0  

twardy 2-1 3  
wyciskany 1 0-1 00 

M60 
m iękki 2-50 

półtwardy 2-50 

twardy 2- 1 3  - ----
wyciskany 1 0-60 

M63 n1iękki 2-50 
półtwardy 2-50 

twardy 2-1 3  

wyciskany 1 0-60 

MO63 półtwardy 2-50 

twardy 2-13  -
wyciskany 1 0-100 

MM56 miękki 2-50 

półtwardy 2-50 

twardy 2-13 - --- -
wyciskany 1 0-100 

miękki 2-50 
MM59 

półtwardy 2-50 

twardy 2 - 1 3  

MKS0 wyciskany 40-50 

MA60 ,vyciskany 1 0-1 60 
2-1 2  

półtwardy 
1 3-50 MM57 

wyciskany 1 0- 1 60 
2-9,5 

twardy 1 0- 1 4  
MO64 

1 5-20 

półtwardy 1 0-20 

2-50 
MC62 

półtwardy 
wyciskany 1 0-160 

2-50 półtwardy 
MŻ57 

1 0  1 60 wyciskany 

\\'lasności 

R 
/Il 

kG/mm' 
min. 

50,0 

37,0 
3 5 ,ll 
40,0 
45 ,0 
35 ,0 
34,0 

40 ,0 
48,0 

28,0 

30,0 

38,0 

40,0 
3 0,0 
3 5,0 
50,0 

45, 0 

45,0 
55,0 
65 . 0 

40,0 

40,0 

45, 0 

55,0 
45,0 

45,0 

50,0 

45,0 

44,0 

60,0 
SS. O 

50,0 

36,0 
40,0 

37_ 0 
45,0 

30,0 

----
mechaniczne 

I 
A 10 

n,in. 

1 0,0 -- - -
1 8,0 -- - --
25,0 
1 2. 0 

5 0  
30,0 
30,0 
18 O 
10,0 
3 5 .0 
35,0 

1 5,0 
1 0,0 
20,0 
1 5,0 

5 ,0 

20,0 
25,0 
1 0,0 

3,0 
25,0 
30,0 
25,0 

10,0 
1 5 ,0 

1 8,0 

1 5 ,0 
1 7,0 
28,0 

1 ,0 

1 ,0 

1 ,0 
1 2,0 
1 5,0 

20,0 

1 0,0 
20,0 

·e;, " 
;S 

o .... 
M 

°' ,,., 

M 
N 

M 

7. 
� 
u 
c.. 
� - .  -a 
� 
� 
"" 
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Cena zł 12.-

U R Z Ą D ZE N I A  O D T W A R Z A J ĄC E  W A R U N K I  T O C Z E N I A  - DO BADANIA MATERIAŁÓW 

-
D L A  P R ZE MY S Ł U  P R A C  N AU K O WO-B A DAWCZYC H 

laboratory jne stacje 
prób - prace roz
wojowe badanie 
materiałów 

Typ VK07 /340 

Wysokosprawne badawcze urządzenie klimatyzacyjne 
Zakres temperatur -70 do  + 100 uc 
Zakres wilgotności 10  do  980/o wilgotności wzgl. 
Pojemność użytkowa 340 litrów 
Gotowe do bezpośredniego przyłączenia - chłodzone wodą, ze 

sterowaniem programowym temperatury i klimatu oraz z pias
ldem barwnym. 

Do istotnych cech naszego urządzenia klimatyzacyjnego należy 
zaliczyć: 

• wysoką sprawność ujawniającą się w krótkich czasach chłodze
nia i nagrzewania przy wszystkich wielkościach przestrzeni 
użytkowej i zakresach temperatur 

• bezstopniowe regulatory mocy mogą określoną moc dławić 
w ciągu dowolnego czasu 

• przestrzeń użytkowa wykonana w materiale V2A 
• odpowiadające normom dwupunktowe sterowanie programowe 

temperatury i wilgotności. 
Wysokosprawne badawcze urządzenia klimatyzacyjne są dzięki 
swej konstrukcji przystosowane szczególnie do badania materia
łów ciężkich, materiałów wywiązujących wiele ciepła własnego 
oraz materiałów silnie hygroskopijnych. 
Rozwiązanie konstrukcyjne umożliwia w dodatku wbudowani� 
urządzenia do ciągłego sterowania programowego oraz piasków 
dwubarwnych i wielobarwnych. 

Ponadto można zgodnie z normami wb1dować następujące 
urządzenia dodatkowe: 

• urządzenie do napromieniowania nadfioletem i podczerwienią 
• przestawialne wzdłuż pionu wkładki rusztowe 
• tablicę zaciskową z 21 gniazdami wtyczkowymi 
ft przepust napędu obrotowego 1500 obr/min 
o przepust na rękę 0 120 mm 
• przepust wielkiej częstotliwości 
• przepust wysokiego napięcia 
• przepust powietrza sprężonego 
• gładkie przepusty rurowe 0 10 ,  20, 30, 40, 50, 60, 70, 80, 90, 

100 mm 
• specjalne urządzenia dodatkowe odpowiednio do życzeii indy-

widualnych. 
Urządzenie dostarcza się w 5 zakresach temperatury: -40, -60, 
- 70, _- 80 i -90 °a oraz w 8 wielkościach, z pojemnością użyt
kową: 180, 250, 340, 450, 600, 800, 1000 i 1500 litrów. 

JUŻ OD 35 �LAT -WYROBY FIRMY VOTSCH SŁUŻĄ PRZEMYSŁOWI I PRACOM BADAWCZYM 

Największy i najwszechstronniejszy program produk
cyjny badawczych urządzeń do odtwarzania warun
ków otoczenia sporządzony został dla Was. Urządze
nia te są na nowo sprawdzane, unowocześniane i po
prawiane. Urządzenia badawcze VOTSCH są norma
lizowane i sporządzane w formie odpowiadającej każ
demu wymaganiu. Mogą być przy tym uwzględnione 
szczególne życzenia indywidualne. W Niemczech, 
w Europie i innych częściach świata zainstalowane 
urządzenia badawcze, skonstruowane przez inżynie-

rów firmy VO'i'SCH, świadczą o dużej zdolności pro
dukcyjnej. 
Urządzenia badawcze VOTSCH służą do badań w prze
myśle, do prac rozwojowych nad materiałami i goto
wymi wyrobami oraz do ich sprawdzania, jak rów
nież do  b ieżącej kontroli produkcji wg optymalnych 
warunków. 
W Niemczech, w Europie i innych częściach świata 
służą radą nasi wyszkoleni i doświadczeni inżyniero
wie - specjaliści. 

Żqdaicie wyczerpu jących materiałów informa cyjnych pod a dresem: 

E R N S T V Ó T S C H  K A L T E  & K L I M A T E C H N I K  K G  
7462 Frommern/W�rttemberg 
N IEMIECKA REPUBLIKA FEDERALNA 

WCT/1501/56 
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