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MARZ EC technika lotnicza 
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ROK XXII I astronautyczna 
MI ESIĘCZNIK S E KCJI LOTNIC ZEJ STOWARZYSZE NIA INŻYNIERÓW I TECHNIKÓW MECHANIKÓW]P:OLSKICH 

Mgr inż. ANDRZEJ MARKS 

Przyszłościowe badania Księżyca za 
poiazdów 

pomocą 
bezzałogowych 

Najbardziej frapującym dziełem astronautyki jest 
obecnie selenonautyka - już za kilka lat jej poczyna
nia zostaną uwieńczone pierwszą wyprawą ludzi na 
Księżyc. 

Ostatnio zrealizowano wiele doniosłych przedsię
wzięć selenonautycznych, w tym pierwsze miękkie 
lądowanie aparatu kosmicznego na Księżycu (radziec
kiej Łuny 9, a w kilka miesięcy później amerykań
skiego Surveyora A I) i równie trudne pierwsze 
wprawienie aparatu kosmicznego w wokółksiężycowy 
ruch satelitarny (radzieckiej Łuny 10, a następnie 
amerykańskiego Lunar Orbitera). 

Przedsięwzięcia te bardzo rozszerzyły naszą wiedzę 
o Kiężycu, a jednocześnie stanowiły kluczowy etap 
techniczny w dalszym opanowywaniu Księżyca. Dzię
ki nim istniejące już od kilku lat plany różnorod
nych urządzeń przeznaczonych do badań Księżyca 
stały się realne. Można już zatem przewidywać, jaki 
będzie rozwój selenonautyki w czasie najbliższych 
kilku lat. 

Obecnie najbardziej aktualnym i „ważnym" zada
niem selenonautyki jest dostarczenie jak najwszech
stronniejszych i dokładnych danych naukowych 
o strukturze fizycznej, chemicznej i mineralogicznej 
powierzchni Księżyca, co od lat stanowi przedmiot 
żmudnych i skomplikowanych badań wykonywanych 
metodami astronomicznymi z Ziemi, a co może być 
zbadane w definitywny sposób dopiero po umiesz
czeniu przyrządó.w badawczych na Księżycu. Temu 
właśnie celowi mają służyć aparaty typu Surveyor. 

Według pierwotnych planów ich naukowe wyposa
żenie ma obejmować urządzenia działające już w cza
sie lotu z Ziemi na Księżyc i urządzenia włączające 
się dopiero po wylądowaniu na Księżycu. Szczególnie 
interesująca! jest ta druga grupa urządzeń nauko
wych. 

Mają się one składać z 2 do 4 radioteleautograficz
nych kamer obserwacyjnych różnego typu i różno
rodnie umieszczonych. Obecnie jednak, jak się zdaje, 
poprzestanie się na 2 kamerach uniwersalnych w:r
posażonych w wymienne obiektywy i filtry optyczne -
kolorymetryczne, fotometryczne i polaryzacyjne. Ka
mery te umieszczone będą w ten soosób, aby dawały 
łacznie obrazy stereoskopowe. Osobny obiektyw do
starczać będŻie mikroskopowe obrazy powierzchni 
gruntu Księżyca oraz pobierane przez urządzenia 
badawcze próbki tego gruntu. 

Do pobierania próbek gruntu ma służyć umieszczo
ne w aparacie kosmicznym niewielkie urządzenie 
wiertnicze. Jego działaniem pokazywanym przez jedną 
z kamer obserwacyjnych będzie można sterować fa-

lami radiowymi wysyłanymi z Ziemi. W wywiercony 
otwór o średnicy 5 cm i głębokości nie większej niż 
150 cm będzie wsuwana sonda wykonująca na róż
nych głębokościach badania właściwości magnetycz
nych gruntu, akustycznych (w odległości 60 cm od 
otworu będzie zrzucany z aparatu kosmicznego na 
grunt mały ciężarek uwiązany na lince, a umieszczony 
w sondzie mikrofon odbierać będzie fale sejsmi
czne), termicznych (za pomocą pirometru, w któ
rym źródło ciepła stanowić będzie niewielka żaró
weczka). Oprócz tego za pomocą sondy wsuwanej do 
otworu wykonywane będą badania gruntu metodami 
aktywacji neutronowej i gamma, czyli naświetlanie 
gruntu strumieniami neutronów oraz promieni gam
ma, i badanie tworzącej się wskutek tego w gruncie 
sztucznej promieniotwórczości, a także badania, w ja
ki sposób grunt Księżyca odbija, pochłania i roz
prasza neutrony i promienie gamma. Badane będą 
także właściwości elektryczne gruntu Księżyca. 

Pobrane z otworu wiertniczego próbki przekazy
wane będą do umieszczonych w aparacie kosmicz
nym innych urządzeń badawczych. Główną rolę wśród 
nich będą spełniać: 

1) 13-kanałowy spektrometr rentgenowski, w któ
rym próbki gruntu zostaną naświetlone strumieniem 
elektronów, w wyniku czego tworzyć się będzie pro
mieniowanie rentgenowskie. Badanie tego promienio
wania umożliwi wyznaczenie zawartości glinu, wapnia, 
chloru, chromu, żelaza, magnezu, manganu, niklu, po
tasu, azotu, krzemu, siarki i tytanu, 

2) rentgenowski dyfraktometr, który umożliwi zba
danie mineralogicznej struktury gruntu, 

3) chromatograf gazowy do badania zawartych 
w próbkach gazów i ewentualnie substancji organicz
nych, których istnienie, chociaż bardzo mało prawdo
podobne, nie jest jednak na razie definitywnie wy
kluczone. 

Oprócz próbek pobieranych z otworu wiertniczego 
odpowiedni chwytak-manipulator będzie pobierać 
próbki z powierzchni gruntu. 

Poza tymi urządzeniami planuje się umieszczenie 
na aparatach kosmicznych typu Surveyor manometru 
mierzącego ciśnienie atmosfery księżycowei (w gra
nicach od 10-1 do 10- 14 mm Hg), przyrządów' bada
jących promieniowania jonizujące z przei;trzeni ko
smicznej i z gruntu, magnetometru, dwóch sejsmo
metrów, mikrofonu rejestrującego uderzenia mikro
meteorów i cząstek wybijanych z gruntu przez ude
rzenia meteorów oraz urządzenia do pomiarów elek
trycznych. Część urządzeń będzie umieszczona 
w dwóch termostatycznych zasobnikach. 
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1. surveyor z urządzeniem wiertniczym 

Działanie przyrząd�w r�gulowane będ�f e prz�z 
umieszczony w aparacie „mozg elektronowy , a takze 
falami radiowymi z Ziemi, przy czym do teg� dru
giego sposob u  przywiązuje  się większe znaczeme. 

Nie ulega wątpliwości, iż także następn e ra?ziecki� 
aparaty kosmiczne miękko_ lądu�ące r.ta ,�owierzc_hr:ii 
Księżyca mieć będą znacznie obfitsze i r�zn?rod;1ieJ
sze urządzenia badawcze niż Łuna 9, ktor�J głowi;� 
wyposażenie stanowiła kamera obserwacyJna. Dosc 
często wspomina się o tym, że W'. aparatach tyc� 
umieszczać się będzie obiekty biologiczne, co pozwoll 
uzyskać cenne dane o oddziaływaniu na istoty �yyve 
warunków istniejących w czasie lotu na  �sięzyc 
i pobytu na Księżycu, a tym samym danych m�zbęd
nych dla uczonych i konstruktorów przygotowuJących 
wyprawę załogową na Srebrny Glob. 

Oprócz wysyłania na powi_erzchnię Ks�ężyca ap�
ratów kosmicznych o znaczme ulepszoneJ konstruK
cji wysyłać się także będzie dalsze sztuczne l_{siężyce 
Ksieżyca. Na razie jednak w tej dziedzinie me usta-: 
łon� jeszcze, w j akim kierunku iść będzie rozwóJ 
tych urządzeń. 

Bardzo interesujące są natomiast proj ekty urządzeń, 
które mają być wysyłane na powierzchnię Księżyca 
i po miękkim wylądowaniu bę?ą się ,t�m po r.ti�j 
przemieszczać wykonując badama w roznych mieJ
scach, co oczywiście znacznie rozszerzy ich zakre_s. 
Uczeni radzieccy projektują tego rodzaju urządzeme 
o nazwie Rask, a uczeni amerykańscy o nazwie Pro
spector. 

Te aparaty kosmiczne poruszać się będą po po
wierzchni Księżyca na podwoziach kołowych, gąsie
nicowych lub kroczących, przy czym wyposaż.one 
będą w urządzenia samoczynnie kierujące ich ruchem 
w ten sposób, aby omijały przeszkody (większe głazy, 
nierówności, a zwłaszcza szczeliny w gruncie). Oprócz 
tego ruchem ich kierować się będzie falami radiowy
mi wysyłanymi z Ziemi według przekazywanych 
z tych aparatów obrazów przebywanego przez nie 
terenu. Chociaż z powodu dużej odległości Księżyca 
od Ziemi (średnio 384 tys. km) tworzyć się będzie 
2,5-sekundowe opóźnienie między dotarciem na Zie
mię wysłanych z aparatu sygnałów radiowych, nio
sących informacje o wygl<1,dzie przebywanego terenu, 
a dotarciem do aparatu wysłan e.go z Ziemi sygnału 
sterowniczego, to jednak ze względu na powolność 
przemieszczania się aparatu po powierzchni Księżyca 
nie bedzie to mieć wi(;'kszego znaczenia. Powolny 
ruch stosowany bedzie po to, aby ograniczyć zuż�rcie 
energii, a także dla um oż1iwienia wvkonania badań 
naukowych. Przy realizclcji niektórych badań ap;:irat 
będzie zatrzymywany. Tego rodzaju urządzenia kos
miczne zasilać się będzie energią elektryczną przede 
wszystkim z ogniw jądrowych, co umożliwi długo
trwałe działanie aparatów, a także pracę również 
w czasie przeszło dwutygodniowej nocy księżycowej 
i w dowolnym miejscu. Można je także będzie zasilać 
z fotoogniw słonecznych, ale tylko w czasie dnia 
księżycowego. Wówczas aparat skrupulatnie będzie 
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musiał omiJaC rejony zacienione, gdyż w przypadku 
zabrnięcia w obszar trwale osłonięty od promieni 
słonecznych aparat by tam pozostał i na . zawsze za
kończył pracę. 

Obecnie planuje się, że aparaty tego rodzaju będą 
dostarczan e  n a  Księżyc j ako ładunek przenoszony 
przez statki kosmiczne typu ��na lu'? ?u_r":eyor, przy 
czym po wylądowaniu _na  Księz_ycu_ ZJezdzac one _będą 
na jego powierzchnię i sar:iodz,ielme _wykonywac ba
dania. Według innych proJektow poJazdy kosmiczne 
0 konstrukcji podobnej jak Łuna 9 lub Surveyor za
mierza się wyposażyć_ "'! podwozi3:._ Na razie jednak 
w tej dziedzinie istmeJą tylko roznorodne koncep
cyjne plany ale nie u stalono j eszcze, które z tych 
rozwiązań będą w pierwszej kolejności realizowane 
w praktyce. 

Najciekawszym obecnie projektem w dziedzinie bez
załogowych aparatów k o�micznych przez1;aczonych do 
badań Księżyca jest proJ ek t  aparatu, ktory po wylą
dowaniu na Księżycu pobierze tam próbki z j ego po
wierzchni, a następnie wystartuje z nimi do lotu 
powrotnego n a  Ziemię. Istnieje j uż nawet skonkre
tyzowany technicznie proj ekt w tej, dz_iedzinie opr�
cowany przez uczonych amerykanskich. Jednakze 
droga od  projektu do realizacji jest bardzo długa i na 
razie nie wiadomo, czy będzie on zrealizowany i kiedy 
to nastąpi. W każdym razie warto jednak się z nim 
bliżej zapoznać. 

Projekt  nosi nazwę Greencheese. Aparat ma mieć 
postać k uli o średnicy 1 10 cm wykonanej z drzewa balsa 
i masę 80 kg. Wewnątrz kuli mają się znajdować różno
rodne urządzenia, przy czym środek masy kuli nie 
będzie się pokrywać ze śro dkiem geometrycznym. 
Kula zostanie dostarczona na  powierzchnię Księżyca, 
za pomocą statku kosmicznego podobnego do Surve
yora. Po wylądowaniu statku na Księżycu kula stoczy 
się na  powierzchnię Księżyca po odpowiedniej pro
wadnicy, a dzięki temu, że j ej środek masy nie po
krywa się ze środkiem geometrycznym zatrzyma się 
w zaplanowanym przez konstruktorów położeniu. Je
żeli jednak zajmie ona pozycję niezaplanowaną, uru
chomione zostaną niewielkie rakietowe dysze sterow
nicze, które przetoczą j ą  w prawidłowe położenie. 
Potem z k uli  wysuną się podpory, które oprą się 
o grunt. Następnie z wnętrza wysuną się dwa wier
tła-chwytaki, które pobiorą próbki gruntu i wciągną 
je do o dpowiednich pojemników, które zostaną na
stępnie szczelnie zamknięte. Jednocześnie umieszczo
ny w k uli nadajnik radiowy wysyłać będzie sygnały 
umożliwiające dokładn e zlokalizowanie z Ziemi miej
sca pobytu aparatu z dokładnością ± 1 ,6  km. Dzięki 
temu możliwe będzie obliczenie toru, po jakim aparat 
wzleci z Księżyca, aby trafić na  Ziemię oraz okre
ślenie chwili startu. 

Po wykonaniu tych czynności do aparatu zostaną 
przPsłane z Ziemi falami ra diowymi dokładne pole
cenia sterownicze, według których zrealizowany bę
dzie wzlot z Ksieżyca. Poleceni'a te zostaną zmagazy
nowane w urządzeniu pamięciowym aparatu. 

Pierwszą czynnością poprzedzającą lot powrotny na 
Ziemię bedzie odrzucenie górn ej części powłoki bal
sowej. Nastepnie umieszczony wewnątrz niewielki 
silniczek elektryczny wprawi górna część aparatu 
w ruch obrotowy w c elu odpowiedniego zorientowa
n ia jej w azymucie ( iako kierunek odniesienia służyć 
bedzie kierunek ku Słońcu). Kolejnym etapem będzie 
zmian a wielkości odchylenia wysuniętych z kuli trzech 
podpór za pomocą silniczka, wskutek czego zmieni 
sie w odpowiedni sposób elewacja aParatu. Wreszcie 
ost<:i tnia czynnościa bedzie odrzucenie dolnej cześci 
b<>lso,.vei powłoki. Odlot aparatu ku Ziemi umożliwi 
niewielki siln ik rakietowy z;:isil any paliwem w po
staci stałe; . Silnik ten mieć bed?.ie postać kuli o śred
nicy 3 :ł cm. Wytwarzać nn bed?ie ·ciąg 295..,...410 kG 
w czasie 1 5..,...25 sekund. W czasie lotu powrotnego na 
Ziemie umieszczony w aparacie nadainik radiowy 
wysyłc1ć bedzie co pewien czas sygnały, umożliwia
jące dokładn e wyznaczenie toru lotu, a tym samym 
i wyzn aczenie miejsca lądowania na Ziemi. 

Aparat wleci do atmosfery ziemskiej prawie pro
stopadle z prędkością 10,7 km/s, toteż hamowany 
będzie bardzo gwałtownie (maksymalne opóźnienie 
na wysokości 36 km wyniesie aż 300 g ), a jednocze-



sme nagrzewany aerodynamicznie (najsilniej na wy
sokości 40 km). Aby zabezpieczyć aparat przed znisz
czeniem, jego projektodawcy zamierzają pokryć go 
z zewnątrz topionym kwarcem, a od wewnątrz 
chryzolitem (azbestem nasyconym smołą) stanowiącym 
zły przewodnik ciepła. Gwałtowne hamowanie aero
dynamiczne doprowadzi do zmniejszenia prędkości 
lotu. Na wysokości 15 km prędkość wyniesie zaledwie 
90 m/s, po czym otwarte zostaną spadochrony, na 
których wyląduje on na Ziemi. Wysyłane przez na
dajnik radiowy aparatu sygnały umożliwią j ego od
szukanie. 

Opisane tutaj typy aparatów kosmicznych w zasa
dzie wyczerpują podstawowe odmiany bezzałogowych 
pojazdów przeznaczonych do badań satelity naszej 
planety. Nie należy zatem oczekiwać, aby miały być 
zbudowane (przynajmniej w niedalekiej przyszłości) 
bezzałogowe aparaty o jeszcze bardziej złożonej ko�1-
strukcji. Należy zresztą zwrócić uwagę, iż załogowa 
wyprawa na Księżyc nastąpi prawdopodobnie przed
tem nim na Księżyc wyśle się bezzałogowe aparaty 
zdolne do wylądowania tam i do powrotu na Ziemię. 
Mogłoby się więc wydawać, iż konstruowanie tego 
rodzaju aparatów nie będzie już mieć racji bytu. 
Wypada jednak zwrócić uwagę na fakt, że tego ro
dzaju poglądy, aczkolwiek bardzo rozpowszechnione, 
nie są j ednak słuszne. Nawet wówczas bowiem, gdy 
na K siężyc wysyłać się będzie liczne załogowe wy
prawy nie zaprzestanie się wysyłania w jego kierun
ku aparatów bezzałogowych, jako znacznie tańszych 
i z powodzeniem zastępujących w wielu dziedzinach 
ludzi .  Co więcej , gdy na Księżycu będzie się budo
wać stałe załogowe bazy naukowe, a być może na
stąpi to już za lat kilkanaście, nie zaprzestanie się 
badań Księżyca tak „przestarzałą" metodą jak obser
wacje astronomiczne wykonywane z Ziemi. Dopiero 
bowiem kompleksowe połączenie i wykorzystanie 
wszystkich metod badań Księżyca umożliwi uzyskanie 
wszechstronnych i dokładnych wyników. 

Obecnie głównym celem selenonautyki jest dostar
czenie selenologom danych\ naukowych o Księżyc'.l 
n iemożliwych lub bardzo trudnych do uzyskania 
z Ziemi, j ednocześnie j ednak bardzo ważnym i zu
pełnie odrębnym celem j est uzyskanie danych tech
nicznych umożliwiających konstruowanie coraz bar
dziej wszechstronnych aparatów kosmicznych, a szcze
gólnie przygotowujących wyprawy załogowe. Równo
cześnie nie zapomina się o możliwości wykorzy
stania Księżyca do celów utylitarnych. Nie chodzi 
tu o eksploatację dóbr mineralnych Księżyca na uży
tek ziemski, o czym często się wspomina, gdyż długo 
jeszcze koszty transportu na trasie między obu cia
łami niebieskimi będą tak olbrzymie, że projekty 
tego rodzaju będą niedorzeczne. Księżyc można jed
nak wykorzystać do innych celów, np. jako miejsce 

2. Prospzctor na Księżycu 

umieszczenia bezzałogowych (a w dalszej przyszłości 
ewentualnie i załogowych) ultrakrótkofalowych radio
stacj i przekaźnikowych, przydatnych zwłaszcza w te
lewizji o zasięgu globalnym. 

Co prawda ponad danym rejonem powierzchni Zie
mi Księżyc jest w ciągu doby widoczny przeciętnie · 
tylko przez 12 godzin i 25 minut, ale w tym okresie 
może on służyć jako potencjalna stacja retransmi
syjna. Na Księżycu można także umieścić obserwa
toria meteorologiczne śledzące atmosferę naszej pla
nety, a zwłaszcza jej zachmurzenie, i przesyłające 
wyniki badań na Ziemię. W obu wymienionych dzie
dzinach od dość dawna z powodzeniem wykorzystuje 
się sztuczne satelity Ziemi, ale możliwości jakie daje 
Księżyc również są nie do pogardzenia. Księżyc może 
być także miejscem umieszczenia obserwatoriów sło
necznych, co umożliwi prognozy aktywności słonecznej, 
a to będzie mieć ogromne znaczenie praktyczne, po
nieważ zmiany aktywności Słońca wywierają wielki 
wpływ na ziemskie zjawiska meteorologiczne. 

W zeszycie majowym „Techniki Lotniczej 

i Astronautycznej" opublikujemy artykuły po

święcone lotnictwu rolniczemu. Będą to m.in.: 

, ,O właściwy kierunek rozwoju samolotu rol

niczego", , ,Współczesne samoloty rolnicze", 

, ,Rozwój myśli konstrukcyjnej w awioagro

technice", , ,Samolot czy śmigłowiec w pracach 

rolniczych", , ,Pewne problemy walki o równo

mierność rozkładu chemikaliów z powietrza". 



1. Impresja fotograficzna wy
lrnnana przy użyciu modelu 
samolotu „Concorde" 

Mgr inż. WALERIAN KORDZIŃSKI 

Sa molot 

, ,Concorde" 

Założe nia pro jektowe 

i zag a d n ien ia  eksploata cyjne 

w niniejszym artylcule - oprncowanym głównie w oparciu o o ryginalne malerialy firm HA.L 
i Sud-Aviation - przedstawiono czynni/ci, które wpłynęły na wybór podstawowych parame
trów, 1csztaltu aerodynamicznego i rodzaju silników pierwszego naddźwiękowego samolotu 
pasażerslc iego „Concorde" oraz rozpatrzono niektóre zagadnienia związane z przyszlum uzyt
lrnwaniem tego samolotu, przede wszystkim zagadnienia ekonomii. e"'sploatctcji. Konstntkcja 
sumolotu, badania laboratoryjne towarzyszące pracom projektowym, badania wytrzymato
ściowe fragmentów konstruk cyjnych i badania silnika oraz stopień zaawansow2nia w burto
wie prototypów będq omówione w następnym artykule na temnt samolotu „Concorr!1:". 

W historii rozwoj u  lotnictwa pasażerskiego uderza 
ciągły i coraz bardziej intensywny wzrost prędkości 
samolotów. Zwiększenie prędkości przelotowej samo
lotu pasażerskiego oznacza wzrost jego wydajności 
i przyczynia się do wzrostu ruchu pasażerskiego, Na
leży spodziewać się, że obserwowany w ostatnich la
tach rozwój międzynarodowego handlu i transportu, 
gwałtowny wzrost stopy życiowej, powstanie nowych 
społeczeństw, krótko mówiąc - ogólny postęp ludz
kości będzie bodżcem do dalszego zwiększania pręd
kości podróży samolotu na długich trasach. 

Przyszły rozwój lotnictwa cywilnego jest w głównej 
mierze uzależniony od utrzymania właściwych pro
porcji między wzrostem ruchu pasażerskiego na  dłu
gich trasach a wzrostem wydajności samolotów. Za
stąpienie istniejących samolotów pasażerskich samo
lotami nowymi, szybszymi i większymi, jest oparte 
na zasadzie n iezmiennej ogólnej ich ilości, nawet 
jeżeli prowadzi to do przejściowego zachwiania rów
nowagi między ruchem pasażerskim a wydajnością 
samolotów. Wprowadzenie do eksploatacji mniejszej 
ilości bardziej wydajnych samolotów nie byłoby ce
lowe, gdyż prowadziłoby do zmniejszenia częstotliwo
ści lotów, co jest równoznaczne ze zmniejszeniem 
elastyczności eksploatacyjnej .  

Przytoczone powyżej czynniki stały s ię  podstawą 
podjęcia decyzji budowy naddźwiękowego samolotu 
pasażerskiego o prędkości Ma = 2,2 Sud-Aviation/BAC 
,,Concorde" i wywarły wpływ na jego zasadnicze pa
rametry. Widać to z wykresu na rys. 2, który przed
stawia wzrost ruchu pasażerskiego - rzeczywisty 
i przewidywany - oraz wzrost wydajności samolotów 
w latach 1952 do 1980. Zwiększona wydajność dużych 
samolotów pasażerskich z turbinowymi silnikami 
śmigłowymi, wprowadzonych do eksploatacji w roku 
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1957, ściśle o dpowiadała zwiększonemu ruchowi pasa
żerskiemu. Trudności w działalności linii lotniczych 
powstały dopiero w roku 1959 wskutek zastosowania 
samolotów o drzutowych o zbyt dużej wydajności; 
trudności te trwały przez kilka lat. W przeciwień
stwie do tego zwiększona wydajność samolotu „Con
corde" j est ściśle dostosowana do przewidywanego 
wzrostu ruchu pasażerskiego w latach 1968-1970. 
Natomiast amerykańskie samoloty pasażerskie o pręd-
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2. Wzrost ruchu pasażerskiego na długich trasach - rze
czywisty i przewidywany - i wydajności samolotów 
w latach 1952-,-1980. 

Przyjęte skróty : STŁ - silni·k tłokowy; TSŚ - turbinowy 
silnik śmigłowy; TSO - turbinowy silnik odrzutowy; 
PSP - pasażerski samolot poddźwiękowy; PSN - pasa
źerski samolot naddźwiękowy 



kości Ma = 3 będą miały tak d użą wydajność, że wy
v\'ołają prawdopodobnie znacznie wic;ksze i ba� dziej 
długotrwałe zakłócenia w eksploatacji, niż to m iało 
miejsce po wprowadzeniu odrzutowych samolotów· 
pasażerskich pierwszej generacji .  

W związku z powstającymi obecnie coraz liczniej
szymi projektami bardzo dużych samolotów o sto
sunko\vo małej prędkości, tj. , ,autobusów powietrz
nych" nasuwa się pytanie, czy budowa właśnie ta
kiego samolotu nie byłaby bardziej celowa, gdyż 
umożliwiłby on znaczne obni·�enie kosztów eksploa
tacyjnych i taryf pasażerskich. W odpowiedzi na to 
można stwierdzić, że te dwa typy samolotów nawza
jem się nie wykluczają, a ich budowa zależy od 
tego, czy istnieje na nie zapotrzebowanie. 

Porozumienie w sprawie rozwoju  i produkcji sa
molotu „Concorde" przez francuską firmę Sud-Avia
tion i angielską British Aircraft Corp. (BAC) zostało 
zawarte v--.· listopadzie 1962 r. Jest ono oparte na za
sadzie równego rozdziału zadań i kosztów rozwoj u 
całego sc::molotu - płatowca, silników, wyposaże
nia - między obie firmy. W celu kontroli na szcze
blu rządowym postępu prac nad projektem „Conc.or
de" utworzono stały komitet. Ze strony przemysłu 
kierownictwo programu budowy płatowca spoczywa 
w rękach komitetu złożonego z przedstawiciel i firm 
Sud-Aviation i BAC, a kierownictwo programu bu 
dowy silników (Bristol Siddeley „Olympus" 593) -
komitetu złożonego z przedstawicieli firm Bristol 
Siddcley i SNECMA. Samoloty będą budowane na 
dwóch liniach montażowych : w Tuluzie we Francji 
i w Filton w A nglii. 

Pierwszy lot prototypu „Concorde" jest przewidzia
ny  n a  marzec 1968 r . ,  a wprowadzenie samolotu do 
eksploatacji - na rok 1971. 

Założenia projektowe 

Zarówno firma Sud-Aviation jak i British Aircraft 
Corp. już od roku 1954 zajmowała się zagadnieniem 
budow�· samolotów naddżwiękowych. Firma Sud
Aviation zbudowała przechwytywacz o mieszanym na
pc;dzie, który w 1957 r. osiągnął prędkość Ma = 2 .  
Prędkość naddźwiękową osiągnął również samolot 
doświadczalny Sud-Aviation „Durandal". W roku 
1054 należąca obecnie do BAC firma English Electric 
oblatała samolot P. 1, będący prototypem przechwy
t�·wacza „Lightning" o prędkości Ma = 2. Oblatywany 
przez BAC od 1962 r. samolot doświadczalny T.188 
b:'ł pierwszym naddźwiękowym samolotem wykona
nym z nierdzewnej stali. Samolot ten był przezna
czony przede wszystkim do ba dań nad nagrzewaniem 
kin etycznym przy prędkościach dochodzących do 
Ma = 2,5. Dwa inne angielskie samoloty doświad
czalne, HP. 115 i BAC 221 (modyfikacj a samolotu 
Faire�' ,,Delta" 2, który w roku 1956 uzyskał absolut
ny rekord prędkości wynoszący 1821 km/h) są obec
nie wykorzystywane do badań w ramach programu 
rozwojowego samolotu „Concorde". Samolot HP. 115 
służy do badania zagadnień małych prędkości lotu 
samolotów z wc1skim skrzydłem „delta", natomiast 
samolot BAC 221 - do badania aerodynamicznych 
charakterystyk skrzydła „gotyckiego" przy prędko
ściach poddźwiękowych, przydźwiękowych nad
dżwiękowych. 

Wybór prędkości przelotowej samolotu „Concorde", 
tak istotny dla naddźwiękowych samolotów pasażer-

Liczba /1acha 

3. Zależności sprawności aerodynamicznej, napędowc·j i ogól
nej samolotów pasażersl,ich od przelotowej liczby Macha 

skich ze wzglc;dów technicznych i ekonomicznych, 
został poprzedzony wszechstronm1 analiza szeregu 
czynników. Przyjqcie • prędkości leżącej w· zakresie 
przydźwiękowym, niewiele wic;kszej od Ma = 1, spo
wodowałoby spa.dek ekonomii samolotu w porówna
niu z istniejącymi dużyrni odrzutowymi samol otami 
poddżwięlrnwymi. Widać to wyraźnie na rys. 3, który 
przedstawia przebieg sprawności (doskonałości) aero
dynamicznej płatO\vca, sprawności napędowej silni
ków i wynikowej, ogólnej sprnwności samolotu w za
leżności od· liczby Macha. W przydżwiękowym zakre
sie prędkości lotu występuje gwałtowny spadek 
sprawności aerodynamicznej płatowca, spowodowany 
oporami falowymi; przy dalszym zwiększaniu pręd
kości lotu sprawność ta utrzymuj e się w przybliże
niu na stałym poziomie. Sprawność napędowa turbi
nowych silników odrzutowych wzrasta ze wzrostem 
prędkości lotu. W z,Niązku z powyższym ogólna 
sprawność samolotu osiąga przy Ma = 1,3 wartość 
minimalną, odzyskując wartości, jakie miała w zakre
sie poddźwiękowym dopiero przy Ma = 2,0--;---2,2. Przy 
dalszym zwiększaniu prędkości przelotowej wzrost 
sprawności ogólnej jest już nieznaczny. 

Duży wpływ na wybó1: prędkości przelotowej wy
warły og,aniczenia konstrukcyjne związane z na
grzewaniem kinetycznym przy dużych prędkościach 
lotu. Przy Ma = 2,2 temperatura równowagi kon
strukcji skrzydła za krawędzią natarcia wynosi ok. 
120 °C. Temperatura taka pozwala jeszcze na wyko
nanie konstrukcji wyłącznie ze stopów aluminiowych. 
W przypadku wyboru większej prędkości wysokie 
temperatury zmusiłyby do zastosowania na konstru
cję płatowca stali nierdzewnej i tytanu. Oznaczałoby 
to zwiększenie kosztów produkcji (większe koszty ma
teriałów i oprzyrządowania) oraz konieczność opra
cowania nowych metod ·technologicznych, co łącznie 
z brakiem w Europie doświadczenia z dziedziny bu
dowy samolotów ze stali nierdzewnej i tytanu znacz
nie przedłużyłoby program rozwoj u samolotu. 

Ostatnim wreszcie czynnikiem, który zadecydował 
o prędkości przelotowej samolotu „Concorde", było 
dążenie do dostosowania jego wydajności do prze
widywanego ruchu pasażerskiego w lafach siedem
dziesiątych (patrz rys. 2). 

Przedstawione czynniki sprawiły, że projektanci 
samolotu „Concorde" uznali prędkość przelotową 
Ma = 2,2 za najbardziej korzystną dla naddźwięko
wych samolotów pasażerskich pierwszej generacji. 
Samolot o prędkości odpowiadającej np. Ma = 3 -
trudniejszy w budowie i eksploatacj i - zapevmiałby 
niewielki wzrost sprawności ogólnej oraz niewielki 
z:ysk pod względem czasu przelotu (jak widać z wy
kresu na rys. 4, na trasie o długości 5400 km skró
cenie czasu przelotu w porównaniu z samolotem 
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4. Zależności czasu blol�owcgo od długości trasy dla. samo
lotów o różnych prędkościach przelotowych 

o prędkości M a  = 2,2 wynosiłoby 30 min). Samolot 
o prędkości Ma = 3 i o więk�ej ilości miejsc pasa
żerskich niż „Concorde" j est opracowywany w USA, 
należy j ednak pamiętać, że Stany Zj ednoczone dy
sponują już obecnie bogatym doświadczeniem w dzie
dzinie budowy samolotów o prędkości Ma = 3 (North 
American XB-70, Lockheed YF-12  i SR-71), a n awet 
o większych prędkości<1ch ( North American X-1 5). 
Poza tym samolot ten ma wejść do eksploatacji do
piero ok. roku 1 975. 

Przy wyborze ilości miejsc pasażerskich ( 136  w wer
sji  przedprodukcyjnej) dużą rolę odegrał •- podobnie 
jak przy wyborze prędkości przelotowej - przewi
dywany w latach siedemdziesiątych ruch pasażerski. 
Nie bez znaczenia było również zj awisko tzw. ude
rzenia dźwiękowego - ze względu na związany z ilo
ścią miejsc pasażerskich ciężar całkowity samolotu -
o czym będzie mowa w następnym rozdziale arty
k ułu. 

Przyjęcie prędkości przelotowej odpowiadającej 
Ma = 2,2 zaważyło na  wyborze aerodynamicznego 
kształtu samolotu. Przy przyjętej prędkości lotu naj
lepsze osiągi w warunkach przelotowych teoretycz
nie zapewnia wąskie skrzydło „delta" o długości 
czterokrotnie większej od polowy rozpiętości. Ze 
zwiększaniem prędkości przelotowej zwiększa się 
również optymalny stosunek długości do rozpiętości 
j ednak pogarszają się przy tym znacznie własności 
skrzydła przy małych prędkościach lotu. W 1956 r. 
rozpoczęto w Anglii i Francji badania tunelowe 
skrzydeł przeznaczonych do samolotów naddźwię
kowych poddając próbom setki skrzydeł o różnych 
kształtach. Stwierdzono, że przy Ma = 2,2 możli
we j est uzyskanie zadowalającego kompromisu mię
dzy własnościami skrzydła przy małych i dużych 
prędkościach lotu przez zastosowanie zmodyfikowa
n ego skrzydła „delta" o krawędzi natarcia w kształ
cie litery S i o umiarkowanie długiej przedniej czę
ści. Jest to tzw. skrzydło „gotyckie", którei przy od
powiednim zakrzywieniu linii szkieletowej zapewnia 
znaczne polepszenie osiągów samolotu w zakresie 
małych prędkości lotu (duża siła nośna przy lądowa
niu) i w zakresie przydźwiękowym oraz zwiększenie 
stateczności i sterowności przy małych prędkościach 
lotu. Przyczynia się do tego głównie wydłużona 
przednia część skrzydła, która daje . duży stosunek 
wyporu do oporu. Skrzydło „gotyckie" wykazuj e  przy 
tym korzystne własności przy prędkościach nad
dźwiękowych na dużych wysokościach lotu. 

Bardzo interesujące j est rozpatrzenie przesłanek, 
które zadecydowały o wyborze do napędu samolo tu 
,,Concorde" silnika j ednoprzepływowego wbrew ogól
nym tendencjom stosowania obecnie - zarówno do 
samolotów poddźwiękowych jak i naddźwiękowych _ 
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silników dwuprzepływowych. Nie ulega wątpliwości 
że w przypadku samolotów o dużych prędkościach 
poddźwiękowych silniki dwuprzepływowe zapewniaja 
znaczne korzyści pod względem zużycia paliwa. Jed� 
nak w zastosowaniu do samolotu typu „Concorde", 
o prędkości Ma = 2,2. silnik dwuprzepływowy mu
siałby mieć bardzo duży stosunek wydatków' zapew
niający w czasie pracy z dopalaniem (lub ze spala
niem w zewnętrznym strumieniu) - które jest nie
zbędne w przypadku silnika dwuprzepływowego na
pędzającego samolot z prędkością lVIa = 2,2 - możli
wie mały wzrost zużycia paliwa w porównaniu 
z zużyciem przy wyłączonym dopalaczu. Duży stosu
n ek wydatków pociąga za sobą wzrost gabarytów 
i ciężaru silnika zab udowanego. Obliczono, że wzrost 
ciężaru silnika dwuprzepływowego dostosowanego do 
napędu samolotu typu „Concorde" może wynieść 
w porównaniu z silnikiem j ednoprzepływowym 
1000 kG. Dochodzą do tego straty wynikłe ze wzrostu 
oporów aerodynamicznych wskutek większych ga
barytów i znacznie większego wydatku powietrza 
silnika dwuprzepływowego. Również u!Zład wlotowy 
i wylotowy tego silnika wypada1 znacznie większy 
i cięższy. W konsekwencji zwykły silnik odrzutowy _ 
nie wymagający przy odpowiednim doborze ciągu do
palania w warunkach przelotowych - o wysokiej 
temperaturze przed turbiną i stosunkowo dużym 
sprężu zapewnia najmniej szy łączny ciężar układu na
pędowego i paliwa samolotu pasażerskiego latającego 
z prędkością Ma = 2,2 na średnich i długich trasach. 
Poważną zaletę silnika j ednoprzepływowego w po
równaniu z silnikiem dwuprzepływowym jest poza 
tym j ego znacznie prostsza konstrukcja. 

Czynnikiem, który wpłynął na decyzję budowy do 
napędu samolotu „Concorde" silnika „Olympus" 593 
była możliwość oparcia się na  j uż istniejących i wy
próbowanych silnikach „Olympus", które na bom
bowcach „Vulcan" przepracowały w locie ponad 
500 OOO godzin. Przy projektowaniu silnika można poza 
tym było wykorzystać doświadczenia zdobyte w cza
sie rozwoj u  silnika „Olympus" 320 przeznaczonego 
do naddźwiękowego samolotu taktycznego TSR. 2. 
Wojskowe silniki „Olympus" mają duży ciąg jednost
kowy, mały ciężar i gabaryty, duże okresy między
naprawcze oraz odznaczają się łatwą obsługą, w związ
ku z c zym opracowanie wersji cywilnej nie wymagało 
znaczniejszych zmian konstrukcyjnych. Dzięki dwu
zespołowej sprężarce o odpowiednio dobranych ob
ciążeniach poszczególnych stopni silnik „Olympus" 593 
wykazuj e stosunkowo duży spręż, a co za tym idzie 
małe j ednostkowe zużycie paliwa, przy dużym zapa
sie statecznej pracy, mimo że nie zastosowano kom
plikujących konstrukcję przestawialnych łopatek wlo
towych lub zaworów upustowych. Duże znaczenie 
w rozwoju silnika miało bogate doświadczenie firmy 
SNECMA w dziedzinie dopalaczy, dysz wylotowych 
to 
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5. Zależność ciężaru handlowego samolotu „Con corde" od za
sięgu przy pręcl kości przelotu ze wznoszeniem Ma = 2,2, 
bez wiatru i z rezerwą paliwa wg FAA 



ó zmiennej geometrii i odwracaćży ciągu, badaniem 
których firma zajmuje się już od 1954 r. 

Poważne udoskonalenia postanowiono wprowadzić 
w wyposażeniu nawigacyjnym samolotu. Założono przy 
tym, że układ nawigacyjny ma wykorzystywać już 
istniejące i zaplanowane na przyszłość systemy kon
troli lotniczego ruchu pasażerskiego oraz że całość 
zajęć związanych z nawigacją ma spoczywać na obu 
pilotach. Wyposażenie nawigacyjne potraktowano od 
początku jako integralną część samolotu. Zaproj ek
towano zupełnie nowe urządzenia, które umożliwiają 
daleko posuniętą automatyzację nawigacji, zapewnia
jąc załodze pełną swobodę w prowadzeniu samolotu. 

Podobnie jak wszystkie  nowoczesne samoloty pasa
żerskie, samolot „Concorde" został zaprojektowany 
z uwzględnieniem możliwości dalszego rozwoju. Dzię
ki temu wytwórcy samolotu już obecnie mogli opra
cować większą wersję, o maksymalnym ciężarze han
dlowym 12 700 kG (136 miejsc pasażerskich zamiast 126 
w wersji  prototypowej) .  Wytwórcy silnika zapewnia
ją ,  że w ramach normalnego cyklu rozwojowego 
ciąg silnika zostanie zwiększony powyżej 15 800 kG, 
co pozwoli na dalsze podniesienie osiągów samolotu. 
Projekt samolotu został opracowany ze wszelkimi 
zapasami uwzględniającymi możliwe błędy w okre
śleniu ciężaru, oporów szkodliwych, jednostkowego 
zużycia paliwa itp. 

Poniżej przedstawiono podstawowe dane wersj i  
prototypowej i wersji przedprodukcyjnej samolotu. 

długość 
rozpiętość 
wysokość 

Dane we rsji prototypowej 

56,2 m 
25,5 m 
1 1 ,6 m 

maks. ciężar startowy 148 OOO kG 
maks. ciężar bez paliwa 
maks. ciężar przy lądowaniu 
maks. ciężar handlowy 

74 910  kG 
91 OOO kG 
11 800 kG 

liczba miejsc pasażerskich 126 

Dane wersji przedprodukcyjnej 

długość 
rozpiętość 
wysokość 
maks. ciężar startowy 
maks. ciężar handlowy 
liczba miejsc pasażerskich 

58,5 m 
25,5 m 
1 1 ,6 m 

154 OOO kG 
12 700 kG 
136 

Zagadnienia eksploatacyjne 

Charakterystyczną cechą samolotu „Concorde" jest 
jego znacznie większa w porównaniu ze współczesny
mi poddżwiękowymi samolotami pasażerskimi na 
długie trasy wydajność eksploatacyjna. Wynika ona 
przede wszystkim z dużej prędkości lotu, która na 
wysokości przelotowej (między 15  OOO a 18 OOO m) wy
nosi 2335 km/h. Z projektowaną rezerwą paliwa sa
molot może transportować bez mi�dzylądowań pełny 
ciężar handlowy na trasie o długości powyżej 6400 km 
(rys. 5), przy czym przelot odbywa się ze wznosze
niem zgodnie z optymalnym profilem pokazanym 
na rys. 6. Udoskonalenia, jakie w przyszłości zostaną 
wprowadzone do techniki eksploatacyjnej samolotu 
i kontroli ruchu w portach lotniczych, pozwolą na 
zwiększenie stosunku ciężaru do zasięgu. Wykres 
na rys. 7 przedstawia wydajność samoiotu „Concor
de", wyrażoną w pasażerokilometrach na rok, w po
równaniu z reprezentatywnym 170-miejscowym samo-

\ I I I I \I 
(ODO 2000 3000 4000 5000 6000 

0dleglosć N km 
6 .  Profil przelotu samolotu „Concorde" na trasie Londyn

-Nowy Jork przy prędkości przelotu ze wznoszEoniem 
Ma = 2,2 

lotem poddźwiękowym. Z wyjątkiem tras krótszych 
od ok. 1500 km samolot „Concorde" wykazuje więk
szą wydaj ność - mimo mniejszej ilości miejsc pasa
żerskich - niż samolot poddźwiękowy. 

Duża prędkość samolotu „Concorde" sprawia, że 
mimo większych bezpośrednich kosztów godzinowych 
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7. Zależności liczby pasażerokilometrów na rok od długości 

trasy dla samolotu „Concorde" i reprezentatywnego sa
molotu poddźwiękowego 

eksploatacji jego bezpośrednie koszty przypadające na 
kilometr lotu na średnich i długich trasach (powyżej 
3700--,--4000 km) są mniejsze od analogicznych kosztów 
współczesnych samolotów poddźwiękowych (rys. 8). 
Z uwagi na mniejszą ilość miejsc pasażerskich samo
lotu „Concorde" jego bezpośrednie koszty przypada
jące na pasażerokilometr nie będą mniejsze, lecz 
w przybliżeniu równe kosztom współczesnych samo
lotów poddźwiękowych. Natomiast mniejsze koszty 
przypadające na samolotokilometr mają duże zna
czenie ze względu na eksploatację w okresach nie
sezonowych, gdy na liniach lotniczych gwałtownie 
spada frekwencja pasażerów. Uniknięcie lub ograni
czenie strat w tych okresach ma duży wpływ na 
roczną opłacalność linii lotniczych. 

Wymagane dla samolotu „Concorde" długości pa-
sów startowych są zgodne z angielskimi i francuski-
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8. Zależności bezpośrednich kosztów eksploatacyjnych przy

padających na kilometr lotu od długości trasy dla samo
lotu „Concorde" i reprezentatywnego samolotu poddźwię
kowego 
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mi przepisami zdatności cywilnego sprzętu lotniczegó. 

Są one nawet mniejsze od długości pasów starto_wy_ch 

potrzebnych dla obecnie eksploatowanych samo10tow 

na długie trasy. Zależność wymaganej dla samolotu 

" Concorde" długości pasa startowego od zasięgu po-

kazano na rys. 9.  
Przy projektowaniu samolotu „Concorde" brano 

pod uwagę istniejące i przyszłe przepisy dotyc�ace 
poziomu hałasu w portach lotniczych. Mi�o du:ego 
ciągu silników samolotu „Concorde" unikrn_ęto zw1ęl�
szonego hałasu dzięki starannemu zaproJektowarnu 
silnika i jego zabudowy, zastosowaniu tłumików _oraz 
umieszczeniu silników parami jeden obok drugiego, 
co daje efekt kierunkowego rozchodzenia się hałasu. 
Na pasie startowym samolot „Concorde" może być 
cokolwiek bardziej hałaśliwy od współczesnych sa
molotów o porównywalnym ciężarze, lecz podczas 
wznoszenia svtuacja ulegnie odwróceniu, ponieważ 
jego duży nadmiar ciągu pozwoli na zdławienie silni
ków bezpośrednio po starcie. W odległości 6,4 km od 
początku rozbiegu - jest to powszechnie stosowany 
punkt pomiaru poziomu hałasu w czasie startu sar:n�
lotu _:__ silniki samolotu „Concorde" powodują mrneJ
szy hałas głównie dzięki bardziej stromemu wznosze
niu samolotu pozwalającemu na osiągnięcie większej 
wysokości w punkcie pomiaru hałasu (rys. 1 0). 

Jednym z najpoważniejszych problemów w eksploa
tacji naddżwiękowych samolotów pasażerskich b ędzie 
zjawisko tzw. uderzenia dżwiękowego, czyli oddzia
ływanie na tereny zamieszkane fali uderzeniowej wy
twarzanej przez samolot. Wartość powstającego na 
ziemi nadciśnienia, przesuwającego się wraz z falą 
uderzeniową, zależy głównie od wysokości lotu i od 
ciężaru samolotu : im większa wysokość lotu, tym 
mniejsze nadciśnienie, im większy. ciężar . samolotu, 
tym większe nadciśnienie. Jak j uż wspomniano w po
przednim rozdziale, zagadnienia związane z oddzia
ływaniem fali uderzeniowej wywarły duży wpływ 
na założenia do projektu „Concorde". M. in. przy 
wyborze ciężaru całkowitego samolotu brano pod 
uwagę warunek, aby wytwarzana przez samolot fala 
uderzeniowa nie powodowała przekroczenia na zie
mi dopuszczalnego nadciśnienia. Krytyczne pod tym 
względem warunki występują w czasie przyspiesza
nia samolotu przez obszar przydżwiękowy, w związku 
z czym przewidziano dla samolotu „Concorde" szereg 
różnych rodzajów wznoszenia. W przypadku sąsiado
wania portu lotniczego z terenami zamieszkanymi tor 
wznoszenia może być tak stromy, aby przechodzenie 
samolotu przez obszar przydżwiękowy odbywało siE; 
na dużej wysokości. Oczywiście, taki tor wznoszc�nia 
różni się od toru optymalnego ze wzgh;du na zużycie 
paliwa, jednak spowodowany tym wzrost zużycia jest 
niewielki. 

Samolot „Concorde" będzie latał na wysoko[:c1ac11, 
na których istnieje duże nasilenie promieniov,;ania 

łł;�□ LffEt11 1 1  c::, "' 
O (OOO 20D0 3000 4000 5000 6000 7D00 8000 900D 
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9. Zależność d ługości pasa startowego n.p.m. od zasięgu dla 
samolotu „Concorde", przy prędkości przelotu ze wzno
szeniem M::i = 2,2, bez wiatru i z rezerwą paliwa wg FAA 
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10. ,'lyk rcs obrazujący rozchodzenie s : ę  hałasu w czasie 
startu samolotu „Concorde" 

kosmicznego, zarówno pochodzenia galaktycznego jak 
i słonecznego. Promieniowanie galaktyczne nie b!;dzie 
przedstawiać dla pasażerów n iebezpieczeństwa ze 
względu na krótki czas trwania przelotu. Promienio
wanie pochodzenia słonecznego jest bezpośrectnio 
związane z protuberancjami na słońcu, wskutek czego 
raz na trzy lata występuje 24-godzinny okres wzmo
żonego promieniowania; średnie natężenie promienio
wania pojawia się najwyżej dwa razy w roku. Okre
sy wzmożonego i średniego promieniowania kosmicz
nego pochodzenia słonecznego można przewidywać 
i gdy okaże się, że w tym okresie przypada przelot, 
wystarczy ograniczyć wysokość lotu do 15  OOO m, aby 
utrzymać pełne bezpieczeiistwo pasażerów. Jeżeli cho
dzi o załogę, to jej całkowite roczne napromieniowa
nię nie przekroczy prawdopodobnie 1/5 napromienio
wania dopuszczalnego dla pracowników zakładów 
izotopowych. Poza tym badania wykazują, że nasile
nie promieniowania powstającego wskutek prób ją
drowych nie przedstawia na wysokościach przelotu 
samolotu „Concorde" żadnego niebezpieczeństwa. 

Jakkolwiek na wysokości przelotowej samolotu 
,,Concorde" istnieje duża koncentracja ozonu, to jed
nak wysoka temperatura powietrza pobieranego 
z ostatniego stopnia sprężarek silników do klimaty
zacj i  kabiny powoduj e  zmniejszenie zawartości ozonu 
w powietrzu do dopuszczalnego poziomu. W razie 
konieczności resztki ozonu będą zamieniane na tlen 
na drodze dysocjacj i katalitycznej przy użyciu pro
stych filtrów metalowych. 

Z poruszonych w niniejszym artykule zagadnień 
dotyczących samolotu „Concorde" widać, że samolot 
ten zapewni istotny postęp w komunikacji lotniczej 
skracaj ąc znacznie czas podróży i zwiększając opła
calność linii lotniczych (dzięki mniejszym kosztom 
przypadającym na samolotokilometr) bez powodowa
nia przy tym konieczności zmian w budowie lotnisk 
i w systemach kontroli r uchu lotniczego, bez wywie
rania niekorzystnego wpływu na bezpośrednie oto
czenie portów lotniczych i bez zmniejszenia bezpie
czeństwa pasażerów. 
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Pomiar  temperatury powietrza przy pręd kośc iach 

naddźwiękowych poddźwiękowych 

vV artykule pnedstawiono metodę pomiaru temperatury JJowietrza w locie, typy termo
metrów i ich czujnil,ów. Podano podstawy teoretyczne i sposób cecl1owanict termo metrów, 
a szczególną uwagę poświęcono określeniu wspótczynnilrn odzysl,u będącego podstawowym 
pcirametrem czt1jników. 

Dążenie do zwiększania prędkości i wysokości lotu, 
ciągłe udoskonalenia systemów nawigacj i  lotniczej 
wymagają stosowania coraz bardziej precyzy

.
j nego 

pomiaru temperatury powietrza w czasie lotu .  Prak
tyka wykazała, że spośród znanych metod pomiaru 
temperatury najwygodniejsze są metody elektryczne 
pozwalające na pomiar temperatury statycznej i dy
namicznej . 

Dla pomiaru temperatur ty mi metodami konieczna 
jest budowa układów składających się przeważnie 
z dwóch zasadniczych części, tj . czujnika umieszczo
nego w miejscu pomiaru i wskaźnika umieszczonego 
w miejscu odczytu - sprzężonych ze sobą odpowied
nią linią przesyłową. Wskaźnik układu jest wtedy 
zwykłym miernikiem elektrycznym i określenie jego 
właściwości związanych z dokładnością pomiaru nie 
nastręcza poważniejszych trudności. W większości 
przypadków o dokładności pomiaru decyduje czujnik 
pomiarowy, którego konstrukcja ma zasadniczy wpływ 
na wyniki pomiarów. Czujnik taki składa się z, ele
mentu pomiarowego i jego, osłony, a temperatura 
mierzona w warunkach względnego ruchu powietrza 
działa na element pośrednio, tj. poprzez osłonę. Z tego 
względu temperatura zmierzona przez ten element 
różni się od temperatury rzeczywistej nawet przy 
małych prędkościach. Zwiększenie prędkości powo
duje szybki wzrost tej różnicy. 

Artykuł omawia źródła błędów pomiaru i sposoby 
ich usunięcia, aktualne metody pomiarów stosowane 
w Anglii, konstrukcję czujników i układów pomia
rowych. 

Zależności podstawowe 

W większości przypadków w czasie lotu mamy do 
czynienia ze względnym ruchem powietrza w sto
sunku do samolotu. Prędkość powietrza zmienia się :  
od wartości maksymalnej, istniejącej w pewnej od
ległości od powierzchni samolotu lub innego ciaia 
stałego, którą nazwać- można prędkością strumienia 
swobodnego - do zera na powierzchni styku. V/ar
stwa powietrza zawierająca pełną zmianę prędko§ci 
nazywana jest warstwą graniczną. Względna pręd
kość w warstwie granicznej zmienia się od prędkości 
strumienia swobodnego do prędkości ciała stałe·go, 
tj. do zera. W warstwie tej mamy więc do czynienia 
ze względnym ruchem cząsteczek powietrza po,vodu
jącym tarcie i wyzwalanie energii cieplnej, co pro
wadzi do podwyższenia temperatury. Efekt ten roś;J.ie 
bardzo szybko ze wzrostem prędkości przepływu. 
Wyzwolona energia cieplna odprowadzona jest drogą 
przewodzenia, konwekcji i promieniowania, a war
tości tych składowych zmieniają się w poszczególnyc.h 

miejscach powierzchni ciała stałego ze zmian:· 1  pręd
kości przepływu. 

W szczególnym przypadku, gdy ciałem stal?m jest 
czujnik pomiarowy, temperatura wzdłuż jego po
wierzchni jest zależna nie tylko od temper&.tury swo
bodnego strumienia, lecz także od bilansu energii 
w warstwie granicznej . Temperatura pomierzona i od
czytana ze wskazaó. wskaźnika nie jest więc równa 
temperatur�e swobodnego strumienia, albo tempera
turze statycznej. Zależność tę można wyrnzlć za po
mocą wyrażeni-a : 

( 1 )  

gdzie : 

T,. - temperatura wskazana (absolutna), 
To - temperatura statyczna ·swobodnego strumie

nia (absolutna), 
k - współczynnik odzysku, 
y - ciepło właściwe powietrza, 

Ma - prędkość strumienia swobodnego - liczba 
Macha. 

Wszystkie proste metody pomiaru temperatury po
wietrza wskazują  pewien ułamek lokalnej tempera
tury dynamicznej, ponieważ prędkość względna po
wietrza zmniejsza się do zera na czujniku pomia:·o
wym. W idealnym przypadku, gdyby całkowita ener
gia cieplna wydzielona w warstwie granicznej czuj
nik a  została zużyta na podgrzanie czujnika, termo
metr zmierzyłby temperaturę całkowitą. Ponieważ 
jednak istnieje rozproszenie tej energii, wskazana 
temperatura będzie mniejsza od temperatury całko
witej, lecz większa od temperatury statycznej. Za
leżność tę uwzględnia współczynnik odzysku. 

Z powyższego wyrażenia widać wpływ p�·ędkości 
względnej powietrza na wynik pomiaru. 

Jeżeli prędkość ta jest równa zeru (Ma = 0), to 
wskazana temperatura będzie równa temperaturze 
statycznej, to jest również w przybliżeniu równa tem
peraturze całkowitej, składowa dynamiczna bowiem 
jest wówczas równa zeru. 

Dla wspomnianego wyżej 
kiedy współczynnik k = 1, 

przypadku idealnego, 
wtedy dla prędkości 

Ma = ·0,2 stosunek temperatury wskazanej do tem
ratury całkowitej j est równy 1,008 (dla powietrza 
y = 1,4), tzn. że termometr zmierzy temperaturę 
o 0,8-0/o wyższą od temperatury rzeczywistej. Wartość 
ta zmienia się dalej bardzo szybko ze zmianą warto
ści Ma, co przedstawiono na wykresie (rys. 1) dla 
trzech różnych wartości współczynnika k. 

W świetle powyższych rozważań współczynnik 
można zdefiniować jako stosunek różnicy tempera-
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1. Zależność wskazań termometru od prędkości przepływu 

tury wskazanej i statycznej do różnicy temperatury 
całkowitej i statycznej: 

Tr - To 
k = -- -

Ti - To 

skąd dla przypadku idealnego otrzymamy : 

gdzie :  

( 
y - 1 

) Ti = Ta 1 + - -2- Ma2 

(2) 

(3) 

T; - temperatura całkowita strumienia swobodnego. 

Współczynnik odzysku jest funkcją wielu zmien
nych jak : gęstość pc,wietrza, temperatura statyczna, 
lokalny kierunek przepływu względem termometru 
i czułości samej komory pomiarowej czujnika na 
prędkość przepływu. W wielu przypadkach zmienne 
te można wyeliminować przez ograniczenie do mini
mum zmian warunków lotu. Na wartość współczyn
nika odzysku wpływa także miejsce zamontowania 
czujnika na samolocie;  ideałem jest takie zamoco
wanie, aby wlot powietrza do czujnika znajdował 
się poza warstwą graniczną samolotu w miejscu, gdzie 
przepływ strumienia swobodnego nie jest zakłócany 
zmianą kształtu powierzchni samolotu. Miejsce takie 
często wybiera się w przedniej części kadłuba. 

Dla danego t ermometru współczynnik odzysku po
winien być stały, niezależny od miejsca zamontowa
nia na samolocie lub zmieniających ·się warunków 
lotu. W idealnym przypadku powinien być równy 
jedności, ponieważ wtedy wskazuje on temperaturę 
całkowitą - lub zero, co odpowiada temperaturze sta
tycznej. 

Od termometru wymagana jest również mała st::ila 
czasowa, co zapewnia szybką reakcję na zmiany wa
runków lotu, jak np. wznoszenie i przyspieszenie. 

Przy prędkościach naddżwiękowych powietrze 
wchodzące do termometru ma wyższą temperaturę 
statyczną niż temperatura swobodnego strumienia 
przy prędkości poddźwiękowej, co spowodowane jest 
uderzeniem fali w wejście termometru. z tego wzglę
du wzrost wskazań termometru jest w tym przypad
ku szybszy niż poprzednio. Tak więc współczynnik 
odzysku z wyrażenia (1) jest w tym przypadku kom
binacją dwóch współczynników, z których jeden jest 
dodatkowym współczynnikiem fali uderzeniowej. Dla 

1 0  

normalnej fali uderzenioweJ temperatura wskazań.a 
będzie określona zależnością : 

, [
2 + (y - I) Ma2

] Tr =0 To (2yMa2 - (y - 1)] - �--'------ X (y + 1)2 Ma2 

X {• + k, r / [1: .. -::;•' l} l<i 

gdzie:  
k1 - współczynnik odzysku dla warunków :1ormal

n ej fali uderzeniowej. 

J eżeli współczynnik ten jest równy jedności, rów
nanie (4) r edukuje się do równania (1 )  ze W5pół
czynnikiem k, równym jedności, wtedy z ob: dwu 
tych równań dla Ma ? 1 (dla Ma < 1 ,  k 1 = k) otrzy
mamy wyrażenie : 

1 - k ok 
[ 1 + � (Ma2 - 1) ] [1 +9 Ma2] 

r ; 1 Ma1 (rMa� - r 
2 

1 )  
(ii) 

Widać z tego, że obydwa współczynniki są od �ie
bie u zależnione. Zależności te przedstawiono wykreśl
nie na rys. 2. 

W praktyce podstawowym parametrem wymaga
nym do pomiaru temperatury jest współczynnik k 
z uwzględnieniem poprawek przy prędkościach nad
dżwiękowych. 

Jak wyżej wspomniano, współczynnik k w ideal
nym przypadku jest równy jedności. Rzeczywista 
jego wartość jest zwykle nieco mniejsza. Można 
j ednak w niektórych przypadkach przyjąć jego war
tość stałą i równą jedności, j akkolwiek nie jest to 
godne polecenia. Z przypadkiem takim czytelnik 
spotka się przy pomiarach pomocniczych w czasie 
cechowania termometru opisanych w dalszej części 
artykułu. Przy dokładnych pomiarach temperatury 
wycechowanym termometrem należy już uwzględnić 
rzeczywistą wartość współczynnika k, gdyż uwzględ
nia on błędy pomiaru wywołane prędkością lotu. Na 
rys. 3 podano przykładmNy wzrost uchybu tempera
tury dla założonej zmiany współczynników k i k1 
równej 0,05 w temperaturze statycznej 216 °K. 

Szybki wzrost uchybu temperatury dla danego 
uchybu współczynnika k przy dużych prędkościach 
j est rezultatem dużej zmiany współczynnika k1 
przedstawionej na tymże rysunku. Ogólnie biorąc, 
jeśli k 1 j est w danym zakresie prędkości umiarko
wanie stały i bliski jedności, wtedy wygodniej jest 
założyć k = 1. Wzrost uchyb u temperatury wcale 
nie wskazuje pogorszenia dokładności pomiaru, po
nieważ współczynnik k może być mierzony bardziej 
precyzyjnie przy dużych prędkościach i w związku 
z tym całkowity uchyb pomiaru temperatury może 
się nie zmienić. 

Budowa czujników 

Obecnie używa się trzy proste metody pomiaru 
temperatury w locie :  pomiar temperatury powierzch
ni t ermometrami powierzchniowymi, pomiar tempe
ratury statycznej strumienia swobodnego termome
trami wirowymi i pomiar temperatury całkowitej 
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2. Zależność współczynników k k i � od prędkości przepływu ' 1 8k, 

strumienia swobodnego termometrami uderzenio
wymi. 

Termometry powierzchniowe mierzą temperaturę 
płaszcza samolotu lub płaszcza samego czujnika 
i wskazania ich są zależne od stanu lokalnego war
stwy granicznej, w której powinny być umieszczone. 
Podstawową wadą tego rodzaju termometrów jest 
duże opóżnienie wskazań zależne od grubości płaszcza 
i wewnętrznej temperatury. Z tego względu zostały 
one szybko zastąpione dwoma pozostałymi rodzajami 
termometrów. 

Termometr wirowy wykorzystuje zmniejszenie cał
kowitej temperatury w rdzeniu wiru powietrza. Siła 
wiru jest tu tak regulowana, aby otrzymać całkowitą 
temperaturę rdzenia równą temperaturze statycznej 
strumienia swobodnego, co ma miejsce przy k = O. 

Głównym problemem jest tu utrzymanie prawidło
wego wiru. Jednak przy wysokich poddźwiękowych 
i naddźwiękowych prędkościach obecność fali ude
rzeniowej zmienia charakterystykę wiru i współ
czynnik k również się zmienia. Termometry tego 
rodzaju stosowano w USA. 

Termometr uderzeniowy jest tak wykonany, że po
woduje zatrzymanie ruchu powietrza na elemencie 
pomiarowym drogą przemiany adiabatycznej, tj. bez 
strat energii cieplnej i w ten sposób mierzy całko-
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3. Uchyb temperatury dla założonej wartości współczynni
ków k i k

l 
w temp. 216 °K 

2,5 Ma 

witą temp-eraturę strumienia swobodnego. Ten rodzaj 
termometru wydaje się być najbardziej odpowiedni 
do pomiaru temperatur i obecnie jest najczęściej 
używany. Dlatego też dalsza część artykułu została 
poświęcona termometrowi uderzeniowemu. 

Istnieją jeszcze inne metody pomiaru temperatury, 
ale wszystkie one są zbyt uciążliwe w zastosowaniu 
i nie nadają się do pomiarów na samolocie. 

Przedstawione trzy rodzaje czujników mogą zawie
rać te same elementy pomiarowe, którymi są zwykle 
oporniki termometryczne pracujące w układzie ter
mometru oporowego. 

Najbardziej rozpowszechnione są elektryczne ter� 
mometry oporowe z opornikami niklowymi, termi
storowymi i platynowymi. Poniżej przedstawione są 
szczegóły konstrukcyjne czujników termometrów ude
rzeniowych z różnymi elementami oporowymi stoso
wanych do pomiarów w Anglii. 

Zachowanie się termometru uderzeniowego jest 
zwykle określone przez dwa parametry - współ
czynnik k określający ułamek dynamicznej tempe
ratury strumfenia swobo�nego, zwiększający wskaza
nia termometru i stałą czasową, która jest miarą 
czułości termometru na nagłe zmiany temperatury. 

Idealny termometr uderzeniowy powinien m1ec 
współczynnik k równy jedności i stałą czasową rów
ną zeru. Dla zachowania tej wartości k próbka po
wietrza w czujniku powinna znajdować się w stanie 
spoczynku i w warunkach przemiany adiabatycznej. 

Praktycznie jednak powietrze to jest ciągle wymie
niane, jest więc w ruchu i można tylko dowolnie 
zbliżać się do k = 1, ale nigdy tego nie osiągnąć. 
Podobnie stała czasowa nie jest nigdy równa zeru, 
ale musi być odpowiednio mała, aby wskazania na
dążały za zmianami temperatury. 

Czujnik z opornikiem niklowym i termistorowym 

Element pomiarowy otoczony jest podwójną komo-
rą stabilizującą (rys. 4). Dla zredukowania odprowa
dzenia ciepła przez przewodzenie z próbki mierzo
nego powietrza wewnętrzna komora czujnika wyło
żona jest korkiem. Ta komora otoczona jest drugą 

1 1  



Warstwa izo!aą,;jna z korka 
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Element pomiaroriy I le1,,mętrzna komora stabi!lzacyjna 
Ne;,męfrzna komora stabilizacyjna 

4. Czujn ik z elementem niklowym lub termostorem (widok 
w przekroju) 

"komorą, w której temperatur a  powietrza i jego pręd
kość są w przybliżeniu takie j ak w komorze we
wnętrznej, co bardziej zmniejsza straty na  prze
wodzenie: i promieniowanie. Te dwie komory otacza 
trzecia - pierścieniowa, zawiera ońa powietrze bę
dące w warunkach statycznych i tworzy dodatkową 

izolację cieplną. Zewnętrzna obudowa czujnika jest 
wykonana z metalu i polerowana dla zmniejszenia 
efektu promieniowania. Cały czujnik jest cieplnie 
izolowany od samolotu za pomocą ramienia izolacyj
nego, które utrzymuje  jego wlot w strefie poza war
stwą graniczną samolotu (rys. 6) .  

Prędkość próbki powietrza w komorach stabilizu
jących jest zredukowana efektem dławienia powsta
j ącym dzięki małym otworom wylotowym w tylnej 
części każdej z nich. 

W komorze pomiarowej umieszczony j est element 
pomiarowy wykonany z drutu niklowego nawiniętego 

Ki@nmek pr2t?plyr1u 
---► 

5. Czujnik z elementem platynowym (widok w przekroju) 

1 2  

bezi ndukcyjnie n a  cylindryczny karkas zajmujący 
prawie całą długość komory. Dla zmniejszenia stałej 
czasowej zamiast elementu n iklowego stosować można 
o dpowiednie t ermistor y. Należy zauważyć, że czujnik 
pomiarowy w czasie lotu narażony jest na uszkodze
nia mechaniczne jak :  u derzenia  kropel deszczu, lodu, 
owadów lub piachu, powinien więc mieć mocną kon
strukcję. 

Czujnik z opornikiem platynowym 

Konstrukcja czujnika jest w tym przypadku inna 
niż poprzedni o, lecz zasada pozostaje ta sama. Ko
mora pomiarowa jest otoczona przez dwie następne 
komory,  z tym że komora zewnętrzna jest nieporów
nanie większa od wewnętrznej, a próbka powietrza 
w e  wszystkich komorach znajduje się w tych sa-

6. Sposób zamontowania czujników : 
a - czujnik z elementem n iklowym, b - czujnik z ele
mentem platynowym 

mych warunkach. Zewnętrzna powierzchnia czujnika 
jest polerowana, a prędkość powietrza wewnątrz jest 
zmniejszana przez dławienie  w otworach wylotowych, 
które w tym przypadku jest mniejsze niż poprzednio. 
Czujnik odizolowuje się o d  kadłuba samolotu pod
kładką w miejscu zamocowania. Wlot do czujnika 
znaj duje  się poza warstwą graniczną samolotu. 

Zasadniczą różnicą w konstrukcji jest tu umiesz
czenie osi komory pomiarowej prostopadle do głów
nego przepływu powietrza. Część powietrza w komo
rze głównej oddziela się o d  przepływu głównego 
i kieruje się na element pomiarowy, jak pokazano 
na rys. 5. W związku z tym element pomiarowy wy
k onany jest tu z bardzo cienkiego drutu o średnicy 
około 0,025 mm. Poszczególne zwoje nawinięte są 
w pewnych odstępach dla zapewnienia swobodnego 
przepływu między nimi i umieszczone są przy wlocie 
powietrza do komory. Płaszcz czujnika przed wlotem 
do  komory pomiarowej jest perforowany dla usunię
cia w arstwy granicznej wewnątrz, co powoduje 
zmniej szenie zaburzeń. 
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7. Układ pomiarowy z czujnikiem termistorowym 

Układ pomiarowy 

G 

Układy pomiarowe elektrycznych termometrów opo
rowych i ich własności są powszechnie znane. Zwy
kle jako wskaźniki dla czujników platynowych i ni
klowych używa się miernik ilorazowy. Dobór wskaź
nika i elementów układu oraz napięcia zasilania są 
również ogólnie znane. Należałoby tutaj tylko przy
pomnieć, że napięcie zasilania powinno być odpo
wiednio małe, aby nagrzewanie się elementu pomia
rowego pod wpływem prądu, jaki przez niego pły
nie, nie spowodowało zbyt dużego błędu. 

Czujnik termistorowy ze względu na duże zmiany 
oporności dla wskaźnika ilorazowego został użyty 
w pomiarach (1) w układzie z galwanometrem o sta
łym napięciu zasilania (rys. 7). W tym przypadku 
wskazania są zależne od wahań napięcia, dlatego nie
zbędny jest drugi galwanometr do jego kontroli. 

Cechowanie 

Cechowanie każdego układu pomiarowego ma na 
celu określenie uchybu statycznego i najwłaściwsze 
jest wtedy, gdy najbardziej odzwierciedla warunki 
jego pracy, co ma miejsce po zamontowaniu na sa
molocie. Uwzględnia się wtedy wpływ wszystkich 
połączeń i przejść na złączach itp. 

Czujnik termometru oporowego musiałby być wte
dy bezpośrednio ogrzewany, co w omawianym przy
padku nie jest realne. Dlatego też dla względnie do
kładnego określenia uchybu celowe jest sprawdzenie 
oddzielnie czujnika i układu pomiarowego ze wskaź
nikiem. 

Pierwszy z nich_ musi być wymontowany z samo
lotu i może być sprawdzony w laboratorium, drugi 
zaś bezpośrednio na samolocie. Dość ·istotnym dla 
czujnika jest uchyb od samonagrzewania się, tj. na
grzewania się pod wpływem własnego prądu. Uchyb 
ten zależny jest oczywiście od wartości tego prądu, 
a co za tym idzie od wartości napięcia zasilania. 

Wynika z tego, że napięcie to powfnno być tak 
dobrane, aby uchyb samonagrzewania przybierał 
rozsądne wartości. Należy zauważyć, że uchybu tego 
nie można całkowicie wyeliminować, bo prąd w cza
sie pomiaru zmienia się. Prąd ten trzeba by zmniej
szyć do zera, na co nie pozwala sama zasada działa
nia układu. Przy zbyt małym prądzie będzie mała 
czułość układu miarowego. Tak więc w tym przy
padku niezbędny jest kompromis między uchybem 
omawianym i napięciem zasilania. 

W przypadku omawianych czujników jako opty
malny uchyb samonagrzewania przyjęto 0,5 °K. 

Przy sprawdzeniu termometru w komplecie uchyb 
samonagrzewania jest automatycznie uwzględniony. 

Sprawdzanie oddzielne nadajnika i reszty układu 
wymaga uprzedniego sprawdzenia tego uchybu. 

Uchyb samonagrzewania wygodnie jest określać 
przez pomiar oporności elementu przy prądzie od
powiadającym ustalonemu napięciu zasilania i po
równanie jej z wartością nominalną w danej tem
peraturze. 

Cechowanie czujnika polega na pomiarze zmian 
oporności elementu pomiarowego w funkcji tempera
tury. Sprawdzenie jednak należy przeprowadzić na 
kompletnym czujniku, tj. wraz z obudową umiesz
czonym w komorze z regulowaną. temperaturą, gdyż 
tylko wtedy mogą być odtworzone warunki pracy. 
Pomiar temperatury może być dokonany dowolną 
metodą, a przy pomiarze oporności powinna być 
uwzględniona oporność przewodów doprowadzających. 

Należy zauważyć, że również w czasie pomiaru 
oporności przez element mierzony przepływa prąd, 
który go nagrzewa powodując dodatkowy błąd, 
zwłaszcza przy termistorach. Wskazane jest więc 
przeanalizowanie tego błędu na wstępie i ewentualne 
uwzględnienie przy pomiarach, jeżeli jego wartość 
nie jest pomijalna. 

Drugim istotnym zagadnieniem w czasie cechowa
nia jest jednorodność powietrza w strefie czujnika. 
Autorzy pracy [ 1 ]  wykonali cechowanie w komorze 
w zakresie 213-333 °K ( - 60 do +60 °C). Powietrze 
w komorze wysuszone dla zabezpieczenia przed oblo
dzeniem mieszane było wentylatorem, a dodatkowy 
mały wentylator kierował strumie11 powietrza do wej
ścia czujnika. Termometry termistorowe ze względu 
na możliwość zmian charakterystyk wymagają czę
stszego sprawdzania niż niklowe i platynowe. 

Układ pomiarowy ze wskaźnikiem temperatury bez 
trudu można sprawdzić na samolocie włączając 
w miejsce czujnika (z uwzględnieniem przewodów 
doprowadzających) uwierzytelniony opornik dekado
wy. Przez nastawienie opornosc1 otrzymanej ze 
sprawdzenia czujnika dla danej temperatury, oraz 
ewentualne uwzględnienie uchybu samonagrzewania 
otrzymujemy charakterystykę kompletnego termo
metru. 

Pomiary i określenie współczynnika odzysku 

Dla eksperymentalnego pomiaru temperatury sta
tycznej i współczynnika odzysku dokonano w Anglii 
szeregu lotów na samolocie Fairay Delta 2 w zakresie 
wysokości 9000-12 OOO m i prędkości 0,5-;--1,82 Ma. 

Pomiary wykonano dla różnych wysokości i róź
nych prędkości (przy stałej wysokości), przy czym 
dla każdej prędkości w zakresie 1 Ma lot trwa 20-
-25 sekund dla ustalenia się warunku pomiaru. 

Otrzymane wyniki pomiarów dla prędkości do 1 Ma 
wykreślono i stwierdzono, że wszystkie punkty po
miarowe leżą na prostej z niewielką rozbieżnością. 
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8. Wsl<azania termometru w zależności od · prędkości lotu 
przy wysokości 12 200 m 
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9. Parametry lotu i wslrnzania termometru przy Ma > 1 

Jedną z takich linii przedstawiona jest na rys. 8, 
gdzie temperatura pomierzona wykreślona jest 
w funkcji kwadratu prędkości. Przedłużenie tej linii 
w kierunku małych prędkości - linia kreskowana, 
przy Ma2 - O daje szukaną wartość temperatury T0• 

Do tego samego wniosku można dojść na podstawie 
równania (1 ) ,  z którego wynika, że zależność tem
peratury wskazanej od kwadratu prędkości jest linią 

r - 1 
prostą o nach:yleniu --2- kT0 

= 0,2 KT0 przebiega-

jącą przez punkt T0 przy Ma2 = O. 
Mając wartość TO z łatwością można otrzymać rze

czywisty współczynnik odzysku, który w tym przy
padku wynosi 1,001 .  Z sześciu wykreślonych charak
terystyk współczynnik ten wahał się w granicach od  
0,967 do 1,071, a średnia wartość - 1,0 1 2. Współ
czynnik odzysku oczywiści e zmienia się ,v pewnych 
wąskich granicach przy różnych wa run !-;ach lotu, 
jednak jego wartość możemy określić eksperymental
nie dla danego termometru z wystarczaj ącą dokład
nością dla pewnego obszaru warunków lotu. Wówczas 
określenie temperatury TO może być dokonane ze 
wskazań termometru, a nawet skala wskażnika mo
głaby być wycechowana z uwzględnieniem stałego 
współczynnika 0,2 KT 0. 

Pomiary wykonane za pomocą termometrów platy
nowego i niklowego na różnych samolotach dały 
bardzo zbliżone wyniki, o 3 °K wyższe od wyników 
uzyskanych za pomocą radiosondy. Dokładność po
miarów radiosondy wynosiła ±3 °K. Większą różnicę 
oraz mniejszy współczynnik odzysku uzyskano dla 
termometru termistorowego, jest to jednak, jak się 
wydaje, sprawa indywidualnego cechowania. Na uwa
gę zasługuje mała rozbieżność wyników od charak
terystyki prostoliniowej , która we wszystkich przy
padkach nie przekraczała ±1 °K. 

Pomiary przy prędkościach naddżwiękowych zosta
ły wykonane w czasie przyspieszania i opóźniania 
(rys. 9), przy czym rejestrowane wskazania termo
metrów zostały odpowiednio skorygowane ze względu 
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na składową dynamiczną temperatury. Temperaturę 
statyczną pomierzono przy prędkości poddźwiękowej 
termometrem zainstalowanym na drugim samolocie 
lecącym równolegle z pierwszym wprowadzając po
prawkę na niewielkie różnice wysokości. Podczas 
tego pomiaru przyjęto współczynnik k = I .  

z otrzymanych wyników posługując się wzorami 
(4 i 5) otrzymanoj wartość współczynnika odzysku 
dla prędkości naddźwiękowych. 

Pomiary te wykazały, że współczynnik odzysku 
przy prędkościach naddźwiękowych przybiera warto
ści również bliskie jedności. Największy uchyb, rów
ny 0,05, jest mniejszy niż przy prędkościach pod
dźwiękowych, przy czym średnia wartość współczyn
nika dla termometru platynowego praktycznie była 
równa jedności. 

W tym przypadku również większą dokładność 
uzyskano dla termometru platynowego niż dla termi
storowego. Różnice wskazań obydwu termometrów 
oraz uzyskiwany współczynnik odzysku nieco większy 
o d  jedności jest spowodowany prawdopodobnie zabu
rzeniami aerodynamicznymi wywołanymi przez 
niejednolity przepływ powietrza i możliwe wiry 
w komorze pomiarowej czujnika. Małe wymiary ter
mistora czynią go bardziej czułym na tego rodzaju 
zaburzenia. 

Wnioski 

Wskazania termometru obciążone są uchybem 
współczynnika odzysku, uchybem samonagrzewania 
i cechowania kompletu. Uchyb współczynnika odzy
slrn zależny jest od  prędkości i wynosi 

dla Ma = 0,7 
K = ±0,07 

1,0 
±0,05 

1,5 
±0,03 

Dla największej wartości tego uchybu całkowita nie
dokładność wskazań termometru wynosi ok. ±1 ,5 °K. 

Należy zauważyć, że połowa tego uchybu tylko za
leży o d  warunków pomiaru, r eszta to uchyb syste
matyczny termometru. Biorąc pod uwagę niezwykle 
trudne warunki pomiaru wyniki te można uważać 
za dobre. 

Najbardziej o dpowiedni do tego rodzaju pomia
rów wydaje się być termometr platynowy. Wyróżnia 
się on dużą stabilnością współczynnika odzysku przy 
małej stałej czasowej rzędu 1 sek. Termometr ter
mistorowy wykazuje większą czułość na zmiany tem
peratury, ale dzięki temu jest bardziej wrażliwy na 
rói.ne zaburzenia w komorze pomiarowej i wobec 
tego bardziej zniekształca wyniki pomiarów. 

Ogólnie można powiedzieć, że wszystkie trzy rodzaje 
opisanych czujników są godne polecenia i nie tylko 
do pomiarów w locie ale również w tunelu aerodyna
micznym i we wszystkich innych przypadkach, gdzie 
mamy do czynienia z przepływem gazów w stosunku 
do ciała stałego. 
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Politechnika Warszawska 

Niektóre proble m y  obróbki e lektrochemicznei  

Zjawisko obróbki elektrochemicznej metali znane 
od przeszło 100 lat, dotychczas szeroko było wyko
rzystywane jedynie dla obróbki powierzchniowej. 
Dopiero zastosowanie dużych gęstości prądu i małych 
odległości między elektrodami pozwoliło wykorzystać 
ten sposób do nadawania kształtów obrabianym czę
ściom drogą elektrochemiczną. 

Obróbka elektrochemiczna wykorzystuje zjawisko 
przechodzenia metalu anody do roztworu elektrolitu 
przy przepływie prądu elektrycznego. Schemat 0b
róbki pokazany jest na rys. 1. Przedmiot obrabiany 1 

podłączony jest do dodatniego bieguna źródła prądu 
stałego, narzędzie 2 - do ujemnego. Dla usunięcia pro
duktów obróbki z przestrzeni międzyelektrodowej 
oraz regeneracji elektrolitu stosowany jest intensyw
ny przepływ elektrolitu 3.  Prędkość rozpuszczania 
metalu powierzchni obrabianej zależy od rozkładu na 
niej gęstości prądu, w wyniku czego następuje zmic1-
na kształtu przedmiotu obrabianego. 

W celu zwiększenia intensywności procesu kształto
wania stosowane są gęstości prądu 50-500 A/cm2, co 
przy stosowanych niskonapięciowych źródłach prądu 
5-10 V powoduje, że szczelina mfędzyelektrodowa 
ma wielkość 0,05+1 mm. Dla prawidłowego przebie
gu procesu w tych warunkach niezbędne jest stoso
wanie przepływu elektrolitu z prędkościami 10+ 
+60 misek. 

Wskaźniki techniczne obróbki 

Wydajqość obróbki elektrochemicznej mierzona 
objętością usuniętego metalu w jednostce czasu za
leży od własności elektrochemicznych materiału wy
rażanych przez objętościowy równoważnik elektro
chemiczny materiału obrabianego Cv, natężenia prą
du I oraz od warunków procesu wpływającego na 
sprawność prądową 11 i wyraża się zależnością: 

Qv = Cv I (1 ) 

lub po wyznaczeniu natężenia prądu, wzorem: 

(2) 

gdzie : 

x - rzeczywista przewodność elektrolitu w kon
kretnych warunkach procesu elektroche
micznego, 

U - napięcie między elektrodami, 
Dśr - średnia odległość między elektrodami, 

F - powierzchnia obrabiana. 

Objętościowy równoważnik elektrochemiczny rów
ny objętości rozpuszczonego metalu przy przepływie 
1 kolumba prądu może być znaleziony z zależności :  

k 
Cv =-- - (3) 

k - równoważnik elektrochemiczny materiału obra-
bianego, 

e - gęstość materiału. 

Sprawność prądowa 11 - uwzględniająca s traty 
prądu na uboczne reakcje przy anodzie, np. wydzie
lanie się tlenu - przy właściwie dobranym elektro
licie może być bliska jedności. (Np. przy obróbce 
żelaza roztworem NaCl 11 � 0,950/o). Maksymalna wy
dajność obróbki uzyskiwana przy pełnym wykorzy
staniu mocy źródła prądu N może być wyznaczona 
z zależności : 

(4) 

średnią prędkość drążenia można wyznaczyć ze 
wzoru: 

gdzie : 

jśr = x 6 - średnia gęstość prądu na powierzchni 
śr 

anody. 

Energochłonność procesu obróbki mierzona ilością 
energii potrzebnej do usunięcia jednostki objętości 
może być wyznaczona z zależności: 

(6) 

Np. 

wych 

przy obróbce stali - od węglowych do stopo

- (cv = O 83-2 4 �) przy napięciu 10 V ' ' Amin 
kWh 

11 = 1 energochłonność wynosi (0,2-0,07) cm3 
• 

Istniejące tendencje rozwojowe obróbki elektro
chemicznej zmierzają do stosowania gęstości prądu 
bliskie 1000 A/cm2 na dużych powierzchniach obra
bianych. Związane to jest jednak ze znacznymi trud
nościami ze względu na konieczność stosowania źró
deł prądu stałego o natężeniu dziesiątków tysięcy A 
i mocy setek kW. Innym czynnikiem hamującym roz
wój jest niepełne teoretyczne i doświadczalne pozna
nie zjawisk zachodzących w bardzo małych szczeli
nach międzyelektrodowych przy tak znacznych gę -
stościach prądu. 
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W kraju rozpoczęto w 1965 r. produkcję obrabiarek 
ELA-6 do elektrochemicznej obróbki łopatek t urbin, 
która dysponuje źródłem prądu o natężeniu 5000 A [l] . 

Rodzaje obróbki elektrochemicznej 

W zależności od ruchów roboczych rozróżnia się 
następujące sposoby obróbki elektrochemicznej [2] : 

- elektrochemiczne drążenie, 
- elektrochemiczne drążenie obrotowe, 
- elektrochemiczne struganie, 
- elektrochemiczne frezowanie, 
- elektrochemiczne toczenie. 
Najbardziej rozpowszechnione i zaawansowane 

w rozwoju jest drążenie (łopatki turbin, wykroje ma
tryc, wykrojniki, otwory) oraz drążenie obrotowe 
(głębokie otwory), dlatego poruszane dalej problemy 
obróbki elektrochemicznej dotyczą głównie drążenia. 

Dokładność obróbki eiektrochemicznej zależy o d  
szeregu nawzajem ze sobą powiązanych czynników. 
Do najważniejszych z nich należą : 

- geometria powierzchni roboczej narzędzia (ka
tody), 

- parametry obróbki (para metry elektryczne, ld
netyczne, hydrodynamiczne), 

- czas trwania procesu (obróbki), 
- własności elektrochemiczne elektrolitu, ich sta-

łość w czasie procesu, 
- hydrodynamika przepływu elektrolitu, 
- początkowa geometria powierzchn1 obrabianej 

(półfabrykatu). 
_,. 

Spośród czynników decydujące znaczenie ma pra
widłowy kształt powierzchni roboczej narzędzia, któ
ry Jest ściśle określony dla żądanego kształtu po
wierzchni obrabianej oraz dla danych warunków 
procesu kształtowania. Od kształtu bowiem katody 
zależy rozkład gęstości prądu na anodzie i przy ści
śle zachowanych warunkach obróbki kształt katody  
determinuje prawie jednoznacznie koncowy kształt 
powierzchni obrabianej. 

Określenie kształtu katody jest jednym z najtrud
niejszych problemów obróbki. Dla jego wyznaczenia 
stosowane są następujące metody doświadczalne : 

1) metoda kolejnych prób i korekcji, 
2) metoda odwzorowania odwrotnego, w której 

kształt narzędzia otrzymywany jest elektrochemicz
nym kształtowaniem wyrobem wzorcowym przez 
zmianę biegunowości elektrod (rys. 2). 

2 

Narzęd2!2 
I 

I 
Prz@dmiot l20ff0Ny 

( I 
\l e � 

Wadą pierwszej metody jest znaczna pracochłon
ność, co podwyższa koszt obróbki. 

Stosowanie odwzorowania odwrotnego ograniczone 
jest kształtem powierzchni, ponieważ w przypadkach 
kształtów zawierających znaczne krzywizny oraz 
znaczne pochylenia względem prostopadłej do kie-
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·runku ruchu wyznaczany tą  metodą kształt narzę
dzia nie zapewnia dostatecznej dokładności wyrobu. 
Wiąże się to z tym, że procesy kształtowania przy 
zmianie b iegunowości elektrod nie są sobie ekwi
walentne (m. in. ze względu na różny rozkład gęsto
ści prądu oraz inne warunki hydrodynamiczne na 
powierzchniach elektrod). 

Obok stosowanych metod doświadczalnych możliwe 
jest analityczne ujęcie problemów związanych z geo
metrią powierzchni obrabianej oraz powierzchni na
r zędzia. W tym przypadku konieczne jest przyjęcie 
pewnych założeń i dealizujących proces, a w dalszym 
przybliżeniu wykorzystanie wyników badań doświad
czalnych nad  zjawiskami i zależnościami mającymi 
miejsce w procesie kształtowania. Przy założeniu 
niewystępowania polaryzacji elektrod oraz jedno
rodności w czasie i przestrzeni międzyelektrodowej 
własności elektrolitu i metalu obrabianego - na pod
stawie:  I prawa Faradaya (M = K • T • t ) ;  prawa Ohma 
(j=x) grad u oraz równania ciągłości (div j) = O - można 
wyprowadzić następujący układ równań różniczko
wych cząstkowych, opisuj ący zmianę kształtu po
wierzchni anody Z (x, y, t) obrabianej katodą 
o kształcie cp 1 (x y) : 

gdzie:  

ll�x + ll�y + U�z = o 

u/A = U ;  

, ... I , , 2 , 2 zt = Cv1/.. (grad u) A V 1 , Zx + Zy 

Z� = 0 = Z0(a:, y) 

<p = cp 1 (X, y), + CP2 (t) 

(7) 

u(x, y, z) - potencjał w przestrzeni międzyelektro
dowej, 

A, K, L - granice przestrzeni mię dzyelektrodowej 
(rys. 3), 

cp2 (t) - równanie ruchu katody, które dla dosuwu 
ze stałą prędkością Pt ma postać qJz(t) = 

= Pt ·  t ,  

Rozwiązanie układu równań (7) jest znacznie utrud
nione koniecznością rozwiązania również równania 

L 

Laplace'a L1 2u = O dla warunków, gdy jeden z brzegów 
(kształt anody) nie jest bezpośrednio znany oraz jest 
zmienny w czasie. 

Zagadnienie znacznie się upraszcza dla przykładów, 
gdy możliwe jest zastosowanie przybliżonego okre
ślenia (grad ul A), co ma miejsce, gdy kształty elek-



trod są do siebie zbliżone (podobne) . Może to wy
stąpić w chwili początkowej procesu (np. gdy półfa
brykat jest obrobiony wstępnie) lub po pewnym cza
sie prowadzenia procesu. 

W tych przypadkach rozkład gradientu potencjału 
na anodzie możemy określić z wyrażenia :  

gdzie:  

u 
(grad u)A = --

OA min 
(8) 

llA min - najmniejsza odległość punktów anody od 
powierzchni katody (rys. 4). 

z 

z 

4 

Układ równań opisujący zmianę kształtu powierz
chni obrabianej przyjmie wówczas postać : 

, D 
z = - - - - -- --t Z -cp1 (a, 13) - cp2 (t) 

1 + z2 + z2 
X y 

1 + cp' a2 + cp '132 

x - a  

rp' (G 

y - (J = � = cr1 (a, 13) + cr2 (t) - z 

gdzie:  
D � xcvU, 

(9) 

a, j3 - parametry odpowiadające współrzędnym x, 
y powierzchni katody cp1 (x, y).  

Rozwiązanie układu równań (9) dla konkretnych 
przypadków katod może być zrealizowane metodami 
metrycznymi. Z analizy powyższych równań wyni
ka, że w przypadku ruchu katody ze stałą prędko
ścią Pt .lub dosuwu katody za pomocą automatycz
nego układu regulacji na zasadzie utrzymania stało
ści prądu całkowitego Ie = const kształt anody dąży 
do pewnej ściśle określonej dla danej katody po

wierzchni asymptotycznej. 
Po pewnym czasie obróbki kształt anody praktycz

nie nie zmienia się względem katody, przyjmując po
stać powierzchni asymptotycznej. 

Dla dowolnej powierzchni katody kształt powierz
chni asymptotycznej może być znaleziony z układu 
równań (9) po uwzględnieniu że :  

Z't = Pt 
oraz 

Ie cp2(t) = Pt t = Cv F t 

Ze względu na dokładność korz_ystne j est takie pro
wadzenie procesu, by żądany kształt powierzchni 

z 

5 

obrabianej był powierzchnią .asymptotyczną - ob
wiednią do rodziny kul o promieniu 

r = Ila V 1 + F! + Ft = Ila COS y (10) 

Metoda graficzna określenia katody dla powierz
chni walcowych F y = O pokazana jest na rys. 5. Czas 
praktycznego ustalenia się kształtu anody może być 
określony z przybliżonej zależności : 

T = Za ((x, Y) - <P1 (X, Y) max + 6 Ila 
Pt ( 11) 

przy z2.łożeniu, że odchyłka od powierzchni asympto
tycznej nie powinna przekraczać 0,1-010 odchyłki po
czątkowej . Ze względu na dokładność obróbki ko
rzystne jest otrzymanie żądanego kształtu jeszcze 
przed osiągnięciem położenia bazowego, co wiąże się 
bezpośrednio z zagadnieniem kształtu wyj ściowego 
Za (x, y), a więc rozkładu naddatków. 

Gładkość powierzchni obrabianej elektrochemicznie 

Gładkość powierzchni po obróbce zależy od wa
runków procesu elektrochemicznego. Przeprowadzo
ne badania doświadczalne [3] wykazały, że w miarę 
wzrostu gęstości prądu wielkość chropowatości spada 
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do określonej wartości, a następnie pozostaje stała 
(rys. 6). Ponieważ wydajność obróbki jest wprost pro
porcjonalna do gęstości, to w odróżnieniu od innych 
obróbek przy obróbce elektrochemicznej poprawienie 
gładkości powierzchni idzie w parze ze wzrostem wy-



d ajności. Istotny wpływ na chropowatość powierzchni 
wywiera struktura metalograficzr,2. ze względu na 
niejednakową rozpuszczalność elektrochemiczną po
szczególnych faz. Stopy o składnikach fazowych 
znacznie różniących się między sobą równoważnika
mi elektrochemicznymi z reguły mają po obróbce 
znacznie niższą gładkość (rys. 6) [3] . Jeżeli uwzględ
nimy to ostatnie, tj. znaczny wpływ zróżnicowania 
składników, zależność chropowatości od gęstości prą
du ma proste uzasadnienie teoretyczne. Mianowicie 
uwzględniając, że w przypadku obróbki płaską ka
todą po określonym czasie następuje ustalenie się 
szczeliny: 

Xcv U 
ó = --

0 pt 
to rozpatrując dla uproszczenia stop o dwu skład
nikach z objętościowymi równoważnikami elektro
chemicznymi Cv1; Cv2 otrzymuje się naslępującą róż
nicę między wierzchołkami (rys. 7): 

Q: 

7 

a więc odwrotnie proporcjonalną zależność między 
chropowatością a prędkością drążenia (lub gęstością 
prądu). Na gładkość ma też znaczny wpływ wielkość 
ziarna obrabianej powierzchni. Uwidocznione to jest 
na rys. 8 [3], gdzie zależność chropowatości podana 
jest dla tej samej stali : 

- po obróbce cieplnej dającej grube ziarno (krzy-
wa 1) ,  

- po normalizacji (krzywa 2), 

- po hartowaniu (krzywa 3). 

Po hartowaniu stal ma strukturę bardziej drobno
ziarnistą i odpowiednio otrzymano lepszą gładkość. 

Ra 
lfll 

4 H'k:-+-'---+---+---l----+----l 

3 

2 
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Jest to zaleta procesu pozwalająca na obróbkę har
towanych stali, przy czym nie obserwuje się jakich
kolwiek zmian obrabialności od struktury, a jakość 
powierzchni poprawia się. Wpływ hydrodynamiki 
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przepływu n a  chropowatość powierzchni, podobnie jak 
w przypadku dokładności, wiąże się z wystąpieniem 
n ierównomiernej intensywności obróbki w przypadku 
przepływu nierównomiernego, wystąpienia zawirowa11 
strug elektrolitu itp. Posiadane dane w większości 
przypadków wskazują na pogorszenie się powierz
chni przy przejściu przepływu laminarnego w tur
bulentny, co wyraża się m.in. pojawieniem się fali
stości powierzchni [3]. 

Dobór elektrolitu 

Jednym z ważniejszych problemów obróbl�i elek
trochemicznej jest właściwy dobór elektrolitu. Zwią
zane t o  jest z jego wpływem na wydajność obróbki, 
własności powierzchni obrobionej i warunki obsługi. 
W czasie trwania procesu kształtowania wystE;puje 
zjawisko hamowania procesu rozpuszczania metalu. 
Zjawisko to jest spowodowane z jednej strony zmia
ną w składzie samego elektrolitu wskutek produktów 
elektrolizy, z drugiej strony zjawiskiem polaryzacji 
anodowej. To ostatnie polega na tym, że w wyniku 
złego doboru elektrolitu następuje tworzenie na po
wierzchni anody warstewki trudno usuwalnych związ
ków chemicznych lub wydzielanie się pęcherzyków 
gazów [ 1 ] .  W wyniku tego następuje spadek prze
wodności elektrolitu spowodowany wzrostem opor
ności polaryzacyjnej oraz spadek sprawności prądo
wej 11. 

Z przeprowadzonych badań doświadczalnych, m. in. 
w ISO, wynika, że dla zapewnienia maksymalnej wy
dajności procesu dobór elektrolitu należy przeprowa
dzać w zależności o d  materiału obrabianego (anody). 

Jednym z najczęściej stosowanych elektrolitów do 
obróbki stali jest roztwór 10-WO/o NaCL Poza tym 
istnieje cały szereg elektrolitów dla różnych mate
riałów zalecanych przez firmy produkujące obrabiar
ki elektrochemiczne. 

W związku z zanieczyszczeniem elektrolitu produk
tami, obróbki konieczne jest, w przypadku obiegu 
zamkniętego, filtrowanie elektrolitu, przy czym bar
dzo: dobre rezultaty osiąga się przez stosowanie wi
rówek. 

Zagadnienie cieplne obróbki elektrochemicznej 

Około 80-90'0/o doprowadzonej energii elektrycznej 
w procesie kształtowania zmienia się w ciepło, po
wodujące wzrost temperatury elektrolitu. Przy błęd
nie prowadzonym procesie (np. przy zbyt małej pręd
kości elektrolitu) wzrost ten może doprowadzić do 
wrzenia elektrolitu, a więc do przerwania procesu. 

W celu określenia przyrostu temperatury w prze
strzeni międzyelektrodowej rozpatrzono dla uprosz
czenia szczelinę utworzoną w chwili początkowej pro
cesu przez dwie powierzchnie płaskie równoległe, od-

x.0cvU 
ległe od  siebie o 60 = � przy obróbce z prędko-

ścią Pt > O [4]. 
W czasie trwania procesu w wyniku przyrostu tem

peratury wzdłuż szczeliny T = T(x) następuje wzrost 
przewodności elektrolitu x = x.0 [ 1  + a (T - T 0)], co 
prowadzi do zmian kształtu szczeliny z równoległej 
na :  

(14) 

Przy założeniu, że cała doprowadzana energia elek
tryczna zamienia się w ciepło, przechodzące całko
wicie do elektrolitu, można napisać dla elementar-



nej objętości a • o(x) • dx (rys. 9) następuJący bilans 
cieplny :  

u 0,24 U x. (T) o (x) a dx = Va ba - a Q c dT 

gdzie : 

9 

dT - przyrost temperatury na odcinku dx, 
Va - prędkość elektrolitu w przekroj u  x = o, 

C - ciepło właściwe elektrolitu, 
e - gęstość właściwa elektrolitu. 

ó 

1ó 

o 
)( 

Po przekształceniu 
się : 

uwzględnieniu (14) otrzymuje 

dT 
dx 

0,24 p� 
QX.aCv2 C V0 

(15) 

Po scałkowaniu i uwzględnieniu, że przy x = O ;  
T = Ta uzyskuje się ostateczny wzór n a  rozkład tem
peratury elektrolitu wzdłuż szczeliny : 

p2 

T =  T + A  _t_ X a 
vo 

(16) 

oraz zmianę kształtu anody ze względu na zmienność 
przewodności z temperaturą: 

( p: ) O(x) = Oa 1 + UA 
V 

O 

X (17) 

gdzie : 
0,24 

A =  - ------'-- 2 --
()¾ocv C 

a - cieplny współczynnik przewodności. 
Na rys. 10 przedstawione są rezultaty badań [3] 

przyrostu temperatury w zależności od długości 
szczeliny oraz prędkości Pt· 

W związku z tym, że występujące w procesie tem
peratury są kilkanaście razy niższe od temperatur 
powodujących przemiany strukturalne oraz ze wzglę
du na małe naciski jednostkowe na powierzchni 
obrabianej, obróbka elektrochemiczna należy do nie
licznych obróbek, które wprowadzają minimalne 
zmiany w stan warstwy powierzchniowej w odniesie
niu do materiału rdzenia. Jedyne dostrzegalne zmia
ny to cienka warstwa padtrawień na granicach zia
ren, której grubość maleje ze wzrostem gęstości prądu. 

Hydrodynamika przepływu elektrolitu 

Charakter przepływu elektrolitu wywiera istotny 
wpływ: na warunki procesu obróbki, na jej dokład
ność, chropowatość powierzchni oraz wydajność. 

Wymuszony przepływ elektrolitu ze znacznymi 
prędkościami związany jest z koniecznością: 

1) regeneracji własności elektrolitu, które w wa
runkach dużej gęstości prądu ulegają szybkiej zmia
nie, 

2) usunięcie z przestrzeni międzyelektrodowej pro-
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duktów procesu : soli rozpuszczonego metalu (mają
cych najczęściej postać szlamu), wydzielającego się 
wodoru oraz tlenu, 

3) uniemożliwienie powstania na powierzchni ano
dy warstwy soli i tlenków hamujących proces, 

4) odprowadzenie wydzielającego się w czasie pro
cesu ciepła. 

Wymagane prędkości elektrolitu zależą od warun
ków procesu i są rzędu 10--60 m/sek. Przy takich 
prędkościach elektrolitu przepływającego przez szcze
liny rzędu 0,05-0,5 mm niezbędne są znaczne ciśnie
nia tłoczenia. W spotykanych obrabiarkach stosowa
ne są pompy odporne na korodujące działanie elek
trolitu, zapewniające ciśnienia od 5 do 30 kG/cm2

• 

Cała powierzchnia obrabiana powinna być omywana 
elektrolitem ze znaczną, możliwie jednakową pręd
kością. W przeciwnym razie mogą wystąpić zmiany 
koncentracj i oraz przewodnictwa elektrolitu powo
dujące lokalne zmiany intensywności procesu. Zwła
szcza · niebezpieczne są tzw. martwe strefy, w któ
rych występuje spadek prędkości elektrolitu, co mo
że prowadzić do znacznych defektów obrabianej po
wierzchni, a nawet uniemożliwić proces. Aby temu 
zapobiec, w narzędziu wykonuje się szereg wyżłobień, 
otworów, przecięć dla uniemożliwienia ruchu elektro
litu. Stosowane jest też dławienie przepływu elektro
litu na wyjściu z przestrzeni roboczej. Ostatnio dla 
uzyskania równomierności przepływu zastosowano 
w obrabiarkach japońskich doprowadzenie razem 
z elektrolitem gazu pod ciśnieniem, przy czym ze 
względu na bezpieczeństwo najczęściej stosowane są 
azot lub dwutlenek węgla. 

W obliczeniach parametrów przepływu mogą być 
stosowane znane wzory z hydrodynamiki, należy je 
jednak traktować jedynie jako przybliżone. Scisle 
analityczne opisanie przepływu jest niemożliwe ze 
względu na znaczną ilość ingerujących czynników, 
ciągłą zmianę geometrii kanału i własności elektroli
tu w czasie oraz, że w rzeczywistości mamy do czy
nienia z przepływem cieczy niejednorodnej (elektrolit, 
pęcherzyki gazów, wtrącenia metaliczne i inne). 
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KANADYJSKI POCISK 
ROZPOZNAWCZY CL-89 

Firma Canadair Ltd. opublikowała 
niektóre dane dotyczące pocisku roz
poznawczego o małym zasięgu CL
-89/XCl który został opracowany 
w ciągu' ostatnich dwóch lat wspól
nie przez Kanadę i Anglię; ostatnio 
przystąpiła również do współpracy 
NRF. Oficjalne oznaczenie pocisku 
brzmi AN/USD-50 1.  Próby pocisku 
zostały przeprowadzone przez armię 
amerykańską w Arizonie. Jest 01: 
wystrzeliwany z ruchomeJ wyrzutni 
za pomocą startowych silników ra
kietowych, a w locie j est napędzany 
przez turbinowy silnik odrzut?WY 
Williams Research Corp. o ciągu 
18 kG. Zadaniem pocisku jest wy
szukiwanie celu, określanie stopnia 
jego zniszczenia oraz rozpoznawa
nie terenu w dzień i w nocy dla 
jednostek lą dowych na wysuniętych 
pozycjach. Fotografie wykonane nad 
celem może on wywoływać w czasie 
powrotu do bazy. Lądowanie poci
sku w bazie odbywa się za pomocą 
spadochronu, przy czym amortyza
tory powietrzne łagodzą uderzenie 
o ziemię. 

W. K. 

SAMOLOT PASAŻERSKI · LEAR 
LINER MODEL 40 

W wytwórni Lear Jet Corp. w 
Wichita zbudowano naturalnej wiel
kości makietę kadłuba małego od
rzutowego samolotu pasażerskiego 
Lear Liner Model 40. W porówna
niu do wcześniejszego projektu -
o którym wspominano już w „No
wościach" - budowany obecnie 
prototyp samolotu Lear Liner ma 
zwiększony o 6800 kG ciężar całko
wity (23 540 kG), co wymaga za
stosowania silników o większym 
ciągu - Rolls-Royce „Spey" 25 o 
ciągu 5 180 kG (silniki te są  wyposa
żone w odwracacz ciągu), zamia;;t 

silników „Spey Junior" o ciągu 
4000 kG. Kadłub został przedłużo
ny o 4,6 m, dzięki czemu może, on 
obecnie pomieścić oprócz trzech 
osób załogi 40 pasażerów, a w wer
sji służbowej - 1 6  pasażerów. W 
kabinie pasażerskiej panuje nadciś
nienie 0,63 kG/cm2, przy czym na 
wysokości 13 700 m ciśnienie w ka-

20 

binie odpowiada wysokości 2300 m. 
W przypadku zabudowy dodatko
wych zbiorników zasięg sam?lotu 
Lear Liner w wersji służboweJ bę
dzie wynosił 6500 km, co pozwoli 
na dokonywanie przelotów przez 
Atlantyk z ośmioma pasażerami na 
pokładzie. 

Próby w locie prototypu mają siG 

rozpocząć w ko11cu lata 1967 roku, 
a pierwsze dostawy samolotów se
r yjnych spodziewane są na. począt
ku 1 968 roku. Przewiduje się pro
dukcję czterech samolotów miesięcz
nie, przy czym cenę samolotu z 
całkowitym wyposażeniem elektro
nicznym szacuje się na 1 750 OOO do
larów. 

Dane samolotu 

ciężar własny 
ciężar paliwa 

rozpiętość 
długość 
wysokość 

maks. ciężar handlowy 
maks. ciężar startowy 
maks. ciężar przy lądowaniu 
maks. ciężar przy kołowaniu 
prędkość maksymalna 

na wysokości 12 500 m 
optymalna prędkość przelotowa 

na wysokości 13 700 m 
prędkość wznoszenia n.p.m.  
maks. zasięg z 8 pasażerami 

i bez rezerwy paliwa 
maks. zasięg z 40 pasażerami 

i bez rezerwy paliwa 
długość pasa do startu 
długość startu 
długość pasa do lądowania 
długość lądowania 

21,54 m 
28,96 m 

7,62 m 

wersja wersja 
służbowa pasażerska 

1 3  550 kG 13  450 kG 
9 350 kG 7 540 kG 
3 530 kG 3 630 kG 

23 540 k G  23 540 kG 
22 360 kG 22 360 kG 
23 630 kG 23 630 kG 

895 km/h (Ma = 0,84) 

820 km/h (Ma = 0,77) 
25,9 misek 

6500 km 

1430 m 
1000 m 
1 740 m 
1 040 m. 

5450 km 

2675 km 

W. K. 

BUDOWA SAMOLOTU DO BADAŃ METEOROLOGICZNYCH 

W wytwórni Einswarden firmy 
VFW wykonano już skrzydło i ka
dłub z usterzeniem odrzutowego sa
molotu DFS 582 przeznaczonego do 

badań meteorologicznych na dużych 
wysokościach. Wykonane zespoły 
składaj ą  się z klejonych elementów 
przekładkowych z okładzinami z 
lekkiego stopu i z ulowym wypeł
niaczem. Spełniają one wymagania 
naj mniejszego ciężaru, dużej wy
trzymałości i dużej gładkości po
wierzchni. Wyposażony w turbir.o
wy silnik odrzutowy Pratt and 
Whitney JT12A-6 o ciągu ok. 1500 
kG samolot ma być gotowy jeszc�e 
w 1 966 roku i przekazany do prób 
w locie. 

W. K. 

SATELITY ŁĄCZNOSCIOWE TRZECIEJ GENERACJI 

Ną_ konferencji zorganizowanej 
przez American Institute of Aero
nautics and Astronautics przedsta
wiciele firmy TRW Systems Inc. po
dali po raz pierwszy techniczne 
szczegóły budowanych przez firmę 
nowych satelitów łącznościowych. 
Za pomocą tych satelitów przedsię
biorstwo Communications Satellite 
Corp., odgrywające czołową rolę w 

organizacji International Tele
communications Satellite Consor
tium (Intelsat), zamierza stworzyć 
światową sieć satelitów łącznościo
wych. Firma TRW Systems jest 
głównym kontrahentem, JTT Fede
ral Laboraiories dostarczają prze
tworników częstotliwości, a Sylva
nia Electronic Systems anten z elek
troniczną kompensacją wirowania. 



Satelity Tlł.W są  określane jako sa
telity !ącznosciowe trzeciej genera
cJ1 (pu satelitach „l!:ar1y Bird" 
i „Blue Bird"). 

�atellta TłtW ma kształt cylindra 
o średnicy 142 cm i wysokości 94 cm. 
Łącznie z silnikiem napędowym (słu
zącym do wymesiema satelity na 
orbitę synchroniczną) jego ciężar 
wynosi 1 13,5 kG. Konstrukcja sate
lity składa się z cylindra zewnętrz
nego wykonanego z blachy, z cylin
dra wewnętrznego wykonanego z 
aluminiowego materiału prze!dad
kowcgo oraz z górnej i dolnej po
krywy. Między obu cylindrami znaj
dują się pionowe ściany rozporowe 
o konstrukcji przekładkowej.  W cy
lindrze wewnętrznym zabudowany 
jest silnik napędowy do wyniesienia 
satelity na orbitę synchroniczną, na
tomiast na zewnątrz tego cylindra u
mieszczony jest układ napędowy na 
hydrazynę z promieniowymi i osio
wymi dyszami sterującymi, które 
służą do zmiany toru lotu i sterowa
nia położenia satelity i których uru
chomienie następuje na sygnał z 
Ziemi. Układ ten składa się z dwóch 
niezależnych części, z których każda 
daje połowę wymaganego ciągu, ma 
dwa kuliste zbiorniki, jedną osiową 
i jedną promieniową dyszę sterują
cą i system przewodów- Dysze ste
rujące zamontowane są na ścianie 
rozporowej,  na której znajduje się 
również wyposażenie elektroniczne. 

Satelita może osiągnąć swoją po
zycję albo za pomocą dysz osiowych 
pracujących w sposób ciągły albo za 
pomocą dysz promieniowych pracu
jących impulsowo. Sterowanie poło
żenia w przestrzeni odbywa się za 
pomocą dysz osiowych pracujących 
impulsowo, przy czym poszczególne 
impulsy będą tak dobrane, aby po
wstającej wskutek tego precesji 
osi wirowania satelity nadać wyma
gany kierunek. Inklinację toru sate
lity można zmieniać za pomocą cią
głej pracy dysz osiowych, natomiast 
w celu utrzymania satelity w wy
maganej pozycj i należy uruchomić 
w sposób impulsowy dysze promie
niowe. 

Wyposażenie łączniościowe składa 
się z anten i z systemu powtarza
nia z dwoma przetwornikami czę
stotliwoś(:i (zwanymi często trans
ponderami) o szerokości pasma 225 
MHz. �ateiita przy jmuje sygnały ze 
stacj i naziemnych w zakresie 6 GHz 
(5,925-s-5,,j 25 GHz), ,vzmacnia je bez 
zmiany rr odyfikacji, zmienia często
tliwość na 4 GHz i wysyła je w za
kresie czę.;totliwości 3,7+1,2 GHz. 
Równoważna moc promieniowania 
wynosi 158 W (w wersj i satelity 
synchronicznego). 

Instalacja łącznościowa jest sy
stemem integralnym, którego obwo
dy przetworników częstotliwości są 
równo:·ześnie wykorzystywane do 
odbierania sygnałów sterujących i 
do pełnienia funkcji telemetrycz
nych. Np. sygnały sterujące obej 
mujące zakres 34 MHz są przekazy
wane między oboma pasmami czę
stotliwości łącznościowych 225 MHz. 

Sygnały łącznościowe i teleme
tryczne kierowane są na te same 
anteny - nadawczą i odbiorczą -
umieszczone koncentrycznie do osi 
wirowania satelity i pracujące na 

zasad zie elektronicznej kompensacj i 
wirowania. Obie anteny wykazują 
najmniej 13 dB przy kącie stożka 
20,3° . 

Do kompensacji wirowania sateli
ty zastosowano następującą meto
dę:  czujniki Ziemi nadają w chwili 
mijania linii horyzontu sygnały, 
które stanowią punkty odniesienia 
dla każdorazowego kąta położenia 
satelity i których częstotliwość od
powiada prędkości wirowania sate
lity . Urządzenie sterujące wytwarza 
prąd, który jest synchronizowany 
pod względem fazy i częstotfiwości 
z sygnałami czujników Ziemi i służy 
do sterowania ferrytowych suwaków 
fazowych. Podczas obrotu satelity 
(a tym samym anten) faza zasilania 
anten jest w związku z powyższym 
zmieniana w sposób ciągły, tak że 
wia,zki sygnałów odbieranych i na
dawanych są stale skierowane na 
punkt środkowy Ziemi. 

Svstem sterowania ma oddzielną, 
bezkferunkową antenę-

Układ zasilania stanowią prze
tworniki  energii słonecznej , ba ter i a 
i regulator napię

.
cia. Jako przetwor

niki energii słonecznej zastosowano 
ogniwa krzemowe, z których każde 
ma powierzchnię 2 cm2 i w tempe
raturze 28 "C daje moc 58,5 mW. 
Ogniwa są naklejone na zewnętrz
nym cylindrze satelity i izolowane 
żywicą epoksydową. Przetworniki są 
tak zwymiarowane, że mogą dostar
czać energii w ciągu ponad siedem 
lat. W czasie gdy satelita znajduje 
się w cieniu Ziemi jako żródło prą
du służy bateria niklowo-kadmowa 
składająca się z 20 ogniw. Regulator 
napięcia ogranicza napięcie w przy
padku, gdy moc wyjściowa ogniw 
słonecznych przekracza zapotrzebo
wanie mocy, reguluje ładowanie 
i rozładowywanie baterii i wyłącza 
ją na sygnał z Ziemi. 

Satelity TRW będzie cechować 
znaczna elastyczność pracy, głównie 
dzięki dużej efektywnej mocy pro
mieniowania, skrajnie dużej linio
wości i dużej szerokości pasma. 

W. K. 

DALSZE SZCZEGOŁY NA TEMAT 
SILNIKA RB.178 

W czasopismach zachodnich moż
na znaleźć dalsze informacje doty
czące opisywanego już w „Nowo
ściach" trzywałowego dwuprzepły
wowego silnika Rolls-Royce RB.178. 

Układ trzywałowy zastosowano w 
celu zwiększenia sprawności wen
tylatora i w celu zmniejszenia wy
twarzanego przez niego hałasu. Hoz-: dzielenie wentylatora od pozostałeJ 
cześci sprężarki zwiększyło swobodę 
w - wyborze najkorzystniejszej, ze 
względu na sprawność, prę�k_oś�i 
obrotowej wentylatora i umozllw1-
ło wyeliminowanie łopatek wloto
wyc11, co zmniejszyło straty prze
pływu. Dzięki temu, że wentylator 
jest osadzony na oddzielnym wale 
w czasie podchodzenia do lądowa
nia można regulować jego prędkość 
obrotową i w ten sposób zmniejszać 
natężenie hałasu. Poziom hał�s_u 
w warunkach startowych zmmeJ 
szono przez odpowiednie zaprojek
towanie wentylatora. Istnieją dwa 
żródła hałasu wentylatora: jego 

część wlotowa i część wylotowa. 
Hałas w częsci wlotowej uległ 
zmnteJszeniu wskutek usunięcia 
kierownicy wlotowej, której łopatki 
interferują z łopatkami wirniko
wymi. W celu obniżenia poziomu 
hałasu w części wylotowej zmniej
szono prędkość wylotu powietrza 
z wentylatora przez zmniejszenie 
prędkości na wlocie. W wyniku, ha
łas wytwarzany przez wentylator 
nie przewyższa hałasu turbiny (we 
współczesnych silnikach dwuprze
pływowych o dużym stosunku wy
datków hałas wentylatora przewyż
sza hałas turbiny i gazów wyloto
wych). Łączny hałas wytwarzany 
przez silnik RB.178 jest o 4+5 dB 
mniejszy niż hałas obecnie stosowa
,1ych silników dwuprzepływowych. 

Charakterystyczną cechą cieplne
go obiegu silnika jest wysoka tem
peratura przed turbiną w warun
kach przelotowych - zapewnia to 
duży ciąg przelotowy - i nieduży 
stosunek temperatury w warunkach 
startowych do temperatury w wa
runkach przelotowych. Wartość te
go stosunku przypomina turbinowe 
silniki śmigłowe „Dart" i „Tyne". 
Aby umożliwić pracę turbin przy 
wysokich temperaturach w warun
kach przelotowych, zastosowano 
chłodzenie łopatek kierowniczych i 
wirnikowych turbiny wysokiego ciś
nienia i łopatek kierowniczych tur
biny średniego ciśnienia. Do łopatek 
kierowniczych powietrze jest do
prowadzane z obu końców łopatek, 
a następnie uchodzi otworkami w 
krawędzi spływu i natarcia pod 
koszulkę chłodzącą, którą otoczona 
jest każda łopatka; wylot spod ko
szulki odbywa się szczeliną na kra
wędzi spływu łopatki. Łopatki wir
nikowe mają wzdłużne kanaliki, przy 
czym powietrze jest doprowadzane 
od strony stopy łopatki, a uchodzi 
szczeliną na końcu łopatki. W wa
runkach przelotowych temperatura 
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łopatek jest wyższa niż w silnik u 
,,Conway", w warunkach wznosze
nia jest zbliżona do temperatury ło
patek tego pierwszego wprowadzo
nego do eksploatacji silnika dwu
przepływowego, a w warunkac h 
startowych jest znacznie mzsza. 
Podczas gdy w silniku „Conway'' 
możliwości wytrzymałościowe łopa
tek w warunkach startowych są 
wykorzystane w 830/o, a w pozosta
łych warunkach tylko w 9 1i/o, to 
w silniku RB. 178 stopień wylcorzy
stania wytrzymałości łopatek w 
warunkach startowych wynosi 15 /J/o, 

3 

a w warunkach wznoszenia i prze-
lotu - 850/o. Pozwoli  to podobno 
na dwukrotne zwiększenie trwałości 
silnika. 

Łożyska wałów spoczywają w 
obudowach na filmie z oleju, wtła
czanego pod cisrneniem mi(;dzy 
obudowę i pierścień łożyska (rys. 2), 
dzięki czemu drgania w irników nie 
przenoszą się na korpus silnika. Na 
silniku „Conway" zmniejszono w ten 
sposób drgania o 600/o, co oczywi{;cie 
wpłynęło korzystnie na trwałosć 
silnika. 

Między sprężarką w ysokiego i nis
kiego ciśnienia znajduje się upuc;t 
powietrza do układów silnikowych 
i płatowcowych. Wentylator i dysza 
wylotowa są zaopatrzone w kie
rownice odwracające ciąg. 

W celu uproszczenia obsługi sil 
nika i zwiększenia niezawoCności 
j ego pracy zastosowano urządzenia 
do kontroli stanu silnika, jak np. 
wskaźnik drgań, wskaźnik przekro
czeń maksymalnej temperatury, 
punkty kontroli zużycia oraz punkty 
wewnętrznej kontroli sprężarki ru
:Y żarowej i turbin. Przewiduj� się, 
ze po tr�ech latach eksploatacji 
okres międzynaprawczy silnika 
osiągnie 6000 godz. 

Wersja RB. 1 78-51 o ciągu 20 OOO 
kG była proponowana j ako napt;·d 
samol?tu Boeing 747, j ednak Ame
r;yk�me zdecydowali się na własny 
silmk Pratt and Whitney J'f9D. 
Poszukując zastosowań dla sLnika 
RB.178 opracowano w ersje o ciągu 
od 20 500 do 23 500 kG do autobu
S?w" dwusilnikowych i ;;ersj·e o 
ciągu od 1 1  400 do 1 3  700 kG do auto
busów" �zterosilnikowych. Ws;;stkie 
te wersJe oparte są o wspólną dwll
wałową wytwornicę, różniąc się ze
sp?łem wentylatora, od którego za
lezy st?sunek wydatków, a tym sa
mym ciąg. W zależno ści od si Jsunku 
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wydatków poszczególne wersje będą  
stosowane do  samolotów na długie, 
średnie i krótkie trasy. 

Koszty rozwojowe silnika (do pró
by typu) szacuje się na 35 m ilio
nów funtów, nie licząc kosztów bu
dowy prototypów. 

Do badania zagadnień aerodyna-
micznych silnika RB. 1 7 8  zbudowano 
tzw. silnik demonstracyjny, który 
do lipca 1966 roku przepracował 
na stoisku w Derby 25 godzin, osią
gając ciąg 11 500 kG. Silnik de
monstracyjny j est dwuwalowy i 
przypomina cokolwiek silnik „Con
way" RCo.43. Ma on wentylator 
o znacznie m niejszej średnicy niż 
wentylator silnika RB.178, co wid::ić 
z porównania fotografii silnika de
monstracyjnego (rys. 3)  z fotografią 
makiety silnika RB.178 (rys. 4). Ca
ła aerodynamika silnika j est nowa, 
podobnie jak konstrukcja  tarcz wir
nikowych i wałów. Ma on większy 
ciąg niż silnik „Conway", od któ
rego jest o ok. 0,9 m krótszy, i 
znacznie mniejsze jednostkowe zu
życie paliwa. 

Firma Rolls-Royce opublikowała 
niektóre dane na temat n owego 
tworzywa sztucznego Hyfil, któ,:e 
ma być zastosowane na elementy 
przedniej, ,,zimnej" c zęści silnika 
RB. 178. Tworzywo to odznacza się 
podobno pięciokrotnie w iększym 
stosunkiem sztywności do ciężaru 
niż tytan; równie korzystnie kształ
tuje się jego stosunek wytrzymało
ści do ciężaru. 

W. K. 

SILNIK JT9D-1 - NOWE 
INFORMACJE 

Przy projektowaniu silnika Pratt 
and Whitney JT9D-1, o którym 
wst�pne informacje zamieszczono j uż 
w Jednym z poprzednich zeszytów 
TLiA, wytknięto sobie te same cele 
które przyświecały twórcom kon� 
kurencyjnego silnika Rolls-Royce 
RB. 178, zrealizowano je jednak w 
�nny sposób. W celu zmniejszenia 
Jednostkowego zużycia paliwa i ha
łasu zastosowano wprawdzie rów
nież duży stosunek wydatków wy
noszący 5 : 1, jednak jednostopnio
wy wentylator o średnicy 2,44 m 
osadz?no na WSJ?ólnym wale z trzy
s�op1;11ow� spręzarką niskiego ciś
mema, 1:torą _napędza czterostopnio 
wa, turbi_na ms�iego ciśnienia. Spręż 
ogolny Jest większy niż w silniku 
RB. 1 78 i wynosi 24 : 1 (silnik RB. 178  
ma  spręż 20 : 1, ale cokolwiek  w ięk
szy stosunek wydatków - 6 : 1 ) .  Jak 

JUZ wspomniano w poprzedniej 
wzmiance na temat silnika JT9D-l 
sprężarka wysokiego ciśnienia m� 
jedenaście stopni i jest napędzana 
dwustopniową turbiną wysokiego 
ciśnienia. Przed wystąpieniem zja
wiska niestatecznej pracy sprężarek 
zapobiegają przestawialne łopatki 
kierownicy znajdującej się między 
sprężarką wysokiego i niskiego ci
śnienia (w przypadku silnika RB.178 
uniknięto stosowania mechanizacji 
sprężarek dzięki trój wałowemu 
układowi silnika). 

Normalnie stosowane w cywilnych 
silnikach Pratt and Whitney od
dzielne rury żarowe zostały zastą
pione komorą pierścieniową, której 
przednia część wchodzi w dyfuzor 
wylotowy sprężarki wysokiego ci
śnienia. Taki układ komory spala
nia pozwolił na skrócenie silnika 
o 3 18  cm przy równoczesnym zmniej
szeniu wymagającej chłodzenia po
w ierzchni komory spalania. 

Duży ciąg w warunkach przelo
towych - wynoszący 4310 kG na 
wysokości 10 700 m, przy Ma = 0,9 
i przy temperaturze na ziemi 8 °C 
(jednostkowe zużycie paliwa wynosi 
w tych warunkach 0,634 kG/kGh) -
uzyskano dzięki wysokiej tempera
turze, przed turbiną. W warunkach 
maksymalnych wynosi ona 1 1 18 °C 
i ma być jeszcze podwyższona, co 
pozwoli na zwiększenie ciągu star
towego do 2 1  300 kG, a ciągu prze
lotowego do 4990 kG. W związku 
z wysoką temperaturą przed turbi
ną zastosowano chłodzenie łopatek 
wirnikowych pierwszego stopnia 
turbiny wysokiego ciśnienia i łopa
tek kierowniczych obu stopni tej 
turbiny. 

Prosto tę i zwartość konstrukcji 
silnika JT9D-1 osiągnięto przez za
stosowanie tylko czterech łożysk 
głównych (obecnie stosowane cy
w ilne silniki Pratt and Whitney 
mają siedem łożysk), tj .  po dwa na 
każdy zespół wirujący. Wentylator 
znajduje się przed przednim łoży
skiem głównym, jest więc ułożysko
wany wysięgnikowo. Sztywność wę
zła wentylator-sprężarka niskiego 
ciśnienia zwiększa stożkowa tarcza 
w irnika wentylatora i stożkowa 
przednia tarcza wirnika sprężarki 
n iskiego ciśnienia tworzące łącznie 
literę V .  

W celu uproszczenia konstrukcji 
zmniejszono poza tym ilość elemen
tów nośnych, która w porównaniu 
z ilością elementów nośnych po
przednich silników Pratt and Whit
ney pozostaje w stosunku 3 : 5. Kon
strukcję upraszcza również wyeli
minowanie korpusu wlotowego z kie
rownicą wlotową, co czyni zbędnym 
stosowanie urządzeń przeciwobl�
dzeniowych, oraz wyeliminowarn� 
łożysk i uszczelnień między wałami, 
a także wewnętrznych zębatych 
pomp olejowych. 

Firma przewiduje, że koszty roz
woju silnika w yniosą 100 milionów 
dolarów. Jednak koszty te zwrócą 
się prawdopodobnie b. szybko, gdyż 
istniejące już obecnie zamówienia 
na samoloty Boeing 747, do których 
przeznaczony jest silnik JT9D-1, 
przyniosą firmie 106 milionów dola
rów zysku. Prawdopodobne są rów-



nież zamówienia silników JT9D-1 
do europejskich „autobusów po
wietrznych"• Poza tym angielska 
firma _Br)stol Siddeley zawarła po
rozumienie w sprawie udziału w 
kosztach rozwoj u  silnika JT9D-1 
aby później podją ć  j ego produkcj� 
na zasadach licencji (w związku z 
tym firma Bristol Siddeley zrezy
gnowała z rozwoju własnego silni
ka tego typu - BS 123 o ciągu 
18 100 kG). 

W. K. 

PRZELICZNIK DO RAKIETY 
„SATURN" 1B 

Firma Electric Communication Inc. 
wykonała przelicznik do układu ste-
rowania rakiety nośnej „Saturn" lB.  
Przeliczni k jest ulepszoną wersją 
przelicznika zastosowanego na ra
kiecie „Saturn" 1. Składa się on ze 
stu modułów i jest u mieszczony w 

cylindrycznej obudowie o długości 
66 cm i średnicy 43,2 cm. W obudo
wie utrzymywane jest nadciśnienie. 
Przelicznik jest przystosowany do 
niezawodnej pracy w zakresie tem
peratur od - 55 °C do +100 °C. Je:;t 
on odporny na uderzenia o przy
spieszeniach do 40 g i na drgania 
o przyspieszeniach do 7 g. Podczas 
lotu rakiety przelicznik otrzymuje 
od szeregu czujników dane pomia
rowe, w oparciu o które przekazuje 
konieczne impulsy do układu stero
wania przechylnymi silnikami 
pierwszego i drugiego stopnia, ko
rygując  w ten sposób odchyłki od 
przepisanego toru lotu rakiety. 

W. K. 

NOWY TYP WSKAŹNIKA PRACY 
SILNIKÓW 

Specjalnie do samolotu „Concot
de" opracowano wskaźnik pracy sil
ników, którego układ elektroniczny 

' 
ma obwody mikrominiaturyzowa!"le. 
Wszystkie niezbędne obwody prze
licznika i wzmacniacza znajdują się 
w obudowie wskaźnika. Obok wska
zówki ze skalą wskaźnik jest zao
patrzony w liczydło. Urządzenie od
znacza się małymi wymiarami : jego 

wysokość ma 5 m, a głębokość 13,3 
cm. Służy ono do wskazywania tem
peratury przed turbiną. 

W.li. 

HAMULCE CHŁODZONE CIECZĄ 

Na samolocie „Boeing 727" prze
prowadzono próby hamulców chło
d zonych cieczą. Aby uniknąć spię
trzenia . cieplnego na hamulcach, 
kołach I oponach zastosowano wod
ne chłodzenie hamulców, przy czym 

woda jest z kolei chłodzona w wy
m ienniku ciepła. Dzięki chłodzeniu 
zwiększono niezawodność i trwa
łość hamulców, kół i opon. Nowy 
typ hamulców uzyskał świadectwo 
zdatnośd wg wymagań FAA. 

W.K. 

BEZKOLEKTOROWY SILNIK 
PRĄDU STAŁEGO 

Firma Siemens zbudowała bez
kolektorowy silnik prądu stałego o 
mocy na wale ok. 1,5 W, w którym 
kolektor, szczotki i elementy regu
lacji  prędkości obrotowej zostały 
zastąpione przez półprzewodniki. 
Wirujące pole magnesu trwałego 

steruje dwa generatory halotrono
we, które za pomocą tranzystorów 
włączają w sposób cykliczny uzwo
jenia stojana. Generator halotrono
wy zastosowano z tego powodu, ie 
umożliwia on prosty układ obwo
dów i prostą konstrukcję. 

W.R. 

URZĄDZENIE DO OKREŚLANIA 
CIĘŻARU I POŁOŻENIA ŚRODKA 

CIĘŻKOŚCI SAMOLOTU 

Stateczność i sterowność samolo
tu, a także bezpieczeństwo przelotu 
zależy w dużym stopniu od położe
nia środka ciężkości, tj . od rozło
żenia ładunku w samolocie, oraz 
od utrzymania ciężaru samolotu w 

dopuszczalnych granicach. Oczywi
ście, usiłowano już niejednokrotnie 
opracować urządzenie dostarczające 
informacji na ten temat, udało się 
to jednak dopiero firmie Fairchild 
Controls z Nowego Jorku. Opraco
wane przez tę firmę urządzenie 
STAN (Summed Total and Nose
gear) zostało wypróbowane na sa
molocie towarowym Boeing 707-320 
C, należącym do linii lotniczych Pan 
American Airways, a niedawno zo
stało zainstalowane na samolotach 
Boeing 727 QC tych samych linii. 
Ogółem linie PAA zamówiły 13 kom
pletów urządzenia STAN. 

Urządzenie składa się z czujników 
ciśnienia, mierzących ciśnienie hy
drolu w amortyzatorach podwozia, 
ktfae zależy bezpośrednio od sił re
ak cji. Wyniki pomiaru w postaci  
impulsów elektrycznych są sumowa
ne, przy czym dokonywana jest po
prawka na ciężar podwozia. Osta
teczny wynik, przedstawiający cic;
żar całkowity samolotu, jest prze
kazywany w postaci liczbowej do 
kabiny pilotów. Te same impulsy, 
które służą do określania ciężaru 
samolotu, są wykorzystywane rów
nież do wyznaczania położenia środ
ka ciężkości wzdłuż średniej cięci
wy aerodynamicznej- W razie po
trzeby może być również określone 
poprzeczne położenie środka ciężko
ści. Poza tym urządzenie dostarcza 
bezpośrednich wskazówek dotyczą
cych ustawienia do startu statecz
nika poziomego. 

Stwierdzono, źe dokładność urzą
dzenia wynosiła ± iO/o w 980/o przy
padków i ± 0,250/o w 800/o przypad
ków. Dokładność urządzenia ma być 
jeszcze zwiększona. Obecnie wiele 
uwagi poświęca się uproszczeniu 
techniki pomiaru. Aby uzyskać mia
nowicie dokładne wyniki, samolot 
musi przekołować, następnie koła 
należy zahamować, a silniki pozo
stawić na biegu jałowym. Firma ba
da metody zmniejs::enia tarcia i ad
hezji w amortyzatorach, gdyż czyn
niki te zmniejszają dokładność po
miaru. Okazało się, wbrew oczeki
waniom, źe nawet silny wiatr nie 
ma dużego, wpływu na dokładność 
pomiaru ciężaru, głównie z tego po
wodu, źe obciążenia przenoszą się z 
jednej goleni na drugą. Wpływ ten 
zmniejsza się jeszcze ze wzrostem 
c iężaru samolotu. 

Największą przeszkodą do prze
zwyciężenia. w rozpowszechnien iu 
urządzenia stanowi dotychczasowa 
praktyka określania cięzaru i poło
żenia środka ciężkości samolotów, 
która w wielu krajach jest ściśle 
przestrzegana. W.K. 

NOWY SYSTEM 
PRZECIWOBLODZENIOWY 

ŚMIGIEŁ 

Na samolocie Aero Commander 
680F zastosowano przeznaczony dla 
samolotów służbowych i turystycz
nych układ przeciwoblodzeniowy 
śmigieł, który waży tylko 5-6 kG 
i wykazuje małe zużycie prądu. 
Osiągnięto to .przez cykliczne, stre
fowe odladzanie, polegające na pod
grzewaniu w określonej kolejności 
małych wycinków łopat śmigła. Zu-



życie elementów urządzenia wystę
puje tylko na pierścieniach dopro
wadzających prąd i na szczotkach 
węglowych umieszczonych na wale 
śmigła. 

W.K. 

POMPA PALIWOWA 
Z WBUDOWANYM REGULATO

REM WYDATKU 

Na silnikach Bristol Siddeley 
„Olympus" 593 przeznaczonych do 
napędu naddźwiękowego samólotu 
pasażerskiego „Concorde" zastoso
wano pompę paliwową wysokiego 
ciśnienia połączoną w jeden zwarty 

zespół z regulatorem wydatku pali
wa. Ma to na celu wyeliminowanie 
skomplikowanych połączeń przewo
dami i ułatwienie montażu. Prze
dłużenie wału napędzającego pom
p� służy do napędu ogranicznika 
prędkości obrotowej i urządzeń do
palacza. 

NOWE SILNIKI NOŚNE 
ROLLS-ROYCE 

W.K. 

Znajduje się w rozwoju silnik 
Rolls-Royce RB. 162-31  o ciągu 2500 
kG i zwiększonym w porównaniu z 
poprzednimi wersjami silnika RB. 
162 stosunku ciągu do ciężaru (dla 
poprzednich wersj i wynosi on 16: 1) .  
Daleko zaawansowane są również 
wersje o ciągu 3000 kG. Poza tym 
projektowany jest silnik nośny trze
ciej generacji o ciągu 4100 kG i o 
znacznie, niemal dwukrotnie 
zmniejszonej w porównaniu do sil� 
nika RB.162 długości. 

PALNIK PLAZMOWY 
DO SPAWANIA 

W.K. 

Firma Siemens zbudowała palnik 
plazmowy do spawania i cięcia ma
ter�ał?w: _których nie można spa
wac i c1ąc dotychczasowJmi meto
d�mi. Gaz_owy czynnik roboczy pal
mka zostaJe podgrzany w łuku eleK
trycznym do temperatury 15 OOO 0 c, 
uchodząc następnie z wielokrotną 
prędkością dźwięku przez chłodzo
ną "".odą . dys_zę. Palnik ten poza 
p�zec�n:3mem i spawaniem może być 
r�wmez . stosowany do natryskiwa
ma powierzchni metalem. W.K. 

TENSOMETRY ZMĘCZENIOWE 

Z wyglądu są one podobne do ten� 
somet�ó:" oporowych do pomiarów 
n�pr_ęzen. ?pracowane przez inży
merow � f_irmy Boeing tensome try 
do pomiarow trwałości zmęczenio
wej ostrzegają, gdy część metalowa 
jest bliska pęknięcia zmęczeniowe
go. Nowe tensometry mierzą sumę 
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zmian i uszkodzeń zmęczeniowych w 
konstrukcji  w przeciągu długiego 
okresu czasu. Rejestracja tych uszko
dzeń ujawnia się w formie stopnio
wo rosnących zmian oporności. Ten
sometry zmęczeniowe naklejane są 
na konstrukcję w m iejscach o prze
w idywanym uszkodzeniu zmęczenio
wym lub w miejscach, gdzie pęk
nięcie spowodowałoby poważne kło
poty. Okresowe pomiary oporności 
wykazują  aktualny stan zaawar.:;,J
wania uszkodzeń i zmian struktu
ralnych w materiale. W takim sa
mym stopniu jak w podłożu nastę
pują zmiany strukturalne i w ten
sometrze, szczególnie, gdy j est on 
wykonany z tego samego materiału 
co badana konstrukcja. Istnieje rów
nież możliwość pomiarów ciągłych, 
jeśli tensometr podłączony zostani8 
do aparatury rejestrującej zmianq 
oporności. Dzięki możliwości pomia
ru aktualnych zmian zmęczeniowych 
w materiale można również okre
ślić przewidywany czas pracy do 
momentu pęknięcia. Trzeba podkre
ślić, że nie korzysta się tu wprost 
z ogólnie znanych k rzywych wy
trzymałości zmęczeniowej.  Niemniej 
metoda bieżącej rejestracji zmian 
powodowanych naprężeniami zmę
czeniowymi okazała się w praktyce 
ni ezmiernie przydatna, a wyniki do
świadczeń potwierdziły wysoki sto
pień pewności przewidywań wnio
sków. A.G. 

MASZYNY LICZĄCE 
W PRODUKCJI 

Obecnie trudno jui sobie wyobra
zić nowoczesną produkcję bez udzia
łu maszyn liczących. Ich udział i 
zakres zastosowania ciągle rośnie, 
obejmując coraz nowe dziedziny 
procesu wytwarzania. Ostatnie ten
dencje zmierzają do komplekso
wych zastosowań od projektu obli
czeń i konstrukcji do wytwarzania 
i kontroli. Maszyny matematyczne 
wprowadza się głównie do proce
sów trudnych i pracochłonnych, a 
celem ich wprowadzenia jest wyeli
minowanie lub poważne zreduko
wanie pracochłonności i wyraźne 
skrócenie cyklu uruchomienia. 

Takimi trudnymi pracami są ry
sunki elementów przestrzennych, 
krzywokreślnych, które trudno od
tworzyć na rysunku płaskim, np. ka
dłub samolotu, elementy nadwozia 
samochodu itp. W fazie projektowej 
konstruktorzy posługują się zwykle 
rysunkami perspektywicznymi lub 
modelami. Jest to niezmiernie ucią
żliwe, a przejście z tej fazy do ry
sunków technicznych a zwłaszcza 
wymiarowania, nastręcza dużo kło
potów. Opracowano maszyny liczą
ce , k tó_re są wyraźną pomocą w tym 
zakresie prac. Jedna z takich ma
sz_yn, pracujących w firmie Boeing 
�ircraft, UJ?OŻliwia rejestrację  pro
filu płaskiego w formie tabeli 
współrzędnych, a po zanotowaniu 
wszystkich kolejnych przekrojów 
płaskich odtworzenie na ekranie 
bryły przestrzennej widzianej poci 
dowolnym k ątem. Umożliwia to kon
struktorowi „obserwację" tworzo
nego obiektu i wprowadzanie ko
rekty w dowolnych przekrojach. 
Liczbowa rejestracja kształtów -

tabele współrzędnych - są równo
cześnie dokumentem technicznym 
przedmiotu. 

Podobne maszyny wprowadzono 
do przemysłu samochodowego. Na 
rysui:iku J?Okazano fragment urzq
dzema. Widoczny na ekranie rysu
nek perspektywiczny odtworzony 
jest z zapisów współrzędnych kolej 
nych przekrojów, a „świetlny ołó
\Vek" w ręku konstruktora oraz ta-

blica z przyciskami umożliwia mu 
szybJc ie wprowadzanie zmian i ko
rygowanie kształtów. Po zakończe
niu „projektowania" maszyna jest 
przygotowana do nagrania taśmy 
sterującej obrabiarką, odtwarzającą 
ustalone na rysunku kształty. Taś
ma dziurkowana, uzyskana bezpo
średnio z „maszyny projektującej", 
pozwala na wykonanie matryc, 
wzorników, elektrod do drążeni,1 
elektroiskrowego czy elektroche
micznego, zależnie od przyjętej tech
nologii. Służy ona równocześnie do 
kontroli kształtów wzorników_ czy 
przedmiotów użytkowych. Wprowa
cl zenie tego zautomatyzowanego cy
klu opracowań: od projektu do kon
troli ostatecznej skróciło okres urn
chomienia nowych wersji dwu d:i 
trzykrotnie. Trzeba tu dodać że 
osiągnięcia te nie stanowią je;zcze 
szczytu możliwości. Między innymi 
do kompleksowego cyklu opracowai: 
maszyn liczących wprowadza si" 
takie prace jak :  opracowanie pro: 
cesów technologicznych z normowa
niem materiałów i czasów tworze
nie harmonogramów wyko1�awczvch 
typowanie obrabiarek, analiza mo� 
żliwości produkcyjnych i obciąże
nia stanowisk itp. Wśród korzyści 
dodatkowych, ale woale nie baga
telnych, należy wymienić :  poważne 
zmniejszenie objętości archiwów, 
zmniejszenie zakresu prac archi
walnych przy równoczesnym u
sprawnieniu ich działania, poprawa 
w zakresie planowania zaopatrzenia 
w materiały, narzędzia i pomoce, 
większe możliwości normalizacji i 
typizacji itp. A.G. 



WA.CŁA W KRYSIAK 

Osło na  m eteoro logicz n a  komu nikqcj i  lotniczei 
na Atla ntyku Północnym 

żegluga lotnicza nad Oceanem 
Atlantyckim wspomagana jest przez 
okrętowe stacje meteorologiczne, do
starczające danych o warunkach po
gody na głównych trasach przelo
tów pomiędzy A meryką Północną 
i Europą. Statki te w liczbie po
czątkowo 13 (w roku 1954), a obec
nie 9, pełnią swą służbę pod bande
rami USA, Francj i, Holandii, Nor
wegii, Szwecji i Zjednoczonego Kró
lestwa. Obserwacje warunków me
teorologicznych dokonywane przez 
nie nad powierzchnią oceanu służą 
nie tylko potrzebom lotnictwa ko
munikacyj nego. Wykorzystuje się je 
również do innych celów związanycn 
z ogólnymi badaniami meteorolo
gicznymi prowadzonymi pod patro
natem WMO (World Meteorological 
Organisation) . Organizacja ta wspól
nie z ICAO zainicjowała utworzenie 
stałej służby informacyjnej , pe.tnio
nej regularnie przez flotę statków, 
operując stale w określonych re 
jonach. Statki te, pływające w pro
mieniu około 10  mil od wyznaczo
nych stałyc h  pozycji, dokonują na
miarów radarowych przelatujących 
samolotów, pomagając w ustalaniu 
ich położenia i korekty kursu, umoż
liwiając im jednocześnie wybór naj
dogodniejszych pod względem me
teorologicznym tras przelotu. Zna
czenie obserwacji  i pomiarów wy
konywanych za pomocą aparatury 
zainstalowanej na statkach wzra
sta w miarę tego, jak zmieniają się 
reżimy wysokościowe przelotów sa
molotów' kom unika cy jny eh, ostatnio 
przeważnie w granicach około 120 km 
(60 OOO stóp). -

Ustalona przez IACO/WMO pro
cedura przewiduje czterokrotny po
miar radarowy wiatrów górnych do 
wysokości nie mniejszej niż 16,5 km 
(55 OOO stóp), pomiar temperatury 
górnych warstw atmosfery, dwu
krotny przynajmniej pomiar ciśnie
nia i wilgotności w ciągu dnia. 
Transmisja komunikatów meteoro-
logicznych ze statków do samolotów 
odbywa się albo otwartym tekstem 
albo za pomocą meteorologicznego 
klucza Q, kodem, w zależności od 
życzenia załogi samolotu. Wyposa
żenie instrumentalne statków sta
nowią : precyzyjne  termometry do 
mierzenia temperatury atmosfery i 
osobno wody morskiej, psychrome
try, barometry morskie, barografy, 
balony do pomiaru wysokości pod
stawy chmur, anemometry i wskaź
niki kierunku wiatru. Ponadto stat
ki mnją znaczne zapasy helu i wo
doru do napełniania balonów me
teorologicznych. 

W łaczności radiov-1ej statki me
teorologiczne stosują się do ogóln�j 
procedury obowiązującej wszystkie 
ruchome stacje radiowe, określonej 
przepisami ITU (International Tele
communication Union). Szczegółowe 

postanowienia za·warte są w Anek
sie 10  do Konwencji Chicagowskiej, 
ustaiającej postępowanie odnośnie 
łączności ze stacJ ami pracującymi 
dla potrzeb lotnictwa cywilnego. 
Statki meteorologiczne utrzymują 
nasłuch radiowy na szeregu zakre
sów fal średnich, krótkich i ultra
krótkkh, m. in. nasłuch ten j(:;st 
prowadzony róv,mież w sposób cią
gły na częstotliwości 300 KHz, która 
w myśi postanowieri ITU używana 
jest do podawania sygnałów wyw,J
ławczycri na wypadek nieoezp1e
cze11stwa. W iąże si� to z dodatkową 
misją statków mesienia pomocy 
i uczestnictwa w als:cjach poszuki
wawczych na wypadek ogrnszema 
alertu z pokładu statku lub samo
iotu znaJduJącego się na kursie. 
\,v aż.nyrn zadaniem statków meteo
rologicznych jest służenie za stacJe 
przeKażrnkowe, pośredniczące w na
wiązywaniu łączności radiowej po
między samolotami a bazą na lą
dzie, kiedy bezpośredna komunika
cja radiowa okazuje się niemożliwa. 
Chodzi przeważnie o transmisję mel
dunków o pozycJ1 samolotu, waż
nego NOTAlviu, pilnej depeszy meteo 
albo zawiadomienia o zmianie kur
su, zboczenia itp. Statki nie prze
kazują jednakże depesz o charakte
rze administracyjnym i nie zwią
zanym z wykonaniem zadań nawi
gacyjnych samolotu w czasie wyko
nywania lotu. Z reguły samoloty 
znajdujące się w zasięgu radiosta
cji statków pracujących na VHF 
podają swe pozycje i inne info�·
macje dotyczące założonego planu 
lotu. Radiolatarnie, w które wy
posażone są statki, włączane są tyl
ko na żądanie. Mogą one wpraw
dzie pracować dla potrzeb nawigacji 
lotniczej i morskiej bez specjalnego 
wywołania, jednakże muszą dok,J
nywać koniecznych przerw w nada
waniu, ażeby nie zakłócać odbioru 
ważnych komunikatów służb ratow
niczych i poszukiwawczych. Sygnał 
rozpoznawczy radiolatarni składa 
się z dwu ostatnich liter zakodo
wanej nazwy statku i dwu końco
wych liter wskazujących na to, 
czy statek znajduje się na miejscu 
stałego stacjonowania, czy też je 
opuścił. Jeśli dla przykładu statek 
„Alfa" (o koordynatach stałych 
52 °N 33 'W), którego znak rozpo
znawczy brzmi 4YA, znajduje się w 
wyznaczonej strefie stacjonowania, 
wówczas sygnał jego radiolatarni 
będzie miał brzmienie YAOS *). 
Powtarzany jest on co 20 sekund. 
Jeśli ten sam statek opuścił wyzna
czoną strefę i sygnał jego radiola
tarni brzmi obecnie np. YAIM, 
znaczy to, że statek płynie kursem 
56° 30' i znajduje się w kwadracie 

*) OS - , ,on station". 

odległym o 37 mil od stałej strefy 
stacjonowania, który na siatce po
łożenia statku oznaczony jest na 
przecięciu współrzędnych I i M. 

Koszty utrzymania statków me
teorologicznych wahają się w gra
nicach od 270 OOO do 435 OOO dola
rów w zależności od daty ich bu
dowy, stopnia wyposażenia i ogól
nego stanu technicznego. Koszt ten 
jest bardzo nieznaczny w porówna
niu z wydatkami na inwestycje 
w zakresie urządzeń radionawiga
cyjnych i innych pomocy lotnisko
wych na trasach lotniczych w róż
nych częściach świata. Ogólny koszt 
utrzymania statków jest niewiele 
tylko wyższy od kosztów zakupu 
części zamiennych, potrzebnych do 
utrzymania w stanie zdatnym do 
lotu i eksploatacji jednego współ
czesnego odrzutowca komunikacyj
nego. 

Należy dodać, że w kosztach utrzy
mania statków meteorologicznych 
na Atlantyku Północnym uczestni
czą nie tylko kraje ich bander, ale 
również inne kraje, których samo
loty korzystają z ułatwień radio
komunikacyjnych w przelotach przez 
ocean. Aktualnie przez Atlantyk 
Północny przelatują w regularnej 
komunikacji  lotniczej samoloty 18  
przedsiębiorstw lotniczych z 15  kra
jów. 
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NA PÓŁKACH KSIĘGARSKICH 

„Machining difficult a11oys". Obróblrn 
stopów truclno skrawalnych. Wydawnic
two :  American Socicty 1or Metals. Me
tals Park, Oh,o. 19ti2, str. 362. 

Rozwój materie-łów dla nowych . dzie
dzin idzie w l,ierunku opracowan sto
pów o coraz wyższej odporności na ko
rozję, e rozję, zużyc.e, a przede wszyst
kim na wy�okie temperatury. Prawi<; 
nieodłącznym sl,utloEm tych poczynan 
jest pogorszenie skrawalnosc . i _podat
ności na obróbkę plastyczną. Duze ilo
ści typów i rodzajów matcnalów o ta
k.ich c1· 1araJ,tcrysty1.ach zmus. ly  do ra
cjonalnego opracowania proc . só_w tech
nologicznych obróbki tych SL0pOW. Wie
dza z tego zakresu nie jest ani kom
pletna, ani w pełni publikow,ma. W o
mawianym wyclawn.ctwie zebrano do
świadczenia specjc1 1istów wszystkich dz,e
clz,n obróbl<i, l,tórzy zgrupowani w ko
misjach tematycznych opracowali wy
znaczone zal,rcsy, zamyl,ające w sum,e 
stc1n dzisiejszej wiedzy o obróbce sto
pów trudno skrawalnych. Mat�nc l ze
brano z inicjatywy i pod loerunlnem 
Amerykańskich Sił Lotniczych. Cc1to�ć 
materiału ujęto w siedmiu częśc,ach 
o bejmujących następujące grupy za
gadni<c:n.a : 1) parametry i ekonomia 
obróbl,1 mechanicznej stopów tr udno 
sKrawalnych, 2) frezowanie, 3) wiercenie 
i gwintowanie, 4) narzędzia j�dnoostrzo
we, 5) przeciąganie, 6) szlifowanie i 'I) 
wyciągi 1 przykłady. Jak w.dać z po
clzialu tematycznego, materiał obejmuJe 
cały problem obrobk, mechan,c„nc:j. 
\V poszczcgolnych rozdz,ałach wyjasn.o
no zjawisl,a zachodzące w czasie obro b
ki, wpływy poszczególnych parametrów, 
wymagan.a staw,ane obrabiarl,om , na
rzędziom, naświetlono charakter zw.ąz
ków i zaieżności, prz<':biegi funl,cj1 , rw.,
łości, kosz,ów ,tp. Omów10no mdody i 
sposoby podwyższenia trwalośc,, wya�j
nosci procesów oraz k,crunki i tenden
cje badań i rozwiązań. Przedstaw10ny 
materiał nie tylko infvrmuje, wyjasn1a 
i zapoznaje z mało znanym, i truanymi 
szczegóJanu technicznymi, c1le umożliw.a 
bezposreonie, 1:1żytkowe jego wylrnrzy
st;,nie. Tablice składów cliemicznych i 
własności mechanicznych prawie wszyst
kich materiałów trudno skrawalnyc11 w 
połącztn,u z tabllcami parametrów 
obrobczych, typów i rodzajow narzędzi 
skrawających oraz wyiuesami zmian 
własnosc1 w zależnośc, od obruoki c.epl
nej i innych czynn.ków pozwaiają  vu
sługiwac się ks,ążl,ą jalrn j L dynym w 
chwili obecnej poradrnloem z teJ clzic
clziny. Bogate ilustracje rysunkowe i 
liczbowe, duża ilość przykładów z każ
dej dziedziny zwiększają przejrzystość 
1 przyclatnosć wydawnictwa. Ostatma 
część, w której um,eszczono wyjąti<i z 
czasopism różnych krajów z ,.chodmcli 
i wschodnich. świetnie uzupełnia i po
głębia temat rozszerzając i uwypuldając 
pewne fragmenty bardziej charal<terys
tyczne. Książka stanowi cenną i do 
chwili obecnej chyba jedyną pozycję 
na świecie tak komplel,sowo opracowa
ną. Może oddać duże usług, dla techno
logów i nadzoru technicznego, w takich 
gałęziach przemysłu jak lotnictwo, prze
mysł atomowy, niektóre zakłady prze
mysłu chemicznego, o!uętowego i inne 
przetwarzające materiały trudno skra
walne. Może również stanowić dużą po
moc dla tc.chnologscznych ośrodków ba
dawczych, biur konstrukcyjnych obra
biarek oraz dla studentów studiów me-
chanicznych. A. G. 

„Materials science and technology for 
advanced applications". Materiały i tech
nologia dla przodujących zastosowań. 
Opracowane przez D. R. Mash'a. Wy
dawnictwo : Prentice-Hall, Inc. Engle
wood Cliffs. N. J. 1962, str. 767. 

Książka stanowi zbiór referatów wy
głoszonych na Konferencji Materiałowej 
w San Francisco w 1962 r. Zebrany ma
teriał stanowi podsumovrnn:e doroblcu 
w dziedzinie materiałów, tecimologii i 
metod wytwarzania w przodujących dzie
dzinach technilci. Podano również pew
ne sugestie odnośnie tendencji rozwo
jowych i przewidywanych osiągnięć i 
zastosowań tej wiedzy. Poszczególne 
referaty, opracowEne przez wybitnych 
specjalistów z omawianych dziedzin, 
oparte są na doświadczeniach i osiąg-

nięciach poszczególnych gc1tęzi dzie
ctz,n przemysłu c1 m"rylrn l'ls,,H.go oraz po
par te boga,ą l i terat urą sw.atuwq. Z l.HOr 
,yc11 r._,h,ratów o bej muj-: pra;;ty :"lnte 
wszystkie przodujące i szczy tow--: dzic:
clz1uy techn1lu, ja,c różne.go ,ypu ra

kiety o silnilrnch na paliwa stale 1 plyn
;,e, plc1zmowych, Jon<.>wyell, nuk1ear
n y ch ; budowa samolotów nacldżwięl<o
w ych, statków i s ,acj1 J,o�m1cznych;  
żrodlcl b<.:zposrccln1cj prz<ćmi;,,ny e;n._ rg.i ,  
póJprz�wocmictwu i L rmod<c:kt ryczno�ć, 
przt:t\.vornild entrg1 1  :-:cło, 1,_ czn...::j 1 inne. 
W każcty1n lC:.ffiilCtc pL�CclStaw.ono Wyw• 
magan„a matL'.r1.:.i10,vL: ul az tLc t 1no1og1cG
nc, ZiikrL:s n1ożi1vvosc„ materiałowyc11, 
potrzeb i persp-ktyw. Na tL przod ują
cych dzicaz,n t:.. chnild clokonan. ,  prz"
g!ąclu rnater,c1lów :  od n1a Lcnc:łow o;;n.0-
1 żaroodpornych do S1.,0pO\V .1.L1<K.1Cłl 1 
Lworzyw l�m.natowycli, od n,e Locl ich 
wytwarzania cto prolJ 1 cliaral,tcrysty,,. 
'1\ .. rnatykę wyd'°�\V tL. Ct \Va zc:. inyli-..\ją r.....:I .... -
raLy „ omav,iając...: tt:chnoh„g�ę \Vyt,varza
rua, a głown„e n1etody i· .oni ... czn..; eto za
s t osowc.,n przy !J0Sług1vJa1L u się n1n t1.:r1a
łami nicokonwenc:ion�1nym,. Osobne roz
działy pośwlęcono n1eta1 urg�i 1netaL. 1 
stopów nietradycyjnych, spuwa niu , l u
towa-niu na twarclo n1a u.:r .:..1 lów ,,\.ViC;ku 
1�osm1-cznego'', !<.sztnl Lovv .:.tn1 u w y  �uko
L nLrg;etyczncm u tych mater„alÓ\V, n-no
sz_niu łukiem p1azmo,_y111 n1<tLnatuw 
odpornyct1 na wysoką kn1p2rat urę, Jrn
rozję, ścieranie i o innych c _ chacn. 

NaKreslono również zarys oJJn„ i:Jl<i 
c.c.:plnej i specjalnych metad łączenia w 
zakrc.sie omaw,c1nycli mat-ria1ow. 

Książi,a stanowi nieczmicrn1c c_ nną 
pozycję technologiczną uzup. ln.c1jącq 
;s ,n.cjące publikacje ostatninu zctouy
c„ami z tej dziedzmy. Może służyć za
n, wno technologom, jak i kons crul<to
r_1n z omawianych gałęzi technik,, a 
poza tym stanowić żródło w,edzy clla 
w y tyczama perspc:l,tyw we wszystkich 
, i , nych, tradycyJnych cizicclzinacl1 t<cch
niK1. 

Forma wydawnictwa i jego przej rzy
stosć pozwalaj ą na łatwe zrozumienie 1 
przyswojenie rematów. Duża 11osć ry
sunków, tablic, wykresów 1 zestawień 
dobrze ilustruje omawiane zc1gaclnien1a, 
a zamieszczenie na końcu l,ażclego roz
działu bogatego wykazu literatury po
zwala w razie potrzeby na pogłębieme 
i rozszerzenie podawanych wiadomości. 

A .G. 

WYDAWNICTWA 
NAUKOWO-TECHNICZNE 

Praca zbiorowa 
PORADNIK METROLOGA 
WARSZTATOWEGO, cena zł 120 

KotLarsld J. 
RACHUNEK PRA WDOPODOBIENSTW A 
DLA INŻYNIERÓW 
Warszawa, 1966, format A5, str. 252, 
rys. 80 + 5, wykresy, tablic 7, cena zł 35. 

Książka zawiera podstawowe wiadomo
ści z rachunku prawdopodobieństwa w 
zakresie wykładanym na wyższych uczel
niach technicznych ; obejmuje pojęcia 
wstępne, jedno- i wielowymiarowe zmien
ne przypadkowe, funl,cje charaktery
sty�zne, niektóre rozkłady prawclopodo
bienstwa oraz prawa wielkich liczb 
i twierdzenia graniczne. w zakol'1czeniu 
sformułowane są podstawowe problemy 
procesów stochastycznych ; podane są 
liczne p rzykłady. 

Książka przeznaczona jest dla inży
nierów wszel!;:ich specjalności i fizyków, 
może służyć jako pomoc d la studentów 
poli tech nile. 

Praca zbiorowa 
METODY PRZYBLIŻONYCH OBLICZEN 
Tłumaczył z rosyjskiego K. Krzywiec 
Warszawa, 1966, format B5, str. 488, 
rys. 48, tabl. 66, cena zł 67. 

Praca zaznajamia z przybliżonymi obli
czeniami, zapoznaje ze stosowaniem re
g uł obliczeń przybliżonych przy rozwią
zywan!u zagadnień matematycznych ze 
szc2;egolnym uwzględnieniem równań fi
zyki matematycznej oraz wykorzystaniem 
prostszych urządzeń i maszyn matema
tycznych. 

Każdy rozdział zawiera niezbędne pod
stawy teoretyczne z podaniem pełnych 

dowóclow twierdzeń. Podane są też 
przyldacl y n umeryczne, ilu�trujące wy
Jd adaną teorii; ze wskazaniem racjonal
nych schematow _rachunkowych oraz za
llama cło samoclz1elnego rozwiązania. Na 
1,onc11 l,_azctego rozdziału i w notkach 
podana Jest obszerna bibliografia. 

Praca zbiorowa 
STARZENIE I STABILIZACJA 
POLIMERÓW 
pod. recl . M. B. Nejmana 
Tłum. z ros. S. Penczek, M. \Vajnryb 
\Varszawa 1966, format B5, cena zł 60. 

W książce omówiono mechanizm ter
r.1ooksy�lacyj nej ckstrukcji i stabili�acji 
polimer_ow or:az s_yntezę stosowanych fo
tostab1!1zatorow i antyutleniaczy. Poda
ne są szczegołowe warunki starzenia 
i stabUizacji _ poliolefin, formaldehydu, 
pol1estrow alk1lenowych, polichlorku wi
nylu, polia�idów, niektórych polimerów 
l<ondcnsacyJnych, silikonów, kauczuku 
1 gumy. �aanalizowano również procesy 
mcch �nocncm1cz�c. w polimerach o wy
sok 1c.1 elastyczrn,sc1 .  Pol,kic tłumaczenie 
zostało unowocześnione i uzupe łnione. 

Sorokowski s. 
E LEMENTY I UKŁAD Y  
PRZELICZAJĄCE 
V✓arszawa, 1966, format A5, str. 156, 
rys. 116, cena zł 12. 

W książce omówiono zasady działania 
elementów (zarówno mechanicznych jak 
1 elektrycznych ) i układów przeliczają
cych ana}0gowych i cyf_rowych oraz po
dano ogolne w1adomosci o możliwo
ścic1ch wylrnnania różnych operacji ma
tematycznych przez te układy. 

Książka przeznaczona jest dla techni
ków . i inżynierów zajmujących się za
gadmemam1 automatyzacji procesów 
obliczeniowych oraz dla studentów wyż
szych szkół technicznych. 

Rosiński W. 
ZASADY DZIAŁANIA TRANZYSTOROW 
Warszawa 1966, wyd. 3, format AS, 
str. 357, rys. 369, tabl. 15. 

Książka zawiera omówienie podstawo
wych zjawisk fizycznych zachodzących 
w półprzewodnikach, własności oraz za
sady działania różnego typu tranzysto
rów i pokrewnych elementów półprze
wodnikowych . Omówiono również naj
nowsze zasady technologii i konstrukcji 
tranzystorów cienkowarstwowych i mi
krofalowych oraz ich znaczenie w mi
k roelektronice. 

Książka p rzeznaczona jest dla inży
nierów i techników oraz dla studentów 
wyższych szkól technicznych. 

Praca zbiorowa 
MAŁY SŁOWNIK TECHNICZNY 
ANGIELSKO-POLSKI I POLSKO
-ANGIELSKI 
pod redakcj ą S. Czerni, M. Skrzyńskiej 
Wyd. 2, W arszawa 1966, format B6, 
str. 426, cena zł 40. 

Słowni!, zawiera po ok. 11 OOO termi
nów angielskich i polskich wraz z ich 
oclpowieclnilcami polskimi bądż angiel
skimi, w ybranych z różnych dziedzin 
nauki i techniki. CJbok terminów angiel
skich podano ich transkrypcję fonetycz
ną opracowaną przez A .  i A. ReszkieWi
czów. 

Praca zbiorowa 
SŁOWNIK TECHNICZNY 
NIEMIECKO-POLSKI 
poci red. Z. Kocha 
Warszawa 1966, format A5, str. 796, 
cena zł 160. 

Słownik zawiera o!;:. 60 OOO terminów 
niemieckich z oclpowieclnikami lub ob
jaśnieniami w j ęzyku polskim, wybra
nych ze wszystkich dziedzin techniki. 
Słownik zc1wiera też najważniejsze skró
ty literowe spotykane w niemieckim 
piśmiennictwie technicznym. 

Traczyk W. 
PROJEKTOWANIE TRANZYSTORO
WYCH UKŁADÓW PRZEŁACZAJĄ-
CYCH 
Warszc1wa, 1966, format A5, str. 208, 
r ys. 134, cena zł 18 .  

W książce podano metody projekto
wania tranzystorowych układów przelą-



czających z wykorz�staniem podstawo
wych elemenlow log1czn�ch typu I ,  LUB, 
NIE, N OR oraz clcmentow progowych. 
opisane zostały P?dstawy teoretyczne 
budowy tych układow oraz zastosowania 
teorii w układach kombinacyjnych 
sekwencyj nych. 

Ksiażka przeznaczona j est d la inżynie
rów ·i techników, projektujących d y
skretne układy autom'ltyki, a także d la 
studentów wyższych szkół technicznych. 

Leitner R . 
ZARYS MATEMAT:;'.KI WYŻSZEJ DLA 
INŻYNIERÓW, częsc 1. Rachunek róż
n;czkowy 
warszawa 1966, format B5, str .  272, tabl. 1, 
cena zł 23. 

Ksiażka zawiera podstawowe wiado
mości z rachunku różniczkowego, przed
stawione w sposób j asny i poglądowy. 
Podane są elementarne wiadomości z lo
giki matematycznej , omówio_nc c iągi ,  
funkcje i pochodne wraz z ich zasto
sowaniem do badania funkcji. Z amiesz
czono wicie przykładów w tekście, a w 
końcu każdego rozdziału pytania 
i zadania do samodzielnego rozwiązania. 

K R�N I KA 
• Na tragiczną listę ofiar dla po_stęp_u 
w lotnictwie wpisany został ostatmo pi
lot oblatywacz mgr inż. Stanisław Skrzy
dlewski. zginął pracownik Szybowcowe
go Zakładu Doświadczalnego, który tak 
niedawno jeszcze na lamach „ Skrzydla
tej Polski" pisał: ,, ... latanie na p roto
typach łączy się z emocją ;  badan je cze
goś nowego i nieznaneg_o . ma swoj_ spe
cyficzny urok ... " I wlasme t? , ,_m";zna_ne" - wciągnęło go w objęcia  smierci. 

• w ub. roku uległy likwidacji w Mi
nisterstwie Komunikacji : Departament 
Lotnictwa Cywilnego i Inspektorat Kon
troli Cywilnych Statków Powietrznych, 
a miejsce ich zajął Centralny z arząd 
Lotnictwa Cywilnego. Centralnemu Za
rządowi podlegają bezpośrednio PLL 
„Lot" oraz zarząd Ruchu Lotniczego i 
Lotnisk Komunikacyjnych . CZLC przejął 
od ostatniej instytucji czynności zwią
zane z nadzorem państwowym, a od de
partamentów funkcjonalnych Minister
stwa (Ekonomicznego, Finansowo-Ksie
gowego, Zatrurln:enia i Płac, Inwestycji 
i in.) - nadzór gospodarczy nad l otni
czymi jed nostkami resortu . 

• Zakończyły się obchody 20-lecia Szy
bowcowego Zakład u Doświadczalnego w 
Bielsku-Białej .  Z okazji jubileuszu od
notujemy kilka pozycji dorobku Z akla
clu:  opracowano konstrukcyjnie 36 ty
pów i 90 wersji szybowców, wyprod uko
wano 2000 szybowców, wyeksportowano 
500 egzemplarzy, zaś cala produkcja SZD 
zaliczana jest do wyrobów kategorii A . 
. Jaskółki" i ,.Bociany" zapoczatkowały 

�kres . ,polskiej szkolv konstrul<cyjnci" 
w szybownictwie, której przedstawicie
lami są dziś - zwycięsk ie w zawod acl� 
o mistrzostwa świata w Argentyme 1 
Anglii - .,Foki" i „Zefity". Ostatnia 
konstrukcja iest trenineowo-wyczvnowv 
szybowiec SZD.�O „Pirat". W ci a<!1 1  _ 20 
lal inżynierowie i tech nicv Zakładow 
s,vbowcowvch opracow'll i  hlisko 180 pu
hli kacii z k1 órych wi<>lc 1 1 k:azało si e na 
lamach ' zagranicznej prasy fachowej . 

• 'a schyłku ubiegles>:o roku obchodz_i
liśmy jes�cze trzy j ubileusze : ?O-lecie 
·wvczvnowej Szkoły Szybowcowe] ŻAR. 
20-lecie Aeroklubu Rzeszowskiceo oraz 
IO-lecie Lotniczych 7:akl:arl ńw Naoraw
c-zych Aeroklubi.1 PRL w Warszawie.  

- S7.yhowisko w nasmie 7,a r-Kicze
ra nrlkryl w 1934 r. członek Ko
la S7.vbowcowego LOPP w Biale,i 
'Fr. Doński : w 1 9�'i r. trenowało 
n:a żarze 166 oilotów l wylat,no 
1 fi?.R d'r,(lz in.  ,;u t r7v,-l7.jp,;:;tnl 0,.,.i  1 1 :  
3000 p i lotów wylatało 40 tys. P'orlz in. 
Aerokl ub Rzeszowski wvszkol i l  1 20 
pilotów m otorowych i 420 szybow-

Książka przeznaczona j est dla studiu
jących lub powtarzających matematykę 
wyższą, a więc dla inżynierów, studen
tów politechnik i szkól inżynierskich. 

Chmielarz J. 
PROJEKTOWANIE ELEKTRYCZNYCH URZĄDZEŃ STEROWANIA, BLOKADY, I SYGNALIZACJI 
Wyd.  2, poprawione i uzupełnione. 
Warszawa 1966, format B5, str. 624, rys. 500, tabl.  80, cena zł 90. 

W książce omówiono zagadnienia zwią
zane z p roj ektowaniem przemysłowych 
urządzeń stycznikowo-przekażnikowych elektrycznego sterowania i sygnalizacji, 
a zwłaszcza p rzyjmowane p rzy projek
towaniu kryteria, charakterystyki ele
mentów składowych , pod!;tawowe i ze
społowe układy schematowe, blokadę, 
oraz przykłady niektórych rozwiązań ze
społowych ze  szczególnym uwzględnie
niem produkowanej w kraju aparatury. 

Książka p rzeznaczona jest dla inży
nierów i techników, zajmujących się 
proj ektowaniem p rzemysłowych urzą
dzeń sterowania i sygnalizacji. Mogą 
z niej również korzyst'.lć inżynierowie 

ników ; wylatano na samolotach 
15 650 godzin, zaś na szybowcach 
10 500 g odzin ; skoczkowie uzyskali 
1350 dyplomów. 
z 10-leciem LZN wiąże się jubi
leusz 1000-go oblotu szybowca po 
naprawie, który na swym koncie 
odnotował pilot doświadczalny mgr 
inż. R.  Sochackt. 

• Aeroklub Kielecki zmienił nazwę n a  
Aeroklub świętokrzyski. Z arząd wybra
ny w 1966 r .  realizuje szereg ambitnych 
zamierzeń, m .in. - dla uczczenia Ty
siąclecia Państwa - każdy szybownik 
wykona 1000 km przelotów. Sekcję szy
bowcową p rowadzi A. Witek. 

{ 

• N a  jesiennym posiedzeniu Komisji 
Szybowcowej APRL podsumowano osiq
gnięcia zagraniczne naszych . _szybown;
ków. Startowali: w Szwajcara - Wro
bLewski (8  miejsce) ;  w ZSRR - Króli
kowski ( 1 ), - Wróblewski (2), - Kępka 
( I ), - Majewska (2) ; w USA - Makuła 
(klasa otwarta 5, standard 1 ) ;  Węgry -
Gorzkiewicz (1) i Adamek (4). 

• Nasze szybowce, samoloty rolnicze 
oraz p rzyrządy pokładowe sprzedaje:ny 
do 20 krajów świata. Do najpoważniej
szych odbiorców szybowców należą : W. 
Brytania, Australia, N. Zelandia, SzwaJ
caria,  Austria, Belgia, Szwecj a , . F inla1;
dia i NRF. W ub.r .  wysiano m .m. dwie 
partie szybowców „B�cian" do W . . ,Bry-

- tanii i Egiptu oraz pierwsze „Foki ' do 
NRD i NRF. 

• Na j esieni ub.r. Ośrodek Ekspozycji 
Lotniczych APRL zorganizował na lot
nisku w Rakowicach pokaz dawnego 
sprzętu lotniczego : od P. l lc i RWD .13 cl<? 
zucha-2 i .Taka-l i .  'Eksponowano !ez 
m.in. , ,Salamandrę", motoszybowiec 

Pegaz", k abinę sterowca, 50 wyremon-
1:'owanyc)1. silników lotnicz:l'.ch oraz r�� kietę na wyrzutni . Z uwagi r:ia ":'artosc 
historyczną i dydaktyczną ob1ekto":' po
siadanych p rzez O.E.L. - postuluJemy, 
aby stworzyć możliwość, staleg0 demon
strowania eksponatów lotniczych. Ocz<;
kujemy na inici atywe i wsnń1r1zi,i!am� 
Muzeum Techniki oraz Komitetu Nauki 
i Techniki. 

• Na stadionie „Skry" przy H l .  Wa
welskiej w Wa rszawie otwarto Muzeu� 
Kult ury Fi7.ycznej i Turystvld. w kto
rym znaleźć można eksponat_v z,�iaz:ane 
z l otnictwem. Czy elementow I okru
rhów mvśli lotniczej zamieszczon vch tu
t'l i .  w Muzeum Marvnarki w Grlyni i 
muz„ach warszawskich nie można by 
\V'Vf"ksnonować '\Ąr iednvm . .  MuzP. 1 1m Lot
n ictw"" - realizu.iac w ten soosóh za
potrzebowanie społeczne, postulowane 
od szeregu lat. 

i technicy pracujący przy eksploatacji 
tych urządzeń oraz studenci odpowied
nich specj al noś ci. 

Sadowski A .  
PRZEMYSŁOWE POMIARY I SPRAW, 
DZ ANIE CHROPOW ATO$CI 
POWIERZCHNI 
Warszawa 1966, format A5, str. 208, 
rys. 103, tabl. 34, cena zł 17. 

W książce omówione są zagadnienia 
kontroli chropowatości powierzchni i 
środków stosowanych do takiej kontroli. 
W pierwszej części zamieszczono wia
domości ogólne o chropowatości po
wierzchni, jej praktycznym znaczeniu, 
o parametrach chropowatości i ich nor
malizacji oraz technologicznych związ
kach zachodzących między chropowato
ścią a dokładnością wymiarową części 
maszyn. Dwa dalsze rozdziały omawiają 
środki kontroli chropowatości : wzorce, 
gladlrnściomierze optyczne, profilometry 
i profilografy. Ostatni rozdział informu• 
je o technice i metodyce pomiarów 
chropowatości oraz o metodach spraw
dzania profilografów profilometrów. 

• Tradycyjnie już od lat członkowie 
Klubu Seniorów Lotnictwa spotykają 
się przy lampce wina, aby pożeg1;1a� s�a
ry Rok. W zeszłorocznym kolezenskim 
spotkaniu 200 seniorów w A_eroklubie 

. Warszawskim na Gocławiu wziął udział 
m. in. wiceminister Mroczek, Główny 
Inspektor Lotnictwa prezes APRL, dy
rektorzy PLL „Lot" i ZUGL. Jedenastu 
c2:lonków KSL z okazji pięćdziesięcio
lecia pracy w lotnictwie zostało od
znaczonych honorowymi plakietkami. 
Gen. Raczkowsl<i nieoficjalnie poinfor
mował seniorów że Pomnik Lotnika zo
stanie odbudow;ny, a jego odsłonięcie 
przewiduje się we wrześniu br. - w . 
rocznicę zniszczenia, bądź w 1968 r. 
w 50-lecie lotnictwa w Polsce. Prace 
przy realizacji są już poważnie zaa':"'an
sowane. Pomnik stanie na rondzie u 
zbiegu Alei żwirl,i i Wigury oraz Wa
welskiej ,  
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• , ,Skrzydlata Polska" poinfo�n:i,owała 
czytelników o kolejnym terminie za
kończenia budowy Międzynarodowego 
Dworca Lotniczego na Okęciu.  Ma to 
być pierwszy kwartał 1969 r. A więc nasz 
drwiący horoskop jest j uż uświęcony 
w rzeczywistym harmonogramie. Przy 
takim lekceważeniu  przez „Budomontaż" 
i kooperantów nie tylko abstrakcyjnych 
haseł lecz i wszelkich u zgodnień spisa
nych pod naciskiem władz państwo
wych i partyjnych - wydaje się wątpli
we, czy Międzynarodowy Port Lotniczy 
w Warszawie zacznie funkcjonować w 
bieżącym 5-leciu. 

e Gdańskie lotnictwo cywilne we Wrze
szczu należy cło naj ruchliwszych w kra
jowej komunikacj i  lotniczej . W pierw
szym półroczu ub.r .  startowało stąd po
nad 2600 samolotów. Statystyka odno
towała w lecie ub.r .  ruch średnio 7000 
·osób miesięcznie. 

• Ważkie i prawdziwe stwierdzenie 
padło na Sejmowej Komisji Komunika
cj i i Łączności przy okazji rozpatrywa
nia projektu planu 5-letniego resortu �o
munikacj i .  Poseł J.  Ozga, przekazuJąc 
uwagi podlrnmlsj i  do  spraw PLL „Lot", 

stwierdził  m. in., że przewidziany roz
wój lotnictwa cywilnego nie �mni_ej sz_y 
dystansu, dzielącego nas w teJ dz1edz1-
nie od wielu krajów europejskich. 

e w 1966 r. samoloty PLL „Lo�" pr-::e
wiozły o 34 procent pasa�ero"': _wię
cej n iż  w 1655 roku, tJ .  poł  m1l10na. 
Przewozy towarowe wzrosły dwukrotnie. 

• Oprócz zespołu Usług Gospodarczych 
APRL eksportowe prace agrolotnicze 
oferuje obecnie WSK „Okęcie".  Nie dy
sponuj ąc jednak potrzebną kadrą p1l<:>
tów i mechaników zakład poszukuJe 
kandydatów na sezonowe zatrudnienie w 
czasie trwania zagranicznych akcji .  

• W roku 1967 PLL „Lot" zamierzają 
rozszerzyć sieć swych linii lotniczych o 
nowe połączenia międzynarodowe. W le
cie otwarta ma być linia z Warszawy 
do Shannon w Irlandii ,  a na jesieni no
we bezpośrednie połączenia Warszawy z 
Kijowem i Leningradem. Projektuje się 
otwarcie lini i :  Kraków - Wiedeń i Kra
ków - Budapeszt. Przewiduje  s ię rów
nież wprowadzenie bezpośredniej komu-

______ N:.:........::::O_T.:.....:..:.A....:.T-=.K:....,1,..___-=Z=--=E�/s�-----�� 
\_� W I A T A  

■ Międzynarodowa Akademia Astronau
tyczna oraz Międzynarodowy Instytut 
Prawa Kosmicznego przyznały zloty me
tlał prof. dr M. Lachsowi - jako pierw
szemu Polakowi - za wkład w rozwój 
prawa lrnsmicznego oraz pracę poświę
coną pokojowemu wylcorzystaniu prze
strzeni kosmicznej . 

■ Na pierwszym posiedzeniu 59 konfe
rencji FAI w Santiago de Chile prezy
dent tego kraju - w obecności 100 dele
gatów z 26 krajów - wręczył trzy zło
te medale. Otrzymali j e :  A. Leonow 
(ZSRR - za orbitowanie w kosmosie), 
R. Stevens (USA - za osiągnięcie re
kordowej wysokości na samolocie) i A.  
Wiliamson (Chilij czyk - za przelot szy
bowcem nad Andami).  

■ XV Międzynarodowy Kongres Medy
cyny Lotniczej i Kosmicznej , który od
był się w Pradze - zgromadził 300 uczo
nych z 27 krajów. Honorowym gościem 
Kongresu był pierwszy lekarz - kosmo
nauta B. Jegorow. Obrady trwały 5 dni .  

■ XVII Kongres Międzynarodowej Fe
deracj i Astronautycznej obradował (przy 
udziale 1000 uczonych i ekspertów z 30 
krajów) w końcu ub.r .  w Mactrycie nad 
zagadnieniami powrotu z lotów orbital
nych i zastosowania sztucznych sateli
tów : ponadto obradv toczyły się w sek
cjach astrodynamiki i bioastronautyki . 
Zorganizowano również dziewiąte kolo
kwium prawa kosmiczneeo oraz dru<!ie 
sympozium o miedzynarodowym labora
torium ksieżycowym i wreszcie pierw
sze, Poświęcone nauczaniu astronautyki 
w szkołach . Nowvm prezesem MFA zo
stał Prof. L .  Nanolitano, z:aś wśród 5 za
stenrów znaleźli się prof. Siedow i prof. 
Łunc. 

111 w Bcrn /!':zwaicari'>\ odbv' sie :,lot 
lotniczv. w ktńrvn, wzieli 1 1 ctzial oilori 

7 rlziewiPciu kraiów zachodnioeuronei
skirh . na 2a s,imolotach . zwycieżvł 
Austriak Pettrisch na S'łmolocie Cess

,., � - , ,0 orzed Niemcem (NRF) na Piper 
Cub-95. 

"" Zmarł wynalazca i fahrvkant soacto
rhrnnów Amerykcmin L. Tr;• in.  Pierw«zv 
swńi spactochron wyorbbowal w 1 9 1 ą  r .  
OrPrd�  �i�. że  �p;:idochronv T rv ina  ura
towały życie 200 tysiącom ludzi . 

„ OS'T'IV oreanizu ie  w swoim włoskim 
n�rodk u  szknleniowvm w V:arese teore
l vczny i nr:aktyczny kurs rl l a  mPł:eoro
loeńw. Oplata od osobv wvnnsi 220 do
larów; początek kursu w kwietniu br. 
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■ W USA zarejestrowanych j est 92 ty
siące prywatnych samolotów. Liczba ich 
wzrasta przeciętnie o 30/o rocznie. Prze
widuje się, że w 1975 r. w USA,  w pry
watnym użytkowaniu, będzie około 140 
tys. samolotów, w tym duża l iczba o na
pędzie od rzutowym . Ponad 20 tysięcy 
prywatnych samolotów w U S A  użytko
wanych jest przez koncerny i wielkie  
firmy. 

■ Pierwszy lot samolotu naddźwięko
wego „Concorde" zaplanowany został 
na 28 lutego 1968 r. Jako wiadomo, rów
nocześnie budowane są dwa prototypy 
samolotu : we Francj i  - w zakładach 
Sud Aviation w Tuluzie i w Anglii -
w fabryce BAC w Filton. 

■ We Francji zaprojektowano podusz
!{owiec Bertin BC-8, przeznaczony dla 
lotniskowej służby przeciwpożarowej i 
ratownicze j .  Ciężar całkowity 4350 kG -
użyteczny 2000 kG, prędkość 50-10° km/h 
(w zależności od terenu). Poduszkę po
wietrzną wytwarzać ma silnik „Marbo
re" o ciągu 400 kG, do napędu zaś 2 
śmigieł służyć będzie silnik turbinowy 
, ,Artouste' ' .  

11 Zakłady Boeinea.  które ostatnio ob
chodziły 50-letni j ubileusz istnienia, przy
stąpiły do budowy aerobusów typu 
B .747. Produkcja seryjna tych transpor
towców została zaplanowana na 1969, zaś 
w 3 lata później ma być j u ż  zbudowa
nych 200 maszyn. 

11 Zakłady Boeing nawiązały ścisłą 
współpracę z firma Entwicklungsrin .E( 
GmbH z NRF, w celu wyprodukowania 
wspólnego samolotu pionowego sta rtu .  

1111 Decyzja w sprawie pocl jPcia budowy 
francusko-angielskiego saT"olotu wojsko
wego o zmiennej geometrii  skrzydła ule
gła odroczeniu .  Dalsze rozmowy w tej 
sprawie mają być podjęte w bieżącym 
roku.  

; 

• W Warszawie otwa,te zostało przed_: 
stawiciel,two towarzvstwa lotniczeeo 
.. Air Canada" .  Przedsiebiorstwo to  zaj 
muje 9 m iei sce wśrórl lotniczych towa
rzystw świata (5 miejsce Dod wzeledem 
przewozów atlantyckich) i dysponuje G4 
nowoczesnymi samolotami. 

1111 Szyhown i <:y USA m:':ia 3320 oct znak 
kategorii „C",  1081 - srebrnych .  272 -
złote i 52 rliamentowe. Soortowcv ka
n nrlviscv zdobyli siedmiokrotnie m n iei 
nrlznak szyhowcowych trzech pi erwszych 
k'ltegor i i .  zaś diamentowych dotychczas 
nie uzyskali zupełnie. 

n iI:acji lotni�zej �o krajów skandynaw
skich z Gdanska I Krakowa. 

• Funkcj� naczelnika katowickiego 
portu lotniczego w Pyrzowicach objęła 
Regin<: Snitko .  J_est ona pilotem sporta. 
W_Ym I poprzednio była zawiadowcą lot
mska sportowego Gocław w Warszawie. 

e Od 30 marca „Lot" udziela studentom 
50°/, zniżki od ceny biletu na liniach 
krajowych. Niestety, bilet ulgowy bę
dzie można kupić dopiero na 15 minut 
przed odlotem, co wyklucza możliwość 
korzystania ze Z?iżki, gdy wyjazd jest 
związany z terminem. 

• , ,Mostostal" podjął się trudnego 
przedsięwzięcia : podniósł na lotnisku 
Okęcie o 5 m dach hangaru o powierz
chni 3000 m' i ciężarze 1000 ton. w ten 
sposób „Lot" zaoszczędzi ł  na kosztach 
9 mil ionów złotych, zaś na czasie 1 rok. 

• LZUG zacieśni! współpracę z prze
mysłem okrętowym, dostarcza mianowi
cie materiały i wyroby potrzebne stocz
niom w trybie awaryjnym. 

■ Co nowego w międzynarodowej ko
munikacj i lotniczej : 

- Towarzystwa lotnicze „Interflug" 
(NRD) i „ Aerofłot" otwierają no
we połączenia lotnicze z Berlina do 
Kijowa. 

- Radzieckie giganty „Anteusz!:" -
A n .  22 wprowadzone zostaną przez 
„Aerofłot" do przewozu towarów 
za Krąg Polarny. Mogą one lądo
wać na twardym śniegu, przewożąc 
80 ton ładunku. 

- Węgierskie linie lotnicze MALEV 
uruchomiły nowe połączenie: Bu
dapeszt - Sofia - Bejrut. Na no
wej l ini i  kursują raz w tygodniu 
samoloty Il-18.  

- Przedsiębiorstwo „Air France" 
wprowadziło lotniczy przewóz na 
trasie Francja - Brazylia. Przelo
ty odbywają się dwa razy w ty
godniu.  

- W Waszyngtonie podpisano w dniu 
4 listopada ub.r .  umowę o bezpo
średnim połączeniu lotniczym No
wy Jork - Moskwa. Na linii tej 
będą kursowały samoloty „Pan
american /\ i rways" i „Aerofłotu". 

- Na jesieni uruchomione zostało po
łączenie Moskwa - Montreal. Tra
sa długości 9000 km pokrywana 
jest - non stop - przez samolotv 
turbośmiRłowe Tu-114 w cią{(u 15 
J!odz. S7lak wiedzie nad Morzem 
Białym i Barentsa. wzdłuż połud
niowych wybrzeży Grenlandii i nad 
Atlantyk iem.  Samoloty zabierają 
1 20 pasażerów w trzech klasach : 
ekstra (z m ieiscami sypialnymi), 
pierwszej i turystycznej . 

- W ubieelym roku „Air Canada" 
rozpoczęła regularne reisy do Mos
kwy i Kopenhalti ,  inaulc'uruJac 
pierwsze bezoośrednie połaczenie 
między Kanadą i Skandynawią. 

- Połączenie Moskwy z Toldo przez 
Daleki Wschód i Syberię (tzw. , ,dia
mentowa droga" przebiegająca ko
ło Jakucj i )  turboodrzutowcem 
Tu-1 1 4  skraca dotychczasowy czas 
przelotu via kraje południowej 
Azji o 25 godzin, zaś trasę przez 
Biegun Płn. - o 7 godz. 

- Angielskie samoloty linii l3OAC 
p rzelatywać będą nad terytorium 
USA łącząc Londyn z wysoanu 
Fidżi poprzez Nowy Jork ·- San 
Francisko - Honolulu - Samoa. 
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5 .  Rodzina profitów Laminarnych. 
I 

Nazwa tej rodziny profilów bierze się 
stąd, że na d użej stosunkowo c;:ęści łych 
profilów przepływ strug powietrza w 
warstwie przyściennej j est laminarny. 
Taki przepływ strug wokół profilu jest 
spowodowany specjalnym l,sztaltem tych 
profilów, zapewniającym istnienie ujem
nego gradientu ciśnienia zarówno na 
górnej , jak i na dolnej powierzchni 
wzdłuż znacznego odcinl,a obrysu pro
filu. Ostatecznym efektem jest znaczne 
zmniejszenie oporów tarcia a zatem i 
Cr

P
. Powodem istnienia ujemnego gra

dientu ciśnienia jest wzrost prędkości 
przepływających strug powietrza, zwią
zany z powiększeniem jego gruuosci. z 
tego powodu wszystkie profile laminar
ne mają maksymalną grubość profilu na 
45-ć--55°/o cięciwy. 

znaczne zmniejszenie oporów tarcia, 
charakterystyczne dla tych profilów, uzy
skuje się w stosunkowo niewielkim za
kresie wartości Cz. Powodem tf,rJo jest 
malenie ujemnego gradientu ciśniP.nia 
na górnej powierzchni w miarę wzros�u 
Cz i gwałtowny przeskok punlctu przej
ścia (przepływu laminarnego w burzli
wy) ku przodowi profilu z chwilą, gcty 
gradient ten stanie się clostat.ecznie ma
ły. Podobne zjawisko zach0dzi na dol
nej powierzchni przy znmicjszeniu siP, 
Cz. 

Na dużych kątach natar;:ia /dużych Cz) 
opór profilów laminarnych �est na!czę
ściej większy ocl oporu profilów normal
nych. Powodem Lego zjawiska jest �ze
roki (większy u profilów laminarnych 
niż u profilów ·,1or:n1lnye:1) pas zawi ro
wań (wskutek ode::wa :1ia) za profilem 
laminarnym, spowodowany jego �pecy
ficznym kształtem. 

Ta rodz-ina profilów skbda się z kilim 
serii: 

a) Seria zerowa (07-509) 

Jest to seria �zczątkow.i, zbadano i 
opublikowano tylko dwa (podany w 
tytule oraz 07-009) profile. Wszystkie 
charakterystyczne dane tej serii są ta
kie same jak dla serii następnej . 

b) Seria pierwsza (16-50!1) 

Oznaczenia poszczególny::h cyfr szy
fru są następujące : 
cyfra I - oznacza numer serii (w tym 

przypadku - seria pierw
sza), 

cyfra II - określa położenia maksy
malnego podciśnienia w 
dziesiątkach cięciwy. 

Po kresce : .  
cyfra I - oznacza dziesięciokrotny współ

czynnilc siły nośnej (teoretycz
ny) dla którego CrP= Crmi;., 

cyfry II i III olueślają procentową gru-
bość profilu. 

Najbardziej znaną i opracowaną grupą 
profilów serii pierwszej jest - 16 (używa
na zwłaszcza na śmigła). 

Linia środkowa tej grupy profilów (jak 
również profilów serii zerowej) jest okre
ślona wzorem : 
Zśr CZt 
c = 41i" co,3833- o,3333 cos 2cp- 0,0333 cos 
4 ,p - 0,0095 .cos 6 ,p - 0,0040 cos 8 cp ·- 0,0020 
cos 10 ,p - 0,0012 cos 12 cp) ;  
gdzie: 

..:!:.. = 2. (I - cos ,p) 
C 2 

Systematyka profi l i  
( ciqg dalszy) 

W tablicy 5 podano : 
z ,  

współrzędne linii środkowej �r dla Czi = 

oprac. E. Lewalska 

6.  Seria szósta (65,3-218, (a) = 0,5), 
Znaczenie cyfr jest analogiczne jak w 

pierwszej seri i :  
I cyfra oznacza - numer serii, = 1 tanges kąta nachylenia linii średniej : 

dzśr 
dx 

współrzędne profilów: serii zerowej 
pierwszej . 

II cyfra położenie maksymalne podci
śnienia dziesiątych cięciwy dla 
profilu wyjściowego (symetrycz
nego) przy Cz = O, 

Promień noska wynosi: 

P o,396 ( ci )' 
c

=

100 0,09 

W celu otrzymania innej żądanej gru
bości należy jego rzędne mnożyć przez 

0 .09 

X dz 
100 - 100 - -

C r. dx 

o o 0,62234 
1 ,25 0,535 0,34771 
2,5 0,930 0,29155 
5,0 1 ,580 0,23432 
7,5 2,120 0,19993 

10,0 2,587 0,17486 
1 5,0 3,364 0,1 3804 
20,0 3,982 0,1 1032 
25,0 4,475 0,08743 
30,0 - 4,861 0,06743 
40,0 5,356 0,03227 
50,0 5,516 ,0,00000 
60,0 5,356 -0,03227 
70,0 4,861 - 0,06743 
80,0 3,982 - 0, 1 1032 
90,0 2,587 - 0, 17416 
95,0 1 ,580 - 0,23432 

100,0 o -0,62234 

w serii pierwszej zbadano następujące 
profile : 

Profile o grubości 
9% 

16-009 
1 6-109 
1 6-209 
1 6-509 
1 6-1009 

T a b l i c a  6 

Profile o współczynniku 
Cz= 0,5 

16-506 
16-512  
1 6-521 
1 6-530 
16-106 

Serie profilów od drugiej do piątej są 
przestarzale, zupełnie nieaktualne i żad
ne z materiałów żródlowych nie wspo
minają o nich. 

Do serii najbardziej rozpowszechnio
nej , znanej i zbadanej zalicza się seria 
szósta. 

III cyfra (po przecinku) - określa za
kres współczynnika siły noś
nej, w zakresie którego istnie
je korzystny gradient ciśnienia 
na obu powierzchniach profilu. 

U w a g a.  Przy grubości profilu 12°/o cy-
fra po przecinku jest zwykle 

·opuszczona ze względu na to, 
że zakres ten jest mniejszy od 
jedności. 

T a b l i c a  5 

\,Vspólrzędne profilów serii: 

1 6  
I 

07 

o o 
0,969 1 ,23 
1 ,354 1 ,67 
1 ,882 2,19 
2,274 2,58 
2,593 2,90 
3,101 3,41 
3,498 3,79 
- 4,07 

4,063 4,27 
4,391 4,46 
4,500 4,50 
4,376 4,37 
3,952 4.00 
3,149 3,34 
1 ,888 1,91 
1 ,061 1 ,00 
0,090 0,09 

Po kresce : 
I cyfra - oznacza założony teoretycznie 

współczynnik siły nośnej w 
dziesiątych, 

II i III cyfra - oznacza grubość profilu 
w procentach cięciwy. 

Dodanie do oznaczenia litery a - ozna
cza typ wybranej linii średniej . O ile a 
zostało pominięte, oznacza to, że pro
fil ma normalną linię średnią (a = 1). 

Rzędne linii środkowej dla różnych a 
otrzymuje się z zależności : 
Z§r Czi f 1 

[ 
1 

( 
x 

) -c- = 2n (a + 1 )  \ 1 - a 2 a - c In X 

X ( a - : ) - } ( 1 - � ) '  In ( 1 - � ) 

- ¼ (1 - �) ' - ¼  (a - :n -
x In � + g - n  � l  C C C j 



• 

fJ} b) 
C < ==--

0009-62 OD09-63 
C ==- < ==-

0009-63 0009-33 
C =oóo9-64 c 

OO[l)-93 
c:: --==-

OD09-65 
c:: => 

c) 
0009-66 d) 

c:::::: =:::>- < --
0009-05 0009-03 

c::::::: =:::>- c::::::::: 
0009-35 0009-05 

C --==-
ej 0009-65 

f) Il 

c- - C: =----oo:2-64 2209-24 
c-- ----

�/2-65 2409-34 
4409-34 

q) 
0006-63 

C 0009-63 
c :::::==-

0012-63 
1 

Tablica 3 jest uzupełnieniem do odcinka opublikowanego w zeszycie 10/11 z 1966 r. 

I 
\Vspólczynniki równ. 1 

I Profil 
I I I Go 01 a, aa bo 

0020-62 0,296900 0,21 3337 - 2,931 954 5,229170 0,002000 
0020-63 0,296900 - 0,096082 - 0,543310  0,559395 0,002000 
0020.;..._64 0,296900 - 0,246867 0,1 75334 0,26691 7  0,002000 
0020-65 0. 296900 - 0,3 1 0275 0,341700 - 0,321 820 0.002000 
0020-66 0,296900 - 0,27 1 1 80 0,140200 - 0,082!37 0,002000 
0020-03 0,000000 0,920286 - 2,801 900 2 81 7999 0,002000 
0020-33 0,148450 0,412103 - 1,67261 0 1 ,688690 0,002000 
0020-93 0,51 4246 - 0,840 1 1 5  1 , 1 10100 1 ,094010 0,002000 
0020-05 

I 
0,000000 0,477000 0,708000 0,308000 0,002000 

0020-35 0,148450 0,083362 0,1 831 50 0,006910 0,002000 
0020-34 0,148450 0,1 93233 0.558166 0,283208 0,002000 

I 

2 

Cena zł 12.-

c------�2-33 

�C:::----�2-34 

�C::----�2-64 

gdzie:  
g = -1 

[ (_!_ ln a _I_!_) + _!_] 1 - a  2 � 4  4 

1 [ 1 
h = 2 _ a 2 (1 - a) ln (1 - a) -

- f (1 - a)'] + g 

Teoretyczny kąt natarcia - odpowiada
jący założonemu współczynnikowi siły 
nośnej wynosi : 

2 a - 1  

� 
z omówionych profilów tej serii po

wstały profile pochodne nieco zmody
fikowane. 

T a b l i c a 3 

Wspólczynniki równ. 2 I 
b1 I b,  I b, 

0,200000 - 0,040625 - 0,0703 12 
0,234000 - 0,068571 -0,093878 
0,3 1 5000 - 0,233333 - 0,032407 
0,465000 - 0,084000 -0,292000 
0,700000 - 1,662500 1 ,312500 
0,234000 - 0,068571 - 0,093878 
0,234000 - 0,068571 - 0,093878 
0,234000 - 0,068571 -0,093878 
0,465000 - 0,684000 0,292000 
0,465000 - 0,684000 0,292000 
0,31 5000 - 0,233333 - 0,032407 
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