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Atmosfera wzorcowa (w skrócie A W) 
przedstawia sooą przyJętą umownie 
wspo1za1eżność parametrow scar,u powie
trza na _poszczego1nycn wyso!{ościacn ge
ometrycznych nad poziomem morza. 
Stan powietrza na poz10mie morza, zgod
nie z PN-54/L-02001, okreslają: cismeme 
p0 = 760 mmHg, gęstość e0 = 0,124 !ltiti 
kG- sek' 

m' i temperatura t0 = 15 °c. W prak-

tyce jednak ciśnienie, gęstość i· tempe
ra tura na daneJ wysokosci geometrycz
nej odbiegaJą od wartości przyjętycn w 
A W. Odchyiki te są związane z porą ro
ku, doby oraz zalezą od panującego 
aktualnie układu barycznego. 

Przy obliczaniu osiągów statku po
wietrznego, odpowiauaJących danej wy
sokości. niezbędna Jest znaJomość pod
stawowych parametrow stanu powittrza 
na tej wysokosci, a to: ciśnienia, gęsto
ści i temperatury, jak również taKich 
wielkości jak: gęstości względnej po
wietrza, prędkości dźwięku 1tp. Mierząc 
wysokość barometryczną, a następnie z 
A w wartości pozostałych parametrów 
stanu powietrza, z reguły popełnia się 
błąd związany z wyżej wymier,ionymi 
odchyłkami parametrów stanu powietrza 
w stosunku do wartości standardowych. 
Dlatego też dla uzyskania technicznej 
bodaj dokładności wyników niezbędne 
jest uwzględnienie tych odchyłek. Jest 
to szczególnie ważne przy sprowadzaniu 
charakterystyk .statlcu powietrznego na 
warur,ki standardowe, które to warunki 

.stanowią o porównywalności odpowied
nich własności dwu lub większej ilości 
statków IPOWietrznych. uwzglę_dnienie 
wyżej wymienionych odchyłek umożli
wia właśnie tzw. Nomogram Krzywej 
Dnia stanowiący sobą graficzną postać 
AW, która wespół z aktualnie naniesio-
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ną Krzywą Dnia pozwala na znalezienie, 
np. wartosci gęswsci względnej pow1e
trza (lub pierwiastka kwadratowego z 
tej gęstości), dla znanej temperatury rze
czywistej panującej na danej wysoko
ści barometrycznej. Oczywisc1e mozliwe 
są również inne operacie - inna wiel
kość poszukiwana przy innych znanych 

parametrach. Najczęsciej jednak w pralc
tyce poszukiw:mą wielkością jest gęstość 
względna powietrza. 

umawiany nomogram wiąże ze sobą 
następujące parametry: 

h (ffi) - wysokość barometryczna (,v-y
sokosć przyrządowa iIJOprawiona o błąd 
laboratoryjny, na opóżnienie wskazań i 
aerodynamiczny);. 

t (°C) - temperatura statyczna powie-
trza; 

p (mmHg) - ciśnienie statyczne powie-
trza; 

a - gęstość względna powietrza; 
y-;;-- pierwiastelc kwadratowy z gęsto

ści względnej powietrza. 
Oparty on jest na poniższej zależności 

analitycznej: 
o= __ P_ 

Q()o RT 

lub po podstawieniu wartości stałych: 

a = 0,378 948 -� 

gdzie: 
g = 9,8066� m sek' przyspieszenie ziem-

sls:ie. 
kGsek' e0 = 0,124966 � - gęstość powietrza 

na poziomie morza wg A W, 
m R = 2!1,2746 "K- stała gazowa powietrza 

T (°K) - temperatura statyczna powie
trza w skali bezwzględnej. 
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Na omawianym nomogramie, wg PN
-54/L-02001 r,aniesiono linię odpowiadają
cą warunkom wg A W. Załączony nomo
gram rozbito na 14 arkuszy obejmują
cych lączme zakres wysokości barome
trycznych h = -350 , 20 OOO m, przy czym 
kazdy arkusz obejm�je zakres t.h=�550 m 

D.c.n. 
• 

Rysunek objaśniający korzystanie z no
mogramu: 

a->b� . . 
d,71c wyznaczame punktow Krzywej 

Dnia, 
A-+B->C➔D; D' wyznaczanie wartości a 

i y-;. 
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ZESZYT 1 

STYCZEN technika lotnicza 
1 9 6 7 • 

ROK XXII I astronautyczna 
MIESIĘCZNIK SEKCJI LOTNICZEJ STOWARZYSZENIA INŻYNIERÓW I TECHNIKÓW MECHANIKÓW POLSKICH 

Mgr inż. STANISŁAW KOCHAŃSKI 523.3 

Badania powierzchni Księżyca 

We wnętrzu tego, co nazywamy astronautyką, płyną 
dwie potężne rzeki. Pierwsza z nich reprezentu
je nurt technologiczny mocno związany z gospodar
ką poprzez ekonomię i sposoby produkcji, druga -
naukowy, przy czym pod słowem „nauka" należy tu 
rozumieć tę działalność człowieka, która prowadzi 
do odkrywania i coraz precyzyjniejszego formułowa
nia (w miarę możliwości w postaci zapisu matema
tycznego) nowych praw przyrody. Kiedyś, w drugiej 
połowie XIX wieku, a również i w naszym stuleciu 
aż do lat pięćdziesiątych, dwie rzeki płynęły właści
wie razem, ich wody mieszały się ze sobą i każdy 
kto zajmował się problemami astronautycznymi mu
siał być jednocześnie „czystym naukowcem" i tech
nologiem. Z chwilą jednak, gdy astronautyka wkro
czyła w swój czas przemysłowy, rozwiązując przy 
tym z grubsza podstawowe zagadnienia napędu i kie
rowania, nastąpił podział. Nie jest on przy tym do
konany z punktu widzenia wartości, lecz wyłącznie 
wynika z różnicy celów technologów dążących do 
zamknięcia ich myśli w określonym kształcie tech
nicznym i naukowców, a właściwie uczonych pragną
cych znaleźć to, czego świat jeszcze nie zna. Nie 
wolno jednak zapominać, że oba te przedsięwzięcia 
na równi wymagają silnego zaangażowania nauki 
i żadne z nich nie jest łatwiejsze od drugiego, ale są 
inne w sensie ogólnopoznawczym i o tym trzeba pa
miętać. Obie rzeki zbliżają się jeszcze nieraz do 
siebie i zawsze zresztą będą pomiędzy nimi wystę
pować przepływy, jednak •- średnio biorąc - ich 
oddalenie staje się coraz wyrażniejsze, coraz bardziej 
oczywiste. Rzecz ta występuje jasno podczas ekspe
rymentów księżycowych, w których same statki' ko
smiczne potraktowane są jedynie jako środki trans
portu mające przenieść aparaturę badawczą do miej
sca oddalonego okolo1 400 OOO km. Problemy techno
logiczne związane z realizacją samej podróży stano
wią tutaj - przy dzisiejszym poziomie techniki -
zagadnienie wtórne, chociaż i w nim więcej jest jesz
cze do zrobienia niż zrobiono dotychczas. 

A teraz od rozważań ogólnych przejdźmy do wyni
ków badań konkretnych. Znajdujące się na Ziemi 
teleskopy, poza wstępną oceną topograficzną w bar-

dzo dużej skali, niewiele mogą dostarczyć informacji 
o budowie i składzie chemicznym mórz i kontynen
tów księżycowych, a także o mikrotopografii względ
nie małych wycinków powierzchni przeznaczonych 
na przyszłe lądowiska najpierw pojazdów bezzało
gowych, a później około 1970 roku również i załogo
wych. Dopiero miękkie lądowania statków typu Łu
ny 9 i Surveyora oraz udane wprowadzenia na orbity 
wokółksiężycowe radzieckich i amerykańskich sztucz
nych satelitów radykalnie poprawiły tę sytuację umo
żliwiając bezpośrednią lub prawie bezpośrednią pene
trację powierzchni i warstw wewnętrznych skorupy 
srebrnego globu. Pojazdy takie zaopatrzone są przede 
wszystkim w wysokiej klasy aparaturę telewizyjno-tele
metryczną albo w bardzo czułe urządzenia do pomiaru 
natężenia promieni gamma (np. Łuna 10) tworzących 
rodzaj promienistej atmosfery Księżyca. Kamery pa
trzą na Księżyc z bliska, z odległości setek metrów 
i ułamków metra, a badanie promieniowania pozwala 
na zdobycie wiadomości o niewidocznych bo podpo
wierzchniowych warstwach, o ich stanie obecnym 
i historii, otwierając tym samym pierwszy rozdział 
prawdziwej geologii księżycowej, właściwie zaś sele
nologii. Niezwykle pomysłowe są nieraz te ekspery
menty i poza aparaturą naukową stricto sensu pra
wie wszystko, co wylądowało na Księżycu, a więc 
korpus statku, silniczki korekcyjne itp. służy do jego 
badania. Każdy bowiem gram ciężaru użytecznego 
przeznaczony do realizowania potrzeb nurtu nauko
wego musi być zatwierdzony przez technologów jako 
najwyższą instancję. Oto jeden z przykładów wza
jemnych przepływów między obu rzekami. 

Zajmijmy się pierwszymi wynikami badań i ob
serwacji dostarczonymi na Ziemię z dwu statków ko
smicznych Surveyora 1 i Łuny 10, gdyż nie tylko 
reprezentują one podstawowe kierunki penetracji za
początkowanej przez poprzednie loty Łuny i Range
rów, lecz również uzupełniają się wzajemnie, rysując 
w naszych oczach i wyobraźni obraz skorupy Księ
życa. Nie sposób, oczywiście, omówić choćby w skró
cie całości uzyskanych danych, będzie to raczej rzut 
oka na zagadnienie, coś w rodzaju jego widoku z lotu 
p�k� 

• -
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Surveyor 1 wylądował miękko 2 czerwca 1966 roku 
na ciemnej i względnie gładkiej części Oceanu Burz, 
otoczonej wzgórzami i niskimi górami. Grzbiety nie
których gór - posłużyły one do zlokalizowania poło
żenia statku - dostrzegła kamera telewizyjna Sur
veyora wzdłuż linii widzianego przez nią horyzontu. 
Miejsce lądowania, choć łagodnie pofałdowane w gra
nicach 1-2 km od statku i pokryte kraterami o śred
nicy od kilku centymetrów do kilkuset metrów, jest 
prawie pozfome w skali kilometrowej. Okolicę „za
śmieca" druzgot skalny, na który składają się zarówno 
drobne bryłki, jak i jednometrowe komienne bloki. 
Brak pyłu. 

Tuż nad c elem silnik hamujący Surveyora zako11-
czył swoją 40-sekundową pracę i statek z prędkością 
10,8 km/godz. uderzył trzema nogami teleskopowymi 
o Księżyc. Ważył on wówczas - po zużyciu materiału 
pędnego i odrzuceniu radiolokatora wskazującego wy
sokość w trakcie zbliżania się do powierzchni oraz 
niepotrzebnej już obudowy silnika hamującego -
zaledwie 45 kG, co odpowiada 270 kG ciężaru mie
rzonego na Ziemi. Ten sześciokrotny spadek wc;Jgi 
wynikły z lądowania na ciele niebieskim, którego 
masa jest 81,27 razy mniejsza od masy naszego globu 
istotnie ułatwia realizację całego eksperymentu. Do
dajmy dla ciekawości, że w chwili opuszczania Ziemi 
ciężar startowy Surveyora, umieszczonego na wierz
chołku układu rakietowego Atlas-Centaur, był rzędu 
1000  kG. 

Znajdujące się w nogach czujniki tensometryczne, 
których wskazania telemetrowane były drogą radio
wą na Ziemię, przekazały nam pełną historię t ego 
lądowania. Poszczególne nogi dotknęły powierzchni 
w odstępach 0,01 sekundy, a więc prawie jednocześnie. 
Na każdą z nich oddziałała wówczas reakcja,  dla któ
rej maksimum składowej pionowej wahało się od 
180-230 kG. Pod wpływem tego dynamicznego obcią
żenia pojazd odbił się sprężyście i odskoczył w górę 
na wysokość 6 cm. Zanim j ednak upłynęła sekunda 
nastąpiło ponowne uderzenie, a właściwie cały szer eg 
uderzeń przypominających drgania gasnące o często
tliwości 7 Hz. Maksymalna amplituda reakcji piono
wych nie przekroczyła wówczas 25°/o amplitudy pierw .. 
szego uderzenia. Wreszcie Surveyor 1 stanął nierucho
mo. Ustalono, że w okresie lądowania naciski jedno
stkowe na powierzchnię stóp poszczególnych nóg wy-

1. Schemat układu nogi Surveyora: 

2 

1 - goleń nogi, 2 - amortyzator, 3 - czujnik tensometrycz
ny, 4 - tarcza fotometryczna, 5 - wytrzymałość na zgnia
tanie 1,4 kG/cm' i 0,7 kG/cm', 6 - stopa,  7 - silniczek azo
towy, 8 - blok alull'}iniowy ·o konstrukcji ulowej (wytrzy
małość na zgniatanie 2,8 kG1cm') 

�Jllmlf llif-� 
, 

H+H�lffi 
�"®�+-�--� 
2. P ierwsze i drugie uderzenie trZC'Ch nóg Surveyora O po

wicrzchn ' ę  Księżyca zarejestrowane za pomocą czujników 
t en5omct rycznych 

nosiły 0,28-0,7 kG/cm2, podczas gdy naciski statyczne 
konieczne do utrzymania pojazdu są rzędu 0,035 
kG/cm2. Jak więc widzimy, J U Z  samo zetknięcie 
z Księżycem zostało wykorzystane do wstępnego zo
rientowania się we własnościach wytrzymałościowych 
j ego powierzchni. 

Zakończyła się podróż i zaczęły badania. Urucho
miona została kamera telewizyjna ustawiona pionowo 
i zakończona zwierciadłem, którego położeni e regulo
wane było w azymucie i elewacji na rozkaz z Ziemi. 
Podobnie zmieniać można było jej ogniskową od 
25 mm (25,3° pola widzenia) do 1 00 mm (6,4° pola wi
dzenia). Dla wykonania pełnej panoramy Księżyca 
wzdłuż linii widzianego horyzontu - ze względu na 
konieczność zachodzenia na siebie fotografii - trzeba 
było zrobić albo około 120 zdjęć szerokokątnych albo 
1000  wąskokątnych. Poza obse,wacją horyzontu ka
m era skupiła się na interesujących fragmentach po
wierzchni bliżej i całkiem blisko położonych (kratery, 
wielkie głazy, grunt naruszony przez stopy pojazdu 
itp.). Już w pierwszych pięciu dniach pobytu na Ksie
życu, Surveyor wykonał 14 zdjęć telewizyjnych 200-
-liniowych i 3986 zdjęć 600-liniowych. W tym, między 
innymi, posługując się ogniskową 2;'5 mm obserwowa
no 1260 razy horyzont, a póżniej 2320 razy uczyniono 
to samo przy ogniskowej 100 mm. Oprócz tego 100 
razy sfotografowano stopy pojazdu i ich bezpośrednie 
otoczenie, 126 razy obiekty specjalnie interesujące, 20 
kadrów poświęcono gwiazdom itd. Jakość wykona
nych zdjęć była bardzo wysoka. Kamera telewizyjna 
Surveyora bowiem charakteryzuje się zdolnością roz
dzielczą o trzy rzędy wielkości wyższą od zdolności 
rozdzielczej świetnej przecież kamery wcześniej wy
rzuconego Rangera, która w tym samym stopniu prze
wyższa zdolność rozdzielczą teleskopów ziemskich 
skierowanych na Księżyc. Swobodnie badano zarówno 
najjaśniejsze partie powierzchni Srebrnego Globu 
oświ etlonego Słońcem, jak i gwiazdy szóstej wielko
ści. Z tego punktu widzenia zakres dynamiczny tele
wizyjnej instalacji Surveyora jest 1 0  razy lepszy od 
analogicznego zakresu oka ludzkiego. Począwszy od 
trzeciego dnia pobytu przystąpiono też do pomiaru 
barw za pomocą zestawu kolorowych filtrów. Przed 
i po każdym z takich seansów kamera, zmieniając 
położenie zwierciadła, obserwowała dla porównania 
przez te  same filtry specjalną wzorcową tarczę foto
metryczną przymocowaną do jednej z nóg pojazdu. 
Wstępne wyniki dowodzą, że zróżnicowanie kolorów 
księżycowej skały jest prawie niezauważalne, dotyczy 
to przynajmniej największych bloków rozrzuconych 
w kierunku południowo-wschodnim od statku. 



3. Fotografia wąskokątna stopy pojazdu (widać fragment tar
czy fotometrycznej). Powierzchnia wokół stopy jest wy
raźnie zgranulowana 

Interpretując wyniki badań Surveyora można 
w skrócie powiedzieć, że zewnętrzna warstwa po
wierzchni Księżyca jest granulowata i podobna do 
gruntu, po którym my chodzimy. Charakteryzuje ją 
mała wprawdzie, ale wyraźna spójność. Np. materiał 
odrzucony na boki przez stopę jednej z nóg, która 
zagłębiła się w powierzchnię na 25 mm, jest bryłko
waty. Poszczególne bryłki nie przypominają przy tym 
w niczym małych jednorodnych kamyków, lecz wy
dają się być zlepione z bardzo drobnych ziarenek, 
których średnicę - leżącą niestety poniżej zdoiności 
rozdzielczej kamery - ocenia się na mniej niż 0,5 mm. 
Opierając się na dokonanych zdjęciach oraz danych 
dostarczonych w czasie lądowania przez czujniki ten
sometryczne można przyjąć - w pierwszym przybli
żeniu, że gęstość gruntu księżycowego wynosi 1 ,5 g/cm3 

i jest równa gęstości gleby ziemskiej. Grunt ten cha
rakteryzuje się kohezją rzędu 0,0014 do 0,0035 kG/cm2, 

kątem tarcia zawartym między 30°-40° i ma nośność 
statyczną (przynajmniej w pobliżu stóp nóg Surve
yora) około 0,35 kG/cm2• Jednakże możliwy jest rów
nież do przyjęcia i_nny model powierzchni księżycowej 
dopuszczający obecność twardszego materiału o noś
nośc� statycznej wyższej od 0,7 kG/cm2, który byłby 
pokryty 25-milimetrowym dywanem substancji bar
dziej miękkiej. Przyszłość pokaże, która z tych dwu 
wersji jest bliższa prawdy. 

Aby odpowiedzieć na pytanie, czy Księżyc nie jest . 
powleczony warstwą pyłu, uczeni uruchomili zdalnie 
miniaturowy silniczek rakietowy przyczepiony do nogi 
Surveyora i przeznaczony normalnie do korygowania 
położenia tej nogi przed lądowaniem (każda z nóg za
opatrzona jest w taki silniczek zasilany sprężonym 
azotem i dający ciąg 0,0272 kG). Przez 4,5 sekundy co 
30 milisekund · następowało trwające 20 milisekund 
dmuchnięcie w dół strumienia azotu. _Na zdjęciach 
wykonanych przed, w trakcie i po tym eksperymencie 
nie stwierdzono żadnych zmian w powierzchni Księ-

życa - tuman pyłu nie podniósł się. Należy więc przy
puszczać, że przynajmniej w sąsiedztwie miejsca lą
dowania pyłu nie ma. Jednakże jest jeszcze za wcze
śnie, aby taki wniosek ekstrapolować na całą po
wierzchnię Księżyca, a nawet na powierzchnię Oceanu 
Burz. 

Teren wokół pojazdu aż do horyzontu oddalonego 
o 2 km pokryty jest kraterami o średnicy od kilku 
centymetrów do kilkuset metrów. Jeden z takich kra
terów poło�ony na południowy wschód od statku ma 
wyraźnie podniesioną krawędź o wysokości 5-10 m. 
Leżą na niej wielkie bloki kamienne i gruz. Dwa inne 
duże kratery na horyzoncie mają niższe obrzeże, choć 
i one otoczone są polem odłamków skalnych. Im bli
żej statku, tym mniejsze kratery. Jedenaście metrów 
od Surveyora leży trzymetrowy krater o głębokości 
70 cm, którego ścianki nachylone pod kątem nieco 
mniejszym od 28° pokryte są bryłkami pozlepianych 
ziarenek. On również ma nieregularną i lekko wznie
sioną krawędź. W niektórych obserwowanych miej 
scach . kratery pokrywają prawie 50'0/o całej powierz
chni. Wokół nich rozciągają się obszary pokryte więk
szymi, mniejszymi i całkiem maleńkimi fragmentami 
skalnymi pochodzącymi najprawdopobniej właśnie 
z wnętrz kraterów. Większe bloki zdają się wystawać 
tylko swoją górną częścią ponad księżycowy grunt, 
który rozkruszany w ciągu upływających tysiącleci 
powoli pokrywa wszystko co się na nim znajduje. 

Grubsze odłamy skalne mają na ogół większe albe
do od reszty powierzchni, co sugeruje, że zostały one 
wyrzucone z głębszych warstw różniących się fizycz
nie od ogólnego drobnoziarnistego podłoża. Przewa
żają graniaste kamienie, chociaż spotyka się również 
bryły k rągłe. Szczególną uwagę zwrócono na dwa pół
metrowe bloki położone w odległości 5 m od statku. 
Pierwszy z nich, należący do brył graniastych, jest 
żyłkowaty i tak silnie zerodowany, że jego powierz
chnia w niektórych miejscach przypomina zbiór bia
łych guziczków. Uderzająco wyraźnie widać na nim 
sieć pęknięć przecinających blok i przypominających 
rysy, jakie powstają podczas plastycznego płynięcia 
skały ziemskiej pod umiarkowanym skokiem ciśnie
nia. Wokół wielkiego kamienia leży około 50 drob
niejszych fragmentów i ma się wrażenie, że centralny 
blok został złamany, być może w wyniku zderzenia 
z powierzchnią, co by świadczyło zresztą o jego 
względnie małej wytrzymałości na ścinanie. Dookoła 
nie widać wprawdzie żadnych śladów uderzenia, ale 
mogły one zostać zasypane przez młodszy i coraz to 
drobniejszy gruz. Drugi z badanych bloków jest za
okrąglony i pokryty ciemnymi plamkami wielkości 
kilku milimetrów. Plamki te przypominają do złudze
nia znane na Ziemi kawerny i pęcherzyki na powierz
chniach skalnych. Uczeni przypuszczają, że kamień 
ten powstał z krzepnącej i nasyconej gazem kąpieli 

4. Fragment szerokokątnej panoramy Księżyca obserwowanej od 55° do 130° w azymucie. Ponad horyzontem widoczne są 
góry A, B, C, D, E i F, których szerokości zmieniają się od 0,15 km (F) do 2,54 km (A), wysokości zaś od 10 metrów 
(F) do 100 metrów (A) 



5. Półmetrowy, żyłkowaty, graniasty blok położony w odle
głości 5 m od statku 

lawy. Przyczyną zaś wytworzenia się samej lawy był 
albo gwałtowny udar cieplny spowodowany upad
kiem meteoru albo naturalny - w swoim czasie -
wulkanizm księżycowy. 

Ogólnie, jeśli chodzi o wielkie kamienie, to na każ
dych 100 m2 powierzchni można znaleźć średnio jeden 
blok jednometrowy. Od tej wielkości w dół, aż do 
jednego milimetra rozciąga się zakres wymiarów 
ostrych elementów skalnych �poczywających na po
wierzchni, a właściwie w niej wgłębionych, tak że 
nieraz 50'0/o i więcej objętości bloku jest niewidoczne. 
Wniosek ten wyprowadzono na podstawie analizy 825 
fragmentów k amiennych policzonych i zmierzonych 
na c zterech obserwowanych polach oddalonych od 
kamery od 2 ,5  m do około 20 m. Powierzchnie tych 
pó� wynosiły: 0,25; 0,9; 3,5 i 50 m2• 

Tak z grubsza wyglądają bardzo ciekawe wyniki 
badań Surveyora 1 zrelacjonowane tutaj na podstawie 
artykułu naukowców amerykańskich zamieszczonego 
w numerze czasopisma „Science" z 24 czerwca 1966 
roku. A teraz zamieńmy skalę mikroobserwacji na 
makroobserwację i przytoczmy, a właściwie streśćmy 
główne dane dostarczone przez radzieckiego satelitę 
księżycowego Łunę 10 i ich interpretację. Oprzemy się 
tutaj, między innymi, na zamieszczonym w „Praw
dzie" artykule profesora A. Winogradowa. 

Podobnie jak Ziemia Księżyc wysyła promieniowa
nie gamma pochodzące z rozkładu pierwiastków ra
dioaktywnych toru, uranu i i zotopu potasu - 40. Jed
nakże, jak dowiodły obserwacje Łuny obiegającej 
Srebrny Glob, obok naturalnego promieniowania 
gamma, Księżyc wysyła również promieniowanie gam
ma wytwarzane w wyniku zderzeń, nie hamowanych 
wobec braku atmosfery, cząstek pochodzenia kosmicz
nego z powierzchnią księżycową. To drugie promie
niowanie rozmieszczone, oczywiście, równomiernie na 
całej powierzchni planety j es t  wyższe od emisji ura
nu, toru i potasu. Z jednej strony „zagłusza" ono 
promieniowanie pierwotne, ale z drugiej - daje szan
se zbadania skał, które pierwiastków radioaktywnych 
nie mają  lub mają ich bardzo mało. 
�na 10 przelatując nad widoczną i niewidoczną 
częścią Księżyca dokonała około 40 seansów, w czasie 
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6. Półmetrowy zaokrąglony kamień, pokryty ciemnymi plam. 
kami. Leży on w odległości 5 m od statku w kierunku 
po I udn iowo-wsch od nim. 

których rejestrowano na Ziemi księżycowe widmo 
promieniowania gamma, to znaczy rozkład natężenia 
tych promieni w zależności od zawartej w niej ener
gii. Okazało s ię, że natężenie to zmienia się o około 
40-0/o nad różnymi częściami Srebrnego Globu. Ponad 
morzami przypomina ono promieniowanie ziemskich 
skał bazaltowych, a ponad kontynentami - promie
niowanie skał ultrapodstawowych, stanowiących we
wnętrzny trzon skorupy naszej planety. 

O czym to świadczy ? Można są dzić - pisze prof. 
Winogradow, że we wczesnym stadium istnienia, gdy 
Księżyc formował się w postaci ciała stałego, powierz
chnia j ego podobna była do owych skał ultrapodsta
wowych na Ziemi. Później, podobnie jak u nas, wnę
trze Srebrnego Globu rozgrzało się wsk utek rozpadu 
pierwiastków radioaktywnych i nastąpił okres prze
tapiania powierzchni_ Jednakże - w odróżnieniu od 
Ziemi, na której przetopiła się cała zewnętr zna po
wierzchnia - na Księżycu nastąpiło to tylko częścio
wo i tylko niektóre obszary zalane zostały wydoby
wającą się na zewnątrz lawą. Były to morza księży
cowe. Kontynenty natomiast zawierają znaczną część 
najstarszego historycznie pierwotnego materiału skal
nego. 

Tak wyglądają pierwsze badania powierzchni Księ
życa o olbrzymim znaczeniu naukowym, wię_cej niż 
istotne dla przyszłych wypraw ludzi, a być może nie 
pozbawione nawet w dalekiej perspektywie pewnego 
znaczenia ogólnogospodarczego. A umożliwił je roz
wój nauki i wielki wybuch technologii i sztuki inży
nierskiej dokonany w astronautyce i dziedzinach jej 
pokrewnych w zapoczątkowanej dopiero drugiej po
łowie XX wieku. 
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Przybliżone obl iczenie stożkowych tarcz wiruiqcych 

Rosnące zapotrzebowanie na maszyny wirnikowe 
stwarza coraz to nowe problemy związane z unowo
cześnieniem ich konstrukcji, zmniejszeniem ciężaru 
i zwiększeniem wytrzymałości. Ostatnie zagadnienia -
jednoczesne zmniejszenie ciężaru i zwiększenie wy
trzymałości - są szczególnie ważne w przypadku 
konstrukcji lotniczych. 

Dla tarczy wirnikowej o symetrycznym profilu 
opracowane są dokładne metody obliczeń wytrzyma
łościowych, nie stwarzające trudności nawet przy ko
nieczności wielokrotnego powtarzania obliczeń dla 
różnych wariantów tarcz. 

Nieco inaczej rzecz się ma w przypadku tarcz o nie
symetrycznym profilu, tzn. tarcz o postaci dowolnej, 
innej niż płaska (lecz dość bliskiej płaskiej) i o gru
bości zmiennej w dowolny sposób. 

W artykule opisana będzie metoda obliczeń wy
trzymałościowych takich tarcz. Metoda ta [2] opraco
wana została wg monografii [ 1 ]  i j est praktyczną 
instrukcją obliczeń. 

Pomijając szczegółowe rozważania i wyprowadzenia, 
można podać następującą postać ogólnego rozwiązania 
zagadnienia wirującej tarczy stożkowej : 

N, = AN(l) + BN(2) + CN(3l +DNr4) + No 
1 1 1 1 1 lw 

N� = ANg) + BN�) + CN�l + DNi> + N�w (1)  

M' = AMU) + BM(2J + CM13l + DM(4l + Mo 
0 0 0 · 0  0 0w 

Pierwsze cztery wyrazy po prawej stronie tych rów
nań stanow·ą rozwiązanie ogólne zagadnienia jedno
rodr:e�n. piąty - rozwiązanie szczególne zagadnienia 
niejednorodnego. W omawianym przypadku wyraz ten 
odpowiada działaniu sil odśrodkowych. Wpływ gra
dien tu temperatury w tych rozważaniach nie jest bra
ny pnri uwagę. 
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Obliczenia przeprowadza się w niżej podany sposób. 
Po wykreśleniu profilu tarczy dzieli się go na sze

reg odcinków w taki sposób, aby każdy z nich !llOżna 

było z wystarczającą dokładnością zastąpić odcinkiem 
stożkowym o liniowo zmiennej grubości. Jest oczywi
ste, że im więcej będzie tych odcinków, tym dokład
ność obliczeń będzie większa. 

Mając już dane geometryczne tarczy (rys. 1 ) :  r, l, 
l l 

h, r0, l0, h0, o., x = -, x = � ctg a wpisuje się je dla lo ho 

każdego odcinka do specjalnie sporządzonej tablicy. 

Dl l • d d • k bł. • • lk ' , r 2h 2 a rnz ego o cm a o 1cza s1ę w1e osc g w 0r0, 

gdzie: 

y - ciężar właściwy materiału, 
g - przyspieszenie ziemskie, 
w - prędkość kątowa wirnika. 

Dla każdej wartości x określa się wartość funkcji 
o o o o N1w, M1w, Ne,, , Mew ( [ 1 ], str. 246-247). 

Obliczenia wygodnie jest prowadzić w postaci tabe-
larycznej, opracowanej w [2] .  

Obliczenia prowadzi się w trzech kolejnych seriach, 
które będą kolejno opisane. 

Obliczenia rozpoczyna się od krawędzi wewnętrznej 
pierwszego odcinka. Z warunków brzegowych wy-
znacza się N� = N1 w i M� = M1w. Wielkości N� i M 
przyjmuje • się dowolnie. (,,Prim" oznacza pierwszą 
serię obliczeń) . 

Funkcje stanowiące rozwiązanie zagadnienia jedno
rodnego przyjmuje się również z tablic, podanych 
w monografii [1] .  

Stałe całkowania układu równań (1)  oblicza się wg 
wzorów: 

.1A .1B Lic .1D A = - B = - c = - D = -
A .1 .1 .1 

(2) 
Jd:>.ie: 

N(lJ 
1 N(2J 

1 N(3) 
1 N(4) 

1 

.1 = 
M(l) 

1 M(2J 
1 M(3) 1 M(4) 

1 

N(l) 0 d2J 
0 N(3J 

0 N(4J 0 

M(l) 0 M/2) 0 M(3J ® M(4l ® 

(N; - Nu d2J 
1 N(3) 1 N(4) 

1 

(M� - M�J M(2) J'CII13) M(4) 
.1 = 1 1 1 

A 
(N� - N�w ) N(4) N(2l N(3J 

0 ® 0 

(M� - Miw) M�) M(3) 0 M(4) 0 
(3) 

N(l) 
1 (N� - NL) N(3J 

1 Nl4J 
1 

M(l) (M� - MU M(3) M(4) 
1 1 1 LI = B 

NU) (N� - Niw) N(4i Nt 3J 0 0 ® 

M(l) ® (M� - Miw) M(3) ® M(4> ® 
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A = C 

A = D 

N(l) e 

N(l) e 

M(2) 
e 

(N� - N1,) 

(M� - M�,,,) 

(N� - N�0, ) 

(M� - M�w ) 

N(3) 
e 

M(3) 
0 

(M� - M�w ) 

(N� - N�-l,,, ) 

(M� - M�w) 

Znają c  stałe całkowania można już obliczyć z rów
nań (1 )  wartości N�, M�, N�, M� dla drugiego końca . 
odcinka. 

Przechodząc do obliczeń następnego odcinka profilu 
należy posłużyć się wzorami przej ścia: 

gdzie : 
')! -

(N�)m -H = 7/1 (N�)m, 

{M� )m+i  = (M�)m 

{N�)m+1 = n� (w�)m + (711 + 713 )  v (N�)m 

{M�)m+1 = ndM�)m + ( 1 - 7/2) v (M�)m 

stała Poissona 
(sin a)m + 1 

(sin a)m 

[ hl :;�x)'  L [ 

7/3 = 
[ho (l -x)Jm+ 1  
[h0 (1 -x)] m 

(4) 

Korzystając z tych wzorów oblicza się kolejne war
tości dla dolnej i górnej krawędzi każdego odcinka. 
Na tym kończy się pierwsza seria obliczeń. 

Druga seria obliczeń wykonywana jest przy założe-

niu tarczy nieruchomej ( tzn. � w2h0r� = o  ) oraz warun

ków brzegowych na krawędzi wewnętrznej wirnika : 

N
11  

= o 1 

M,, = o 1 

Wartości N; i M� przyjmuje się dowolnie i następnie 
wykonuje się obliczenia kolejno dla wszystkich od
cinków, podobnie jak w pierwszej serii. 

Trzecia seria obliczeń również wykonywana jest dla 
tarczy nieruchomej i zerowych warunków brzego-
wych, ale już dla innej kombinacji N;i M�

1
, liniowo 

niezależnych od pierwszej. Po przeprowadzeniu obli
czeń tej serii otrzymuje się na krawędzi zewnętrznej 
wartości N�", M;

1
, N;, M'(;. Wynikiem obliczeń są trzy 

różne stany napięcia w tarczy z następującymi wa
runkami brzegowymi :  

I .  Tarcza wirująca: 

N1 = N1w 
} na krawędzi wewnętrznej 

M1 = M 1W 

Nl = N� l 
na 

M1 = M� J  
krawędzi zewnętrznej 
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II. Tarcza nieruchoma: 

N 1 
= O } na krawędzi wewnętrznej 

M 1 = 0  . 
N1 = N�

} na ,, Ml = Ml 
krawędzi zewnętrznej 

III. Tarcza nieruchoma: 

NI = 0 ) 
· na krawędzi wewnętrznej 

M 1 = 0 j  

N1 =l N:
1

} 
_ 

,,, na krawędzi zewnętrznej 
Ml - Ml 

Ponieważ w opisywanym przypadku można zasto
sować zasadę superpozycji, wszelka kombinacja linio
wa powyższych stanów napięcia spełnia równanie 
równowagi tarczy wirującej oraz warunki brzegowe, 
będące również kombinacją liniową warunków brze
gowych w poszczególnych stanach. 

Mnożąc składowe stanu napięcia w drugim przy
padku przez dowolny współczynnik K, a w trzecim -
przez dowolny współczynnik L i dodaj ąc do pierw
szego, otrzymuje się nowy stan, który właśnie będzie 
rozwiązaniem równania równowagi tarczy wirującej. 

Wartości współczynników K i L dobierane są tak, 
aby warunki brzegowe na krawędzi zewnętrznej były 
rzeczywistymi warunkami zadania N 1z i M 1 z, tzn. : 

N1 + KN� + LN:
1 

= N1z 

M 1 + KM�• + LM;· = M1z 
K L określa się w sposób następujący : 

gdzie : 

A =  

A = K 

A = L 

(N1z - N�) 

(M1z - M�)  

(5) 

(6) 

(7) 

Znając wartości współczynników K i L znaj duje się 
siły wewnętrzne we wszystkich przekrojach oblicze
niowych jako kombinacje  liniowe :  

N1 = N �  + KN; + LN�
1 1  

(8) 
Ne = N� + KN� + LN; 

Me = M� + KM� + LM; 

Opisana metoda j est dokładna, należy jednak pa
miętać, że dokładność będzie zwiększała się ze wzros
tem ilości odcinków, na które dzieli się profil tarczy. 
Stąd też wniosek, że w codziennej praktyce inżynier
skiej przeprowadzenie takiego obliczenia, np. dla do
konania wyboru najbardziej optymalnego kształtu 



tarczy - co jest często niezbędne przy opracowywa
niu projektów wstępnych, a nawet i na etapie do
pracowywania. prototypu - jest pracą nader czaso
chłonną. Zaistniała więc potrzeba znalezienia takiej 
metody wyznaczania stanu naprężeń w tarczy, która 
pozwalałaby na szybkie wykonanie roboczych obli
czeń, godząc się oczywiście przy tym na zmniejszoną 
dokładność wyników. Okazało się, że warunek ten 
jest spełniony przy obliczaniu tarczy jako płyty, 
oczywiście zakładając przy tym pewne uproszczenia 
w stosunku do schematu rzeczywistego. 

Będzie to więc obliczenie płyty okrągłej o stałej 
grubości, równej średniej grubości tarczy rzeczywis
tej i średnicy równej średnicy zewnętrznej tarczy 
(rys. 2). 

2r 
ho 2R 

Przyjmuje się, że płyta obciążona jest na krawę
dzi zewnętrznej momentami równymi momentom 
obciążającym tarczę. Momenty brane są względem 
osi prostopadłej do osi wirnika i przechodzącej przez 
punkt przecięcia osi symetrii przekroju profilu tar
czy i wewnętrznej krawędzi profilu (patrz rys. 2). 

Mając na uwadze powyższe uwagi dobiera się odpo
wiedni schemat płyty. 

Obliczenia wykonuje się wg wzorów: 

gdzie : 

Omax = K� 

, M1 R2 

Wmax = K
w � 

Omax - maksymalne naprężenie na promieniu r, 
Wmax - maksymalne przesunięcie (ugięcie) na pro

mieniu R, 
M 

M1 = 2 n R (M- obliczony moment), 
h - grubość tarczy, 
E - moduł sprężystości, 

K
0

, K' w - współczynniki, zależne od wymiarów geo
metrycznych, obciążenia i zamocowania 
płyty. 

Wartości K'
0

, K' w podane są w [3], tab. 97. 

Niżej podany jest przykład obliczenia tarczy wirni
kowej, obciążonej siłami odśrodkowymi. 

1. Metoda dokładna 

Dane: 
y = 7,85 • 103 kG/cm3 

g = 981 cm/sek2 

E = 2,1 • 106 kG/cm2 

n =  8000 obr/min 
r0 = 58 cm 
R = 70 cm 
r1 = 35 cm 
h0 = 10,4 cm 
l0 = 72 cm 
sin a = 0,996 

Ze względu na dużą objętość obliczeń podane będą 
tylko wyniki : 

a = 5600 kG/cm2 

w =  0,167 cm. 

2. Metoda płyty 

Dane: 
r == 35 cm 
R = 70 cm 
h = 2,2 cm 

M = 836 • 103 kGcm 

M1 = 2 n R = 1900 kGcm/cm 

Dla R = 0,5 K� = 8,0 

K� = 1,3 

Po podstawieniu do wzorów otrzymuje się wyniki: 
a =  9100 kG/cm2 

w =  1,8 cm 

Wnioski 

Nawet pobieżny przegląd opisanej dokładnej me
tody ujawni jej podstawową wadę - pracochłonność, 
uniemożliwiającą przeliczenie dużej ilości tarcz, czyn
ności niezbędnej na etapie proj ektowania maszyn 
wirnikowych. 

Z drugiej strony jest rzeczą oczywistą, że wskutek 
przyjętych uproszczeń wyniki otrzymane przy upro
szczonym obliczaniu będą się różnić od otrzymanych 
przy dokładnym obliczeniu. Wszystkie uproszczenia 
szły w kierunku zwiększenia współczynnika bezpie
czeństwa, otrzymane wyniki są więc na pewno wyż
sze od rzeczywistych, co jest bezpieczniejsze przy 
wstępnych obliczaniach niż zaniżenie wyników. 

Korzystanie z proponowanych uproszczeń pozwala 
na szybkie przeliczenie różnych wariantów profilu 
tarczy i wybór optymalnego kształtu. Dopiero po do
konaniu ostatecznego wyboru można przeprowadzić 
dokładne obliczenia, o ile zaistnieje taka konieczność. 

Literatura 

1. KowaLenko A. D. :  ,,Plastiny i oboloczki w rotorach turbo
maszyn". 

2. Roliński J . :  . ,Obliczanie tarcz wirujących", Sprawozdanie 
!Lot, nr arch. 1 .34.8. 

3. Birger I., Szorr B. F., Sznejderowicz R. M. : ,,Rasczot na 
procznost dietalej maszin". 
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Badania aerodynamiczne spoi lerów 

Powszechnie stosowanym urządzeniem służącym do 
sterowania samolotem wokoło jego osi podłużnej są 
lotki. Niekiedy jednak byłoby pożądane zastąpienie 
lotek innym urządzeniem. Jedną z przyczyn takiej po
trzeby jest ograniczenie przez lotki rozpiętości klap. 
Lotki zajmują zwykle 30 do 40°/o rozpiętości skrzy
deł, klapy mogą więc zajmować resztę, często zmniej
szoną jeszcze o odcinek centralny objęty, kadłubem. 
W przypadku, gdy samolot z racji swego przezna
czenia ma dysponować dużym przyrostem siły nośnej 
o d  odchylenia klap, możliwość zwiększenia ich roz
piętości ma poważne znaczenie. Zastąpienie lotek 
innym urządzeniem sterującym pozwoliłoby na umie
szczenie klap na całej rozpiętości skrzydła. Takim 
urządzeniem może być spoiler. Spoilerem jest zwykle 
prostokątna płytka umieszczona na górnej powierz
chni skrzydła. Ustawiona pod dużym kątem do po
wierzchni skrzydła powoduje oderwanie strug opły
wającego powietrza, a więc spadek siły nośnej na tej 
części skrzydła, na której się znajduje. Jeżeli spoiler 
zostanie podniesiony tylko na jednym skrzydle; to 
w efekcie wystąpi moment przechylający na to skrzy
dło, jak o d  lotki wychylonej do  góry. 

Zjawiska aeroelastyczności mogą również skłaniać 
do stosowania spoilerów. Wskutek elastyczności skrzy
dła ze wzrostem prędkości maleje skuteczność lotek. 
Dzieje się tak dlatego, że wychylenie lotki powoduje 
powstanie momentu aerodynamicznego skręcającego 
skrzyd ło.  Zmienia się kąt natarcia na części skrzydła 
dając przyrost siły nośnej w kierunku przeciwnym 
niż przyrost od wychylenia lotki. Przy prędkości 
większej od krytycznej efekt skręcania skrzydła prze
wyższa efekt wychylenia lotki. Zapobiegać temu moż
na przez zwiększenie sztywności skrzydła albo przez 
zmniejszenie lotki lub zastąpienie jej spoilerem. Spoi
ler daje mniejszy moment skręcający dzięki innemu 
niż w przypadku lotki rozkładowi ciśnień wzdłuż cię
ciwy skrzydła. Niekiedy stosuje się układ lotka + spoi
ler. 

Omówione poniżej badania nie były prowadzone dla 
uzyskania podstawowych wiadomości z zakresu aero
d ynamiki skrzydła ze spoilerem. Ich celem było zba-

1. Układ odniesienia oraz oznaczenia 

8 

danie możliwości zastosowania spoilerów w kilku kon
kretnych przypadkach. Niemniej , uzyskane wyniki 
mogą być interesujące dla konstruktorów, gdyż w pol
skiej literaturze technicznej brak było dotychczas pu
blikacji na ten temat. 

Warunki badań i ,opis modelu 

Badania były przeprowadzone w tunelu aerodyna
micznym z otwartą przestrzenią pomiarową o średni
cy 5 m. Prędkość powietrza wynosiła 40 misek, a efek
tywna liczba Reynoldsa odniesiona do średniej cięci
wy geometrycznej skrzydła Reef = 4,35 • 1 06 . Zawiesze
nie modelu w tunelu umożliwiało pomiar momentu 
przechylającego wokół osi x równoległej do kierunku 
prędkości i leżącej w plaszczyźni e symetrii samolotu. 

1475 

.3010 

Po!ożen1a S/JDi tero A Model B 
?ofożenie I l 

mm 333 463 

%/ 42,2 58.6 

1660 600 

2.  Szkic modelu 

Badania przeprowadzono na modelu skrzydła tra
pezowego, którego szkic przedstawiony jest na rys. 2. 
Skrzydło to ma profil niesymetryczny, jest zwichrzo
ne aerodynamicznie oraz geometrycznie. Do jednego 
końca skrzydła, w miejscu odpowiadającym płaszczyź
nie symetrii samolotu umocowano eliptyczną płytę 
brzegową. Spoilery wykonane były z blachy w posta
ci płaskich płytek i mocowane do górnej powierzchni 
skrzydła z możliwością ustawiania ich pod różnymi 
kątami. Kąt wychylenia mierzony był między pła
szczyzną spoilera a styczną do profilu w miejscu jego 
mocowania. Kąt natarcia mierzony był między kie
runkiem prędkości a cięciwą skrzydła w plaszczyżnie 
symetrii samolotu. 

Wyniki badań 

Jako kryterium porównawcze skuteczności stero
wania przyjęto wielkość przyrostu momentu przechy
lającego l'lMx wywołanego wychyleniem spoilera lub 
lotki. Otrzymane wyniki badań przedstawiono w po
staci wykresów ilustrujących zależności 11Mx = f(flsp) 
oraz t>Mx = f(61) .  Na wykresach tych dodatni przy-
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Spoiler petny 

Spoiler bsp (mm) lsp(mm) Ssp (m2} 

fA 348 92 ao32 

2A 348 184 ao64 
3A 696 92 ao64 

B 600 90 0,054 

3. Szkic spoilerów oraz ich wymiary 

4 Mx 
[k6m} 

20 

to 

o 

-IO o 20 40 

ł. Wykres 
t.Mx = f(l'i5P), spoilery w położeniu I :  

0 

spoiler „palczasty" + -a = 0°, x -a = 12'> 
spoiler 1A O -a = o0, • -u. = 12° 

Oznaczenia na rysunkach. 

o • 
Oznaczenia w druku. 

... o • X + 

6() ó.,; 

0 

rost momentu przechylającego, tzn. na prawe skrzy
dło w układzie osi związanych z kierunkiem prędko
ści, wywołany jest wychyleniem prawej lotki do gó
ry lub wychyleniem spoilera umieszczonego na gór
nej powierzchni prawego skrzydła. Na modelu B 

zmierzono również przyrosty momentu odchylającego 
oraz momenty zawiasowe spoilera B. 

Najpierw zbadano spoiler pełny lA ornz spoiler 
„palczasty" w kształcie grzebienia. Przedstawiony na 
rys. 4 wykres pokazuje większą skuteczność spoilera 
pełnego dla l'lsp > 35°. Dla I\' sp < 30° ten sam spoiler 
daje przyrost przeciwny do pożądanego, to znaczy 
wychylenie go na mały kąt daje wzrost siły nośnej 
skrzydła. Można to. wytłumaczyć tym, że niewielkie 
wychylenie spoilera pełnego nie powoduje oderwa
nia strug, lecz jak gdyby zwiększa wysklepienie pro
filu powiększając jego siłę nośną. Ten niepożądany 

tJMx 
/kGm] 

30 

-m0�---'---20-,lc----L_--��o�---'----6(]._���-� Usp 
5. Wpływ szczeliny między skrzydłem a spoilerem na jego 

skuteczność. Spoiler 1A w położeniu II 

bez szczeliny A. -a = o0 • -u. = 12° 

ie szczeliną 6 -u. = o0 O .:...u. = 12° 

4Mx 
[k6m 

60 1------+----+---+---+---l----+-+----l 
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o 

-IO o 20 40 60 cf;/ 
o .3 F 9 c[ ·  / 

•· Wpływ wielkości i kształtu spoilerów na ich skuteczność. 
Porównanie z lotką A. Kąt natarcia u. = 0° . Spoilery w po
łożeniu I :  
:r - lotka A ,  o - spoiler 1A, t. - spoiler 2A, A. spoiler 3A 

efekt można zmniejszyć lub usunąć zupełnie przesu
wając spoiler ku krawędzi spływu, zwiększając jego 
cięciwę lub dając szczelinę między nim a powierz
chnią skrzydła. Wpływ szczeliny ilustruje rys. 5, 
wpływ powiększonej cięciwy spoilera pokazany jest 
na rys. 6 i 7. Na tych samych rysunkach dla porów
nania podano przyrost momentu pochylającego od 
wychylenia lotki A. Wykresy te ilustrują również 
zmianę skuteczności wywołaną różnym wydłużeniem 
spoilerów oraz różną ich powierzchnią. Spoilery 2A 
i 3A mają jednakowe powierzchnie, spoiler 3A ma 
dwukrotnie większe wydłużenie niż spoiler 2A. 

Jak widać z powyższych wykresów, odpowiednio 
duży spoiler może zastąpić lotkę ale tylko wówczas, 
gdy usunięte zostanie jego odwrotne działanie oraz 
mała skuteczność przy małych kątach wychylenia. 
Ponieważ lotka daje prawie liniowy przebieg llMx = 
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7. Wpływ wielkości i kształtu spoilerów n a  ich skuteczność. 
P9równanie z lotką A. Kąt natarcia u. = 1 2°. Spoilery w po

łożeniu 1 :  

x - lotka A, o - spoiler 1 A ,  t,. - spoiler 2A, .ł. - spoiler JA 

tJMx 
ri,6m] 

60 1----+---+---,:-----tt----t--t--,--7 

-f0Oi,----�--20-:!-::---.J'-----:4::::0------60�--:;d;::-p.;--

l'J 3 6 9 /2 15 d; 0 

8. Porównanie skuteczności : 
x - lotki A, li - lotki B, O - spoilera B, e - ukllldu lot
ka B + spoiler B. 
Kąt r,atarcia a = o0• 

= f{o1), więc układ lotka + spoiler pow1men dać za
dowalającą charakterystykę. W takim układzie lotka 
może mieć wymiary mniejsze niż zwykle stosowane. 
Na rys. 8 i 9 podano zależności /',Ma: dla oddzielnych 
wychyleń lotki A, lotki B, spoilera B oraz układu 
spoilera B + lotka B. Rys. 9 pokazuje dużą przewagę 

1 0  

LiMx 
[kGm] 
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9 .  Porównanie skuteczności : 
x - lotki A, l::,. - lotki B, 0 - spoilera B, e - układu lot
ka B + spoiler B. 
Kąt natarcia u = 12°. 

tJMx 

[kGm] 
15 1---+--+------,f----t---b-----t---j 

o 

20 40 

3 6 9 12 

10. Wykresy 
Mz = f(6 5P) i Mz = f(I\ ) :  

u = 0°, 6- lotka B,  V- spoiler B, O - lotka B + spoiler B 
c. = 12° , .ł. - lotka B, -y - spoiler JJ, • - lotka B + spoiler B 

układu spoiler + lotka nad samą lotką. Trzeba jed
nak pamiętać, że wyniki odnoszą się tylko do jednego 
skrzydła. Poza tym, przy takiej , jak w przeprowa
dzonych badaniach współzależności wychyleń spoile
ra B i lotki .B nie uzyskano całkowitego wyelimino
wania małej skuteczności układu przy małych kątach 
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20 40 60 Ósµ° 
11 .  Współczynniki momentu zawiasowego spoilera B 

U -« = o0 ; • -« = 12° . 

wychylenia. Można by poprawić skuteczność rozpo
czynając wychylenie spoilera nie jednocześnie z lotką 
lecz nieco później, np. gdy lotka będzie wychylona 
na 3° lub 5°. 

Mgr inż. H. PIETRUSZKA 
mgr A. RADOŃ 
mgr inż. A. RUCZ 

Wychylenie spoilera, jak również lotki, wywołuje 
zmianę oporu skrzydła, a więc zmianę momentu od
chylającego. Przyrosty fl.Mz zmierzone na modelu B 
ilustrują wykresy na rys. 10. Dla spoilera B zmierzo
no także momenty zawiasowe. Wyniki pomiarów po
dano na rys. 11 w postaci zależności współczynników 
momentów zawiasowych od kąta wychylenia spoilera. 
Współczynniki określano według wzoru:  

MspR 
CmspR = q . Ssp

. lsp 
gdzie: 

Mspn. - zmierzony moment zawiasowy, 
Ssp - powierzchnia spoilera, 

q - ciśnienie prędkości, 
lsp -- cięciwa spoilera. 

Przedstawione wyniki badań, mimo iż obejmują 
niewielki zakres zagadnień, pozwalają na ocenę przy
datności spoilerów jako urządzenia sterującego. Jak 
widać zastosowanie tego rodzaju urządzenia jest mo
żliwe, a zebrane dane doświadczalne mogą być pod
stawą do projektowania. 

681.121 :621.45 

Ciągomierz elektryczny 

Art?Jkul zawieTa: opts elektTOmec1iantcznego układu śledzqcego zastosowanego w polqczentu 
z trnnsformatorowym czujn!1dem indukcyjnym do pomiaru stiu ciqgu w hamowniach stlników 
odrzutowl,lch, metody obltczeń mechanicznej części tego rodzaju układów oraz dane uzyskane 
u· czasie konstrukcji wukonanego układu. 

W czasie prowadzenia badań silników od_rzutowych 
w hamowniach, jednym z parametrów koniecznych 
do mierzenia jest ciąg, decydujący o własnościach 
eksploatacyjnych silnika. 

W większości przypadków pomiar ciągu realizowa
ny jest w następujący sposób. 

Badany silnik mocowany jest w ramie, która ma 
możliwość niewielkich ruchów wzdłuż osi działania 
ciągu. Ruchy ramy ograniczone są urządzeniem po
miarowym, które przenosząc siłę reakcji silnika, jed
nocześnie wykazuje jej wielkość. Jednym z rodzajów 
urządzeń przeznaczonych do pomiaru siły ciągu jest 
waga wychylna, obciążona siłą reakcj i silnika i wy
kazująca wynik pomiaru na tarczy normalnej wagi. 

Tego rodzaju metoda pomiaru nastręcza szereg trud
ności konstrukcyjnych i eksploatacyjnych. 

Ze względu na bezpieczeństwo i warunki pracy 
obsługi stanowisko sterowania i pomiarów musi znaj
dować się w dość znacznej odległości od badanego 
silnika i musi być oddzielone od niego ścianą dźwię
ko-izolacyjną. W związku z tym waga do pomiaru 
ciągu moźe być rozwiązana w dwu wersjach. 

Według pierwszej wersji waga łącznie z układem 
wskazującym znajduje się bezpośrednio przy bada-

nym silniku i jest wyposażona w tarczę ze skalą o bar
dzo znacznych wymiarach. Wielkość tarczy i odstępy 
między poszczególnymi działkami skali muszą być 
w tym przypadku tak dobrane, aby możliwy był od
czyt wskazań ze stanowiska sterowania przez odpo-

. wiednie okna (wzierniki) w przegrodzie oddzielają
cej'. silnik. Wady tego rozwiązania polegają na trud
ności zbudowania dokładnego układu wskazującego 
o dużych wymiarach, odpornego na znaczne wibracje 
występujące w pobliżu silnika oraz na trudności 
i uciążliwość dokonywania odczytów wskazań ze 
znacznej odległości. 

Według drugiej wersji przesunięcia ramy, spowodo
wane działaniem siły ciągu, przekazywane są mecha
nicznie do układu wskazującego znajdującego się na 
stanowisku sterowania i pomiarów. W tym przypad
ku, w związku ze znaczną odległością, mechaniczny 
układ jest dość skomplikowany i trudny do wyregu
lowania. 

Innego typu urządzenia do pomiaru siły ciągu bu
dowane są na zasadzie zdalnego pomiaru z przekazy
waniem elektrycznym. Budowa - tego typu urządzeń 
ogólnie może być scharakteryzowana następująco. 

Rama, w której zabudowany jest badany silnik, 
oddziałuje bezpośrednio na dynamometr sprężyno-

1 1  



wy o małych ugięciach w funkcji przyłożonej _do nie
go siły (duża sztywność dynamometru zapewnia ma�ą 
histerezę i możliwość przenoszenia dużych częstotll
wości). Ugięcia dynamometru mierzone są czujnikiem 
elektrycznym, którego sygnały przekazywane są (prak
tycznie na dowolną odległość) do wskażnika. W skład 
wskaźnika z reguły wchodzi wzmacniacz, układ po
miarowy i niekiedy elementy korekcyjne. Ze wzglę
du na możliwość uzyskania znacznych dokładności 
często stosowanym układem pomiarowym je�t ukł�d 
kompensacyjny prądu zmiennego, odznaczaJący się 
dużą niezawodnością pracy oraz odpornością na czy�
niki zewnętrzne j ak :  zmiany temperatury, wahama 
parametrów zasilania i wibracji. Dodatkową zaletą 
automatycznego układu kompensacyjnego jest rów
nież możliwość zastowania go jako urządzenia do cią
głej rejestracji. 

W związku z szeregiem zalet oraz coraz bardziej 
zaznaczającym się rozpowszechnieniem transformato
rowych czujników indukcyjnych, w omawianym cią
gomierzu jako elementy pomiarowe zastosowano 
indukcyjne czujniki przesunięć. 

Opis działania wykonanego clą�omiena 

Przedstawiony schematycznie na rys. 1 ciągomierz 
działa w następujący sposób. 

Siła ciągu silnika P przenoszona za pośrednictwem 
ramy silnika, oddziałując na dynamometr, powo
duje ugięcie sprężyny 3 i przesunięcie rdzenia ferry
towego czujnika 1 o wielkość X1 . Wskutek przesunię
cia rdzenia czujnika 1 przy nieruchomym rdzeniu 
czujnika 2 w obwodzie czujników połączonych prze
ciwsobnie powstaje różnica napięć .1.u. 

~220 

2 

4 8 

1. Ogólny schemat układu 
l - czujnik przesunięć, 2 - czujnik przesunięć, 3 - spręży
na dynamometru, 4 - wzmacniacz napięcia, 5 - wzmacniacz 
mocy, 6 - wzmacniacz mocy, 7 - generator, 8 - zasilacz, 
9 - silnik, 10 - przekładnia mechaniczna, 11 - krzywka, 
12 - wskazówka 
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�- Transformator różnicy czujnika przesunięć 
uz - napięcie zasilające, uw - napięcie wyjściowe, zp -
uzwojenie pierwotne, z

1
, z

2 
uzwojenie wtórne, M

1
, M

2 
-

sprzę:i:enia magnetyczne, R - rdzeń 

Różnica napięć .1.u wzmacniana jest kolejno we 
wzmacniaczu napięciowym 4 oraz wzmacniaczu mocy 
51. W ten sposób wzmocniony sygnał zrównoważe
nia układu czujników wprowadzany jest na uzwoje
nia sterujące z1 dwufazowego silnika asynchronicz
nego 9. 

Pod wpływem doprowadzonego napięcia silnik 9 
obraca za pośrednictwem przekładni 1 0  krzywkę 1 1 ,  

z którą na wspólnej osi osadzona jest wskazówka 12. 

Obrót krzywki powoduje przesuwanie się rdzenia 
czujnika 2 w kierunku zrównoważenia układu czuj
ników. 

Ruch powyższy trwa do czasu, gdy różnica napięć 
.1.u zostanie sprowadzona do zera. W tym momencie 
silnik nie otrzymując napięcia na uzwojenie sterują
ce zatrzymuje się. Czujniki l i 2 mają takie same 
charakterystyki i sprowadzenie napięcia L\u do zera 
następuje wtedy, gdy przesunięcia rdzeni czujników 
x1 i x2 są sobie równe. Ponieważ ugięcia sprężyny dy
namometru są proporcjonalne do przyłożonej siły cią
gu, a krzywka 11 ma zarys „Spirali Archimedesa" 
i zapewnia proporcjonalność kąta obrotu a do prze
sunięcia x2 , kąt obrotu krzywki i związanej z nią 
wskazówki jest proporcjonalny do wielkości siły ciągu. 

Zasilanie pierwotnych uzwojeń czujników i uzwo
jenia z2 silnika odbywa się przez generator. Genera
tor 7 wytwarza napięcie .zmienne o częstotliwości 400 
Hz, które następnie jest wzmacniane we wzmacnia
czu mocy 6. Kondensator C1 włączony w obwód uzwo
jenia silnika z2 przeznaczony jest do przesunięcia fa
zy napięcia w nim o ~ 90° względem napięcia w uzwo
j eniu z1 w celu uzyskania prawidłowej pracy silni
ka 9. 

Opis zespołów ciągomierza 

Podstawowymi zespołami ciągomierza są :  
1)  czujnik indukcyjny, 
2) układ elektroniczny, 
3) układ mechaniczny. 

Czujnik 

Ugięcie sprężyny dynamometru mierzone jest za 
pomocą czujnika przemieszczeń liniowych z przesuw
nym rdzeniem, działającym na zasadzie transforma
tora różnicowego. 

Schemat transformatora różnicowego przedstawia
jący zasadę jego pracy pokazany jest na rys. 2. Układ 
składa się z trzech uzwojeń : pierwotnego z„ i dwóch 
jednakowych uzwojeń wtórnych z1 i z2, które sprzę-



żone są ze sobą za pośrednictwem ruchomego rdzenia 
magnetycznego. Uzwojenia wtórne połączone są ze 
sobą przeciwsobnie. Transformator j est zasilany ze 
strony uzwojenia pierwotnego napięciem zmiennym 
Uz = 6 V, fz = 400 Hz. Kiedy rdzeń ferrytowy zajmuje 
położenie symetryczne w stosunku do uzwojeń wtór
nych, wówczas sprężenia magnetyczne z uzwojeniem 
pierwotnym są jednakowe, s.e.m. indukowane w nich 
są równe i sygnał wyjściowy U w ~ O. Jeżeli rdzeń 
ulegnie przesunięciu, wówczas sprzężenie magnetycz
ne jednego z uzwojeń wtórnych z pierwotnym zwięk
szy się, a drugiego ulegnie zmniejszeniu. Na wyjściu 
pojawi się napięcie różnicowe, którego amplituda bę
dzie proporcjonalna do przesunięcia rdzenia a faza 
zależna od kierunku przemieszczenia. 

Załóżmy, że do uzwojenia wtórnego załączony jest 
wzmacniacz o dużej impedancji wejściowej. Wówczas 
prąd wtórny jest równy zeru i napięcie wyjściowe 
określone jest tylko przez współczynniki sprzężenia 
M1 i M2 , prąd uzwojenia pierwotnego i częstotliwość:  

Uw = - jw M2 J1 + jw MJ J1 

gdzie: 

stąd :  

Jeśli przemieszczenia rdzenia są  małe w stosunku 
do długości cewki, wówczas:  

M2 = k  - ax 
gdzie : 
a i k - współczynniki, 

x - przemieszczenie rdzenia od zerowego poło
żenia, 

czyli możemy napisać : 
2a 

U = - U1 X 
w L, 

tj . napięcie wyjściowe jest proporcjonalne do prze
mieszczenia x. 

Układ elektroniczny 

Układ elektroniczny składa się z generatora, wzmac
niacza i zasilacza. Generator dostarcza napięcia za
silania o częstotliwości 400 Hz na czujniki i uzwoje
nie zasilające silnika asynchronicznego. 

Generator zbudowany j est w układzie Colpittsa 
z obwodem rezonansowym w gałęzi kolektora (rys. 3). 
Generator Colpittsa pozwala bez żadnego układu do
datkowego uzyskać dużą stałość częstotliwości. Sto-

sunek pojemności _S__ oraz ich wartości bezwzględne 
c� 

są tak dobrane, aby mogły zapewnić dopasowanie 
na wejściu i wyjściu tranzystora. 

Interesującą cechą układu jest włączenie dużej 
oporności w obwodzie bazy. Oporność ta wpływa ko
rzystnie na linearyzację pracy układu, dając polep
szenie kształtu przebiegu i stałości częstotliwości. 
Częstotliwość generatora zmienia się zaledwie o ±1 Hz 
przy zmianie zasilania o ±15 procent i temperatury 
otoczenia od O do 55 °C. Duża stałość częstotliwości 
generatora konieczna jest ze względu na to, że na 
wejściu wzmacniacza sygnału zrównoważenia zastoso
wano filtr środkowo-zaporowy (rys. 4) nastrojony na 

-!8V 

,c, 
2 

T, 

3. Generator w układzie Colpittsa 

częstotliwość generatora. Filtr ten pozwala zwiększyć: 
stabilność pracy całego układu, a tym samym i czu
łość miernika. 

Wzmacniacz (rys. 5) składa się z przedwzmacnia
cza o dużej impedancji wejściowej, trzech stopni 
wzmocnienia napięcia i końcówki mocy. 

Duża impedancja wejściowa wzmacniacza konieczna 
jest ze względu na dopasowanie układu wzmacnia
jącego z filtrem środkowo-zaporowym. W celu uzy
skania odpowiednio dużej impedancji w przedwzmac
niaczu zastosowano połączenie tzw. ,,super-alfa" tran
zystorów T 1 , T 2 (rys. 5). W takim układzie, łącząc dwa 
stopnie ze wspólnym kolektorem, osiąga się zwiększe
nie impedancji wejściowej dla składowej zmiennej, 
w \)rzybliżeniu proporcjonalnie do wartości �2 razy 

c, 
.-----ul----

L, 

4. F.iltr środlrnwo zaporowy LCR 

oporność obciążenia, które stanowi równolegle połą
czone oporności R5 i R. W ten sposób uzyskana war
tość impedancji wejściowej układu przekracza 0,5 MD. 
Pomimo że oporność wejściowa układu jest stosun
kowo wysoka, to j ednak dzielnik zasilający (R" R2, 

R3) nie bocznikuje jej .  Uzyskuje się to dzięki pojem
ności sprzęgającej C2 włączonej między emiter T2 

i opór R 1 - R2 . Ponieważ napięcie wyjściowe jest pra
wie takie samo jak napięcie wejściowe, to różnica 
napięcia występująca na oporniku R1 jest bardzo 
mała i efektywna oporność opornika R1 wzrasta o kil
ka rzędów. 

Wzmacniacz napięcia składa się z trzech stopni 
zbudowanych w układzie OE. Trzeci stopień steruje 
końcówką mocy. 

Końcówka mocy wzmacniacza sygnału błędu, podob
nie jak i końcówka mocy generatora, zbudowana jest 
na dwóch tranzystorach mocy T6 i T7 pracujących 
w połączeniu szeregowym. 
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Układ mechaniczny 

W układzie napędu mechanicznego zastosowano 
miniaturowy dwufazowy silnik asynchroniczny o cha
rakterystykach przedstawionych na rys. 6 .  

Krzywka, j ak poprzednio wspomniano, ma zarys 

spirali Archimedesa o skoku 6
1
0 mm/stopień. Wska

zówka ze względu na dość znaczną długość i wyma
gany niewielki moment bezwładności wykonana j est 
j ako konstrukcja kratowa z cienkich rurek stalowych. 

Przekładnia zębata (rys. 7) łącząca silnik z krzywką 
wykonana j est w oparciu o ewolwentowe koła czołowe 
o module 0,2. Układ przełożeń między poszczególny
mi kołami był dobierany tak, aby przekładnia ta 
miała możliwie najmniejszy moment bezwładności 
(odniesiony do wałka silnika). 

Metoda. za.stosowana. przy obliczaniu przekładni 
mechanicznej 

Przy projektowaniu omawianego ciągomierza na
potkano na charakterystyczne dla tego typu urządzel'l 
zagadnienie doboru przekładni zapewniającej najdo
godniejszą dynamikę układu. 

W celu przeanalizowania tego zagadnienia wprowa
dzono następujące założenia upraszczaj ące : 
1. Czujniki indukcyjne w zakresie wykonywanych 

przesunięć mają liniową charakterystykę, co okre
ślone j est zależnością : 

u = k1 (x1 - X2) 

gdzie k1 jest współczynnikiem wzmocnienia układu 
czujników. 

2. Wzmacniacze 4 i 5 mają  również charakterystykę 
prostoliniową, w związku z czym napięcie dopro
wadzane do uzwojenia sterującego z1 może być 
określone równaniem: 

t.u1 = t.u • k2 

gdzie k2 jest łączonym współczynnikiem wzmoc
nienia wzmacniaczy 4 i 5. 

:S. Wzmacniacz tranzystorowy 
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3 .  Rzeczywiste charakterystyki silnika mogą być za
stąpione charakterystykami dwustronnie liniowy
mi wg rys. 6, co oznacza, że moment na walku 
silnika może być określony równaniem 

M = L'1U1 • k3 - Wk4 

gdzie: 
M 

k 3 = Liu - nachylenie charakterystyki „moment 

w funkcji napięcia", 
M 

k4 = � - n achylenie charakterystyki „moment 
w funkcji prędkości ką tow ej", 

w - prędkość kątowa. 
4. Tarcie suche w mechanizmie jest pomijalnie małe. 
5. Moment bezwładności, którym obciążony jest sil

nik, j est równy zredukowanemu momentowi bez
władności wskazówki : 

gdzie :  
Jobc - moment bezwładności obciążający silnik, 

J w  - moment bezwładności wskazówki względem 
je j  osi, 

i - całkowite przełożenie przekładni (stosunek 
prędkości kątowej wskazówki do prędkości 
kątowej wałka silnika). 

Przy zastosowaniu wyżej wymienionych uproszczo
nych zależności równanie opisu jące ruch mechanizmu 
wywołany skokową zmianą położenia Xz czujnika 1 
przedstawi :,,;ię następująco : 

d2a
5 d a5 

dt2 Jw i2 + dt k4 + Usik 1 k2k3k5 = x10k1k2kl 

w równaniu tym wprowadzono dodatkowo oznaczenia: 

as = kąt obrotu wałka silnika, 
:r, 

ks = � przełożenie krzywki, 

X10 = wielkość skokowej zmiany położenia czujnika 1 .  

Równanie powyższe jest pełnym równaniem róż
niczkowym liniowym drugiego rzędu o współczyn
nikach stałych określającym zmiany kąta obrotu wał-

-24V 
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7. Wykres zmian kąta a wskazówki w funkcji czasu wg obli
czeń (dla skoku jednostkowego sygnału wejściowego) 
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8. Nomogram dla wyznaczania podziału przełożenia na po
szczególne stopnie (w� J. E. Gibi;on, .f.B. Tuteur) 

ka silnika (a zatem kąta obrotu wskazówki) 
w funkcji czasu. 

Dla uproszczenia dalszych rozważań współczynniki 
przy poszczególnych wyrazach równania wyraźone za 
pomocą parametrów konstrukcyjnych układu zastą
piono następującymi oznaczeniami: 

w związku z czym równanie przybrało postać 

d2a8 da8 
a cft2 + b dt + Cas = d 

Rozwiązanie tego równania przy założeniu, że pier
wiastki równania charakterystycznego są zespolone, 
oraz że spełnione są następujące warunki brzegowe: 

a = O 

da 
cit

= 
o 

dla t = O 

dla t = O 

wyraża się następującą zaleźnością: 

d [ - _b_ t V 4a c (Ji 4ac - b1 
a = - I - e 2a • 

4 b" • sin 2 t + s c a c- - a 

.. / 4a c-b2 
)]  + arc sin 

V 4a-c-
Zależność ta jest znaną z automatyki odpowiednią 
układu oscylacyjnego na sygnał w postaci skoku 
jednostkowego. 

Przebieg zmian kąta as w funkcji czasu przedsta
wiony jest wykreślnie na rys. 7. 

Zgodnie z ogólnie przyjętą zasadą założono, iż naj
k orzystniejszy przebieg zmian kąta a w zależności od 
czasu będzie występował w przypadku gdy wyra
źenie : 

b 
z = 

2 
-,I ac określane jako 

bezwymiarowy współczynnik tłumienia będzie mieć 
wartość równą 0,7. 

W oparciu o powyższe kryterium jakości możliwe 
jest, przy załoźeniu pozostałych parametrów kon
strukcyjnych, określenie wielkości przełoźenia „i" 
przekładni mechanicznej z następujących zależności : 

b 
--=- = 0 1 · 2 Vac ' '  

po podstawieniu poprzednio przyjętych oznaczeń : 
k4 

--_-_ -_ -___ c__ -_-_-_-_ --,- -...:: = o, 7 
2 V Jwi3 • k1k2k3k5 

po przekształceniu : 

i = 

Dla konkretnego przypadku projektowanego układu 
przy załoźonych parametrach : 

Jw = 1,318 Gem sekz 
k1 = 5,5 V/cm 
k2 = 350 
k3 = 0,2 Gem/V 
k4 = 2,5 • 10-3 Gem sek 
k5 = 0,095 cm 

uzyskano dla „i" wartość równą 
I 

250 . 
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Doboru przełożeń między poszczególnymi stopniami 
przekładni (o założonych trzech stopniach) dokonano 
w oparciu o nomogram (rys. 8). 

Człony układów regulacji 
przełożenie I stopnia -

1 
wg wykresu 2,7 

przełożenie II stopnia -
1 

wg wykresu 5,2 
przełożenie III stopnia -

_5�_· 3_,'7__  = _1_ wg wykresu 250 17  8 ' 

zs 12  
przyjęto - = -

Z1 32 

Z2 12 - = - -
Za 32 

" 
Zastosowany nomogram pozwala na najkorzystniej

szy ze względu na bezwładność przekładni podział 
przełożenia na poszczególne stopnie. 

Określenie wpływu tarcia w czopach i zazębieniach 
przekładni na obciążenie silnika 

W poprzednio przeprowadzonych obliczeniach dyna
miki ruchu pominięto wpływ tarcia w czopach i za
zębieniach przekładni. 

W związku z nieznacznym cH.;zarem kół i walkó v 
t ego rodzaju przekładni, siły pochodzące od tarcia 
wynikającego ze statycznego nacisku czopów na pa
newki są bardzo nieznaczne. Wątpliwości co do po-

WACŁAW KRYSIAK 

mijalnej wartości sił tarcia suchego mogą dotyczyć 
jedynie sił tarcia wynikających z nadwyżek dyna
micznych nacisków między zębami kół i nadwyżek 
dynamicznycp. nacisku czopów na panewki. 

W celu sprawdzenia wielkości sił tarcia proporcjo
nalnych do przyspieszenia przeprowadzono dla za
proj ektowanej przekładni obliczenie obciążenia silni
ka z uwzględnieniem tarcia w czopach i zazębieniu 
oraz z pominięciem tarcia. 

Po przeprowadzeniu obliczeń i podstawieniu war
tości liczbowych otrzymano zredukowany na wałek 
silnika moment bezwładności obciążenia i przekładni 
zębatej : 

Jred = 4,294 • 10-4 (G cm sek2) 

J eśli pominąć tarcie w zazębieniu oraz czopach, to 
o trzymamy:  

J' red = 4,275 . 10-4 (G cm sek2) 

Z porównania otrzymanych wartości na .J red i J' rcrt 
wynika. że względny błąd procentowy określony 
jako : 

Jred - J' red 
- - ---- • 1 0 00/o = 0,44 J red 

Wynika stąd wniosek, że w przekładniach tego ro
dzaj u mechanizmów obciążonych jedynie momentem 
bezwładności uwzględnianie tarcia w czopach i za
zębieniu jest niecelowe. 

629.138 

Dobór sa molotu d la  l i n i i  l otn iczej 

W działalności przedsiębiorstwa lotniczego nieunik
nione są okresy czasu, kiedy eksploatowany przez to 
przedsiębiorstwo sprzęt - samolot staje się w pew
nym momencie „przestarzały". Określenie to nie od
nosi się jednakże do „-fizycznego" stanu samolotu, 
gdyż pełnosprawne nieraz samoloty są wycofywane 
z eksploatacji ze znacznym nawet resursem płatow
cowym i silnikowym. Istota rzeczy tkwi w kosztach. 
Samolot staje się „przestarzały" z chwilą, gdy zaczyna 
przynosić coraz to mniejszy dochód, kiedy staje się 
coraz mniej rentowny. 

Przyczyną tego może być pojawienie się na rynku 
lotniczym bardziej atrakcyjnych typów samolotów, 
charakteryzujących się bardziej korzystnymi wsk;ż_ 
nikami eksploatacyjnymi, co wyrażone językiem eko
nomiki transportu oznacza: większą rotację samolotu, 
wzrost potencjału przewozowego i w konsekwencji, 
mniejszy koszt pasażerokilometra lub tonokilometra •). 
Podstawą do wydania przez przedsiębiorstwo lotnicze 
orzeczenia o „przestarzałości" samolotu typu „X" jest 

*) Paseżerokilometr - pkm - miernik pracy przewozowej 
stosowany przy przewozie podróżnych, obliczany podobnie 
jak tonokilometr (patrz niżej), tzn. przez pomnożenie liczby 
przewiezior,ych pasażerów przez kilometry długości przewo
zowej .  

Tonokilometr - tkm - miernik pracy przewozowej . ·war
tość liczbową tonokilometra otrzymuje się pr7.ez pomnożenie 
liczby wyrażającej ciężar przewiezionego ładunku w tonach 
przez liczbę wyrażaj aj ącą odległość, na którą ładunek został 
przewieziony, w kilometrach. 

Praca przewozowa (samolotu) - wielkość d*onanego przez 
samolot przewozu, obejmuj ąca zarówno ciężar ładunl�u, jak 
i przebytą z tym ładunkiem d rogę. Mierni kiem pracy prze
wozowej może być zarówno tonokilometr, jak i pasażeroki
lometr. 
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szereg wskaźników kosztowych, których ilustracją jest 
poniższe zestawienie. Zakładamy przy tym, że dla 
omawianego samolotu typu „X" przyjęto określone 
wskaźniki ekonomiczno-eksploatacyjne:  

- roczny nalot godzin - 2000, 
- prędkość przelotową - 960 km/godzinę, 
- zdolność przewozową - 100 pasażerów (nie wli-

czając towaru), 
- potencjał pracy przewozowej - 60 OOO pkm/godzi

nę lotu, 
- inne koszty w okresie eksploatowania samolotu aż 

do osiągnięcia pełnej amortyzacji na tym samym 
poziomie. 
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Różne przyczrny sprawiają, że przedsiębiorstwo lot
nicze staje przed . koniecznością dokonania wyboru 
i zakupu sprzętu: mogą to być względy konkurencyj
ne, konieczność utrzymania wyrobionej na rynku lot
niczym pozycji, nacisk ze strony przemysłu lotniczego, 
oferującego coraz to nowsze konstrukcje i inne. Pod
jęcie właściwej decyzji w tym względzie uzależnione 
jest od szeregu istotnych czynników i znanych już 
dzisiaj dostatecznie kryteriów oceny, a mianowicie: 

1 )  w jakim dokładnie czasie nowy typ samolotu po
winien być wprowadzony do eksploatacji w przedsię
biorstwie lotniczym, jeżeli uwzględnić typy samolotów 
eksploatowanych przez konkurencję i jeżeli znane są 
jej zamie:rzenia w zakresie modernizacfi taboru lotni
czego? 

2) szczegółowe określenie wymagań w zakresie: 
wskaźników techniczno-ekonomicznych (prędkości, cię
żary, koszty na godzinę lotu i in.) ; 

3) ustalenie, czy przedsiębiorstwo zamierza zakupić 
samolot oferowany w wersj i standardowej, czy wypo
sażony w urządzenia specjalne, wykonane na wyraź
ne życzenie odbiorcy; 

4) wybór producenta sprzętu, z uwzględnieniem po
trzeb określonych przez zainteresowane władze pań
stwowe, tak pod względem polityki inwestycyjnej, jak 
i możliwości uzupełniających dostaw części i zespołów 
zamiennych w okresie eksploatacji itp. ; 

5) zatwierdzenie projektu i rozwiązania konstruk
cyjnego sprzętu oferowanego przez producenta ; 

6) przeznaczenie we właściwym czasie odpowiednich 
środków finansowych na realizację zamówienia-do
stawy; 

7) określenie form współpracy z producentem w 
okresie budowy sprzętu i współpracy technicznej 
w dalszym okresie eksploatacji sprzętu; 

8) określenie, w jakim stopniu aktualnie realizo
wany etap modernizacji taboru lotniczego jest zgod
ny z ogólnym, perspektywicznym planem rozwoju 
przedsiębiorstwa. 

Z zamówieniem przez przedsiębiorstwo lotnicze kon
strukcji zupełnie nowej wiąże się zawsze pewne ry
zyko. Może się bowiem okazać, że pod koniec resursu 
eksploatacyjnego samolotu koszty wzrosną nieoczeki
wanie, albo powstaną nieprzewidziane opóźnienia w 
postaci przedłużających się okresów międzyprzeglądo
wych bądź też samolot po opuszczeniu wytwórni oka
że się w pewnym stopniu „przestarzały" w porówna
niu z innymi konstrukcjami równocześnie produkowa
nymi przez konkurencyjny przemysł lotniczy w innych 
krajach. 

Analizując poszczególne czynniki, mające poważ
niejsze znaczenie przy doborze odpowiedniego typu 
samolotu, przedsiębiorstwo lotnicze może napotkać na 
pewne trudności, takiego rodzaju jak: 

1) konieczność dostosowania konkretnego samolotu 
,,X" do określonej trasy, względnie jej odcinka. Osta
tecznie akceptowana konfiguracja kabiny pasażer
skiej może być wersją kompromisową, wybraną na 
podstawie badania rzeczywistego wykorzystania ofe
rowanej zdolności przewozowej na najlepszych tra
sach, lub ich odcinkach; 

2) zapotrzebowanie na zwiększoną zdolność przewo
zową może mieć miejsce jednocześnie na kilku tra
s.ach, zwłaszcza w „szczycie letnim"; 

3) koszty eksploatacji poszczególnych tras wykazują 
znaczne różnice w zależności od ich długości, stanu 
wyposażenia technicznego i ilości międzylądowań w 

portach pośrednich. W wyniku tego linia wykazująca 
największe wpływy niekoniecznie musi przynosić 
największe zyski; 

4) najwłaściwsza pora startów i lądowań w portach 
rozpoczęcia lotu i docelowych z punktu widzenia po
trzeb pasażera może się okazać bardzo niedogodna ze 
względu na czas pracy personelu latającego czy obsłu
gi eksploatacyjno-technicznej; 

5) dostosowanie się do czasów startów i lądowań 
samolotów konkurencyjnych przedsiębiorstw lotni
czych może znacznie zwiększyć koszty eksploatacji 
linii; 

6) dążenie do rozwiązania tych problemów może 
nadmiernie obciążyć w pewnych określonych porach 
przelotowość portów i służby rezerwacji i sprzedaży, 
jak również kontroli ruchu lotniczego wskutek nasi
lenia ruchu samolotów. 

Stopień oddziaływania tych czynników na dobór sa
molotu „X" jest jednak trudny do ustalenia i w re
zultacie przedsiębiorstwo lotnicze prowadzi swoje roz
ważania w oparciu o podstawowy miernik ekonomicz
ny, decydujący o kształtowaniu się rentowności eks
ploatacji - koszt tonokilometra lub pasażerokilome
tra wykonanego (patrz tablica 1 i 2). 

Zespół podanych czynników ekonomicznych odgry
wa później dużą rolę przy dokonywaniu oceny tech
niczno-ekonomicznej samolotu pod kątem doboru 
sprzętu najbardziej przydatnego dla przedsiębiorstwa 
lotniczego. 

T a b l i c a  1 
Podsta\\:owe czynniki decydujące o doborze najbardziej eko

nomicznego samolotu dla przedsiębiorstwa lotniczego 

PRZEWOZY LOTNICZE 

Koszt 
!onokilome/ra 

N konaneoo 
---- zależność 
r--7 
L __ ...1P0dslaHOHfl czynnik ekonomiczny 
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T a b l i c a  2 

• • • 1 tó jako środek do za-Planowanie w1elkosc1 floty samo O w 
d • b. rstwie Iotnipewnienia maksymalnego zysku w prze się 10 

czym .,,. 

Z apotr2ebor1anie 
gLobaln{ł 

Np/yN 
konkurencji 

Zapotr2eb0Ha 
nie miBjsc pa
sażerskich 
(9fobalnt:1) 

Samoloty . .  
1,v dyspozyqt 

Pr2eHidyNane 
Nplywy 

KońcoNe pr2eHi
d1JNane 2apo

�--4 tr2eb0Na nie na 
samoloty 

KońcoHe pr2t?Hi
dywanie diJspo-

2ycy;noSC1 
samolotdH 

PlanoHanie Nie/kości 
niezbędnej (!o!y samololóN 

Samoloty 
ekspfoatoHanB 
minima/n. kosz/em 

Eksploatowanie samolo
lóN. Op!yma/iwqa kosz

tór1 ( Hply1vó1v/ 

Maksymalny 
zysk 

Metoda doboru samolotu 

W chwili obecnej istnieje szereg metod oceny przy
datności oferowanego typu samolotu „X" dla potrzeb 
danego przedsiębiorstwa lotniczego. Najczc;ściej prak
tykowaną jest metoda przyjmująca za główne kryte
rium oceny charakterystyki udźwigu albo wydajność 
przewozową. 

W rozważaniach nad tą metodą należy wstępnie 
wprowadzić szereg umownych definicji, takich jak:  

a) zdolność przewozowa = ciężar handlowy X zasięg, 
b) zdolność przewozową na godzinę lotu = ciężar 

handlowy X prędkość przelotowa. 
Wydajność przewozowa zwi�ksza się przy tym w 

miarę wzrostu wyżej przytoczonych osiągów. 
Innymi przyjętymi czynnikami są: 
c) ciężar handlowy X prędkość przelotowa X za

sięg, 

1 8  

d )  
ciężar 
ciężar 

e) 
ciężar 
ciężar 

handlowy X zasięg 
całkowity do startu 
handlowy X prędkość 
całkowity 

ciężar handlowy X prędkość X zasięg 
f) ciążar całkowity 

ciężar handlowy X prędkość X zasięg 
g) ciężar paliwa 

Czy rzeczywiście współczynniki  te mówią konkret
nie O „wydajności" samolotu? Rysunek 1 odpowiada 
częściowo na to pytanie. Przedstawienie graficzne 
w.w. wielkości w odniesieniu do kilku eksploatowa
nych typów samolotów komunikacy jnych, wskazuje 
na to, że :  

a) charakterystyki udżwigu są wyznaczane bez 
uwzględnienia różnych czynników zmiennych, 

b) uzyskane w ten sposób wyniki otrzymano z prze
mnożenia wartości maksymalnych, które w zasadzie 
nie są zbliżone z wartościami optymalnymi, 

c) szacowanie ogranicza się jedynie do danych wy
miernych z pominięciem innych istotnych danych, np. 
kosztowych, 

d) w rozważaniach tego typu nie są brane pod uwa
gę specyficzne warunki eksploatacji ,  jakie dominują 
w danym (badanym) przedsiębiorstwie lotniczym. 

Zastosowanie wzoru oceny „wydajności samolotu" 

Inną m etodą, którą posługuj e się szereg europej 
skich przedsiębiorstw lotniczych, j est rozszerzenie po
przedniej metody, wyrażone wzorem wydajności sa
molotu Q, przy czym punktem wyjścia są tutaj rów
nież charakterystyki ciężarów : 

gdzie : 

n = wydajność śmigła *),  
ca 

p =  

doskonałość maksimum, 

c iężar pustego samolotu + ciężar załogi T 
+ ciężar paliwa 
ciężar w locie 

V z - 3 v max (km/godz), 

BR ciężar paliwa (w kilogramach), 
R zasięg (km), 
b zużycie jednostkowe paliwa (w kG/KM/godz). 

Wyższość tej metody nad poprzednią polega na tym, 
że oprócz charakterystyki ciężarów wprowadza ona 
inne elementy, związane z aerodyna micznymi wła
snościami samolotu i samych zespołów rrnpędowych. 

Większą dokładność można uzyskać stosując we 
wzorze zamiast maksymalnych wartości długości od
cinków dystans rzeczywiście zaplanowany do przelotu 
przez dany samolot. Poprawka ta stanowi pewne udo
skonalenie m etody w oparciu o param etr zmienny -
długość odcinka przelotu. 

Rysunek 2 wyjaśnia koncepcję tego rodzaju. Wiel
kość Lmax przyjęta jako kryterium wydajności samo
lotu na danej trasie zastąpiona j est w takim przy-

•) Metoda opracowana dla samolotów tłokowych. 
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1. Charakterystyki eksploatowanych samolotów komunika
cyjnych 

L LśrlJdnle 

o 

jj / 
L1 

A B  
B C  

A D  

2, Ocena długości przelotu 

Lmax 

Lz 

---..... .,,,.,,,,. ' 
/ ' 

L3 Dtugosć 
pr20lotóH 

' 

Dtugość odcin-
-kóH 

padku wartościami odcinków L1 , L2, L3 , • • • • •  L4, re
prezentujących długości odcinków przelotów AB, BC 

itd. 

Planowanie wielkości floty samolotów 

Z wyborem nowego typu samolotu wiąże się ściśle 
określenie zadań, jakie ma on wykonać w przedsię
biorstwie lotniczym i wielkość floty (ilości egzempla
rzy na stanie przedsiębiorstwa) potrzebnych do za
pewnienia normalnej eksploatacji. Wchodzi tu w grę 
ponownie szereg zmiennych czynników, które mają 
dać odpowiedź na pytanie : jaka ilość samolotów typu 
,,X" jest niezbędna do obsłużenia określonej sieci po
łączeń lotniczych z daną częstotliwością lotów, przy 
założonej prędkości przelotowej i planowanym sezo
nowo rozkładzie lotów. 

Zagadnienie to rozpatrywane pod kątem potrzeb ca
łej sieci połączeń eksploatowanej przez dane przed
siębiorstwo lotnicze można podzielić w sposób nastę
pujący: 

1) ogólna ilość, wielkość i typy (charakterystyka 
techniczna) samolotów wchodzących w skład floty 
(parku) przedsiębiorstwa lotniczego, 

2) konfiguracja (rozwiązanie wewnętrzne) kabiny 
pasażerskiej z określeniem ilości miejsc pasażerskich 
w poszczególnych klasach (I, Y) *), 

3) wymagania w zakresie obsługi technicznej (na
prawy, przeglądy), 

4) wielkość niezbędnej rezerwy eksploatacyjnej (sa
molotów zapasowych). 

Natomiast w odniesieniu do konkretnych tras czy 
ich odcinków: 

1) zapotrzebowanie na zdolność przewozową (pasa
żerską, towarową), 

2) zapotrzebowanie na zdolność przewozową (wg 
kategorii i klas I, Y), 

3) określona częstotliwość kursowania samolotów 
na trasie (odcinku trasy), 

4) określone czasy startów i lądowań (wg rozkładu 
lotów), 

5) ilość, typy samolotów i częstotliwość kursowania 
i rozkład lotów konkurencyjnych przedsiębiorstw lot
niczych, obsługujących tę samą trasę. 

6) wysokość taryf pasażerskich i towarowych **). 
7) przeciętne koszty eksploatacji (właściwe dla da

nej trasy, odcinka), 
8) ilość załóg lotniczych, jaką dysponuje przedsię

biorstwo dla danej trasy, 
9) stan wyposażenia portów lotniczych i pomocy w 

zakresie obsługi przewozowej itd., 
10) procentowy wskaźnik „wyłączeń" samolotów 

z eksploatacj i z przyczyn nieprzewidzianych (wskaż
nik statystyczny). 

W praktyce jednak, ze względu na brak komplet
nych danych, ocenę wielkości floty samolotów „X" 
przeprowadza się korzystając z danych podstawo
wych, takich jak : 

P - całkowita ilość pasażerów do przewiezienia w 
rozważanym sezonie przewozów, 

n - ilość miejsc do dyspozycji w samolocie typu „X", 
A - współczynnik wykorzystania miejsc, 
D - ilość lotów przewidywana na dany sezon 

p 
otrzymujemy D = � (2) 

skądinąd, jeśli : 

tF - czas lotu (tam i z powrotem) w godzinach, 
tw - niezbędny czas postoju (ze względu na obsłu

gę techniczną) w każdym locie tam i z po
wrotem (w godzinach), 

tL - czas postoju samolotu na ziemi, między dwo
ma następującymi po sobie lotami (w godzi
nach), 

tct - tF + tw + tL = całkowity czas pritrzebny na 
wykonanie lotu tam i z powrotem (w godzi
nach), 

dm - maksymalna ilość lotów możliwa cło wyko
nania przez 1 samolot typu „X" podczas se
zon u przewozowego, 

*) Y - oznaczenie klasy turystycznej (ekonomicznej). 
�•) W rozważaniach pominięto wysokość taryf innych środ

kow transportu. 
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Jeżeli: S = czas trwania sezonu (w godzinach) 
to otrzymamy . 

s 

dm = ----- -
t F --j- t,•; + LL 

s 

(3) 

dA = ilość wyłączeń z eksploatacji  (odwołanych lo
tów), wówczas otrzym ujemy : 

(7) 

S d • tF tK 

:Należy jednakże wziąć  pod uwagę, że większe prze
glądy techniczne, dokonywane w określonych odstę

pach czasu powoduj ą  n ieraz dłuższe wyłączenia samo
lotów z eksploatacji albo odwoływania niektórych 
lotów. 

d = dm - dA = - - -- • -
td TK td 

(8) 

Przyjmując zatem czas wylatany przez sRmolot w Zaś Z ilość potrzebnych samolotów wyniesie:  
przeciągu sezonu 

(4) 

gdzie: albo : 

D 
z = 

d 

d ilość lotów wykonywanych przez samolot „X'' 
faktycznie w czasie sezonu. Ponadto zaś : 

p td z = -- · - (9) 

TK - czas wylatany przez samolot pomiędzy dwo
ma przeglądami, 

nK - ilość przeglądów kontrolnych w ciągu sezo-• 
nu otrzymujemy : 

gdzie :  
n · ..?.  S 

(10) 

(5) 

Jeżeli przyjmujemy dalej : 

stanowi liczbę samolotów dodatkowych (zapasowych) 
niezbędną do uzupełnienia stanu liczebnego floty, 
zmmeJszonego o ilość samolotów unieruchomionych 
na przeglądach technicznych. 

tK czas potrzebny na  wykonanie jednego prze
glądu kontrolnego, 

ITA, Documenta 

Literatura 

TA - ilość godzin odpowiadająca nie wykonanym 
lotom w sezonie (z przyczyn technicznych), 

otrzymujemy 

WiLckens V.:  . ,Erstellung eines Verfahrens zur Ermittlur.g 
der G'.ite von Verkehrsflugzeugen". Westdeutscher Verlag, 
Ki:iln. 

K R�N I KA 
a Podajemy kilka informacji o lotniczej 
uzialalnosci pol�luch inżynierów i nau
kowców za granicą. 

♦ Inż. F rank Lewicki j est specjalistą
-aerodynamikie1n w zakładach „Boeing" ; 
1,ależar on do zespołu, który skonstruo
wał 500-osobowy samolot pasażerski 747. 

♦ Szefem ekipy nadzorującej próby po
jazdu księżycowego „Apollo" jest inż. 
Ted Bielawsld. Koordynuje on m.in. 
współpracę między NASA i firmą „Beech 
Aircraft". która zbudowała pojazd. Po
przednio· Bielawski kierował próbami ra
kiety „Titan I". 

♦ Stanley Kawai jest j ednym z czoło
wych konstrul{torów sztucznych sateli
tów Ziemi „Geos", prac uje w laborato
rium fizyki stosowanej. 

♦ W zakładach produkcji rakiet kos
micznych w Tarzana w zespole kon
strukcyjnym wyróżnia się ir,ż. Niesłu
cl10wski. 

♦ Ray Okonski jest dyrel,torem wydzia
łu usług specjalnych w koncernie Mi
chigan Dynamics. Zadaniem tego wy
działu (powstałego z inicjatywy Okon
skiego) jest świadczenie usług nauko
wych dla firm dostarczających wyposa
żenie dla NASA. Special Services Divi
sion pracuje obecnie nad tal{ różnymi 
problemami jak : technologia gładzenia 
powier:tchni najtwardszych stopów me
tali, opracowanie przyrządów, które mie
rzą zapylenie oddziałów montażu apara
tury precyzyjnej lub proj el{towanie opa
kowań dla najczulszej aparatury elektro
nicznej dla rakiet kosmicznych. Siedziba 
laboratoriów mieści się pod Detroit. 

♦ Jednym z kandydatów na przyszłych 
astronautów amerykańsldch jest kapitan 
lotnictwa USA Lawrence Smulczyńslct. 
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(6) Barry W.: . ,Airline Management", London 1965. 

Ostatnio przeszedł on 60-dniową próbę 
podróży kosmicznej w )rn lJ1111e, w k tóreJ 
stworzono warunki podobne cłu tych, ja
!{ie panować będą w laboratorium oroi
talnym. 

♦ Inżynierowie Casimir Laskowski i Ro
bert .Sielski są naczelnymi pruJektanta
mi kolei jednoszynowe), która ma połą
czyć łotr.iska O'Hara i Midway w C111-
cago. Projekt przewiduje zc!ol nośc prze
wozową lu tysięcy osób na godzinę, bę
dzie on ukonczony w bieżącym roku. 

♦ W laboratorium badawczym koncernu 
,,Boeing" w Pasaclena pracuje 18 inżynie
rów polskiego pocl10dzenia. 

• Na warszawskim Cmentarz u Komu
nalnym na Powązka"h od był się uro
czysty pogrze b zasłużonego lotnil<a, jed
nego z współorganizatorów i pilotów 
Ludowego Lotnictwa Polskiego, cenione
go dowódcy i wychowawcy licznych 
kadr polskich skrzydeł, zastępcy szefa 
inspektoratu lotnictwa - gen. bryg. pil. 
Michała Jakubika. Nad grobem pożegnał 
zmarłego główny inspektor lotnictwa 
gen. dyw. pil. J. Raczkowsld. 

e XVI Lot Południowo-zachodniej Pol
ski im. Fr. żwirki został w 1966 r. pod
niesiony do rangi Samolotowych Mi
strzostw Polski. W zawodach brało udział 
14 załóg na samolotach „Jak-18". Roze
grano 5 lrnnkurencji nawigacyjnych, w 
tym uzyskała jedną w nocy. Zwycię
stwo (z poważną przewagą punktów) i 
tytuł mistrzowski odniosła załoga Aero
klubu śląsldego w składzie: pilot Wt .  
Gawlik i nawigator St .  BryzgaLsld. Dru
gą lokatę uzyskał zespół z Gdańska. 

e Opinia publiczna została o,tatnio 
poruszona artylcułami „życia Warsza
wy", w lctórych opisano perypetie z 
wyjazdem szybowcowego mistrza świata 
E. MakuLi do Santiago de Chile, w celu 
odebrania Medalu Lilienthala, przyz'1a
nego Edkowi przez FAI. Niedołęstwo i 
niedbalstwo GKKiF oraz APRL, które 
miały wyjazd sfinalizować - j est zdu
miewające. A przecież to wartościowe 
trofeum w ciągu 28 lat przyznano zale
dwie 19 pilotom, zaś w tym 3 Polakom. 

• Korzystając z halnego wiatru i ko
rzystnej fali wznoszącej, piloci s;c-ybow
cowi Aeroklubu Tatrzańskiego z Nowe
go Targu uzyskali znakomite wynij{i. 
Rekordzista świata s. Józefczak osiąg
nął przewyższenie: 1 1  tys. m. (zal,�dwie 
700 m poniżej swego rekordu śwlata). 
Zaś pilot - J .  Ta rezon uzyskał 8,5 tys. m 
przewyższenia i zdobył diament do zło
tej odznaki szybowcowej . Ogółem w No
wym Targu i Jeleniej Górze gigantycz
ne fale pozwoliły  uzyskać 15 diamen
towych przewyższeń ponad 5000 m. 

• śląskie lotnictwo sanitarne nawią
zało współpracę z Górskim Ocl10tniczym 
Pogotowiem Ratowniczym w Besl,hi :ich. 
Wytyczono j uż pierwsze lądowni ,Jrn dla 
śmigłowców. Mieszczą się one w Szczyr
ku, obole Domu Turysty, w Zwarcloniu 
i w Wiśle Centrum w pobliżu Domu 
Zdrojowego. Góskie lądowisko urządzo
no także obok leśnictwa „Czar:1e· • w 
Szczyrku Górnym oraz na hali Jawo
rzyny i Skrzycznem. 

E r r a t a 

do artykułu prof. H. Mustera „Podsta
wowe w ymagania doboru materiałów do 
budowy pojazdów kosmicznych" opubli
kowanego w nrze 9/66 TECHNIKI LOT
NICZEJ I ASTRONAUTYCZNEJ nie wy
drukowano literatury: 
[li Murphy A. J., Brit I. : Interplan Soc., 

1962, 18, 324. 
[2] Untersee Ph. A., Rami rez R . :  Cem. 

Week, 1965, 8, 82. 
[31 Materials Space/Aeronaut. , 1963, 40, 

Nr 2, 213. 
[41 Kennedy A. J. : ,.New materials for 

astronautics", lVIater. Space - Tech
no!., London Iliffe Books Ltd., 1963. 



SPECJALNA WERSJA SAMOLOTU 
TRANSPORTOWEGO LOCKHEED 

,,HERCULES" 

Amerykańskie siły powietrzne 
rozważają budowę specjalnej wersji 
samolotu Lockheed C-130 „Hercu
les" przeznaczonej do typowych za
dań w strefie przyfrontowej .  Wersja 
ta byłaby m.in. zaopatrzona w sil
niejsze podwozie o rozstawie kół 
6,10 m zamiast jak dotychczas 
4,27 m i o ogumieniu 56 X 30 - 15 
zamiast 56 X 20 - 20 oraz w silniki 
Allison T56-A-15 o mocy 4650 KM. 
Typowy przykład zastosowania sa
molotu jest następujący: start z ła
dunkiem 9070 kG i przelot na od
cinku 185 km; lądowanie na lot
nisku pomocniczym, przy czym do
bieg nie powinien przekraczać 
2 10  m; start po rozładowaniu sa
molotu z rozbiegiem nie przekra
czającym 115  m i powrót do bazy. 
Maksymalny zasięg samolotu pus
tego wynosi 7780 km, a z ładun
kiem 17 460 kG - 5200 km. 

W. K. 

SAMOLOT BOJOWY PIONOWEGO 
STARTU ADAM 2 

Firma Ling-Temco-Vought Aere
space Corp. opracowała projekt sa-

molotu bojowego ADAM 2 w opar
ciu o własną koncepcję samolotów 
V /STOL. Zasada projektu pols�a 
na przepływie strumienia powietrza 
wewnątrz skrzydła samolotu, przy 
czym kierunek strumienia podlega 
sterowaniu - w czasie startu lub 
zawisu j est on odchylony pionowo 
w dół. Do napędu służą zabudowa
ne w skrzydle silniki dwuprzepłcy
wowe o dużym stosunku wydatków. 
Firma ma zbudować model do ba
dań tunelowych, który będzie na
dany w ośrodku badawczym v; 
Langley. W. K. 

SAMOLOT ZE SZTUCZNEG O  
TWORZYWA 

i 
Rozpoczęły się próby w locie pro

totypu czteromiejscowego samolotu 
turystycznego Wassmer W A.50 o 
konstrukcji skorupowej wykonar1ej 
z tworzywa sztucznego - z poli
estrów wzmocnionych włóknem 
szklanym. Poszczególne elementy 
konstrukcji są odlewane i za porno-

E C H N I C Z N E  

cą klejenia łączone z usztywniacza
mi i innymi częściami. Na pokry
cie zastosowano stop lekki. Sam:)lot 
jest wolnonośnym dolnopłatowcem 
z elektrycznie wciąganym trójkoło
wym podwoziem i silnikiem Lyco
ming 0-320 o mocy 150 KM lub 
O-360-AlD o mocy 180 KM. Roz
piętość samolotu wynosi 8,60 m, po
wierzchnia skrzydła ok. 1 2  m2, wy
dłużenie skrzydła 6,4, ciężar włas
ny 570 kG, maksymalny ciężar star -
towy 1000 kG, prędkość przelobwa 
200 km/h. W. K 

LEKKI FRANCUSKI ŚMIGŁO-
WIEC ROZPOZNAWCZY 

Firma Sud-Aviation buduje lekki 
śmigłowiec rozpoznawczy SA.340 

� i  
�1 

będący pochodną śmigłowca „Alou
ette". śmigłowiec jest wyposażoriy 
w trójłopatowy bezprzegubowy 
(sztywny) wirnik nośny o średnicy 
9 ,20 m, w statecznik wysokości i 
statecznik kierunku ze sterem. W 
stateczniku kierunku umieszczono 
wirnik ogonowy o średnicy 0,60 m. 
Do napędu zastosowano silnik tur
binowy Turbomeca „Astazou" 2A 
(bez oddzielnej turbiny napędowej) 
o mocy ok. 500 KM. Prędkość ma
ksymalna śmigłowca wynosi 250 
km/h, a zasięg - 780 km. 

W. K. 

WŁOSKI ŚMIGŁOWIEC 
DO ZWALCZANIA ŁODZI 

PODWODNYCH 

Rozpoczęto próby w locie jedno
osobowego śmigłowca Agusta 106 
przeznaczonego do zwalczania łodzi 

podwodnych. śmigłowiec jest na
pędzany silnikiem turbinowym Tur
bomeca-Agusta TAA 230, który mo
że pracować na różnych paliwach. 
Całkowicie metalowe łopaty wirnika 
nośnego i śmigła ogonowego są 
składane, dzięki czemu śmigłowiec 
może być transportowany przez 
mniejsze jednostki morskie. Prosta 

konstrukcja śmigłowca ułatwia je
go obsługę. W. K. 

SATELITA METEOROLOGICZNY 
„NIMBUS" 2 

1 5  maja 1966 roku wystrzelono 
z bazy Vandenberg za pomocą ra
kiety TAT-,,Agena" B drugiego sa
telitę meteorologicznego serii „Nim
bus", który wszedł na orbitę o na
stępujących parametrach: perigeum 
l l05 km, apogeum ll68 km, inkli
nacja 80° , okres jednego okrążenia 
Ziemi ok. 108 min. Orbita ,ta jest 
synchroniczna względem Słońca, 
tzn. że satelita przelatuje ponad 
pewnym punktem Ziemi stale w 
tym samym czasie dnia i nocy. 

Zorientowany wzglę,dem Ziemi 
satelita rozpoczął w osiem godzin 
po wystrzeleniu przekazywanie 
pierwszych zdjęć meteorologicz
nych. Ma on poza tym wykonać 
następujące zadania: oKreślić dane 
do studiów albedo Ziemi, fotografo
wać Ziemię w dzień i w nocy na 
filmach normalnych oraz czułych 
na promieniowanie podczerwone, 
przeprowadzać obserwacje pogody 
dla celów badawczych i do wyko
rzystania przez biura pogody. 

W tym celu „Nimbus" 2 został 
wyposażony w trzy kamery telewi
zyjne Vidikon, które łącznie mogą 
wykonywać 1 300 zdjęć dziennie z 
rozdzielczością 800 m w środku 
obrazu; kamerę do zdjęć dziennych 
z rozdzielczością 3200 m w środku 
obrazu, przy czym zdjęcia są prze
kazywane bezpośrednio do stacji 
naziemnych o prostym wyposaże
niu; urządzenie do pomiaru promie 
niowania podczerwonego do zdjqć 
nocnych o dużej rozdzielczości, na
dających się do bezpośredniego prze
kazywania; urządzenie na podczer
wień o średniej rozdzielczości do 
pomiarów albedo. 

Satelita ma wysokość 3,05 m, sze- , 
rokość wzdłuż ramion mocujących 
przetworniki energii słonecznej 
3,35 m, ciężar 414 kG (z tego 
53,5 kG przypada na konstrukcję 
satelity). Jako źródło prądu służy 
10 500 przetworników energii sło
necznej , zamocowanych na dwóch 
ramionach, i osiem baterii kadmo
wo-niklowych. Do stabilizacji i ste
rowania zastosowano przelicznik, 
który w oparciu o dane dostarczane 
przez dwa czujniki na podczerwieó 
uruchamia koła bezwładnościowe 
lub freonowe dysze sterujące. 

W. K. 

JAPOŃSKIE RAKIETY NOŚNE 
W Japonii trwają prace mające 

, na celu umieszczenie na orbicie 
sztucznego satelity. Przeprowadza 
się m.in. próby z kulistym silnikiem 
rakietowym na paliwo stałe. Po 
zakończeniu rozpoczętych jeszcze 
w 1960 roku prób statycznych, 
przeprowadza się obecnie próby w 
locie, po czym silnik ten ma być 

21 



zastosowany j ako czwarty stopie11 
konwencjonalnej trzystopniowej ra
kiety na paliwo stale. 

Najpoważniejszym j apońskim pro
gramem kosmicznym . jest rozwój 
rakiety nośnej Mu, do której opra
cowuje się duży silnik rakietowy 
na paliwo stałe M-10 o ciągu 
907 OOO kG. W marcu 1964 roku 
przeprowadzono próby statyczne 
silnika M-20, którego długość wy
nosi 1/3 długości silnika M-10,  a N 
roku 1965 rozpoczęto próby statycz
ne właściwego silnika M-10. W oś
rodku rakietowym w K agoshima 
kończy się budowę urządzeń star
towych. Pierwszą doświadczalną ra
kietą nośną zaopatrzoną w silnik 
M-10 będzie rakieta My-2, która 
wyniesie na wysokość 700 km ma
kietę trzeciego i czwartego stopnia. 

SILNIK RAKIETOWY 
O ŚREDNICY 6,6 M 

W. K.  

Firma Aerojet -General przepro
wadziła próbę statyczną silnika ra
kietowego na paliwo stałe o śr<:: d
nicy 6,6 m. Silnik pracował przez 
1 14 sek rozwijając prawie maksy
malny ciąg, dopiero później zaob
serwowano jego spadek;  ciąg o do
statecznej wartości silnik wytwarzał 
przez 129,9 sek. Największy ciąg, 
jaki zmierzono, wynosił 1 590 OOO kG. 
Maksymalne ciśnienie w komorze 
spalania wynosiło 42,25 kG/cm2 (ciś
nienie obliczeniowe - 42,46 kG/cm�) ; 
zostało ono osiągnięte w 40 sek po 
uruchomieniu silnika. Następna pró
ba statyczna tego rodzaju silnika 
jest przewidziana na rok 1967, przy 
czym ma być zastosowana dysza 
wylotowa nowego typu i paliwo o 
większej szybkości spalania. 

W. K. 

TUNEL AERODYNAMICZNY 
DO SAMOLOTOW V /S'l'OL 

W związku ze wzrastającym za
interesowaniem samolotami piono
wego i skróconego startu firma Haw
ker Siddeley zdecydowała się w 
końcu 1960 roku na budowę tunelu 
aerodynamicznego, który nadawał
by się do badań modeli tego rodza
ju samolotów. Obecnie tunel taki 
pracuje j uż w Hatfield i jest wyko
rzystywany wspólnie przez firmy 
Hawker Siddeley i Dornier-Werke 
w pracach rozwojowych nad samo
lotem transportowym pionowego 
startu i myśliwcem P.1 127. 

W tunelu mogą być badane mo
dele o rozpiętości do 1 ,8 m, przy 
czym podłoga przestrzeni pomiaro
wej jest podnoszona i opuszczana w 
celu symulowania startu i lądowa
nia. Prędkość powietrza w tunelu 
jest tak dobierana, aby odpowiadała 
ona startom i lądowaniom o róż
nych długościach. Do modelu jest 
doprowadzane sprężone powietrze, 
które uchodząc z modelu odpowiecl-· 
nimi otworami odtwarza pionowy i 
poziomy ciąg silników. Powietrze to 
jest podgrzewane, co pozwala na 
badanie zagadnień związanych z 
zasysaniem przez silniki gorących 
gazów wylotowych. 
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Tunel ma obieg otwarty z uwagi 
na dodatkowe powietrze doprowa
dzane do głównego strumienia tu
nelu przez „silniki" badanego mo
delu. Dym powstający przy pod
grzewaniu powietrza doprowadza
nego do modelu jest wykorzystywa
ny do wizualizacji przepływu. Na
pęd tunelu stanowi siedem wenty
latorów. N apęd wielowentylatorowy 
ma tę zaletę, że pozwala na konty
nuowanie badań w przypadku uszko
dzenia jednego z wentylatorów oraz 
umożliwia prostą regulację prędko
ści strumienia i osiąganie bardzo 
małych prędkości przez wyłączanie 
z pracy poszczególnych wentylato
rów. W.li. 

S ZEROKIE MOŻLIWOŚCI 
ZASTOSOWANIA URZĄDZEŃ 

MICRO VISION 

Opisywany już w „Nowościach" 
system Microvicion firmy Bendix 
Corp. jest stosowany w przypadku 
złych warunków atmosferycznych 
lub w okolicznościach wynikających 
ze względów taktycznych w cza:sie 
działań wojennych. Urządzenie od
biera sygnały z radarowych mar
kerów zabudowanych na innych sa
molotach lub na zieirii i przerabia 
je w ten sposób, że występują one 
jako znaki świetlne w polu widze
nia pilota. Odtwarzając oświetlenie 
pasa startowego lotniska cywilnego 
lub nie oświetlony pas startowy 
lotniska wojskowego system Mic:·o
vision nadaje się do lądowania przy 
zerowej widzialności w dzień lub 
w nocy; system umożliwia poza tym 
wytyczanie korytarzy powietrznycn 
i tras nad nieznanymi obszara:ni 
oraz oznaczanie miejsc zrzutów za
opatrzenia w złych warunkach atmo
sferycznych lub w nocy, ułatwiając 
utrzymanie w tajemnicy miejsca 
zrzutów. Urządzenie ułatwia wre
szcie loty grupowe samolotów lub 
śmigłowców przy słabej widzialno
ści przez zastosowanie pokładowych 
nadajników radarowych (np. w 
przypadku śmigłowców n adajnik 
można zabudować na końcu łopaty 
wirnika nośnego). W.K. 

SYMULATOR LOTU Z BARWNĄ 
WIZUALIZACJĄ 

Na symulatorach samolotu Vic
kers VCl0 linii lotniczych BOAC 
(British Overseas Airlines Corpora
tion) zastosowano system barwneJ 
wizualizacji opracowany przez fir
mę Redifon. Umieszczony na ścia
nie model lotniska o wymiarach 
14,5 X 4 m, co odpowiada wymia
rom rzeczywistym 14,5 X 4 km, jest 
oświetlony kilkoma rzędami lamp 
tungstenowych o łącznej mocy do 
180 kW. (Ciepło wypromieniowyv,ra
ne przez oświetlenie było jednym 
z najpoważniejszych problemów, 
które należało rozwiązać, ze wzglę
du na jego wpływ na materiał uży
ty do budowy modelu) .  Wzdłuż mo
delu przesuwa się kamera telewi
zyjna zaopatrzona w specjalny 
układ soczewek. K amera ma stopnic 
swobody względem osi x, y i z. Ru
chy k amery są zgodne z wysyłany-

mi przez symulator sygnałami doty
czącymi prędkości, wysokości i po
łożenia w naśladowanym locie. 
Obraz modelu jest rzutowany na 
ekrany umieszczone w kabinie sy
mulatora w miejscu przednich ,zyb. 
Obraz jest widziany na każdym z 
ekranów z obu foteli pilotów. Obraz 
j est barwny trójwymiarowy i bar
dzo r ealistyczny. Symulowany jest 
poza tym hałas wywoływany przez 
silniki i podwozie, brak jest jedynie 
efektu przyśpieszeń. Widzialność lot_ 
niska może być zmieniana od 6,5 km 
do 90 m. Do wysokości 460 m mogą 
być również odtwarzane efekty 
chmur i mgły. Realizm odtwarzania 
jest zwiększony przez zastosowanie 
specjalnych filtrów, np. podczas sy
mulowania przebijania chmury, gdy 
wygląd przebijanej chmury stop
niowo się zmienia, a w dole wystę
puje efekt mknących drobnych 
obłoków. Model lotniska uwzgla,d
nia światła pasów startowych 
światła podchodzenia i inne. 

Koszt opisanego urządzenia wyno
si ok. 100  000 funtów sterlingów, 
urządzenie to jednak pozwala za
oszczędzić rocznie ok. 80 OOO funtów 
dzięki ograniczeniu lotów związa� 
nych ze szkoleniem pilotów i okre
sowym sprawdzaniem pilotażowych 
umiejętności załóg. Urządzenia 
barwnej wizualizacji zamówiła już 
NASA do doświadczalnych symula
torów; marynarka angielska dyspo
nuje dwoma urządzeniami tego ty
pu z modelami lotniskowców, a li
nie lotnicze Western Air Lines za
mówiły jedno urządzenie. W.K. 

RUitKOWA KONSTRUKCJA 
LEKKA 

Na samolocie służbowym MFB 320 
„Hansa" zastosowano na krawędzi 
natarcia skrzydła skrzela, których 
budowa stanowi przykład zastoso
\Vania nowego rodzaju konstrukcji 
lekkiej przeznaczonej do budowy 
obciążonych elementów lotniczych. 
Od zwykłej metalowej konstrukcji 
przekładkowej różni się ona rdze
niem składającym się z szeregu r i..1-
reczek. Rdzeń tego typu zmniejsza 
ciężar i koszt wykonania konstruk
cji, ułatwia obróbkę i zapewnia 
większą wytrzymałość. Wadą jest 
mała odporność na temperatury się
gająca tylko 1 50 °c. W.K. 

NOWY RODZAJ STOPU 
NA ŁOPATKI TURBINOWE 

Firma Pratt and Whitney opra
cowała nowy materiał na łopatki 
turbin silników lotniczych noszacy 
oznaczenie PWA 1409 i określa.ny 
jako stop jednokrystaliczny. Bada
nia laboratoryjne wykazują, że no
wy stop zapewnia czterokrotnie 
większą trwałość wykonanych z 
niego łopatek turbinowych niż do
tychczas stosowane materiały. Wy
kazuje on poza tym wyjątkowo du
żą odporność na uderzenia cieplne 
i dzięki temu nadaje się również 
na chłodzone powietrzem części sil
ników. Zarówno sam stop, jak i je
go obróbka zostały opatentowane. 

W.K. 
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PRZEMYSŁO WEJ NOT 
Zgodnie z sugestiami narady rzeczników patentowych, która miała miejsce w Katowicac/i w 1 966 r. po

wołana została przez Zarząd Główny NOT Podkomisja Ochrony Własności Przemysłowej. 

Celem i formami działania Podkomisji jest m.in.: 

organizowanie wymiany doświadczeń między rzec'znikami patentowymi poprzez narady, seminaria, kur
sy, praktyki itp., 

współdziałanie z SNT i innymi organizacjami i instytucjami zainteresowanymi rozwojem, treści i form 

ochrony własności przemysłowej i stwarzanie odpowiednich warunków dla pracy rzeczników paten
towych, 

koordynowanie na terenie SNT zasadniczych kierunków prac leżących w ·zakresie działania Podkomisji, 

przekazywanie Zarządowi Głównemu NOT postulatów rzeczników patentowych, 
współudział w prowadzen iu społecznego poradnictwa i pomocy w zakresie spraw patentowych. 

Członkami Podkomisji mogą być rzecznicy patentowi, którzy uzyskali kwalifikacje wymienione w usta-
wie o rzecznikach patentowych oraz członkowie zainteresowanych SNT, o ile zadeklarują przynależność 
i udział w pracach Podkomisji. 

Podkomisja rozpoczęła już pr'zyjmowanie członków zainteresowanych działalnością Podkomisji. 

Rzecznicy Patentowi oraz członkowie SNT mogą zgłaszać swoje kandydatury pod adresem Działu Wy
nalazczości NOT, Warszawa, ul. Czackiego 3/5. 

Po otrzymaniu zgłoszeń kandydatom wysłana zostanie do wypełnienia deklaracja oraz regulamin Pod

komisji. 
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