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Profile pochodne w stosunkc do serii 
szóstej 

1. Profile oznaczone symbolem 65/318/
-217; a= 0,5 powstają przez powiększe
nie lub zmniejszenie w pewnym, stałym 

NACA 62 NACA 63 

:x:�f,c I y�{, C I x% C I :V�;, C 

o I o o o 
1,25 0,726 1,25 0,480 

2,5 1,406 2,5 0,958 

5,0 2,625 5,0 1,833 7,5 3,656 7,5 2,625 

10 4,5 10 3,333 

15 5,625 15 4,5 
20 6,000 20 5,333 

25 5,977 25 5,833 
30 5,906 30 6,000 
40 5,625 40 5,878 
50 5,156 50 5,510 
60 4,500 60 4,898 
70 3,656 70 4,041 
80 2,625 80 2,939 
90 1,406 90 1,592 
95 0,727 95 0,827 

100 o 100 o 
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Rodzina profiLi Laminarnych (cd.) 

stosunku, rzędnych profilu wyjściowego 
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X
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.. 

o o o o 
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Znaczenie cyfr w nawiasie: 
I cyfra oznacza zakres wartości Cz dla 

małych oporów, 
II i III cyfra oznaczają grubość pro

centową profilu, z którego został otrzy
many dany profil. 
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ZESZYT 6 

CZERWIEC technika lotnicza 
1 9 6 7 • 
ROK XXII I astronautyczna 
MIESIĘCZNIK SEKCJI LOTNICZEJ STOWARZYSZENIA INŻYNIERÓW I TECHNIKÓW MECHANIKÓW POLSKICH 

Dr inż. OLGIERD WOŁCZEK 
Polskie Towarzystwo Astronautyczne 

629.19(061.3) 

XVII Międzynarodowy Kongres Astronautyczny w Madrycie 

XVII z kolei Kongres Międzyna
rodowej Federacji Astronautycznej 
odbył się w dniach od 9 do 15 paź
dziernika 1966 r. w Madrycie. Go
spodarzami były 2 hiszpańskie towa
rzystwa, zajmujące się astronauty
ką: Agrupscion Astronautica Espa
nola z siedzibą w Barcelonie oraz 
Asociación Espanola Astronautica 
z Madrytu. Przy organizacji kongre
su współdziałała również hiszpańska 
Komisja Państwowa Badań Prze
strzeni Kosmicznej CONIE. 

Ze względu na znaczną odległość 
od Hiszpanii i panujące tam stosun
ki polityczne nasze kontakty z tym 
krajem są raczej luźne. Z tego po
wodu wyobrażenia o tym kraju nie 
są zbyt dokładne. Można by sądzić, 
iż kraj ten, zniszczony wojną domo
wą, zajmujący specyficzną pozycję 
w stosunku do reszty świata, odległy 
pozostał od spraw tak zaawanso\va
nych jak m. in. astronautyka. Tak 
jednak nie jest. Hiszpanie wysyłają 
rakiety badawcze w górną atmosferę, 
a przede wszystkim współdziałają 
w śledzeniu obiektów kosmicznyeh 
wysyłanych daleko poza Ziemię ta
kich jak: sztuczne satelity Księżyca 
i próbniki łagodnie osiadające na 
jego powierzchni. W pobliżu Madry
tu w Robledo de Chavela znajduje 
się jeden z kilku ośrodków amery
kańskiej sieci stacji śledzących prze
strzeń międzyplanetarną (Deep Space 
Network), uruchomiony w roku 1965 
i eksploatowany wspólnie przez ame
rykańską agencję kosmiczną NASA 
oraz hiszpański instytut INT A w Ma
drycie. Stacja w Robledo de Cha
vela pośredniczyła m. in. w uzyska
niu świetnych materiałów zdjęcio
wych, przekazywanych przez apara
tury SURVEYORA oraz LUNAR 
ORBITER 1 i 2. 

Sam Kongres był doskonale zor
ganizowany i stanowił jedno z naj
większych przedsięwzięć w tym za
kresie. Uczestniczyło w nim ponad 
1100 osób, a więc jeszcze więcej niż 
w ostatnim spotkaniu w roku 1965 
w Atenach. 

Obrady toczyły się w gmachu 
związków zawodowych. Przebiegały 

one zwykle w 4, a czasami nawet 
w 5 równoległych sesj;;ch. Tematyka 
grupowała się wokół wybranych 
i już do pewnego stopnia tradycyj
nych dla kongresów Federacji za
gadnień. Ogólna liczba zgłoszonych 
i przedstawionych referatów sięgała 
250. Największa ich ilość dotyczyła 
zagadnień inżynierii układowej: pro
jektów złożonych urządzeń stosov.,a
nych w obiektach kosmicznych (ta
kich jak n9. teleskopy), budowy ra
kiet nośnych, sztucznych satelitów 
i próbników ciał niebieskich, proble
mów sprawdzania obiektów kosmicz
nych i ich analizy strukturalnej, 
a także techniki wyjaławiania przed 
wysłaniem na Księżyc czy w stronę 
najbliższych nam planet. Ogólna 
liczba referatów w tym dziale prze
kroczyła 50. 

Innym, nader ważkim zagadnie
niem, jakie omawiano w Madrycie, 
były satelity użyteczne. Chodziło tu 
przede wszystkim o obiekty meteo
rologiczne, chociaż sprawę tę potra
ktowano w szerszym zakresie. Zgod
nie z istniejącymi tendecjami meteo
rologię zalicza się obecnie do zespo
łu nauk zajmujących się ośrodkami 
występującymi na naszej planecie. 
Są to oczywiście w pierwszym rzę
dzie atmosfera oraz morza i oceany. 
Tak więc na Kongresie Madryckim 
omawiano również sztuczne satelity 
Ziemi przeznaczone do obserwacji 
zjawisk przebiegających w innych 
ośrodkach niż powietrzny. 

Znaczna ilość prac, przedstawio
nych w Hiszpanii, dotyczyła napę
dów. Chodziło tu przede wszystkim 
o napędy klasyczne, o silniki na sta
łe i ciekłe materiały pędne. Oma
wiano jednak także napędy miesza
ne, a na oddzielnym posiedzeniu -
napędy nieklasyczne. Przedstawiono 
wyniki prac, poświęconych zwłasz
cza elektrycznym silnikom rakieto
wym: jonowym i plazmowym, a tak
że napędowi jądrowemu. 

Specjalną sesję poświęcono zagad
nieniu wejścia pojazdów w atmo
sferę. Omówiono na niej wyniki 
prac zarówno doświadczalnych, jak 
i teoretycznych, biorąc pod uwagę 

nie tylko atmosferę naszej planety, 
ale również Marsa będącego celem 
przyszłych wypraw załogowych. 

Astrodynamika to domena przede 
wszystkim teoretyków. Zajmuje się 
ona orbitami sztucznych obiektów 
kosmicznych i ruchami na tych orbi
tach. Z dziedziną tą wiążą się za
gadnienia kierowania, sterowania 
i śledzenia satelitów i próbników 
kosmicznych. Obu wymienionym 
działom poświęcono w Madrycie 
ponad 50 referatów. 

Na Kongresie Międzynarodowej 
Federacji Astronautycznej bogato 
była reprezentowana również bio-. 
astronautyka - nauka mająca decy
dujące znaczenie w praktycznej rea
lizacji lotów załogowych w prze-
strzeń. . 

Szczególnie interesująco przedsta
·,viała się specjalna sesja poświęcona 
tzw. ostatnim wydarzeniom. W cza
sie tej właśnie sesji omówiono prze
de wszystkim wyniki 3 wielkich 
programów amerykańskich: GEMI
NI, SURVEYOR i LUNAR ORBI
TER. 

Bardziej syntetyczny charakter 
miały posiedzenia wyodrębnionej 
grupy roboczej Międzynarodowej 
Federacji Astronautycznej, działa
jącej w ramach LIL - Lunar In
ternational Laboratory, czyli Mi<:;
dzynarodowego Laboratorium Księ
życowego. W Hiszpanii tematem 
obrad tej grupy były zagadnienia 
biologii i medycyny księżycowej, 
związane z możliwością występowa
nia i poszukiwania pewnych postaci 
życia na Srebrnym Globie, a także 
z pobytem człowieka na tym ciele 
niebieskim i podtrzymaniem jego 
istnienia. 

W czasie XVII Międzynarodowego 
Kongresu Astronautycznego toczyły 
się również obrady prawników zaj
mujących się prawem kosmicznym. 
Odbywały się one w ramach IX 
Kolokwium Prawa Kosmicznego -·
w nieobecności właściwego organi
zatora całego tego działu, człowieka 
ogromnie zasłużonego dla rozwoju 
Międzynarodowej Federacji Astro
nautycznej i idei współpracy mię-
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1. P róba _na  hamowni, . największego dotychcz�s, ameq,kańskiego silnika rakietowego 
na paliwo stale, o sredmcy 6,6 m, rozw1JaJącego ciag 1 575 OOO kG. Czas działania 
silnika przekroczył 135 sekund 

dzynarodowej na tym polu, A. G. Ha
leya. Wybitny ten człowiek, znany 
i w naszym kraju, zmarł nagLe jesz
cze przed Kongresem, wzbudzając 
powszechny żal. 

Nie sposób oczywiście omow1c 
chociażby pokrótce wszystkich waż
niejszych i bardziej interesujących 
referatów przedstawionych na zjeź
dzie madryckim. Pozostaje mi wy
brać w sposób dość dowolny pewne 
z nich - nader charakterystyczne 
i dotyczące ciekawszych i bardziej 
ogólnych zagadnień. 

Na czoło wysuwają się zagadnie
nia związane z obserwacjami me
teorologicznymi przeprowadzanymi 
przez ludzi z pokładu statków zało
gowych, krążących po orbitach sate
litarnych Ziemi. Przeglądowy refe
rat w tej dziedzinie wygłosił wybit-
ny uczony radziecki, rektor Uniwer
sytetu Leningradz_kiego, prof. K. Kon
dratiew. Zwrócił on uwagę na wy
niki uzyskane w tym zakresie dzię
ki obserwacjom, wykonanym przez 
kosmonautów radzieckich oraz ame
ryka11skich. W czasie tych obserwa
cji wykonano wiele zdj ęć najroz-
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maitszych układów chmur, a wyni
ki ich analizy zostały uzupełnione 
informacjami, dostarczonymi przez 
ludzi, którzy te fotografie wykonali. 
Prof. Kondratiew zwrócił szczególną 
uwagę na trudności występujące 
przy obserwacjach formacji obłoków 
w pobliżu horyzontu - trudności 
związanych z charakterystycznymi 
własnościami atmosfery Ziemi i wła
ściwościami ludzkiego wzroku. 

W drugim swoim referacie prof. 
Kondratiew zajął się bardzo ważną 
obecnie metodą badania atmosfery 
Ziemi na drodze tzw. sondażu ciepl
nego. Chodzi w tym przypadku o po
miary promieniowania cieplnego 
atmosfery wykonywane z wysokości 
orbit satelitarnych naszej planety. , 
Wspomnian,e promieniowanie do
starcza istotnych informacji na te
mat stanu atmosfery, co ma bardzo 
duże znaczenie przy opracowywaniu 
prognoz pogody. 

Syntetyczny referat na temat ca
łej serii satelitów TIROS oraz wy
rosłej z jej doświadczeń nowej serii 
obiektów ESSA wygłosił Ameryka
nin, Robert Rados. Jest zawsze pou-

czające przyjrzenie się ewolucji ja
kiegoś urządzenia i wykorzystania 
go w coraz to doskonalszy sposób. 
Tak właśnie przedstawia się sytu
acja w przypadku satelitów TIROS. 
Pierwsze obiekty serii, oznaczone 
kolejnymi numerami od 1 do 4, wy
słane zostały na orbity przebiegają
ce pod kątem 48° względem równika. 
Ich aparatura telewizyjna wykony
wała obserwacje powłoki chmur 
tylko w stosunkowo wąskim pasie, 
między szerokościami geograficzny
mi 55° na północ i na południe od 
równika. Należy zaś pamiętać, że 
ogromny wpływ na kształtowanie 
się pogody mają również obszary 
położone bliżej biegunów, zwłaszcza 
zaś strefy polarne. Dlatego też TI
ROS 5,  6, 7 i 8 zostały umieszczone 
na orbitach, których pochylenie 
względem równika wynosiło już 58°. 
Obszar obserwacji zwiększył się 
o pełne 20° szerokości geograficznej. 
Wreszcie TIROSY od 9 do 1 1  zna
lazły się na orbitach bliskich biegu
nowe.i. Kąt nachylenia tych torów 
względem równika wyniósł 88°. 
Wskutek tego obserwacjami została 
objęta powłoka chmur nad całą 
praktycznie planetą. Jednocześnie 
w tym ostatnim przypadku ruch sa
telitów został zsynchronizowany 
z położeniem Słońca na niebie, dzię
ki czemu nad określonymi punktami 
powierzchni Ziemi satelita znajdo
wał się zawsze o ustalonej porze. 

G. Ohring zaproponował całą serię 
eksperymentów meteorologicznych, 
jakie można by przeprowadzić z po
kładu załogowych statków satelitar
nych, krążących nad Ziemią. Należą 
do nich obserwacje świecących obło
ków nocnych, pomiary promienio
wania widzialnego i podczerwonego, 
dostarczające informacji o krążeniu 
atmosfery czy o zanieczyszczeniu jej, 
o pionowym rozkładzie temperatu
ry, pary wodnej i ozonu. Wskazówek 
na temat zmian temperatury z wy
sokością mogą również udzielić wy
niki pomiarów odpowiednich mikro
fal radiowych. 

Wiele interesujących szczegółów 
na temat budowy i działania prób
nika SURVEYOR 1 zawierał referat 
przeglądowy R. J. Parksa ze słyn
nego Jet Propulsion Laboratory 

!, Jedno ze zdjęć meteorologicznych, wy
konanych z pokładu amerykańskiego 
statku załogowego GEMINI.  Widać 
wyraźnie formacje obłoków i linie 
brzegową, oddzielającą stały ląd oci 
morza 



wielkiej politechniki kalifornijskiej 
w Pasadenie. Parks przedstawił całą 
stronę techniczną zagadnienia wraz. 
z przebiegiem lotu i łagodnego lądo-
wania na powierzchni Srebrnego 
Globu. Opisał on statek nośny 
ATLAS-CENT A UR, a zwłaszcza 
szczegóły jego częsc1 dziobowej , 
w której znajdował się próbnik księ
życowy. Przede wszystkim jednak 
ujawnił on wiele istotnych elemen
tów struktury SURVEYORA 1, 

Poznaliśmy dzięki temu poszcze
gólne układy próbnika: zespoły za
silania w energię elektryczną, ste·ro-
wania położeniem, łączności i tele
metrii, kamery telewizyj nej i in. 

Podobny charakter miał refer::tt 
G. H. Hage'a i W. J. Bayera na te
mat satelity Księżyca - LUNAR 
ORBITER 1, noszący podtytuł bar
dzo znamienny :  ,,Posłuszny robot". 
Praca ta nie zawierała tyle szcze
gółów jak poprzednio. Ukazała ona 
j ednak całość zagadnienia z jego 
licznymi powiązaniami. Przede 
wszystkim zaś zapoznała nas ze 
szczegółami układ u wykonywania 
zdjęć przez ten próbnik. Wypada 
zauważyć, iż zastosowana w LUNAR 
ORBITER metoda fotografowania 
i wywoływania zdjęć, a następnie 
odczytywania ich na drodze elek
trycznej stanowi w istocie udos: .o
nalenie metody użytej w roku 1959 
w radzieckim próbniku ŁUNA 3, 
który dostarczył historycznych j u-i. 
obrazów drugiej, z Ziemi niewidzial
nej, strony Księżyca. 

Trzech autorów: L. Narodny, 
H. Cohen i E. Wells przedstawiło 
w Madrycie godny uwagi projekt 
teleskopu mieszczącego się w budo-
wanym przez Amerykanów księży
cowym statku załogowym LEM, 
a przeznaczonym do przeprowadza
nia obserwacji astronomicznych 
z powierzchni Srebrnego Globu. 
D. Bitondo natomiast omówił spe
cjalny zestaw pomiarowy ALSEP, 
również przeznaczony do przeniesie
n ia na powierzchnię Księżyca w stat
ku LEM. ALSEP stanowi w istocie 
urządzenie działające samoczynnie. 
Ma on zostać umieszczony na Srebr
nym Globie i funkcjonować jeszcze 
przez okrągły rok po odlocie luno
nautów na Ziemię, informując na 
drodze radiowej o warunkach fizycz
nych, panujących na Księżycu: 
o natężeniu pola magnetycznego, 
wietrze słonecznym i drganiach 
gruntu. Jako źródło energii służyć 
ma ogniwo radioizotopowe. 

O wielkich postępach w dziedzi
nie mikroelektroniki poinformował 
dr R. M. Ashby w referacie przeglą
dowym. Ilustrował on swoje wywo
dy przykładami współczesnej apara
tury. M. in. przedstawił jeden z naj
m niejszych, współczesnych układów 
kierowania bezwładnościowego 
o wielkiei dokładności - N 16. Układ 
ten zajmuje przestrzeń 27 dcm3, ma 
masę 18 kg, a do zasilania wymaga 
mocy zaledwie 1 40 watów. Radiolo
kator uniwersalny R 45, przystoso
wany do działania w ciężkich wa
runkach atmosferycznych o masie 
zaledwie 45 kg okazał się 20-krotnie 
bardziej niezawodny od radioloka
torów konwencjonalnych. Ashby 

3. Wielkie zbiorniki ciekłego wodoru,  wyko rzystywanego do prób prototypów lądo
wych reaktorów napędowych, które mają zostać zastosowane w przyszłych rakie
tach jądrowych.·  Zbiorniki te znajdują się w wielkim ośrodk u  N uclear Rocket De

velopment Station w pobliżu Las Vegas w Newadzie 

opisał też zupełnie nową technikę 
otrzymywania układów scalonych. 
Podczas gdy „normalnie" takie ukła
dy spełniają analogiczną funkcję jak 
obwody zawierające 20-80 elemen
tów (takich jak : . oporniki, konden
satory czy tranzystory) nowe układy 
zawierają równoważnik 800 tranzy
storów. Oto miara postępu w tej pa
sjonującej dziedzinie. 

Inny referat o urzekających per
spektywach rozwoju współczesnej 
techniki dotyczył napędu jądrowego. 
Przedstawił go dyrektor amerykań
skiego programu w tej dziedzinie. 
Harold Finger. Rozwój napędu ją
drowego rakiet rozpoczął się w la
tach pięćdziesiątych bieżącego stule
cia. W Stanach Zjednoczonych jego 
praktyczną realizacją zajęto się 
w roku 1955 w ośrodku badawczym 
Los Alamos, w którym swojego 
czasu powstały pierwsze bomby ato
mowe. W roku 1959 rozpoczęto ba
dania prototypowych reaktorów, sta
nowiących jednak · tylko bardzo od
ległe wersje przyszłych źródeł ener
gii rakiet „atomowych". W roku 1961 

przystąpiono do realizacji prób 
z prototypami reaktorów KIWI B 
o mocy nominalnej 1100 Megawa
tów, co odpowiada ciągowi około 
25 OOO kG. Paliwo jądrowe stanowił 
tu uran w postaci węglika uranu, 
wykazującego dostateczną odporność 
n a  działanie temperatur rzędu 2000°C. 

Finger mówił o surowych warun-
kach realizowanych doświadczeń. 
I tak np. odporność jądrowych ele
mentów paliwowych na korozję 
i ścieralność sprawdzano w unikal
nym piecu, przez który przetłacza
no wodór (gaz ten będzie w przy
szłych rakietach „atomowych" sta
nowił masę odrzutową) o tempera
turze do 3600°C pod ciśnieniem do 
105 atmosfer. 

W przygotowaniu są próby z re
aktorami nowej serii PHOEBUS, 
o mocy cieplnej 5000 Megawatów, 
które umożliwiają zatem uzyskanie 
ciągu bliskiego 1 Hi OOO kG. Taki też 
ciąg będzie miał silnik przyszłej ra
kiety jądrowej NERV A. 

W referacie Fingera zostały omó
wione perspektywy wykorzystania 
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lej rakiety do realizacji lotów na 
Księżyc i na Marsa, jej zalety i nie
zawodność. Jak się wydaje, pierwsza 
taka rakieta zostanie wysłana poza 
Ziemię we wczesnych latach sie
demdziesiątych. Jej wykorzystanie 
spowoduje prawdziwą rewolucję 
w dziedzinie napędu statków ko
smicznych. 

Nie można pominąć milczeniem 
licznych referatów z dziedziny bio
astronautyki. W tej dziedzinie ucze
ni radzieccy mają szczególnie dużo 
do powiedzenia. Podamy tu przykła
dowo charakterystyczne dane z kil
ku referatów. 

Do szczególnie interesujących in
formacji należały dane na temat 
działania i wykorzystania różnych 
leków w czasie lotów kosmicznych. 
Zagadnienia te przedstawione zo
stały w referacie W. E. Biełajewa, 
P. W. Wasiliewa i G. D. Gtoda: 
,,Problemy farmakologii w medycy
nie kosmicznej "'. Jak podali autorzy, 
stosowanie różnych leków w czasie 
podróży kosmicznych ma swój głę
boki sens. Dotychczas przeprowa
dzone doświadczenia wykazały, że 
leki odpowiedno dobrane ułatwiają 
ludziom pobyt w przestrzeni poza 
Ziemią, a w pewnych przypadkach 
mogą okazać się niezbędne. Z jed
nej strony mogą one pobudzić pe\,·
ne mechanizmy organizmu człowie
ka, zwiększając jego odporność 
i zdolność do działania, zmniejsza
j ąc naprężenie nerwowe i uczucie 
zmęczenia. Poza tym, użycie leków 
uniemożliwia rozwój rozmaitych 
chorób zakaźnych i psychiczno-ner
wowych, a także przeciwdziała skut
kom promieniowania jonizującego. 
Wreszcie odpowiednie substancje 
można i należy stosować w przypacl
kach rozwijających się schorzeń. 

Nie sposób tu wchodzić w szcze
góły. Niemniej jednak warto może 
wspomnieć, źe odporność organizmu 
na działanie przyspieszeń występu
jących w czasie lotów kosmicznych 
zwiększaj ą  niektóre narkotyki, środ
ki działające uspokajająco na układ 
nerwowy i takie, które pobudzają 
działanie układu krążenia. W stanie 
nieważkości dodatnio wpływają na 
zachowanie się organizmów ludzkich 
takie leki, jak kofeina, strychnina, 
preparaty żeń-szenia. Najbardziej 
jednak wskazane jest stosowanie tu 
środków działających w sposób 
kompleksowy, przeciw działaj ący naj 
rozmaitszym obj awom „choroby 
kosmicznej ". 

A. M. Genin i L. G. G lowkin za
jęli się w Madrycie problemem dłu
gotrwałego przebywania człowieka 
w skafandrze kosmicznym. W. I. Ja
zdowski, A. L. Agre i czterech in
nych jeszcze autorów radzieckich 
omówili natomiast istotne zagadnie
nie przekształcania produktów dzia-
łalności życiowej człowieka w zam
kniętym obiegu materii w małej, 
zupełnie odosobnionej przestrzeni, 
takiej jak kabina statku kosmiczne
go. W. A. Adamowicz i J. G. Nie
fiedow poruszyli bardziej perspek
tywiczne, ale j ak najbardziej aktu
alne sprawy zamieszkiwania i aspek
tów biologiczno-technicznych ukła-
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dów zabezpieczających warunki  ży
ciowe w statkach kosmicznych i sta
cjach planetarnych. 

Z referatów amerykańskich na te-
maty bioastronautyczne bardzo inte
resująca była praca przeglądowa 
dra Charlesa Berry'cgo, odpowie
dzialnego za stan zdrowia astro
nautów. Dotyczyła ona medycznych 
wyników programu GEMIN I. 
a w szczególności zagadnień zwią
zanych z długotrwałym działaniem 
stanu nieważkości na organizmy 
ludzkie. Jak się m. in. okazało, czło
wiek odznacza się zdumiewającą 
niekiedy zdolnością do przystosowa-• 
nia się do niezwykłych nawet wa
runków. Chęć dopomożenia mu 
w tym przystosowaniu i stosowanie 
sztucznych środków niejednokrotnie 
wywarły skutek przeciwny do za
mierzonego. Uwaga ta dotyczy 
m. in. nadmiernego treningu astro
nautów, który w pewnych przypad
kach obniżył ich odporność na dzia
łania warunków kosmicznych, za
miast ją zwiększyć. Wniosek ten sta
nowi zresztą potwierdzenie dawniej
szych doświadczeń radzieckich na 
tym polu. 

Szczególnie znamienne okazały siQ 
wyniki działalności ludzi poza kabi
ną statku kosmicznego, w otwartej 
przestrzeni. Można było ocenić, ie 
wykonanie pracy w tych warunkac!1 
wymagało przeciętnie czterokrotnie 
większego wysiłku niż w normal
nych warunkarh. Większość tego 
wysiłku związana była z ruchami 
mającymi na celu utrzymanie od
powiedniego położenia ciała. Do
� wiadczenia te wykazały konieczno . .:;ć 
dostarczenia astronautom możliwie 

Chcesz mieć w domu 

materiały do pracy naukowej ? 

wielu punktów oparcia i to w takiej 
postaci, by ludzie ci nie musieli do 
tego celu używać rąk potrzebnych 
przecież do wykonywania innych za
dań. 

Brak miejsca nie pczwala niestety 
na podzielenie się wielu innymi 
jeszcze ciekawymi informacjami 
z XVI I  Międzynarodowego Kongresu 
Astronautycznego w Madrycie. Nie
wątpliwie było to spotkanie bardzo 
użyteczne i o doniosłym znaczeniu. 

Wypada jeszcze wspomnieć o ogól
nych posiedzeniach delegatów towa
rzystw i instytucji astronautycznych, 
wchodzących w skład Federacji. Na 
zebraniach tych dokonano podsumo
wania dotychczasowej działalności 
a także wyboru nowych władz na 
najbliższy rok. Przewodniczącym 
Federacji został przedstawiciel 
Włoch, znany aerodynamik, prof. 
dr Luigi Nopolitono z Neapolu 
a zastępcami : prof. Leonid Sic do� 
z Akademii Nauk Związku Radziec
kiego, prof. ELia Co rafoli z Rumuń
skiej Akademii Nauk, prof. Michał 
Łunc z Polskiej Akademii Nauk oraz 
prof. H. H. Koellc z Politechniki 
Berlińskiej. We władzach Federacji 
pozostał też dotychczasowy jej prze
wodniczący, prof. William Pickering 
z Jet Propulsion Laboratory w Ka
lifornii. 

Postanowiono, że następny Kon
gres Astronautyczny odbędzie się \\·e 
wrześniu 1 967 roku w Belgradzie. 
Zaproponowano również, by spotka
nie w roku 1 968 nastąpiło na Flory
dzie. Amerykanie chcą w tym przy
padku uświetnić kongres efektow
nymi wynikami pnygotowań do lotu 
człowieka na Ksi,::ż_vr::. 

Zamów odpowiednie odbitki kserograficzne 
z czasopism krajowych czy zagranicznych 

Zamówienia przyjmuje 

BIBLIOTEK A G ŁÓWNA NOT 

w Warszawie, ul. Czackiego 3/5 

w godzinach 9-20 
Koszt wykonania pojedynczej odbitki 
wynosi 10 złotych 



Dr inż. STEFAN SZCZECIŃSKI -621.43&-253 

W pływ kon stru kci i  turb iny si l n ika 
wierzchołkowego 

lotn iczego na 
jej  łopatek 

wartość l uzu 

A rtykuł ten stanowi rozwinięcie i uzupetnienie artykułu „Niektóre probtemy zwiększania t rwałości silników turbinowych", opublilcowanego w nrze 9 z 1966 r. TECHNIKI LOTNICZEJ 
i A STRONA UTYCZNEJ . w niniejszym ci rtyku!e rozważono nie tylko wptyw konstrukcji na 
icartość niezbędnego Luzu wierzchotkowego, ale przeanalizowano również przebiegi zmian te
go t uzu wraz ze zmianą prędkości obrotowej wirnika turbiny. W oparciu o powyższe roz
ważania zaproponou;ano szereg wniosków konstrul,cyjnych i eksploatacyjnych. 

Dobranie właściwego luzu wierzchołkowego łopatek 
turbin (tj .  luzu między końcami łopatek wirnikowych 
a nieruchomym korpusem t urbiny) stanowi jeden z 
tru dniejszych, a jednocześnie najodpowiedzialniej
szych problemów konstrukcyjnych i eksploatacyjnych 
lotniczych s ilników turbinowych. 

·admiern ie duży luz jest przyczyną n iepożądanych 
przecieków gazów z jednej strony profilu łopatek na 
drugą, co wpływa ujemnie na  sprawność turbiny. 
Zbyt mały luz wierzchołkowy ogranicza trwałość tur
biny ze względu na ciągle postępujące zmniej szanie 
tego luzu w czasie eksploatacji silnika, wynikające 
z pełzania materiałów konstrukcyjnych turbiny, głów
nie łopatek wirnikowych. Luz wierzchołkowy (w stanie 
,,zimnym" silnika) łopatek turbinowych silników lot
niczych tak s ię dobiera - w zakładzie produkcyj
nym lub naprawczym - aby zapewnić możliwie naj
\\· iększą sprawność turbiny z jednej strony i możli 
wie naj dłuższy okres m iędzynaprawczy z drugiej stro
ny, bez obawy zaczepienia wierzchołkami łopatek 
o nieruchomy korpus turbiny w dowolnych warun
kach pracy i stanu silnika (np. podczas stygnięcia). 
Wymagania te muszą być szczególnie ostro przestrze
gane w s ilnikach stosowanych na samolotach bojo
\\"ych ze \\·zględu na wymaganą ciągłą gotowość do 
startu. 

Istotny wpływ na wartość niezbędnego luzu wierz
chołkO\H'go łopatek wirnikowych w stanie zimnym 
ma nie tylko temperatura gazów opływających ło
patki, ale i przebieg zmian tej temperatury w róż
nych \\'arunkach pracy silnika. Na rysunku 1 przed
stawiono typowe przebiegi zmian temperatury gazów 
w funkcji prędkości obrotowej dla turbinowego silni
ka  odrzutO\\·ego 1) i dla turbinowego silnika śmigło
wego 2) w warunkach stoiskowych. Z wykresów tych 
widać, że każdej prędkości obrotowej odpowiada 
inny stan nagrzania turbiny. Jeśli uwzględnić rów
nież, że każdej prędkości obrotowej odpowiada inna 
wartość obciążeń s ilami bezwładności i siłami ciśnień 
panujących w kanale przepływowym turbiny, to w 
każdym z tych warunków wszystkie elementy kon
strukcyjne turbiny będą w inny sposób odkształcane, 
co oczywiście musi rzutować na wielkość niezbędne
go luzu wierzchołkowego w stanie zimnym. 

Wpływ formy konstrukcyjnej turbiny na przebieg 

zmian luzu wierzchołkowego łopatek 

W rozważaniach dotyczących odkształceń promie
niowych, zarówno korpusu turbiny jak i elementów 

1 ) I dla turbinowego silnika śmigłowego z oddzielną turbi
ną napędową (przyp. reda/,cji). 

') Bez oddzielnej turbiny napędowej (przyp. redakcji). 

j ej wirnika, należy zwracać szczególną uwagę na for
mę konstrukcyjną turbiny, sposób i intensywność 
chłodzenia tarczy wirnika, łopatek itd. Istotny wpływ 
na odkształcenie sprężyste korpusu turbiny ma spo
sób jego zamocowania i współpracy z resztą elemen
tów konstrukcyjnych silnika. Na przykład w silni
kach typu RD-45 czy WK-1 odkształcenia korpusu 
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1 .  Typowe p rzebiegi zmian temperatury gazów w silnikach 
t u rbinowych w zależności od względnej prędkości obroto
wej wirnika 

turbiny (pod działaniem ciśnienia panującego w ka
nale przepływowym) są znikome ze względu na ści
sły jego kontakt z bardzo sztywnym korpusem ko
lektora gazów wykonanym w postaci żeliwnego 
odlewu. 

Korpusy turbin współczesnych silników lotniczych 
buduje s ię w postaci konstrukcji lekkich i stosunko
wo mało sztywnych, podatnych na działanie różnicy 
ciśnień obciążających ścianę korpusu od strony ka
nału przepływowego i od zewnątrz. Na rys. 2 zesta
wiono dwie grupy charakterystycznych (przede 
wszystkim ze względu na odkształcenia sprężyste wy
nikające z działania wspomnianej różnicy ciśnień) 
rozwiązań konstrukcyjnych turbin. Rys. 2a i 2b 
przedstawiają schematy konstrukcyjne turbin silni
ków śmigłowych, rys. 2c oraz 2d - schematy kon
strukcyjne turbin silników odrzutowych. Rys. 2a  i 2c 
wykazują wspólną cechę : na zewnątrz korpusów 
turbin panuje takie samo ciśnienie jak w kanale gon
doli s ilnikowej (a więc równe w przybliżeniu ciśnie
niu całkowitemu przed sprężarką). Na rys. 2b oraz 
2d pokazano konstrukcje, w których ciśnienie na ze
wnątrz pierścienia ograniczającego kanał przepływo
wy turbiny jest wyższe od ciśnienia w gondoli silni
kowej lub nawet - w przypadku konstrukcji z rys. 
2b - równe ciśnieniu za sprężarką. 
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a) 

c) 

I 
I 

I 

I 

I 
I 

l _J_ 
W opisanych charakterystycznych formach kon

strukcyjnych korpusów turbin występują przeciw
stawne sobie kierunki odkształceń. W konstrukcjach 
według rys. 2a oraz 2c różnica ciśnień działających 
na ścianę korpusu powoduje przyrost wymiarów pro
mieniowych korpusów wraz ze wzrostem prędkości 
obrotowej, a w konstrukcjach wykonanych według 
schematów pokazanych na rys. 2b oraz 2d - zmniej
szanie wymiarów promieniowych przy wzroście pręd
kości obrotowej. 

J ak to już przedstawiono w artykule „ i ektóre pro
blemy zwiększania trwałości lotniczych silników tur
binowych" (,,TECHNIKA LOT !CZA I ASTRO AU
TYCZ A", nr 9 z 1966 roku) rzeczywisty luz wierz
chołkowy przy określonej prędkości obrotowej można 
wyznaczyć z ogólnej zależności : 

b = łlz + L1 R1n ± l'lRk2 - l'lL3 - l'lL; - L1 Ls - L1 R t6 - L1 R t7 

gdzie :  

b ,  - luz  wierzchołkowy łopatek w stanie zim
nym s ilnika, 

L1 Rk1 - odkształcenie cieplne korpusu turbiny, 
L1 Rk2 - odkształcenie sprężyste korpusu turbiny 

pod działaniem różnicy ciśnień l'lp, zależ-

b) 

d) 

2. Charakterystyczne formy konst rukc:,j n e  tu rbin : 
Cl - schemat konstrukcji turbiny s i ln ika O . I l .  . ,Gnome", 
b - scl1cmat konst rukcji tu rbiny silnika Tu rbomeca 

, , J\stazou ' ' , 
c - schemat konstruk�i turbiny silnika SNECM .\ . , Atar" ,  
d - schemat konstrukcji turbiny współczesnego s i ln ika 

odrzutowego 

ne głównie od formy konstrukcyjnej, 
której przykłady pokazano na rys. 2 ,  

L1 L3 - odkształcenie cieplne łopatki, 
L1 L1 - odkształcenie sprężyste !opatki, 
L1 L3 - odkształcenie trwale łopatki wynikające 

z pełzania materiału. Jest ono funkcją 
czasu trwania eksploatacj i .  W koócowej 
fazie eksploatacj i turbiny wartość tego 
odkształcenia sięga 10° 1

0 luzu wierzchołko
wego b: s i lnika nowego, t j .  z nowymi lo
patkam i, 

L1 R t6 - odkształcenie tarczy wirnika turbin:,-, 
sprężyste oraz trwale, powstające w wy
nik u panujących w tarczy naprężeń. Od
k:sztalcenie trwałe powstaje w czasie 
pierwszego rozkręcenia tarczy do maksy
malnej prędkości obrotowej i następuje 
wskutek przekroczenia w materiale tar
czy granicy sprężystości. Wydaje się, że 
odkształcenie wskutek pełzania materiału 
tarczy j est wielkością pomijalną wskutek 
stosunkowo niewysokich jej temperatur, 

L1Rn - odkształcenie cieplne tarczy. 
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3. Wpływ oddzielnych odkształceń, odniesionych do luzu 
wierzchołkowego w stanie zimnym, na sumaryczne od
kształcenie promieniowe korpusu i wirnika tu rbiny silnika 
od rzutowego w zależności od względnej prędkości obroto
wej wi rnika : 
1 - odkształcenie cieplne korpusu, 2 - odkształcenie sprę
żyste korpusu pod działaniem różnicy ciśnień, 3 - od
kształcenie cieplne łopatki, 4 - odkształcenie sprężyste 
łopatki ,  5 - odkształcenie trwale łopatki wynikające z peł
zania materiału, 6 - odkształcenie sprężyste tarczy wir-
n ika, 7 - odkształcenie cieplne tarczy wirnika 

4 

3 

--

Na rys. 3 pokazano udział procentowy poszczegól
nych odkształceń korpusu, tarczy i łopatek wirnika 
odniesionych do luzu wierzchołkowego Bz dla silnika 
nowego w stanie zimnym przy różnych względnych 
prędkościach obrotowych. Wykresy te są wynikiem 
obliczeń przeprowadzonych dla konstrukcji pokaza
nej na rys. 2d przy założeniu, że luz Bz wynosi 2°/9 
średniej długości łopatki wirnika turbiny. Jak widać 
z tych wykresów, stosunkowo najmniejszy udział w 
ogólnych odkształceniach korpusu i wirnika turbiny 
mają odkształcenia sprężyste korpus u (linia 2 stano
wiąca wynik obliczeń członu 1'1.Rk2 w przytoczonej 
wyżej zależności) oraz odkształcenia sprężyste łopatki 
(linia 4 stanowiąca wynik obliczeń członu 1'1.L4). 

Zależność luzu wierzchołkowego łopatek od prędkośoi 

obrotowej wirnika 

W celu dokonania oceny przebiegu rzeczywistego 
luzu wierzchołkowego łopatek wirnika turbiny, po 
przeprowadzeniu odpowiednich obliczeń odkształceó, 
sumuje się oddzielnie odkształcenia korpusów oraz 
oddzielnie odkształcenia wirnika turbiny, tj. tarczy 
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4. Przebieg zmian pro
mieniowych odkształ
ceń korpusów i wir
ni ków turbin oraz 
zmian l uzów wierz
chołkowych, odniesio
nych do średniej dłu
gości łopatki wirniko
wej, w zależności od 
względnej prędkości 
obrotowej wirnika : 
a - przebiegi dla kon
strukcj i wg rys. 2a, 
b - przebiegi dla kon
strukcj i wg rys. 2b, 
c - przebiegi dla kon
strukcji wg rys. 2c, 

d - przebiegi dla kon
strukcj i wg rys. 2d 
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i jej łopatek. Poprzednio przedstawione równanie moż
na więc napisać w następującej postaci :  

gdzie:  
� t-.R" = t-.R,n ± t-.Rk2 - sumaryczne odkształcenia 

korpusu turbiny, 

� t'-.Rw = t-..L3 + t,,L4 + LIL, + LI Rt6 + LI Rt1 suma-
ryczne odkształcenia wirnika. 

Z wykresów na rys. 4 widać, jak przebiegają ze 
zmianą prędkości obrotowej sumaryczne odkształce
nia korpusów turb_in i sumaryczne odkształcenia wir
ników dla czterech wariantów konstrukcji turbin ze
stawionych na rys. 2. W celu uzyskania możliwości 
wysnucia bardziej ogólnych wniosków dla wszystkich 
wariantów przyjęto luz 62 stanowiący 2-010 średniej 
długości łopatek wirnika rozważanego stopnia turbi
ny. Odkształcenia promieniowe odniesiono dla każde
go przypadku do średniej długości łopatki  wirnika 
turbiny. 

Z otrzymanych na podstawie żmudnych i praco
chłonnych obliczeń wykresów (zestawionych na rys. 4 )  
można wysnuć szereg wniosków, zarówno konstruk
cyjnych jak i eksploatacyjnych. Oto k ilka z nich :  

1 )  w turbinowych silnikach śmigłowych 1 ) od
kształcenia, zarówno korpusów jak i wirników wzra
stają ze wzrostem prędkości obrotowej wirników, 

2) w turbinow�,ch silnikach odrzutow:,:ch 2) od
kształcenia ,  po dokonanym rozruchu, podczas pracy 
na biegu luzem (przy predkości obrotowej n br) są sto
sunkowo duże, następnie maleją i wreszcie osiągają 
swoje wartości maksymalne prz_v maksymalnej pręd
kości obrotowej wirników: takie przebiegi odkształ
ceń są wynikiem przebiegów temperatury gazów 
przedstawionych na rys. 1 ;  

3) minimalny luz wierzchołkowy 6 jest zależny 
głównie i przede wszystkim od formy konstrukcyjnej 
turbiny (według schematów zestawionych na rys. '2) .  
W pewnych przypadkach, dobierając odpowiednią 
formę konstrukcyjną, można uzyskać luz prakt)·cznie 
niezmienny (patrz np. rys. 4b) ; 

4) stosowanie wykładzin żaroodpornych w korpu
sach turbin (wykładziny te są doskrobywane wierz
chołkami łopatek wirnikowych) nie wydaje się ko
nieczne w każdym przypadku (patrz rys. 4a. 4b i 4d) , 
gdyż obecność tych wykładzin l ikwiduje przeciek i  
gazów jedynie w warunkach różnych od n m a x - Sto
sowanie wykładzin w tych przypadkach pozwala je
dynie na zachowanie stałej wielkości przecieków ga
zów (poprzez luz wierzchołkowy) w czasie całego okre
su eksploatacji silnika. Stosowanie wykładzin w kon
strukcjach wykonanych według schematu przedsta
wionego na rys. 2c wydaje się jak najbardziej celo
we, co wynika z wykresów zestawionych na rys. 4c. 

Oczywiście, we wszystkich konstrukcjach jest 
wskazane stosowanie ścieralnych wykładzin żarood
pornych ze względu na możliwość wyrównania wzdłuż 
obwodu trwałych odkształceń korpusów turbin. W_v
kładziny zapewniają w przypadku takich odkształ
ceń zachowanie kołowego kształtu kanału przepły-

'.l BE'.z _oddzielnej tu rbiny napedowej (przup. redakcji). · l  I . sm1glowyl!h z oddzielna turbina napcdowa (przyp. re-dalccji). 
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5. P r zebiegi zmian bezwzględnych wartości odkształceń kor-
p usów i wirników t urbin w zależności ocl względnej pręd-kości obrotów wirnika : 
a - przebiegi dla konstrukcji wg rys. 2a, 
lJ - przebiegi dla konstr ul<cji wg rys. 21,, 
c - przebiegi dla konstrukcji wg rys. 2c, 
cl - przebiegi cl la konstr ukcj i wg rys. 2d 

wowcgo turbiny, z jednoczesnym utrzymaniem stałej 
wartości luzu wierzchołkowego na całym obwodzie 
turbiny. Zmienność luzu wierzchołkowego na obwo
dzie może stanowić ewentualną przyczynę wymuszo
nych drgań łopatek wirnikowych. 

W celu zapoznania Czytelnika z bez\\"zględnymi od
kształceniami korpusów i wi rników turbin, jakie wy
stępują w konkretnych konstrukcjach lotniczych sil
ników turbinowych, na rys. 5 zestawiono odkształce
nia konstrukcji pokazanych na rys. 2. Jak wynika 
z rys. 5, odkształcenia te są tak znaczne, że nie \\·olno 
ich pomijać w obliczeniach projektowanej konstruk
cji. Na rys. 5c oraz 5d oprócz danych dla stanu zim
nego, warunków biegu luzem nb1  oraz \\·arunków ma
ksymalnych nmax przytoczono dane dla prGdkości 
obrotowej nr m in odpowiadającej minimalnej tempera
turze gazów opływających łopatki wirnika. 

Wnioski 

Przytoczone powyżej rozważania można uważać za 
dostatecznie pełne dla dokonania doboru właściwego 
luzu \\·ierzchołkowego 6, (w stanie zimnym) jedynie 
w przypadku silników pracujących stacjonarnie, np. 
przy zastosowaniu silników lotniczych do napędu 
okrętów lub elektrowni szczytowych. Natomiast w 
przypadku zastosowania turbinowych silników lotni
czych zgodnie z ich przeznaczeniem, to jest do napę
du samolotów i śmigłowców, powyższe rozważania 
należy rozszerzyć o zbadanie wpływu prędkości i wy
sokości lotu oraz wpływu ugięć wirników i korpusów 
w warunkach lotu po torach krzywoliniowych na 
wartość niezbędnego luzu wierzchołkowego. Dopiero 
na podstawie takich kompleksowych rozważań można 
wysnuć odpowiednie wnioski, które pozwolą na do
bór najwłaściwszego luzu wierzchołkowego łopatek 
wirnika turbiny. Analizy i rozważania na ten temat 
z uwagi na ich obszerność i pracochłonność powinny 
być tematem oddzielnego artykułu. 
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Uderzenie 

Samolot lecący z prędkością naddźwiękową wywo
łuje silne zaburzenia (zmiany ciśnienia), które rozcho
dzą się w otaczającej samolot atmosferze. 

Rozpatrzymy pewien punkt przestrzeni, do którego 
dochodzi silne zaburzenie wywołane przez samolot. 
Przed dojściem zaburzenia, ciśnieni e  w tym punkcie 
było równe na przykład Pa, począwszy od chwili doj
ścia zaburzenia, ciśnienie w tym punkcie zaczyna się 
zmieniać i wynosi Pa = p (t), gdzie p (t) jest funkcją 
obrazującą zmiany ciśnienia odpowiadającą zaburze
niu. Maksymalną wartość funkcji p(t) będziemy na
zywać amplitudą zaburzenia, czas przejścia zaburze
nia - okresem zaburzenia. 

awet w przypadku lotu samolotu na znacznej wy
sokości, rzędu kilkunastu kilometrów, zaburzenie do
cierające do powierzchni ziemi może w pewnych wa
runkach mieć amplitudę o wartości kilku lub kilku
nast u kG/m2. Obserwator znajdujący się w punkcie, 
do którego dochodzi zaburzenie o amplitudzie rów
nej 5---,-10 kG/m2, słyszy wybuch podobny do grzmotu 
lub wystrzału, którego natężenie jest tym większe, 
im większa jest amplituda zaburzenia. Zaburzenia 
o większej amplitudzie powodują już na powierzchni 
ziemi szkody:  pękają szyby, ulegają uszkodzeniom 
nawet ściany budynków. 

Z przeprowadzonych obserwacji wynika, że naj
,,-iększa dopuszczalna wartość amplitudy zaburzenia, 
które dociera do powierzchni ziemi, nie powinna 
przekraczać wartości 5 kG/m2. 

W przypadku,  gdy samolot przyśpiesza lub wyko
nuje manewry (zakręt, przejście do lotu nurkowego), 
amplituda zaburzenia może być wielokrotnie więk
sza od amplitudy odpowiadającej przypadkowi lotu 
prostoliniowego ze stałą prędkością. 

Silne zaburzenia wywoływane przez samolot lecą
cy z prędkością naddźwiękową mogą być niebez
pieczne dla innych samolotów znajdujących się w po
wietrzu. 

Zjawisko uderzenia dźwiękowego występuje zawsze 
podczas lotu samolotu, rakiety lub pocisku z prędko
ścią naddźwiękową, wobec czego znajomość przebie
gu tego zjawiska staje się konieczna z chwilą wej
ścia do eksploatacji samolotów naddźwiękowych. 

Oznaczenia 

a - prcdkość dźwięku, 
c, - współczynnik siły nośnej , 
h - wysokość lotu.  odległość od samolotu, 
1t - c\p

0
/6p - współczynnik odbicia fali N, 

t - odległość mierzona wzdłuż linii toru lotu, 
t - czas, 

x - odległość mierzona wzdłuż podłużnej osi samolotu, 
y - odległość mierzona w kierunku prostopadłym cło 

linii toru lotu, 

•) Amer. - sonie boom, ang. - sonie bangs, franc. - le 
bang, ro� - 3bykoboQ yga� 

533.6.011. 72 

dźwiękowe*) 

A - pole poprzecznego przekroju samolotu, 
L - długość samolotu, 
M - liczba Macha, 
Q - ciężar samolotu, 
R - odległość przebyta przez zaburzenie, 
T - okres fali N, 
V - prędkość lotu, 
X - długość fali N, 
a - kąt Macha. 

Powstawanie zjawiska uderzenia dźwiękowego 
Lot prostoliniowy, poziomy, ze stałą prędkością 

Dla ułatwienia rozwazan będziemy początkowo 
traktować samolot jako punkt materialny poruszają
cy się z prędkością naddźwiękową w ośrodku jedno
rodnym. Poru�zający się punkt materialny wywołuje 
małe zaburzenia (małe zmiany ciśnienia), które roz
chodzą się w ośrodku jednorodnym ze stałą prędko
ścią - prędkością dźwięku. 

Stożek Macha, linia słyszalności. Jak wiadomo, każ
dy punkt toru lotu samolotu jest wierzchołkiem stoż
ka Macha, który porusza się z prędkością lotu 
(rys. la). Kąt wierzchołkowy stożka Macha wynosi 
2 a, gdzie a jest kątem Macha określonym zależno
ścią sin a = 1 /M. 

Przez przecięcie stożka Macha płaszczyzną ziemi 
otrzymujemy linię (hiperbolę), która porusza się po 
powierzchni ziemi z prędkością lotu . Linię tę będzie
my nazywać linią słyszalności. Kształt jej zależy od 
prędkości lotu (rys. 2). 

a) 

ej 

2 

Stożek 
Macha 

b} 
,/

Stożek zaburzenia 

o TiJr lotu B ,  

Promień zaburzenia 
B\ 

Linia 
zaburzenia 

o, 

Linia , . stysza/noso 

\ 

B.3 

b} 

Linia 
zaburzenia 

Tor lotu 

h 

Lini 
sf1Jszalności 

Liczba Macha M2»M, 
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Licząc czas od chwili, gdy samolot znajdował się 
nad punktem 0 1 (rys. 1 b), obserwator znajdujący się 
w punktach 0 1 , 02 , 03 itd., leżących na linii  sły
szalności, usłyszy prze-la tują cy samolot po chwili 
t 1 = l 1 /V. Czas ten m ożemy wyznaczyć, jeżeli znamy 
wysokość lotu, prędkość lotu i prędkość dżwięku :  

t ,  = � � r�� 
a V w 

Z postaci wzoru na t, widać, że jest on  słuszny dla 
M � 1 .  Podstawiając M =1 otrzymuj emy t 1 = O, obser
wator słyszy przelatujący z prędkością dżwięku sa
m olot w chwili, gdy samolot znajduje się nad nim. 
Podstawiając dla M wartości bardzo duże: M -· 
widzimy, że t 1 - h!a. Fakt ten zostanie  wyjaśniony 
dalej, gdy będziemy rozpatrywać linie, wzdłuż k ló
rych rozchodzi się zaburzenie  wywołane przez samo
lot lecący z prędkością naddżwiękową. 

Promien ie zaburzenia,  stożek zaburzen ia,  l in ia za
burzenia. Male zaburzenia rozchodzą się z prędkości,] 
dżwięku. Ustal imy kierunek rozchodzenia się tych za
b urzeń. Na zewnętrznej stron ie  powierzchni  stożka 
Macha panuje c iśnienie p, na stronie wewnętrznej -
ciśnienie p + dp. Powierzchnia stożka Macha o wierz
chołku w punkcie A składa się z punktów, do któ
rych dotarły w chwil i ,  gdy samolot znajdował się w 
punkcie Jl, zaburzenia wywołane przez samolot we 
wcześniejszych punktach t o ru lotu, np. w A'  (rys. lb). 
Zaburzenia te  rozchodzą się wzdł uż linii prostych, 
prostopadłych do powierzchni stożka Macha. 

Linie, wzdl uż których rozchodzi się zaburzenie, na
zywają się promie n iam i za bu rzenia .  Widać z rys. lb ,  
że  promienie zaburzenia wywołanego w punkcie 11 ' 
tworzą stożek , który przecina się ze stożkiem Macha 
o wierzchołku w punkcie A w chwili, gdy samolot 
znajduje się w punkcie A. Stożek utworzony przez 
promienie zaburzenia nazywa się st ożkiem za bu rze
n ia. Kąt wierzchołkowy tego stożka w�·nosi 1 80� - 2 a.. 
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Podobnie, zaburzenie wywołane w punkcie toru Jl 
rozchodzi się wzdł uż promieni , które tworzą stożek 
o wierzchołku w punkcie A. Tak więc każdy punkt 
toru lotu jest wierzchołkiem 2 stożków : stożka 'la
cha i stożka zaburzenia. 

Przez przecięcie stożka zaburzenia o wierzchołk u  
w punkcie Jl płaszczyzną ziemi ot rzymujem�· linię 
(hi perbolę) składającą się z punktów, do k tórych do
chodzi zaburzeni e  wywołane w punkcie Jl. Linię tę 
będziemy nazywać l i n ią za burze n ia .  Kształt jej  zale
ży od prędkości lotu (rys. 2). 

Rzut toru lotu na płaszczyznę ziemi nazywa się 
linią toru lotu, 

Licząc czas od chwi l i ,  gdy samolot znajdo\rnł s i(;  
w punkcie A,  obserwator znajdujący się  w punkcie 

1 0  

B 1 na linii toru lotu usłyszy zab urzenie wywołane 
w punkcie A, po chwili t2 = Rla (rys. lb) .  Czas t2 
m ożemy wyznaczyć, jeśli znamy wysokość lotu, pręd
kość lotu i prędkość dżwięku : 

h 
a i/�- 1 

M' 

Odl egłość l2 między punktami /1 1 i B 1 leżącymi na 
linii  toru lotu (rys. lb)  można wyznaczyć zależnością :  

h 

M 1/ 1 - �2 

Zależności na t� i 1 2 są słuszne dla M > 1. Dla 
M -+ 1 otrzymujemy t2 i 12 � , co oznacza, że 
w tym przypadku lotu do punktu B 1 leżącego na li
nii  toru lotu dochodzi zab urzenie wywołane przez 
samolot w chwili, gdy znajdował się on daleko przed 
punktem B. Dla M � , dostajemy t2 h!a, 12 ➔ O, 
co oznacza, że do punktu B 1 dochodzi zaburzenie wy
wołane przez samolot w punkcie toru lotu B (nad 
punktem B , ). Zab ur zenie to m usi przebyć odległa · ć h, 
wobec czego t �  = h/a .  Wynik ten uzyskaliśmy j uż po
przednio, gdy wyznaczaliśmy czas t 1 dla przypadku 
M 

Obserwator znajdujący się w punktach B2, B3 itd. , 
leżących na linii zaburzenia (rys. 2) ,  usłyszy zaburze
nie wywołane przez samolot w punkcie Jl, po czasie 
odpowi ednio równym R A nz!a , RAn/a itd. 

Rozchodze nie ię słabych zaburzeń w atmosferze 
wzorcowej. W atmosferze wzorcowej prędkość dźwię
k u  zmienia się z wysokością. Dla h = O mamy a =  
= 340 mis, dla h = 1 1  km - a = 290 m/s, dla h � 1 1  
km - a = 290 mis. a r ys. 3 pokazaliśmy stożek fa
cha i promienie zaburzenia w atmosferze wzorcowej 
w porÓ\\·naniu ze stożkiem Macha i promieniami za
burzenia w ośrodku jednorodnym. W atmosferze nie
j ednorodnej promienie zaburzeń nie są j uż liniami 
prostymi. 

l\addźwiękowy opływ samolotu ,  Odstąpimy teraz 
od  założenia, że samolot jest punktem materialnym. 
Jak wiadomo samolot poruszający się z prędkością 
naddźwiękową powoduje  PO\\·stanie skomplikO\\·anego 
układu fal uderzeniowych i fal rozrzedzeniowych, 
poruszającego się razem z samolotem. Konfiguracja 
t ego układu zależy od kształtów samolotu, kąta na
tarcia (kąta toru) i liczby Macha. 

Na rys. 4 pokazano schematycznie rozkład ciśnie
nia w pobliżu samolotu. Pierwszy skok ci · nienia wy
\VOłan�· j est przez falę uderzeniową powstającą z 
przodu kadłuba samolotu. Falę tę 
będziem�· nazywać przedn iq f a lq  
Hderzcniou:ą. astępne skoki ciś
nienia odpowiadają falom ude
rzeniow.\·m powstałym na kra wę- ---�--� 
dziach natarcia i spływu skrzydła 
i usterzen ia poz.iomego. Ostatni 
skok c 1s11 1enia wywołany jest 
przez falę uderzen iową powstają-
cą z tylu kadłuba. Falę tę bę
dziemy nazywać ty lną falą 11 dc- P 
rzeniowq. Ciągle spadki ciśnienia 4 
odpowiadają falom rozrzedzen iowym. 

Jeśli samolot ma wystające z kadłuba lub skrzy
dła silnika podwieszane zbiorniki itd. , to rozkład ci-



śnienia w pobliżu samolotu ulega odpowiednio dal
szej komplikacj i. 

Oddziaływanie układu fal uderzeniowych i fal roz
rzedzeniowych związanego z samolotem na ośrodek, 
w którym porusza się samolot, rozciąga się na bar
dzo duże odległości od toru lotu. Okazuje się jednak, 
że począwszy od pewnej odległości, wynoszącej 50-
-100 długości samolotu, oddziaływanie to ma stosun
kowo łatwy do opisania charakter. Mianowicie, pozo
stają tylko przednia i tylna fala uderzeniowa oraz 
fale rozrzedzeniowe, pozostałe fale uderzeniowe ule
gają rozmyciu. Przednia i tylna fala uderzeniowa 
stanowią powierzchnie silnych nieciągłości parame
trów przepływu, poruszające się wraz z samolotem. 
W obszarze niezaburzonym (przed przednią falą ude
rzeniową) panuje ciśnienie n a  przykład p. Na po
wierzchni przedniej fali uderzeniowej od strony sa
molotu panuje ciśnienie p + 6.p, gdzie Ll p  nie jest już 
wielkością małą. Na powierzchni tylnej fali uderze
niowej od strony samolotu panuje ciśnienie na przy
kład p 1 , po przejściu przez falę - ciśnienie p1 + 6.p 1 ,  

gdzie 6.p1 nie jest wielkością małą. Wielkości t,,.p 
i Ll p 1 będziemy n azywać amplitudami fal  uderzenio
wych, 

Przez przecięcie powierzchni przedniej i tylnej fali 
uderzeniowej płaszczyzną ziemi otrzymujemy 2 linie. 
Są to linie słyszalności, odpowiednio przedniej i tyl
nej fali uderzeniowej (rys. 5). 

5 

Powierzchnie przedniej 
i tylnej fali uderzeniowej 

h > 50 + !0Dl 

Unio toru lotu 

Linie sfy_szolnosci przedniej 
i tylnej roli uderzeniowę/ 

Jak wiadomo, prędkość rozchodzenia się silnego 
zaburzenia jest większa od prędkości dźwięku i zale
ży od amplitudy tego zaburzenia. Prędkość rozcho
dzenia się silnego zaburzenia zależy również od pręd
kości dźwięku. W miarę oddalania się od samolotu 
amplitudy t,,.p i óp1 maleją. Wynika stąd, źe pręd
kość rozchodzenia się silnych zaburzeń w ośrodku 
j ednorodnym zmniejsza się w miarę oddalania od 
żródła zaburzenia. W atmosferze wzorcowej należy 
uwzględnić jeszcze wpływ zmiany z wysokością -
prędkości dźwięku. 

Z powyższych rozważań wynika, że promienie sil
nych zaburzeń są liniami krzywymi. Linie te są w 
każdym swoim punkcie prostopadle do powierzchni 
fali uderzeniowej - pokazane to jest na rys. 6, gdzie 
rozpatrzono tylko przednią falę uderzeniową. 

Fala N. Jak już powiedzieliśmy, w dużej odległości 
orl samolotu, rzędu 50-100 L, w naddźwiękowym 
opływie samolotu występują tylko 2 fale uderzenia-

we: przednia i tylna oraz fale rozrzedzeniowe. Fa
lom tym odpowiada charakterystyczny rozkład ciś
nienia w kształcie litery N (rys. 7b). Pierwszy skok 
ciśnienia Llp odpowiada przejściu przedniej fali ude
rzeniowej, liniowy spadek na długości X - przejściu 
fal rozrzedzeniowych, drugi skok ciśnienia Ll p 1 ~óp 
przejściu tylnej fali uderzeniowej. Taki układ 2 fal 
uderzeniowych i fal rozrzedzeniowych będziemy na
zywać falą N, wielkość !).p - amplitudą fali N, odle-

Przednia fala uderzeniowa odp 

A 

punktowi A 

Przednia folo uderzeniowo 
odp. punktowi A' 

A' Tor lotu -- ---
� --<{  

Promień silnego zaburzenia 
wywofonego w punkcie A' 

Ziemia 
6 

głość X - długością fali N. Okres T (czas trwania) 
fali N jest oczywiście równy X/V, gdzie V - jest 
prędkością lotu. Czas trwania nadciśnienia jest rów
ny T/2, impuls nadciśnienia !).p • Tl4. 

W miarę wzrostu odległości od samolotu amplituda 
Ll p  maleje, długość X - rośnie (rys. 7b i rys. 7c). 

Przednia i tylna fala uderzeniowa po dojściu do 
powierzchni ziemi ulegają odbiciu (rys. 7). Niech óp 
oznacza amplitudę fali N w atmosferze w odległości h 

od samolotu. Amplituda fali N na powierzchni ziemi 
ulega zwiększeniu w wyniku odbić przedniej i tylnej 
fali uderzeniowej. Wprowadzimy współczynnik k od
bicia fali N. 

Jest to stosunek amplitudy Ll p0 fali N na powierz
chni ziemi do amplitudy, óp fali N w atmosferze, 
w odległości od samolotu równej wysokości lotu -
k = Ll p0//).p. Jeśli powierzchnia ziemi jest płaska 
i twarda, k = 2. Na rys. 7 (przekrój 3 - 3) pokazaliś
my rozkład ciśnienia w pobliżu powierzchni ziemi 
odpowiadający przejściu przedniej i tylnej fali ude
rzeniowej oraz fal odbitych od powierzchni ziemi. 

Jeśli na powierzchni ziemi znajdują się nierówno
ści terenu lub zabudowania, to otrzymujemy wsku
tek wielokrotnych odbić fal uderzeniowych złożony 
rozkład ciśnienia, przy czym maksymalna jego war
tość może kilkakrotnie przewyższać amplitudę Ll p  
fali N. 

a) 

h 

Fole odbite od powierzchni 
ziemi 

1 1  



Amplituda fali N na powierzchni ziemi maleje w 
miarę oddalania się od linii toru lotu, jednak jak 
wynika z b ezpośrednich pomiarów, w pewnych wa
runkach obserwowano jeszcze w odległości 15-20 km 
od linii toru lotu falę N o amplitudzie równej poło
wie amplitu dy !!,.p0 na linii toru lotu [ 1 1 ) .  

Rys. 8 [ 10) przedstawia amplitudę Ll po w funkcji 
wysokości lotu dla pewnego samolotu myśliwskiego 
(rys. 9), tę samą zależność dla dużego bombowca, 
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(rys. 10), [4] , długość X fali N w funkcji wysokości 
lotu dla myśliwca i bombowca. 

Obserwator na ziemi podczas przejścia fali N sły
szy 2 wybuchy podobne do grzmotu lub wystrzału. 
Wybuchy odpowiadają przejściu przedniej i tylnej 
fali uderzeniowej. Natężenie wybuchu zależy od 
amplitudy Ll p0 fali N, wobec czego najgłośniejsze wy
buchy słychać na linii toru lotu. 

Jeśli długość X fali N jest mała, co ma miejsce 
wtedy, gdy długość samolotu L jest mała, wysokość 
lotu stosunkowo mała, prędkość lotu duża - to sły
szy się jeden przeciągły grzmot. 

W przypadku, gdy samolot leci na wysokości mniej
szej od odległości, na której formuje się fala N, to 
równeż obserwator n a  ziemi słyszy jeden przeciągły 
grzmot. 

Jeśli na powierzchni ziemi znajdują się nierówno
ści terenu lub zabudowania, to obserwator na ziemi 
może usłyszeć kilka wybuchów - do obserwatora 
dochodzą fale wielokrotnie odbite. Zjawisko to może 
wystąpić w górach. 

Lot prostoliniowy, poziomy z przyspieszeniem 

Nawiązując do przypadku lotu ze stałą prędkością 
dla ułatwienia dalszych rozważań przyjmiemy, że 

samolot jest punktem materialnym wywołującym fa
lę  N w ośrodku jednorodnym. Przyjmiemy jeszcze, 
że prędkość rozchodzenia się tej fali jest równa pręd
kości dżwięku, wobec czego fala N tworzy kąt Ma
cha z torem lotu. 

Fala N wywołana przez samolot w punkcie A 
(rys. 1 1  a) osiągnie punkt B 1 na linii toru lotu po 
czasie: 

R 1 t, = -

- a 1 /1 - 1_ Jl w 

jeśli czas będziemy liczyć od chwili, gdy samolot 
znaj dował się nad punktem A 1 • W punkcie B 1 w chwi
li t2 ciśnienie zacznie się zmieniać w sposób wynika
jący z przejścia przez ten punkt fali N. Ciśnienie bę
dzie się zmieniać w czasie T równym okresowi fali 
N (rys. l lb). Z rys. l la widać, że w przypadku lotu 
ze stałą prędkością zachodzi odpowiedniość wzajemnie· 
jednoznaczna między punktami na linii toru lotu B i , 
B' i , do którego dochodzi fala N i odpowiadającymi 
im punktami toru lotu A, A'.  Wynika stąd, że do 
każdego punktu na linii toru lotu dochodzi jedna fa
la N odpowiadająca jednemu punktowi toru lotu. 

Rozpatrując lot prostoliniowy z przyśpieszeniem 
dodatnim, pokażemy, że w określonych warunkach 
powyższa odpowiedniość wzajemnie jednoznaczna 
między punktami linii toru lotu i punktami toru lotu 
może nie zachodzić. Podczas lotu prostoliniowego z 
przyspieszeniem dodatnim mogą wystąpić następują
ce dwa zjawiska, których nie obserwuje się w locie 
prostoliniowym ze stałą prędkością : 

1 )  na linii toru lotu istnieją punkty, do których do
chodzi w różnych chwilach czasu kilka fal N, 

2) na linii toru lotu istnieją punkty, do których 
dochodzi jedna fala N, ale o znacznie zwiększonej 
amplitudzie w porównaniu z amplitudą fali N w lo
cie z e  stalą prędkością. 



Wyjaśnimy naJP1erw mechanizm powstawania 
pierwszego zjawiska. W tym celu rozpatrzymy rys. 12a. 
Samolot leci po torze prostoliniowym do punktu A 
ze stalą prędkością, na odcinku toru AB - przyspie
sza i dalej ze stałą prędkością. 

Czas będziemy liczyć od chwili, gdy samolot znaj
dował się w punkcie A. Widać z rysunku, że fala N 

wywołana przez samolot w punkcie A dojdzie do 
punktu 01 na linii toru lotu po czasie tA = RA/a, fala 
N wywołana w punkcie toru C po czasie te = tAe + Re ' 

u 
gdzie tAe oznacza czas lotu samolotu z punktu A do 
punktu C. Fala N z punktu C dojdzie do punktu 0 1 

wcze ' niej niż fala N z punktu A, ponieważ Re < RA, 
a czas tAe jest mały w porównaniu z czasem tA = 
= RAla. 

Fala N z punktu A przebywa większą odległość niż 
fala N z punktu C, więc amplituda jej jest mniejsza, 
a długość X większa. Okres fali N z punktu A jest 
równy TA = XAIV A, okres fali N z punktu C - Tc = 

= Xe/V c, gdzie V A i V c oznaczają prędkości lotu • od
powiadające punktom toru lotu A i C. Ponieważ 
XA > Xe i VA < Vc, więc TA > Tc (rys. 12b). 

W ten sposób wykazaliśmy, że w przypadku lotu 
prostoliniowego z przyspieszeniem dodatnim mogą 
istnieć na linii toru lotu punkty, do których docho
dzą dwie fale N w różnych chwilach czasu. Obserwa
tor znajdujący się w takich punktach usłyszy 4 wy

buchy: pierwszy i drugi wybuch odpowiada przej
ściu fali N z punktu C, trzeci i czwarty - fali N 
z punktu A. 

Wyjaśnimy teraz mechanizm powstawania drugie
go zjawiska. a odcinku toru lotu AB samolot przy
spiesza (rys. 12a i 13a). Z rys. 13a widać, że promie
nie fal N wywołanych w punktach A', A", A"' do
chodzą do tego samego punktu q1 na linii toru lotu. 

Jeśli odcinek toru lotu A' A"' jest krótki, co ma 
miejsce wtedy, gdy samolot ma duże przyspieszenie, 
to fale N wywołane w punktach A', A", A"' dotrą do 
obserwatora w punkcie OJ na linii toru lotu w tym 
samym czasie, ponieważ przybędą takie same odległo
ści RA ' •  RA" , RA"' • Czas, jaki upłynie między położenia
mi samolotu w punktach A' i A"', jest pomijalnie ma-
ły w porównaniu z czasem t A' = RA, /a. Amplituda fali 
N, która dochodzi do punktu 01, będzie równa sumie 
amplitud fal N odpowiadających punktom toru A', 
1 1", A"' (rys. 13b). 

Wyniki pomiarów bezpośrednich całkowicie po
twierdzają powyższe rozważania. 

Amplituda „wzmocnionej" fali N j est tym większa, 
im większe j est przyspieszenie samolotu. 

Obserwator znajdujący się w punkcie, do którego 
dochodzi „wzmocniona" fala N, słyszy 2 �ybuchy, 
przy czym natężenie ich j est znacznie większe niż 
w przypadku fali N powstającej podczas lotu ze sta
łą prędkością. 

Jeśli nie będziemy się ograniczać do rozpatrywania 
tylko linii toru lotu, to można pokazać, że na po
wierzchni ziemi istnieją linie składające się z punk
tów, w których obserwuje się omówione wyżej dwa 
zjawiska. W miarę oddalania się od linii toru lotu 
amplitudy wszystkich fal N maleją. 

Wyznaczenie na powierzchni ziemi linii składają
cych się z punktów, w których wyżej omówione zja
wiska zachodzą, jest bardzo trudne, ponieważ silne 
zaburzenia rozchodzą się w atmosferze rzeczywistej 

a) b) Fola N z punktuć 
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wzdłuż promieni, których kształt zależy zarówno od 
amplitudy zaburzenia, jak i od warunków atmosfe
rycznych (gradient temperatury, wiatr, chmury). 

Badanie zjawiska uderzenia dźwiękowego 

Metody badań 

Uwagi do teorii uderzenia dźwiękowego. Jak widać 
z dotychczasowych rozważań, uderzenie dźwiękowe 
jest zjawiskiem bardzo skomplikowanym zależnym 
od wielu czynników. Istniejąca teoria uderzenia 
dźwiękowego, zresztą bardzo obszerna, uwzględnia 
prawie wszystkie czynniki wpływające na przebieg 
tego zjawiska. Znaczna część wniosków teoretycz
nych została potwierdzona przez uzyskane wyniki po
miarów bezpośrednich. 

Z całej teorii uderzenia dźwiękowego przytoczymy 
tylko jedną prostą zależność określającą najmniejszą 
możliwą do uzyskania wartość amplitudy fali N, wy
woływanej przez samolot w locie prostoliniowym, ze 
stalą prędkością, w ośrodku jednorodnym [9] : 

gdzie : 
Ap .,. - t:f I"' -{�;: 

- · L  
L 

p - oznacza ciśnienie przed falą N, 
� = yM2 - 1, 
h - odległość od toru lotu, 
L - długość samolotu, 
Q - ciężar samolotu, 
q - ciśnienie dynamiczne przepływu niezakłóco

nego. 
Na powierzchni ziemi I?amy odpowiednio zależ

ność : 
LlPomln = k • t.Pmtn 

gdzie : 
k - jest współczynnikiem odbicia fali N. 
Wzór na t.Pm tn został uzyskany z ogólniejszej zależ

ności przy założeniu, że samolot ma optymalny z 
punktu widzenia minimalizacji amplitudy fali N roz
)<ład A (x) i Cz (x), gdzie A - oznacza przekrój po
przeczny samolotu, x - odległość mierzoną wzdłuż 
osi podłużnej samolotu, Cz - współczynnik siły nośnej. 
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Badania laboratoryjne (w tunelu aerodynam icz

nym). Jak już powiedzieliśmy, w tunelu aerodyna
micznym można badać tylko przypadek lotu prosto
liniowego ze stałą prędkością w ośrodku jednorodnym. 
Ponieważ fala N występuje dopiero w odległości 
50-100 L od samolotu, więc oczywiste jest, że do 
badania fali N potrzebny jest bardzo duży nad
dżwiękowy tunel aerodynamiczny. Odległość od sa
molotu, na której powstaje fala N, zależy od warto
ści współczynnika siły nośnej c, oraz od konfigura
cji układu skrzydło-kadłub. Dla małych wartości c, 
(myśliwiec) odległość ta wynosi około 50 długości 
samolotu, dla dużych wartości Cz (bombowiec) -
około i 00 długości samolotu. 

Pewne wyniki badań fali N w t unelu aerodyna
micznym są opublikowane w pracach [7] i [8] .  Bada
nia przeprowadzono w bardzo dużym tunelu o kwa
dratowym przekroj u  przestrzeni pomiarowej 1200 X 
X 1200, przy M = 2,01. Na rys. 14  pokazaliśmy sche-

14 
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M=2, 0I 

/ 

ID+ 2.5 

Czujmki ciśnieniowe 
/ 

/ 

Przesuwny suport modelu 

matycznie pomiar parametrów fali N w tym tunelu. 
Zwracamy uwagę, że nawet w tak dużym t unelu  wy
miary modelu muszą być bardzo małe: L = 10 -25 mm, 
ponieważ fala N tworzy się w odległości 50-100 L 
od modelu .  Małe wymiary modelu uniemożliwiają do
kładne zbadanie wpływu kształtu samolotu na falę N .  

Pomiary bezpośrednie. Pomiary takie wykonywane 
były w powietrzu wokół samolotu wywołującego 
uderzenia dżwiękowe oraz na ziemi [11] .  Na rys. 15a  
pokazaliśmy schemat pomiaru w powietrzu. Samolot, 
wyposażony w aparaturę do pomiaru przebiegu (w 
czasie) ciśnienia wywoływanego przez uderzenie 
dźwiękowe, przeganiał samolot wywołujący uderzenie 

ej 
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Li.• Ji;J toru lotu 

dźwiękowe, wykon ując pomiar podczas przelatywa
nia przez tylną i przednią falę uderzeniową samolo
tu wywołującego uderzenie dźwiękowe. Położenie obu 
samolotów w przestrzeni oraz ich prędkości były 
określane za pomocą stacji radarowych. Na ziemi za
instalowano kilkanaście punktów pomiarowych, któ
re były 1:ozlokowane w różnych odległościach na linii 
toru lotu (linia prosta) oraz w różnych odległościach 
na linii prostej prostopadłej do toru lotu (rys. 15b). 

W celu określenia wpływu warunków atmosferycz
nych na przebieg zj awiska uderzenia dźwiękowego 
wykonywano na różnych wysokościach pomiary tem
peratury, ciśnienia, prędkości i kierunku wiatru oraz 
wilgotności powietrza. 

W przypadku lotu prostoliniowego ze stałą prędko
ścią wyniki pomiarów bezpośrednich pokrywają się 
dość dobrze z wynikami u zyskanymi na drodze teo
retycznej. Natomiast w innych przypadkach lotu 
otrzymano na ogół dużą rozbieżność tych wyników. 

Czyn niki wpływające na przebieg zjawiska uderzenia 

dźwiękowego 

I 

Czynniki te zestawione są w poniższej tablicy [ l 2] : 

Czynni k i  
odnoszące 

się do samo-
lotu 

L 

A (X) --- ---
c, (:i:) 

Q 

Warunki 
lotu 

h 

-
M -- - -

kąt toru -

manewr 

- - - --

w 
a 

arunki 
tmosfe-
r yczne 

cl ient gra 
tern peratury 

- - -
ienie ciśn 

wia 

chm 
i t 
atm 

- --
t r  

- - -
ury  

u rbutencja 
osfery 

-

--
Czynniki odno-
szące się do po-
wierzch ni ziemi 

stan powierz-
chni ziemi 
(współczynnik) 

ciśnienie 

Dokładne omówienie wpływu poszczególnych czyn
ników przekracza ramy niniejszego artykułu. W przy
padku lotu prostoliniowego ze stalą prędkością w 
ośrodku jednorodnym ze wzrostu na Pm tn widać, 
w jaki sposób wpływają na amplitudę fali N nastę
pujące czynniki L, Q, h, M.  

Jak j uż powiedziano we wstępie, największe do
puszczalne nadciśnienie na powierzchni ziemi wywo
ływane przez uderzenie dźwiękowe wynosi według 
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wstępnych badań 5 kG/m2. W przypadku lotu prosto
linioweg_o ze stałą prędkością do powierzchni ziemi 
dochodzi fala N, największe nadciśnienie jest równe 
amplitudzie Po fali N na powierzchni ziemi. 

a rysunku 16 [12] pokazaliśmy zależność wysoko
ści lotu odpowiadającej amplitudzie Ll p0 fali N na 
powierzchni  ziemi równej 5 kG/m2, w funkcji liczby 
Macha - dla pewnego hipotetycznego samolotu w 
układzie delta - kaczka. Z rys. 16 widać, źe samolot 
taki o ciężarze Q = 110 T, począwszy od liczby Ma
cha równej 1 ,7  powinien latać na wysokości nie 
mniejszej niż 27 km. Z rysunku tego można się w 
przybliżeniu zorientować, jaki jest wpływ wysokości 
lotu ,  liczby Macha i ciężaru samolotu na przebieg 
zjawiska uderzenia dźwiękowego. 



Zjawisko uderzenia dźwiękowego jest bardzo skom
plikowane, zależne od wielu czynników związanych 
z samolotem, warunkami lotu i warunkami atmosfe
rycznymi. Najtrudniejszy do określenia jest wpływ 
warunków atmosferycznych, które w przypadku lotu 
prostoliniowego z przyspieszeniem oraz w przypad
k u  wykonywania przez samolot manewrów, mają de
cydujący wpływ na przebieg zjawiska uderzenia 
dźwiękowego na ziemi. 

W odniesieniu do istniejących juź samolotów zna
jomość przebiegu zjawiska uderzenia dźwiękowego w 
kaźdych warunkach lotu umoźliwia określenie bez
piecznej wysokości lotu samolotu naddźwiękowego 
oraz bezpiecznej odległości innych samolotów w po
wietrzu. 

W odniesieniu do proj ektowanych samolotów nad
dźwiękowych, w szczególności dużych samolotów 
transportowych, znajomość przebiegu tego zjawiska 
umożliwia wybór takiego układu samolotu [A (x), 
C: {x) ], który będzie wywoływał możliwie najmniej
sze zaburzenia, przez co bezpieczna wysokość lotu 
tego samolotu będzie stosunkowo mała. 
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możliwość jej podwyższenia 
C z ę ś ć  III 

Sterowanie wyższ) mi  harm onicznymi 

Rozpatrując bliżej ograniczenie maksymalnej pręd
kości lotu śmigłowca przez kąty natarcia (co w po-
\\·yżej rozpatrzonych przypadkach decydowało o V max) 
łatwo zauważyć, źe dążenie do uniknięcia przekrocze
nia przez łopatę powracającą krytycznych kątów na
tarcia zmusza do sto�owania w większości azymutal
nych położeń łopaty kątów natarcia stosunkowo małej 
'-\·ielkości. Kąty te na łopacie nacierającej osiągają 
przy wysokich prędkościach lotu nawet wielkości 
ujemne, co z punktu widzenia korzyści udźwigowych 
jest zjawiskiem szkodliwym. Innymi słowy, za pracę 
łopaty na wysokich kątach natarcia w drobnej tylko 
części powierzchni tarczy płacić trzeba mało ekono
micznymi małymi kątami natarcia na pozostałej po
\\·ierzchni tarczy. 

Jest rzeczą oczywistą, ż2 gdyby udało się doprowa
dzić do pracy łopat na większości powierzchni tarczy 
na wyższych kątach natarcia dałoby to zysk w po
staci większego ciągu tego samego wirnika przy tej 
samej prędkości obrotowej i prędkości lotu do przodu 
lub wyższej prędkości maksymalnej. Jedną z metod 
zrealizowania takiego zadania jest wprowadzenie ste
rowania łopat wyższymi harmonicznymi. Teoretyczne 
studium tego zagadnienia było przeprowadzone 
w USA [4.] .  

Największy możliwy ciąg wirnika mógłby być uzy
skany, gdyby wszystkie elementy łopaty pracowały na 
kątach natarcia zapewniających uzyskanie współczyn
nika Cz max- Jest jednak oczywiste, że ze względu na 

niesymetryczny rozkład prędkości opływu łopat na 
tarczy wywołałoby to znaczny moment przechyla
jący. Aby tego uniknąć, należałoby spowodować 
znaczne obniżenie siły nośnej na części tarczy obej
mującej łopatę nacierającą. 

Jeśli zmniejszony współczynnik siły nośnej, zapew
niającej równowagę wirnika, oznaczyć przez Czred, po
wierzchr.ię wycinka tarczy, na której współczynnik 
ten występowałby przez A2, pozostałą zaś powierzch
nię tarczy przez A1 (A1 + A2 = nR2) ,  wówczas całko
wity ciąg wirnika można przedstawić równaniem 
współczynnika ciągu: 

gdzie: 

CT = 
2
: [ Cz max J J u; • d; • d1fJ + 

A, 
+ cz red J I u; - d; . d1f,>] 

A, 

2T 
CT - współczynnik ciągu CT = (JnR2(�łR)2 

(60) 

(61 )  

Ur - bezwymiarow,a (przybliżona, gdyż nie uwzglę
dniająca kąta natarcia tarczy) prędkość opły
wu elementu łopaty 
Ur = f + µ sin 1µ (62) 

o - współczynnik wypełnienia tarczy wirnika 
i •  C 

a
= nR '  

i ilość łopat wirnika, 
c - średnia cięciwa łopat (na promieniu f = 0,7). 
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Wielkość współczynnika Czred obliczona może być 
z warunku, że moment przechylający wirnik jest rów
ny zeru, co prowadzi do wyrażenia : 

J Ju; • r • sin 1/) i;. · d 1/J  

Czred = - Cz ma" A, (64) 
J Jv; • r · sin 1/) d; · d 1/J  

A2 

W przytoczonych zależnościach nie wzięto pod uwa
gę takich czynników komplikuj ących rozw'ażania, jak 
wpływ liczby Macha osiąganej przez końce łopat, 
straty brzegowe itp. 

Obniżenie współczynnika Cz do wielkości Czred po
winno nie być zbyt wielkie ; cel ten można osiągnąć 
tylko wówczas, gdy powierzchnia A2 rozciąga się tak, 
jak to pokazano na rys. l l a, to jest w największej 
odległości od osi podłużnej śmigłowca x. 

Uzyskanie pola zmniejszonego współczynnika siły 
nośnej o kształcie przedstawionym na rys. l la jest 
zadaniem bardzo trudnym, gdyż związanym z wpro
wadzaniem sterowania skręceniem łopaty. W rachub� 
wchodzić może j edynie kształt pola przedstawiony na 
rys. l l b, możliwy teoretycznie do uzyskania przez 
wprowadzenie skokowego sterowania skokiem ogól
nym łopat w zakresie azymutakych położeń od ,p1 
do 'Vz• 

Ponieważ przeprowadzenie obliczeń kątów natarcia 
dla wirnika sterowanego w sposób specjalny, uwzględ
niają'cy skokową zmianę kąta nastawienia w obszarze 
A2 , jest bardzo złożone, nie jest możliwe j ego przyto
czenie w ta.ki sposób, jak dokonano tego w rozdzia
łach poprzednich. Oprzemy się zatem na wynikach 
analiz wykonanych w USA w laboratoriach United 
Aircraft Corp. za pomocą maszyn ana li tycznych. 

Rys. 12 przedstawia przebieg kątów natarcia końca 
łopaty wirnika z profilem, który ma akryt = 1 4° i wy
konuje przemieszczenie z prędkością określoną współ
czynnikiem µ = 0,4. Wirnik ten dla uzyskania spełnie
nia warunku równowagi momentów (64) miał przewi
dziany teoretycznie „uskok" kąta nastawienia (a tym 
samym i kątów natarcia) w obszarze ograniczonym 
azymutami: 

'\JJ1 = 450 

'Vz = 135° 

Przedstawiony na rys. 12 wykres posłużył nast,::pnie 
jako tło do nanoszenia przebieg u kątów natarcia koń
ców łopat tego samego wirnika sterowanego różnymi 
systemami tarczy steruj ącej. Przebiegi te uwzględnia
ły znacznie więcej czynn ików niż to brano pod uwagq 
w podanych wyżej rozważaniach niniejszej pracy, co 

o) 

łx 
i 

y - -

+x 

b) 

y 

1 1 .  Pole zmniejszonego współczynnika Cz dla zapewnienia 
równowagi tarczy 
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12 .  Kąty natarcia końca !opaty wirnika z „uskokiem" wg 
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13 .  Przebieg kątów natarcia końców łopat wi rnika sterowa
nego pierwszą harmoniczną 

tłumaczy, dlaczego Umax j est uzyskiwane na wyższych 
azymutach niż 270° i d laczego przebiegi nie są sinu
soidalne. 

Rozpatrzone zostały następuj ące systemy sterowa11 : 
a) zwykła tarcza steruj ąca zapcrn·niaj ąca zmienność 

kąta nastawienia według prawa: 

(65) 

b) tarcza sterująca specjalnego typu zapewniająca 
zmienność kątów nastawienia według prawa: 

il =  {)0 - A 1cos,jJ - B 1sin�• - A2cos2 , - B2sin2�, (66) 

c) tarcza steruj ąca specjalnego typu zapewniajc1ca 
zmienno ' ć  kątów nast a•,\'ienia według prawa : 

il = ilo - A 1cOSlp - B 1simµ - A2cos2u - B2sin2'!' -
- A3cos3lp - B3sin3,µ (67) 

Wyniki analizy przedstaw�aj ą  rys. 13, 14 i 15. 
Jak wynika z przytoczonych wykresów, przekrocze

nie krytycznego kąta natarcia w przypadku sterowa
nia klasyczną tarczą steruj ącą nastąpiło już poniżej 
współczynnika prędkości �l = 0,3, przy którym zano· 
towano dość znaczne przekroczenie, równe 1 .5°. 

Wykresy (rys. 1 4  i 15) przedstawiają próby zbliże
nia rzec_zywistych przebiegów kątów natarcia końców 
łopat do przebiegu idealnego za pomocą sterowania 
wyższymi harmonicznymi. Udało siQ to dość dobrze 
już przy uwzglE;-dnieniu drugich harmonicznych (rys. 
1 4) - przekroczenie a1" = 14° nastąpiło przy znacznie 
wyższym współczynniku prqdkości �l = 0,4 1 ,  choć za
uważyć trzeba, że wystq1 owały dwa obszary przekro-
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l4. Przebieg kątów natarcia końców łopat wirnika sterowa
nego pierwszą i drugą harmoniczną. 
Współczynniki : A2 = - 1° , B2 = - 4° , 
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15. Przebieg kątów natarcia końców łopat wirnika sterowa
nego pierwszą, drugą i trzecią harmoniczną. 
Współczynnik i :  A2 = - 1° , B2 = -4°, A3 = 1 ° , B3 = 10,5° 

16. Tarcza sterująca do sterowania wyższymi harmonicznymi:  
1 - część nieobrotowa, 2 - pierścień obrotowy, 3 - ramię 
sterujące, 4 - szczelina (prowadnica), 5 - popychacz, 6 -
dżwignia łopaty, 7 - mechanizm nożycowy 

czenia ak.r- Znacznie lepszą zgodność przebiegów otrzy
mano przy uwzględnieniu drugich i trzecich harmo
nicznych (rys. 15) .  Kształty dwu porównywanych 
krzywych są niemal idealnie zgodne dla co najmniej 
polowy pełnego zakresu azymutów. 

z faktu, że zastosowanie drugich i trzecich harmo
nicznych do sterowania wirnikiem pozwoliło na osiąg-

nięcie bardzo wysokiego współczynnika prędkości 
maksymalnej (ograniczonej kątami natarcia) µ = 0,42, 
wynikają ważne wnioski. 

Gdyby wyobrazić sobie zastosowanie sterowania 
wyższymi harmonicznymi do rozpatrywanego wcześ
niej śmigłowca-przykładu możliwe byłoby uzyskanie 
prędkości : 

Vmax = µQR = 0,42. 176 = 73,9 m/s = 266,1 km/h 

to jest większej o 36,7 km/h (160/o) od największej 
prędkości możliwej ze względu na przyjętą moc zespo
łu napędowego a o 68,4 km/h (34,60/o), od największej 
prędkości możliwej ze względu na kąty natarcia. 
W żadnym z dotychczas rozpatrzonych systemów nie 
miał miejsca przypadek, by V max ograniczona kątami 
była wyższa niż Vmax ograniczona mocą. 

Proble� mocy potrzebnej do lotu śmigłowca, któ
rego wirnik jest sterowany za pomocą wyższych har
monicznych jest również bardziej skomplikowany niż 
w przypadku śmi·głowca z klasyczną tarczą sterującą, 
dla którego można stosować przybliżone zależności 
(2), (3) i (4). Z podanych wyników obliczeń [4] wynika, 
że jeśli za pomocą sterowania wyższymi harmonicz
nymi uzyskuje się przyrost maksymalnej prędkości 
lotu rzędu 300/o, to niezbędny nakład mocy na ten cel 
wynosi 1 000/o, z czego połowa idzie na pokonanie 
zwiększonego oporu czołowego i połowa na pokonanie 
zwiększonego oporu profilowego. 

Dość trudnym problemem przy stosowaniu stero
wania wyższymi harmonicznymi jest projekt kon
strukcyjny tarczy sterującej . 

Jedno z proponowanych rozwiązań pokazuje rys. 16 .  
Płyta tarczy sterującej jest zawieszona na wale prze
gubowo (dla zapewnienia sterowania pierwszą har
moniczną) i ma swobodę przemieszczania wzdłuż osi 
wału (dla zapewnienia sterowania skokiem ogólnym). 
Obrotowa część tarczy składa się z obrotowego pier
ścienia i zespołu ramion sterujących. Jeden koniec 
każdego z tych ramion zamocowany jest przegubowo 
a drugi ślizga się w krzywkowej szczelinie (prowad
nicy) wyciętej w n ieobrotowej części tarczy sterującej . 
Kształt prowadnicy wymusza pionowe przemieszcze
nia ramion sterujących, zależnie od chwilowego poło
żenia azymutalnego. Za pośrednictwem zwykłego 
ukłladu popychaczy przemieszczenia ramion sterują
cych przenoszone są na łopaty. Kształt prowadnicy 
może być dobrany tak, aby wywołać sterowanie wyż
szymi harmonicznymi o założonych wartościach współ
czynników A2, B2, A3 i B3• 

Brakiem rozwiązania pokazanego na rys. 16 jest nie
możliwość zmiany amplitud i faz ruchów łopat od 
sterowania wyższymi harmonicznymi. Dla osiągnięcia 
tego celu niezbędne byłoby stosowanie sterownic 
o zmiennym kształcie lub ramion sterujących o zmien-
nym przełożeniu. Dcn. 

Śledzenie postępu techniki ułatwiają 

BIBLIOTEKI NOT 

w miastach wojewódzkich i powiatowych 
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Ulepszanie własności zmęczeniowych konstrukcii ze stopów 
przy użyciu zgniotu p lastycznego na zimno 

aluminium 

J ednym z głównych efektów obróbki zgniotem na zimno jest umocnienie przeciwz męczeniou:e. 
Net podstawie wielu badań można wyróżnić cztery podstawowe g rupy przyczyn warunkujących 
efekt umocnienia przeciwzmęczeniowego po obróbce zgniotem na z imno: 

a)  zgniot materiał u (stopień zgniotu,  g łębokość lub szerokość warstwy umocnionej), 
b) naprężenia własne (wartość, rozkład, g radienty), 
c) stan geometryczny powie rzchni (chropowatość, wielkości rys i uszkodzeń, mikroka rby), 
d)  zmiany strukturalne mate riał u .  
nota każdego z wymienionych czynników w przeciwzmęczeniowym umacnianiu części maszyn 

;est zależna w znacznym stopniu od materiał u, sposobu wprowadzenia zgniotu ,  kształtu obrabict
ne; części, obciążeń itp. 

U lepszanie własności zmęczeniowych konstrukcji ze 

stopów aluminium przez umocnienie i ntegralne 

Jednym z podstawowych kierunków badań są próby 
określenia wpływu umocnienia spowodowanego przez 
wstępne rozciągni(;'Cie lub ściśnięcie materiału powy
żej lub nieco poniżej granicy plastyczności na włas
ności zmęczeniowe materiałów. Za reprezentatywne 
można uznać np. badania Teccla omówione częściowo 
w [ l ] . Wynika z nich, że wstępne rozciągnięcie próbek, 
bez karbu - wykonanych z materiałów BS GLl 
(PA6-T), DTD 3 63A (PA9) oraz 364 (PA 33) do od
kształcenia 6--,-lZo/o - powoduje zmnicJszenie granicy 
zmęczenia o 17--,-200/o przy podstawie próby zmęczenio
wej wynoszą cej N c = 5 • 107 cykli  obciążeń przy zgina
n iu giętnoobrotowym. Wyciąganie stąd wniosku, że 
jedyną przyczyną jest tu zgniot spowodowany roz
ciągnięciem aawęża zagadnienie. W każdym materiale 
istnieje wiele karbów wewnętrznych, wynikających 
z różnych sztywności i wytrzymałości poszczególnych 
kryształów, co pociąga za sobą wytwarzanie układów 
naprężeń własnych, przyspieszających zmęczenie tych 
fragmentów materiału, w których rozciągające napr(;'
żenia własne kojarzą siq z lokalnie gorszymi własno
ściami zmęczeniowymi. 

Badania wpływu tego typu umocnienia na próbki 
z karbem geometrycznym (karb przekroju) zaliczyć 
już raczej trzeba do badaó konstrukcyjnych niż me
taloznawczych ze względu na różnorodność rozkładów 
napre;-żeń w próbkach z karbem, z których poza po
równawczą czułością materiału na działanie karbu 
pozostałe wnioski mogą dotyczyć raczej konstrukcji 
odwzorowywanej badaną próbką. 

Badania wpływu wstępnych obciążeń statycznych 
(rozciągnięcie, ściśnięcie) na trwałości zmęczeniowe 
próbek z karbem wskazują jednoznacznie na wystę
powanie drugiego obok zgniotu i stotnego czynnika od
działywującego na własności zmęczeniowe. Rozciąg
nięcie wstępne konstrukcji z karbem, np. w postaci 
otworu lub karbu obrączkowego, powoduje wyraźny 
wzrost trwałości zmęczeniowej lub podwyższenie gra
nicy zmęczenia, albo też jedno i drugie. 

Wynik i  badań [2] wskazują, że za pomocą takiej 
obróbki można zarówno znacznie podwyższyć umowną 
granicę zmęczenia próbek z karbem, bo do około 720/o 
granicy zmęczenia materiału (próbki bez karbu), ob-
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niżona poprzednio przeszło trzykrotnie przez nacięcie> 
karbu, jak i, co jest bardzo istotne, odzyskać charak
ter krzywej zmęczenia taki sam jak dla materiału. 
Jeżeli uznać, że badany w tym przypadku materia! 
obni ża swoje własności zmęczeniowe na rozciąganie 
po wstępnym rozciągnięciu, to decydująca rola naprę
żeń własnych w podnoszeniu własności zmęczeniowych 
próbek z karbem staje się tu oczywista. 

R. L. Templin [3] wskazuje na podobne własności 
próbek z karbem obrączkowym wykonanych z 75SS
-T6 (PA9) w zakresie wstępnych rozciągnięć od 0,5 Rm 

do 0,9 R m (rys. 1). 

Podobnie układają się wyniki podwyższania trwało
ści zmęczeniowej omówioną metodą dla duralowych 
połączeń konstrukcyjnych, odwzorowywanych próbką 
połączenia zgrzejnego lub nitowego. Forrest (2] po
daje ciekawe wyniki doświadczenia wykonanego na 
próbkach z materiału DTD 5'4c6 A (stop aluminium -
brak polskiego odpowiednika), zawierających poje
dynczą zgrzein� punktową. Wstępne rozciągnięcie do 

o IO' 10 N 

1. Wpływ wstępnego rozciągnięcia i ściśnięcia na własności 
zmęczeniowe próbek z karbem pod obciążeniem giętno
obrotowym :  
a

111 
- średnie naprężenia w przekroj u pomiarowym w cza

sie obciążenia umacniającego [3] 
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2 . Wpływ wstępnego rozciągnięcia na własności zmęczeniowe 
połączenia pojedy nczą zgrzeiną [2 J :  
P ma ,- - siła  n i  zcząca (statyczna) 

około 2 a wytrzymałości doraźnej �powodowało wy
raźny wzrost trwałości zmęczeniowej już od naprężeń 
około 2 ,2 raza wyższych do umownej granicy zmęcze
nia µrzy N c ;  = 107 cykli obciążeń, ·a tę granicę pod
wyższyło około 1,5 raza (rys. 2). 

'lożna spodziewać się, że wstępne rozciągnięcie po
lączeni'a zgrzejnego powoduje zredukowanie lub nawet 
c;:,łkowite usunięcie n aprężeń rozciągających, które 
mogą powstać kolo zgrzeiny w czasie nierównomier
nego stygnięcia m ateriału. 

Niezwykle obszerny program badań połączenia wie
lonitowego wykonany przez I. Schijvego i F. A. Ja
cobsa [ 4] wykazał, że w badaniach pod obciążeniem 
programowym wstępne pojedyncze rozciągnięcie prób
ki powoduje wzrost trwałości zmęczeniowej, ilustrowa-

nej tu w kaźnikiem zużycia zmęczeniowego _,J; ; , 

gdzie n oznacza liczbę zmian obciążeń przyłożonych 
do próbki, a N liczbę zmian obciążeń potrzebną do jej 
zniszczenia na danym poziomie naprężeń. Podobnie 
każde przyłożenie periodycznego (na początku każdego 
bloku) rozciągnięcia do rzędu 0,4 Rm podwyższa war-

tość \\·skaźnika 2 ;, a każde wstępne ściśnięcie po

woduje wyraźnie j0go spadek. Nawet wówczas, gdy 
przykładano kolejno nastęµujące po sobie ściśnięcia 
lub rozciągnięcia, wyraźny był wpływ drugiego obcią
żenia. Autorzy objaśniają te wyniki pojawianiem siq 
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3. Zależność własności zmęczeniowych połączenia sworznio
wego od pasowania sworznia w uchu [5 1 

w konstrukcji korzystnych układów naprężeń włas
nych. Argument ten jest słuszny, ale występuje też 
chyba tu i druga bardzo istotna przyczyna tego wzro
stu trwałości zmęczeniowej. Nie bez znaczenia jest 
bowiem wyrównanie udziałów poszczególnych nitów 
w przenoszeniu obciążeń przez połączenie. Wynika to 
z odkształceń trwałych na nitach przenoszących więk
sze obciążenia (bez wstępnego rozciągnięcia). Nity te 
w warunkach niewyrównanych udziałów, lub, ściślej ,  
nierównomiernego rozkładu obciążeń na poszczególny 
nit mogą się stać źródłarni pierwszych pęknięć zmę
czeniowych, jako że stanowią sobą znaczne karby. 
W tym rozumowaniu wstępne ściśnięcie pogarsza rów
nomierność pracy nitów, co również pokrywa się 
z otrzymanymi wynikami. Templin [3] nie uzyskał 
żadnego wpływu wstępnego rozciągnięcia na trwałość 
zmęczeniową dokładnie wykonanych połączeń nito
wych, natomiast po wprowadzeniu imitacji złego wy
konania szwu nitowego przez wyjęcie dwóch nitów 
i następnie założenie w rozwiercone otwory po nitach 
dwóch sworzni pasowanych w czasie, gdy próbka była 
pod obciążeniem, zaznaczył się wyraźny spadek trwa 
łości zmęczeniowej, a wstępne rozciągnięcie ~0,88 Q0 ,2 

P/,/rna, 
Poma, 
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4. Zależność stosunku wytrzymałości zmęczeniowej połącze
nia sworzniowego z wciskiem (P w ma ,) do wytrzymałości 
zmęczeniowej połączenia sworzniowego bez wcisku (PO ma ,) 
od wartości wcisku p rzy różnych podstawach p róby zmę
czeniowej N c • P min = 254 kG [6 I 

odniesione do przekroju netto podwyższyło trwałość 
zmęczeniową,  choć nie wyrównało spadku trwałości, 
który wystąpił po obniżeniu jakości szwu. Trzeba 
podkreślić, że zabieg zrealizowany przez Templina 
wprowadził pewien stan naprężeń własnych rozcią
gających niekorzystnie materiał w otoczeniu otworów 
sąsi'adujących ze sworzniami. Wstępne rozciągnięcie, 
pociągające za sobą odkształcenia trwale w tym ob
szarze, mogło znacw.ie obniżyć wartość tych napręże'l 
lub też całkowicie je usunąć. 

O korzystnym wpływie spęczenia nitu w otworze 
wnioskować można z wielu badań, prowadzonych 
przez różnych autorów, nad rolą wcisku sworznia 
w połączeniach konstrukcyjnych. R. B. Heywood [5] 
poświęca temu zagadnieniu jeden z podrozdziałów, 
obejmujący omówienie własności zmęczeniowych ob
ciążonych uszu konstrukcyjnych. Z cytowanych tam 
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wyników uzyskanych przez Hartmana i Jacobsa dla 
okuć z materiału 24 S-T (PA 7-T) widoczny jest (rys. 3) 
wyraźny wpływ wcisku, wynoszącego ~ 0,30/o średnicy 
otworu, na trwałość zmęczeniową połączenia. 

Charakterystycznym wynikiem uzyskanym przez 
Lowa [6] jest znalezienie optimum wcisku sworznia 
przy ocenie granicy zmęczenia przy Ne = 1 07 cykli 
(rys. 4). Wyniki te są skutkiem, jak można przypusz
czać, jednoczesnego oddziaływania odkształcenia trwa
łego materiału w otoczeniu otworu, podwyższenia 
współczynnika amplitudy cyklu R, oraz zmniejszenia 
ruchu względnego sworznia i powierzchni otworu po
wodującego ścierne oddziaływanie sworznia na ucho. 

Pozytywne wyniki uzyskiwane na ·próbkach prowa
dziły do wniosków i propozycji skłaniających do za
stosowania wstępnych obciążeń statycznych w celu 
podwyższania trwałości zmęczeniowej całych kon
strukcji. Forrest [2] uważa, że wstępne jednokierun
kowe obciążenie konstrukcj i może prowadzić do złych 
wyników ze względu na różnokierunkowość obciążeń 
działających w rzeczywistości na samolot, sugeruje, 
jako bardziej bezpieczne, ulepszanie tą metodą jedy
nie określonych fragmentów konstrukcj i. Jeżeli jed
nak zauważy się, że dla znacznej większości samolo
tów dominującymi obciążenlami są obciążenia przy 

Pz 
dodatnim współczynniku obciążenia samolotu m = -Q 
a średnie obciążenia dla prawie wszystkich samolotów 
wynikają z m = 1 ,  oraz, że materiały typu dural, uży
wane głównie w konstrukcji s;i.molotu, charakteryzuje 
wyraźna niesymetria własności zn1ęczeniowych ze 
znacznie lepszymi własnościa1'.li przy ściskaniu, to 
wydaje się, że zastosowanie wstępnego „obci ągnięcia ' '  
konstrukcji w kierunku dodatniego m powinno pod
wyższyć trwałość zm�czeniO\\·ą samolotu. Różnice wy
konawcze między poszczególnymi egzemplarzami po
wodowałyby z pewnością większe rozrzuty trwałości 
zmęczeniowej, ale globalny efekt takiej obróbki po
winien być pozytywny. Dowodzą tego m. in. interesu-

100 70 ��· f0D[%] 

5. Stosunek przyrostu trwałości zmc:czeniowej skrzydła umoc
nionego obciążeniem wstępnym + Pu do trwałości skrzydła 
nieumocnionego w zależnoś,: i  od stosunku obciążenia 
umacniającego Pu do obciążenia niszczącego skrzydło 
pm [7] 
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6, Wpływ rolowania powierzchniowego p róbek cylind rycz

nych na wytrzymałość zmęczeniową przy NG = 107 w za
leżności od naprężeń średnich Om [91 

jące próby obejmujące łącznie dziewięćdziesiąt dura
lowych skrzydeł samolotu „Mustang", wykonane 
w A.R.L. w Australii i opisane w kolejno publikowa
nych przez ten instytut biuletynach. Johnson i Payne 

[ 7 ]  omawiają wnioski tych badań (rys. 5). 
Ta metoda ulepszania zmęczeniowego konstrukcji 

nie znalazła zastosowania produkcyjnego. 

lepszanie wlasno • ci zmęczeniowych konstrukcji ze 

stopu aluminium przy użyciu zgniotu l okalnego 

iektórzy badacze uważają, że skuteczniejsze, jeśli 
idzie o podwyższanie trwałości zmęczeniowej kon
s trukcj i ,  są metody wprowadzające określony zgniot 
powierzchniowy. Teed [ l ]  analizując niektóre z po
przednio omówionych wyników badań próbek i kon
strukcji uważa, że większy nacisk trzeba poiożyć na 
stosowanie obróbek powierzchniowych, w tym rów
nież obróbek powierzchniowych zgniotem na zimno 
w takich procesach d namicznych, jak: kulowanie od
środkowe, śrutowanie i młotkowanie, lub statycznych, 
jak :  rolowanie, kalibrowanie otworu kulką lub koł
kiem. Tego typu obróbki zgniotem powierzchniowym 
na zimno oddziaływują na konstrukcję głównie przez :  

a )  utwardzenie warstwy podpowierzchniowej, pod
wyższając tym samym w \\·ięk5zości przypadków jej 
własności zmc:czeniowe, 

b) wytworzenie korzystnego układu naprężeń włas
nych ściskających w miejscach obróbki zgniotem, 

c) zawalcowanie mikrokarbów powierzchniowych, 
bc:dących częstokroć głównymi ogniskami powstawa
nia pęknięć zmęczeniowych. 

Zastosowanie przemysłowe tych zabiegów technolo
gicznych jest szeroko rozpowszechnione w przemy
słach maszynowych i środków tran.,portu w ZSRR, 
Niemczech, Stanach Zjednoczonych, ale przede wszyst
kim w celu ulepszania części maszynowych wykona
nych z różnorodnych stali. 

W dostępnej literaturze znaleziono tylko jeden przy
kład praktycznego wykorzystania obróbki zgniotem 



IO t----------.----t !�-
B o�-----;:;1;::-::-------�----.....,.J aos a,o 2 Ó/D ais 

7. Zależność wyt rzymałości zmęczeniowej Oz p rzy N c = 107 od 
g łębokości warstwy u mocnionej po ro lowaniu powierz
cłrniowy m dla dwóch wartości naprężeń średnich : 
O m •  r) - głębokość warstwy umocnionej , 
D - średnica p róbk i [9 1 

na zimno w celu ulepszenia zmęczeniowego konstruk
c.i i ze stopu lekkiego. Omówiono rolkowanie nasady 
łopat 5migieł wykonanych ze stopu magnezowego [8] , 
co wyraźnie zapobiegało n iszczeniu zmęczeniowemu 
śmigieł. 

Zastosowanie jakiejkolwiek z obróbek powierzch
niowym zgniotem na zimno w odniesieniu do stopów 
lekkich poriąga za sobą te same trzy główne zmiany 
\\" obrabianej czE;>ści, jak w przypadku wyrobów sta
lowych. Wynika stąd, źe również konstrukcje wyko
nane ze stopów alu minium powinny wówczas ko
rzystnie zmieniać swoje własności zmęczeniowe. Wy
niki d oświadczeń potwierdzają takie przypu�zczenia. 
W danych uzyskanych przez Stepnowa [ 9] z badań 
materiałów AK4-1  (PA- 30) i WD- 1 7  (brak odpowied · 
nika polskiego) widorzne jest, że rolkowanie próbek 
gładkich daje przy napręźeniach średnich poniźej 
a,,, = 10 k G/mm2 wyraźnie wyźszą umowną granicę 
zmęczenia przy N c = 1 07 cykli obciążeń niż jest dla 
próbek polerowanych powierzchniowo (rys. 6). Jeśli 
przyjąć, źe gładkości powierzchni w obu przypadkach 
osiągnie siE;' porównywalne, to głównie oddziaływują 
tu zgniot i ściskające naprężenia własne w warstwie 
podpowierzchniowej. Przyrost trwałości zmęczeniowej 
lub też wzrost granicy zmE;'czenia przy określonej pod
stawie próby w cyklach obciąźeń wykazuje zależność 
od głębokości umocnienia. Dla stopów AK4-1 i WD-17. 
b;:idanych przez Slepnov.:a, widoczne jest, że głębo
kość umornienia  sięgająca rzędu 6+70/o promienia 
próbki nie powoduje już dalszego wzrostu granicy 
zmęczenia (rys. 7). Wiąże się to z uszkodzeniami war
stwy podpowierzchniowej , czego dowodem mogą być 
wyniki podane przez Gicldingsa [ 10] . wskazujące na 
w�-rażny wzrost trwałości zmęczeniowej dźwigarów 
łopat śmigła. kutych ze stopów lekkich, gdy usunięto 
z nich warstwę o grubości około 0,5 mm.  

Znacznie więk ze polepszenie własności zmęczenio
wych u zyskuje się po zastosowaniu obróbki zgniotem 
na zimno do próbek reprezentujących wyroby z kar
bem geometrycznym (rys. 8). Również wpływ głębo
kości umocnienia jest znacznie wyraźniejszy dla pró
bek z karbem. Przyczyną tych zjawisk są prawdopo
dobn ie wysokie naprężenia własne ściskające w dnie 
karbu, spiętrzone dodatkowo działaniem karbu (rys. 9). 

Z charakteru metod obróbki prowadzących do pow
stawania zgniotu powierzchniowego wynika, że zasto
sowania ich należy się spodziewać głównie do umac
niania pojedynczych części konstrukcji przed monta
żem. Tak też są one stosowane w przemysłach ma
szynowym i środków transportu w procesach ulepsza
nia wyrobów stalowych. 

Przykładem zastosowania zgniotu wprowadzanego 
statycznie są wykonane przez autora (publikacja 
w przygotowaniu) w Katedrze Budowy Samolotów 
badania wpływu zgniotu uzyskane�o przez przepchnię
cie kołka przez małe otwory (~ (/) 3,1  mm) w kon
strukcjach cienkościennych. Wykazały one, że można 
całkowicie zlikwidować wpływ takiego karbu, jakim 
jest otwór, na własności zmęczeniowe konstrukcji 
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8. Wpływ rolowania powierzchniowego na wytrzymałość zmę
czeniową cyl indrycznych próbek z karbem pod obciąże
niem o cyk l u  symetrycznym w zależności od współczynni
ka koncent racj i naprężeń [9 1 
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9. Zależność stosunku wyt rzymałości zmęczeniowej próbek 
rol owanych (or,o u:> d o  wytrzymałości zmęczeniowej pró
bek polerowanych (og0) pod obciążeniem giętnoobrotowym 
od głębokości warstwy u mocnionej . Linia przerywana do
tyczy próbek z k arbem obrączkowym w przestrzeni po
m ia rowej («1< = 2,91) : 
o - głębokość wa rstwy umocnionej, 
D - średnica próbki [9] 
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cienkościennej, przy czym głównym czynnikiem po
lepszającym własności zmęczeniowe jest zgniot ma
teriału (około 2/3 przyrostu trwałości) a nie naprężeni& 
własne wynikłe z obróbki plastycznej. Potwierdzone 
zostały więc przypuszczenia wysuniqte na podstawie 
wstępnych badań [ 11] , wskazujących na możliwo3Ć 
uzyskania korzystnych własności zmęczeniowych, któ
re jednak przy mniejszych stosunkach średnicy otwo
ru umacnianego do szerokości próbki wzrastają w spo
sób mniej wyraźny (rys. 1 0). Przyczyn tego efektu 
należy doszukiwać się w mniejszym procentowo 
udziale materiału umocnionego w przekroju pomiaro
wym i mniej korzystnymi, bo większymi gradientami 
naprężeń własnych, ściskających przy otworze. 

Umocnienie zgniotem otworu przez przepchnięcie 
kulki lub kolka jest szczególnie zachęcającym rodza
jem obróbki otworów o małej średnicy, gdyż nie wy
maga skomplikowanych urządzeń technologicznych, 
a może ułatwić znaczne podwyższenie trwałości zmę
czeniowej konstrukcji, zwłaszcza jej połączeń nitowych. 

Z innych zastosowai1 zgr.iotu na zimno do ulepsza
nia zmęczeniowego konstrukcji, w szczególności zaś 
konstrukcj i  cienkościennych, są próby zmn iejszenia 
prędkości propagacj i pęknięcia zmc;czeniowego przez 
wykonp.nie na przewidywanej drodze pęknięcia od
cisku kulki lub walka. Badania przeprowadzone na 
ten temat przez W. Błażewicza w Katedrze Budowy 
Samolotów Politechniki Warszawskiej (publikacja 
w przygotowan iu) wskazują, że obok wyraźnego 
zmniejszenia prędkości propagacj i pęknięcia w obsza
rze odcisku można również otrzymać całkowite za
trzymanie pęknięcia w odcisku m imo długości pęknię
cia wynoszącej już 1 7-,-200/o całkowi tej szerokości 
próbki. 

Nowe zagadnien ia wynikające z zastosowania obrób
ki za pomocą zgniotu na zimno 

Z wprowadzeniem obróbek ulepszających konstruk
cj ę zgniotem na zimno powstały no\\·e, i stl tne dla 
praktyki przemysłowej problemy. Interesują :e stało 
się więc, jak trwale są zmiany wprowadzone lV obra
biane części i jak im wply\\·om zewn �trrnym ulegają 
oraz jaki jest udział poszczególnych czynników wpły
wających na polepszenie własności zmęczeniowych 
konstrukcji. 

Pierwsze zagadnienie sprowadzono w zasadzie do 
relaksacji naprężeń własnych w materiale lub kon
strukcji, gdyż przyjmuje się na ogół, że własności 
mat rialu zgniecionego nie podlegają praktycznie re
laksacji w normalnych temperaturach. Zachowując 
należytą ostrożność w wyciąganiu zbyt daleko idących 
wniosków warto zauważyć, że w niektórych bada
niach, np. [ 1 2], nie stwierdzono zmian twardości Bri
nella (HB) po integralnym przewalcowaniu stopu alu
miniowego (40/o Cu) wykonanym natychmiast po prze
syceniu w czasie około 2400 godzin od przewalcowania 
przechowując próbki w temperaturze pokojowej , choć 
zauważono wyraźny przyrost trwałości materiału po 
przewalcowaniu w stosunku do materiału tylko stc1 -
rzonego. Natomiast przechowywanie materiału w wyż
szych temperaturach powoduje naJ P1erw pewien 
wzrost jego twardości, ale potem po około 1 300 godzi
nach bardzo wyraźny spadek. Również własności me
chaniczne materiałów duralowych poddanych starze
niu naturalnemu po przesyceniu osiągnąwszy maksi
mum po około 1 00 godzinach leżakowania w tempera-
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o - g r ubość blachy 

turze normalneJ dalej wykazują bardzo powolny spa
dek, który może równie ż rzutować na własności zmę
czeniowe. Relaksację naprężeń własnych w stopach 
aluminiowych obserwuje się w temperaturach normal 
nych, czego dO\\·odem są np. różnice w trwałości lub 
\\·ytrzymalości zmęczeniowej konstrukcji badanych na
tychmiast po wprowadzeniu zgniotu i po upływie 
pewnego czasu od wprowadzenia zgniotu. Podwyższe
nie temperatury przyspie za relaksację naprężeń \\·Jas
nych [2] i [ 1 3] .  Jednakże nawet w temperaturze do 
200°C, mimo przyspieszenia procesu relaksacji, asymp
toty, do których spadają rriaksymalne wartości na
prężeń własnych, nie leżą niżej niż 55+60°io wartości 
maksymalnej . 

Rozkład naprężcr. w konstrukcji zmienia się w cza
sie obriążeń zmiennych nawet przy nie\\·ielkich am
plitudach naprężeń roboczych. Pociąga to za sobą albo 
powstanie w konstrukcji układów naprężeń własnych, 
które można wyznaczyć po zdjęciu obciążeń zewnętrz
nych, albo też zmianę rozkładu istniejących w kon
strukcji napr(;;'żeń własnych, co również można zmie
rzyć po zdjE;>riu obciążeń zewnętrznych. 

Badania nad wyodrębnieniem \\·pływów poszczegól
nych czynników na pod\\·yższenie trwałości zmęcze
niowej konstrukcji są r.iezwykle kłopotliwe ze wzglę
du na przeważnie bardzo ścisły związek między wy
stępowaniem zgniotu i napręże11 własnych, stąd mała 
miarodajność istniejących wyników. 

Z przeprowadzonego przeglądu badań wpływu 
umocnienia konstrukcji duralowych za pomocą zgnio
tu wynika jednoznacznie, że obróbki te są opłacalne 
w tych wszystkich przypadkach, gdy ze względu na 
niespełnianie przez konstrukcj E;> wymagań dotyczą
cych własności zmęczeniowych konstruktor zamierza 
dodawać materia!, zbędny z punktu widzenia wytrzy
małości statycznej . 



Stopy lekkie, w tym szczególnie durale, powszech
nie stosowane w konstrukcjach lotniczych, wyraźnie 
polepszają swoje własności zmęczeniowe po takiej 
obróbce, a wytwarzanie się w konstrukcji korzyst
:1ych układów naprężeń własnych dodatkowo potę
gują te zj awiska. 

M ożna przypuszczać, że już obecnie praktyka prze
mysłowa uwzględniająca obróbki stopów aluminium 
za pomocą zgniotu na zimno przyczynić się może do 
znacznego polepszenia jakości wyrobów z punktu wi
dzenia ich zużycia zmęczeniowego oraz ich ekono
miczności ze względu zarówno na mniejsze zużycie 
materiału, jak i stwarzanie możliwości dłuższego użyt
kowania i dłuższych okresów międzyprzeglądowych 
bez ujemnego oddziaływania tych czynników na po
ziom bezpiecze:'lstwa konstrukcji. 
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Pewne zagadnienia 
rozkładu równomierności 

chemikal iów 
rozpylanych z samolotu 

Samoloty i śmigłowce przeznaczone do prac rolni
czych i leśnych, określane ogólnie mianem sprzętu 
agrolotniczego, przechodzą ewolucję nie tylko kon
strukcyjną, związaną z narastającymi wymaganiami 
ekonomii, ł atwości obsługi i bezpieczeństwa lotu, lecz 
również ewolucję jakościową, związaną z zaostrzają
cymi się coraz bardziej kryteriami oceny prac agro
lotniczych przez rolnictwo i leśnictwo. 

Współczesny sprzęt agrolotniczy przed zakwalifiko
waniem go do użytkowania przechodzi l iczne badania, 
obejmujące :  

a )  osiągi i własności lotne, 
b) funkcjonalność, 
c) charakterystyki agrotechniczne. 

Pierwsza grupa dotyczy prób w l ocie mających na 
celu określenie, w jakim stopniu obecność aparatury 
rolniczej na pokładzie wpływa na zmianę cech sprzętu 
„czystego", tj .  pozbawionego tych urządzeń. Wyniki 
tych prób są podstawą do opracowania odpowiednich 
fragmentów instrukcji użytkowania w locie, stano
wiącej podstawowe żródło informacji  dla pilota w cza
sie pracy w powietrzu. 

Druga grupa obejmuje badani a  laboratoryjne i pró
by w locie, celem których jest skonstatowanie nieza
wodności działania aparatury, jej urządzeń sterowni-
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czych i kontrolnych oraz ew. urządzeń załadowczych, 
trwałości, jak również zdatności do pracy w zmien
nych warunkach atmosferycznych i klimatycznych. 
Wyniki tych prób stanowią podstawę do opracowania 
zaleceń instrukcji obsługi sprzętu oraz ustalenie okre
sów gwarancyjnych i żywotności. 

Trzecia grupa obejmuj e próby mające udzielić od
powiedzi na pytanie, czy działanie aparatury rolniczej , 
wyrażające się nanoszeniem chemikaliów z powietrza 
n a  ziemię, odpowiada wymaganiom odbiorcy. Są to 
z zasady próby w locie uwzględniające szeroki wachlarz 
zmienności parametrów, takich jak typ chemikaliów 
i ich postać (płyny, emulsje, pyły, proszki, granulaty), 
różne warunk i  lotu (prędkość, wysokość), zmienne 
warunki atmosferyczne (wilgotność, wiatr) i inne. 

Oprócz wymienionych wyżej podstawowych grup 
zagadnień związanych z kwalifikacją sprzętu agrolot
niczego występują jeszcze inne, towarzyszące opraco
wywaniu tego sprzętu i jego doskonaleniu. Wspomnieć 
tu należy w pierwszym rzędzie modelowe, lub rza
dziej, prowadzone na naturalnych obiektach, badania 
aerodynamiczne, celem których jest ujawnienie  cha
rakteru opływu w otoczeniu statku powietrznego 
łącznie z głównymi polami wirowymi oraz badania, 
które można nazwać optymalizacyjnymi. Omówione 
są one w końcowej części niniejszego opracowania. 
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Wśród charakterystyk agrotechnicznych jedno z czo
łowych miejsc zajmuje rozkład poprzeczny chemika
liów w obrabianym pasmie. On też, obok jednorodno
ści wytwarzanych przez aparaturę kropli cieczy, sta
nowi dominujący temat badań optymalizacyjnych 
i prób kwalifikacyjnych. 

Poniższe uwagi dotyczą problemów związanych 
z rozkładem poprzecznym chemikaliów. Omówione są 
ogólne zasady technik pomiarowych stosowanych przy 
ocenie tego rozkładu i analizy uzyskanych wyników. 
Dodatkowo podane są przykłady badań optymalizacyj
nych prowadzących do najbardziej prawidłowych roz
kładów poprzecznych. 

Wymagania agrotechn iczne 

Wymagany stopień równomierności rozłożenia che
mikaliów w obrabianym pasmie zależy silnie od typu 
stosowanych środków. Jak wiadomo, niektóre z che
mikaliów rolniczych {np. ochronnych z grupy herbi
cydów) są silnie toksyczne, b. szkodliwe przy niewła
ściwym dozowaniu i stosowane mogą być j edynie nad 
niektórymi, ściśle określonymi, uprawami. Inne che
mikalia (np. z grupy nawozów mineralnych) nie są 
wprawdzie tak grożne, ale ich nierównomierny roz
kład powoduje zakłócenia tempa wzrostu upraw 
i utrudnia mechanizację zbiorów. 

Ustalenie dopuszczalnych odchyleń od równomier
ności rozkładu chemikaliów w obrabianym pasmie dla 
każdego z osobna środka jest oczywiście możliwe, lecz 
niecelowe. Dużo wygodniej jest dysponować wymaga
niami równomierności dla różnych postaci środków 
chemicznych, np. płynów, proszków, granulatów itp., 
gdyż w takim układzie j eden typ aparatury spełniać 
musi jedno tylko wymaganie. 

Na temat dopuszczalnych odchyłek równomierności 
rozkładu poprzecznego istnieje w sw1ecie wiele 
sprzecznych poglądów. W Polsce, jak również w in
nych krajach socjalistycznych, przyjęto w tej dziedzi
nie ustalenia Komisji Rolnictwa RWPG z 1964 r. mó
wiące, co następuje :  

Odchylenia o d  równomierności poprzecznej 
(wg RWPG) : 

a) roztwory wodne 
b) roztwory oleiste 
c) proszki 
d) granulaty 

±200/o 
±200/o 
±300/o 
±300/o 

Sposób, w jaki dochodzi siq do oceny uzyskanego 
w próbach odchylenia od równomierności rozkładu po
przecznego, podany jest dalej . 

Technika pomiaru rozkładu poprzecznego 

Pomiar rozkładu poprzecznego dokonany jest na 
jednej lub więcej linii pomiarowych usytuowanych 
prostopadle do kierunku lotu. Na liniach pomiaro
wych rozstawiane są, zwykle w jednakowych odstę
pach od 1 do 3 m, elementy pomiarowe chwytające 
chemikalia opadające na nie z powietrza. Z ilości che
mikaliów na elemencie pomiarowym otrzymuje się 
gęstość pokrycia w danym punkcie linii (dawkę). Na
nosząc zmierzone na każdym elemencie gęstości po-
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1. Rozkład poprzeczny przy wysiewie nawozów mineralnych 
(tomasyna) 

krycia (dawki - oznaczone Xt) na wykres zbudowany 
w układzie odległość-dawka uzyskuje się obraz roz
kładu poprzecznego, zwany też profilem poprzecznym. 
Przykład takiego profilu uzyskanego z prób wysiewu 
nawozów sztucznych z samolotu Z-37 przedstawia 
rys. l .  Przy próbie stosowano 30 elementów pomiaro. 
wych. 
Woda i olej 

Wypryskiwana z powietrza woda jest najczęściej 
farbowana 3-procentowym dodatkiem nigrozyny wod
nej lub błękitem metylenowym, zaś olej - 3-procen
towym dodatkiem czerwieni tłuszczowej. Elementy 
pomiarowe stanov.1ią : 

a) płaskie szkiełka przedmiotowe, 
b) rolki białego papieru od sklepowych maszyn li

czących, 
c) naczynia szklane. 

ajbardziej prymitywną, obecnie na ogól zarzuconą, 
metodą określania gęstości pokrycia elementu pomia
rowego j est zliczanie ilości śladów kropli pozostawio
nych na znanej powierzchni (np. w kole o średnicy 
20 mm) z równoczesnym pomiarem ich średnicy pod 
mikroskopem warsztatowym. Za pomocą specjalnych 
tablic wiążących średnicę płaskiego śladu kropli 
z średnicą jej przed upadkiem na element pomiarowy 
określa się objętość cieczy zebranej na elemencie, 
z k tórej łatwo już otrzymać można wartość dawki he
ktarowej (1/ha). 

Zaletą tej najstarszej techniki j est uzyskiwanie 
jednocześnie dwu ważnych wyników : gęstości pokry
cia (dawki hektarowej ) i widma wymiarów kropli 
(dyspersja cieczy). 

Dla przyspieszenia tempa obróbki elementów pomia
rowych wprowadzane są obecnie nowsze techniki obli
czania ilości cieczy osadzonej na tych elementach. 
Techniki te obejmują np. : 

a) zakwaszanie wypryskiwanej cieczy i analizowa
nie elementów pomiarowych na pH-metrze, 

b) dodawanie do wypryskiwanej cieczy fluorescen
cyjnych związków śladowych i analizowanie elemen
tów pomiarowych na fotometrze, 

c) analizowanie elementów z intensywnie zabarwio
nymi śladami na fotokolorymetrze. 

Srodki pyliste 

Przy badaniu rozkładu środków pylistych elementy 
pomiarowe stanowią najczęściej płaskie szkiełka 
przedmiotowe, niekiedy zwilżane olejem silikonowym. 
Poddawane są one analizie fotometrycznej podobnie 
jak w przypadku cieczy. 
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2. Charakterystyka dokładności odczytu na fotometrze 

Ocena fotometryczna obciążona jest _w przypadku 
pyłów znacznym błędem. Ilustruje to rys. 2 pokazu
jący charakterystykę dokładności odczytu fotometru 
w zależności od dawki hektarowej. Dokładność jest 
wyrażona maksymalnymi względnymi odchyleniami 
odczytu przy powtarzani u pomiaru standardowego 
wzorca. Widać, że przy małych dawkach poniżej 
8 kG/ha błędy odczytu są b. poważne. Podważa to 
wiarygodność wyników pomiarowych ze skrajnych ele
mentów pomiarowych. 

Mierząc rozkład pyłów nie stosuje się na ogół do
datków śladow:i eh ani barwnych. Wyjątkiem jest tu 
metoda opracowana w WSK - Okęcie w Warszawie. 
Oparta jest ona na dodawaniu do proszku przeznaczo
nego do wypylenia w czasie próby 3°/� zmielonej ni
grozyny wodnej o tej samej granulacji .  Przygotowa
nie nigrozyny odbywa się przy użyciu sit wzorcowych. 

Zabarwiony proszek jest wysiewany z samolotu 
i osiada na wyłożonych wzdłuż linii pomiarowej na-
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3. Zalecany przez prof. Baltina (NRD) kształt elementu po
miarowego dla materiałów granulowanych i krystalicznych 

wilgoconych uprzednio płytkach z brist(!lU. W wyniku 
kontaktu drobin sproszkowanej nigrozyny z wilgotną 
płytką pojawiają się na niej punkty barwne umożli
wiające ocenę gęstości pokrycia w sposób taki jak 
to ma miejsce w przypadku płynów. 

Granulaty 

Elementami pomiarowymi w przypadku · środków 
granulowanych i krystalicznych są skrzynki lub na
czynia blaszane rozmieszczone wzdłuż linii pomiaro
wej prostopadłej do kierunku lotu. Dużą rolę odgry
wa w tym przypadku kształt naczynia. Z badań prze
prowadzonych w NRD przez prof .. Baitina wynika, że 
przy niewłaściwym kształcie naczynia wiele granulek 
lub kryształów odbija się od niego i wypada na ze
wnątrz, obciążając wynik pomiaru grubym błędem. 
Prof. Baitin zaleca stosowanie naczynia pokazanego 
na rys. 3. Wybrane spośród 8 różnych kształtów jako 
najlepsze zapewnia „chwytliwość" 82-93"/o dawki 
przypadającej teoretycznie na powierzchnię otworu 
wlotowego. 

Przejście od ilości środka złowionego w naczynie do 
dawki hektarowej następuje przez zważenie tej ilości 
i następne przeliczenie z uwzględnieniem powierzchni 
wlotowej i „sprawności chwytu". 

Analiza wyników prób rozkładu poprzecznego 

Jak już wspomniano, wyniki prób rozkładu poprzecz
nego, przeliczone dla każdego punktu pomiarowego 
n a  dawki hektarowe (1/ha lub kG/ha) nanoszone są na 
wykres tworząc profil rozkładu poprzecznego. Stoso
wane są przy tym w różnych instytucjach badaw
czych różne metody. Jedne budują profil dla każdego 
lotu pomiarowego, inne budują profil z wartości śred
nich uzyskanych w tym samym miejscu linii pomia
rowej z kilku lotów lub też kilku linii pomiarowych 
rozłożonych wzdłuż osi jednego przelotu. Utrudnia to 
oczywiście porównywanie uzyskanych profili rozkła
dów. Przyszłość przyniesie być może poprawę na tym 
polu. Na konferencji lotnictwa rolniczego krajów 
RWPG w roku 1966 zapadła decyzja o podjęciu prac 
unifikacyjnych nad metodami oceny rozkładów. 

Celem analizy uzyskanego w wyniku prób profilu 
rozkładu poprzecznego jest ocena, czy spełnione jest 
przyjęte kryterium równomierności i wyznaczenie 
efektywnej szerokości roboczej pasma. Nie dokonuje 
się tego jednak dla pojedynczego profilu (podstawo
wego), lecz dla profilu wypadkowego uwzględniające
go częściowe pokrywanie się profili z lotów wykona
nych równolegle obok. Zwykle bierze się pod uwagę 
profil będący rezultatem 3 równoległych przelotów 
wykonywanych w kierunkach przeciwnych. Efektywną 
szerokością roboczą obrabianego pasma j est najwięk
szy odstęp sąsiednich przelotów, przy którym spełnio
ne jest kryterium równomierności. 

Zadanie oceny równomierności i wyznaczenia efek
tywnej szerokości roboczej pasma rozwiązuje się jed
nym z dwu sposobów: 

a) metodą kolejnych przybliżeń lub 
b) przy zastosowaniu histogramów rozkładu grup 

dawek. 

Metoda kolejnych przybliżeń 

Pierwsze przybliżenie profilu wypadkowego otrzy
muje ·  się przez wykreślne zsumowanie pojedynczych 
profili podstawowych rozstawionych w odległości do-
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4. Uzyskiwanie wypadkowego profilu rozkładu poprzecznego 

walnie dobranej przez wykonawcę pracy ( rys. 4). Dla 
przebiegu wypadkowego prowadzi się obliczenie rów
nomierności i, jeśli wynik nie spełnia kryteriów, ope
racja jest powtarzalna dla innych rozstępów sąsied
nich przelotów lub dla innych wartości średnich da
wek. 

Metoda histogramów rozk ładu 

Pierwszą czynnością w tej metodzie jest wprowa
dzenie tzw. grup dawek hektarowych. Zakre,; każdej 
grupy (szerokość grupy) jest przez źródła czechosło
wackie [1) zalecany w wysokości 

h = 0 ,08 R 

gdzie R j est pełnym zakresem dawek pomierzonych 
na wszystkich punktach pomiarowych, tj .  

R = Xmax - Xmin 

Celowe jest dążenie do możliwie małej ilości grup, 
pozwala to bowiem na znaczne przyspieszenie budowy 
histogramów. 

Po ustaleniu grup dawek oblicza się, po ile punktów 
pomiarowych wchodzi swymi rezultatami pomiarowy
mi do każdej z n ich. Ilość ta charakteryzuje powta
rzalność uzyskanego wyniku. Histogram powstaje jako 
wykres słupkowy zbudowany nad osią dawek. Wykres 
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5. Profil rozkładu poprzecznego roztworów wodnych I j ego 
histogram 
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pozwala na szybką o cenG grupowania się wyników 
w sferze dawek wymaganych (średnich), zbyt małych 
i zbyt wysokich. 

Jest oczywiste, że histogram powinien być jak naj
węższy z najwyższym słupkiem w grupie obejmującej 
średnią dawkę hektarową. iestety zawsze ma się do 
czynienia z wystąpieniem pewnej ilości wyników niż
szych i wyższych od  średniej i histogram rozkładu 
bliskiego ideałowi upodabnia się do krzywej Gaussa. 

Histogram budowany j est dla profilu wypadkowego. 
Jeśli kształt wykresu nie wskazuje na uzyskanie roz
kładu równomiernego, operacja jest powtarzana dla 
innego rozstępu przelotów. 

Na rys. 5 pokazany jest przykładowo histogram uzy_ 
skany przy badaniu r ozkładu roztworów wodnych 
z samolotu Z-37. 

Obliczenie równomierno • ci rozkład u poprzecznego 

Obraz poprzecznego rozkładu chemikaliów w obra
bianym pasmie jest typowym przykładem wielkości 
silnie obciążonej szeregiem błędów systematycznych 
i przypadkowych. Te ostatnie są to w pierwszym 
rzędzie: 

a) błędy pilota, np. niedokładne utrzymywanie wy
sokości i prędkości lotu lub schodzenie z wymaganej 
trasy p rzelotu, 

b) wpływy pogody, np. podmuchy wiatru lub turbu
lencja atmosfery, 

c) błędy eksperymentatorów. 
Aby choć w części zmniejszyć wpływ powyższych 

błędów n a  wyniki badania rozkładu poprzecznego, po
miary przeprowadzać się powinno w pewnych tylko 
porach d nia (wczesne godziny poranne) i powtarzać 
je  wielokrotnie (minimum 5 razy) przy udziale co naj
mniej dwu pilotów. 

Wstępem do obliczenia jest wyznaczenie średniej 
arytmetycznej dawki dla profilu wypadkowego : 

gdzie : 

X - dawka średnia, 
X1 - dawka zmierzona na poszczególnych elemen-

tach pomiarowych, 
n - ilość elementów pomiarowych. 

W dalszej kolejności obliczona zostaje wielkość wa
riancji rozkładu prawdopodobieństwa odchyleń od 
średniej arytmetycznej, co dokonuje się za pomocą 
wzoru: 

n 

a2 = __ l_ � e�  
n - 1  � 

i = 1 

gdzie Et jest odchyleniem wyniku pomiaru dawki X1 

od średniej arytmetycznej X :  

Ostatnią operacją jest obliczenie odchylenia stan
dardowego, które jest miarą nierównomierności pokry
cia pasma, i odniesienie jego do średniej arytmetycz
nej dawki w profilu wypadkowym. Odchylenie stan
dardowe jest pierwiastkiem kwadratowym z warian
cji a2. 



Profil 
\ Punkt pomiar. podstawowy 

Profil wypadkowy 
11 

Xi(kG/ha) Xi(kG/ha) \ e1(kG/ha) I e\(kG/ha) 

1 2 
2 5 
3 1 3  
4 28 
5 40 
6 1 25 250 1 7  289 
7 1 80 220 - 1 3  1 69 
8 235 263 30 900 
9 250 263 30 900 

1 0  265 270 37 1 369 
1 1  240 242 9 8 1  
1 2  232 232 - 1 1 
1 3  294 294 6 1  3721 
14 400 400 67 3489 
1 5  250 250 1 7  289 
1 6  195  1 95 - 38 1 444 
1 7  1 92 1 92 - 41 1 681  
18 220 220- - 1 3  1 69 
1 9  250 250 1 7  289 
20 225 225 - 8 64 
2 1  1 75 1 75 - 58 3364 
22 200 201 - 32  1 024 
23 201 203 - 30 900 
24 1 50 1 52 - 8 1  6561 
25 1 74 1 99 - 34 1 1 56 
26 99 1 98 - 35 1 225 
27 25 

28 2 489-ł 30085 
29 2 
30 1 

I 489-ł 
Dawka śreunia x = - - = 233 kG/ha 

2 1  
30085 

\\"ariancja o' = - - = 1 504,25 kg'/ha' 
20 ---

Odchylenie standardowe o = l 1 504,25 = ± 38,8 kG/ba 
;'\ ierównon1ierność 

o ±: 38,8 
- = -- . 1 00 = ± 16,6% 

233 

Rozkład uz,naje się za prawidłowy, jeśli : 

a 
-=- • 1 00 � ± a  (O/o) 
X 

gdzie a - wartość dopuszczalnej nierównomiernosc1 
pokrycia wg przyjętych kryteriów. 

Przykład obliczenia dla rozkładu nawozów podany 
jest obok w tablicy i na rys. 6. 

Optymalizacja aparatury rolniczej 

W poprzedniej części zwrócona została uwaga m.in. 
na wpływ, jaki na rozkład poprzeczny wywierają błę
dy systematyczne i przypadkowe, ze wskazaniem na 
pewne możliwości uniknięcia tych ostatnich. 

Optymalizacja aparatury sprzętu agrolotniczego ma 
na celu zmniejszenie oddziaływania na rozkład najpo
ważniejszego błędu systematycznego, jakim jest złe 
,,zgranie" pokładowych urządzeń wypustowych che
mikaliów z polem zawirowań towarzyszących samo
lotom i śmigłowcom. Polega ona na wielokrotnym 
powtarzaniu, zwykle na aparaturze prototypowej, opi
sanych wyżej prób i analiz rozkładu poprzecznego 
przy zmienności jakiegoś charakterystycznego para
metru konstrukcji (np. wymiarów lub położenia urzą
dzeń wypustowych lub ilości i rozmieszczenia dysz). 

6. Analiza profilu wypadkowego wysiewu nawozów 

Znane z literatury badania optymalizacyjne niektó
rych typów sprzętu wskazują na to, że rezultaty 
w nich uzyskiwane uzasadniają całkowicie niezbędne 
wydatki i zaangażowanie potencjału badawczego. 
Trzeba bowiem zauważyć, że badania takie muszą 
obejmować co najmniej kilkadziesiąt godzin lotów 
próbnych. 
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7. Układy kolektora opryskującego w próbach optymaliza
cyj nych samolotu Cessna 182 

Dla uzasadnienia powyższego przytoczone zostają 
rodziny profili rozkładów poprzecznych uzyskanych 
z dwu serii prób samolotu CESSNA 1 82 (jednosilni
kowy górnopłat) wyposażonego w pierwszej serii w 
łamany kolektor do wypryskiwania cieczy podwieszo
nego pod zastrzałami i skrzydłem, o 5 różnych rozpię
tościach, a w drugiej serii - w kolektor prosty o sta
łej rozpiętości, umieszczony w 4 różnych położeniach 
względem skrzydła (rys. 7). W obu seriach prób stoso-

I/ha 
40 

20 

Koh?klor 
o rozpięfojci 3dm 

O ł==,::110=====--l,--l,..--1=--.-:=1='--o..__L-m--t► 

20 
Kolektor 

o rozpietosci 4.4 m 
f03 

o Lc::::::=::i::::::::::::=....1.____1 _ __L.::::===��► 
fO 5 o 5 fO m 

40 Kolr?klor 
o rozpię!osci 5,0 m 

20 
0 1...=�:i::::::::=--1=------!-__L=--=�-�=-

IO IO m 

40 

20 

kolektor 
o rozpię!o$ci 6,2 m 
!5.9 

o L____L:.:,::_J __ ...,L_�_.l--....,_ _ __,_ __ ...._ ___ 

m 5 o s m m 

40 

20 

Ko!r?ldor 
o rozpiętości 7.7 m 
17.8 

o =----l,-----'-5-----',---.,__--:'=----'-m---

8. Seria podstawowych profili rozkładu poprzecznego w cza
sie prób samolotu Cessna 182 z kolektorem łamanym 
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9. Seria podstawowych profili rozkładu poprzecznego w cza
sie prób samolotu Cessna 182 z kolektorem prostym 

·"';_ � 

wano tę samą prędkość i wysokość lotu oraz jedna
kowe ciśnienie zasilania kolektorów cieczą. 

Z wyników prób (rys. 8 i 9) widać znaczne różnice 
w uzyskanych rozkładach. Różnice te stają się j eszcze 
lepiej widoczne przy rozpatrywaniu profili wypadko
w�·ch uzyskanych z sumowania rozkładów sąsiednich 
przelotów. Profile takie, odnoszące się do najkorzyst
niejszych profili podstawowych każdej seri i .  przedsta
wione są na rys. 1 O i 1 1 ,  dla dwu różnych efektyw
nych szerokości pasma roboczego 20 i l 8 m. Obliczone 
współczynniki nierównomierności wynoszą odpo-
wiednio :  

Kolektor 

\
Kolektor 

l Szerokość efektywna pasma 

20 m J 18 m 

łamany I :':: 26,5¼ :':: 25,6¼ 

prosty :':: 13,0'/, :':: 9,8'/, 

Uwagi 

Kryterium 
nic spełnione 
Kryterium 
spełnione 

a tle przytoczonego prz�·kładu i wyraznie nega
tywnych wyników dla kolektora łamanego warto 
zwrócić uwagę na jego podobieństwo do kolektora 
samolotu PZL-101 GA WRON. 

Podobne do przytoczonych wyżej badania optymali
zacyjne prowadzone są również na śmigłowcach. 
Rys. 1 2  pokazuje schemat śmigłowca Hughes 300, któ
ry  poddany był próbom z 3 różnymi rozpiętościami 
kolektora opryskującego. W wyniku prób stwierdzono, 
że najlepsze wyniki w rozkładzie poprzecznym uzy
skuje się z kolektorem o rozpiętości 1 0,6 m, który zo
stał ostatecznie zakwalifikowany do produkcj i .  



kolektor Tanany. 
Rozpiętosć 7.7m 

20 r,--,-,-,...,_.... __ 
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__ 14,3 m 

12. Smiglowiec Hughes 300 Ag z kolektorem 3 rozpiętości, 
poddanym próbom optymalizacyjnym 
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:\Igr inż. BOGUMIŁ MIERKOWSKI 

Spidoba rografy SPB2 - SPBIV 

W roku 1956 wykonano w Insty
tucie Lotnictwa próbny egzemplarz 
spidobarografu SPB-2, będący pier
wo,,·zorem wyprodukowanego w 10 
lat później spidobarografu SPB-IV. 

Konstrukcja spidobarografu SPB
-2 (jak i opracowanego równolegle 
barografu B-1 ) ,  oparta na założe
niach wynikających z zadań, j akim 
miał sluż�'Ć, tj .  rejestrowania pod
stawowych parametrów lotu usta
lonego samolotów szkolno- treningo
wych, była prosta i zawierała kon
wencjonalne rozwiązania poszcze
gólnych zespołów. 

Tak więc zapis zmian prędkości 
i wysokości wykrywanych za po
mocą elementu pomiarowego, skła
dającego się z dwóch zespołów ty
powych różnicowych i próżniowych 
puszek membranowych, odbywał 
się na papierze kopconym, owinię-

tym na obwodzie bębna rejestrują
cego, obracającego się ze stałą dla 
trzech nastawnych zakresów pręd
kością. Mechanizm sprężynowego 
napędu bębna składający się z prze_ 
kładni napędowej i przekładni cho
du był zaopatrzony w mechaniczny 
regulator chodu o ruchu periodycz
nym (element mierzący czas). Zna
cznik czasu (zdarzeń), jaki miał 
przyrząd, był uruchamiany ręcznie 
lub zdalnie elektrycznie za pomocą 
gniazdka zdalnego sterowania. Cię
żar (około 1 ,5 kG) oraz wymiary ga
barytowe ( 1 16  X 1 40 X 220 mm) nie 
odbiegały od analogicznych danych 
przyrządów zagranicznych te.i kla
sy, to samo można powiedzieć o do
kładności rejestracji nie przekra
czającej 'JO/o zakresu. Jeden obrót 
bębna z uwagi na małą długość 
taśmy papierowej mógł odbywać się 

w zależności od ustawienia najdłu
żej w ciągu 2, a najkrócej w ciągu 
½ godziny, co pociągało za sobą 
niemożność rejestracji szybko
zmiennych wielkości; zresztą cały 
przyrząd nadawał się wyłącznie do 
statycznych warunków pracy. Kon_ 
cepcja opracowania rejestratora 
utrwalającego zmianę kilku para
metrów lotu na przestrzeni dość 
dużego odcinka czasu, o podwyższo
nej dokładności zapisu i małych 
wymiarach gabarytowych oraz od
pornego na dynamiczne warunki 
pracy powstała w konsekwencji u
danego zastosowania przy próbach 
z obiektami latającymi serii nowo 
zaprojektowanych przyrządów reje
strujących. Przyrządy te, przezna
czone do zapisu w funkcj i czasu 
gwałtownych zmian prędkości, wy
sokości, przyspieszenia oraz pręd-
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1 .  Spidoba rograf SPB-2 

kości kątowe.i swoią konstrukcją 
odbiegały całkowicie od poprzed
nich . Elektryczny napęd układu re-
jestru.iące�o zunifikowanego dla 
wszystkich typów rejestratorów 
(różniących się m iędzy sobą mierzo
nym parametrem lotu) .  z,ipis na 
k redowanej taśmie papierowej , 
dwa niezależne elektryczne znacz
niki czasu (zdarzeń), odporność na 
ciężk ie warunki pracy (przeciąże
nia, udary, wibracja, temperatury),  
to podstawowe dane charakteryzu
jące wymienione rejestratory, k tó
rych przeznaczenie narzucało speł
nienie dosyć ostrych warunków za
wartych w założeniach konstruk
cyjnych. Pomiar szybkozmiennych 
parametrów możliwy przy znacznej 
prędkości przesuwu taśmy o ogra
niczonej jednak długości zawężał 
czas pracy przyrządu, stąd przy o
pracowywaniu tego nowego reje
stratora uwzględniano możliwość 
stosowania go do dwojakiego - z 
uwagi na czas trwania pomiaru -
rodzaju lotów. 

W ten sposób powstał dwupara
metrowy rejestrator lotu zwany 
spidobarografem, w dwóch wer
sjach oznaczonych symbolami SPB
-III i SPB-IV. 

2. Przyspieszeniograf 
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Pod względem wymiarów, wyglą
d u zewnętrznego oraz rozwiązania 
podstawowych elementów mecha
nizmu obydwie wersje przyrządu 
nie różniły się m iędzy sobą. Od
m ienność polegała na innym roz
wiązaniu układu napędu taśmy. 
I tak : w przypadk u spidobarografu 
SPB-III  przesuw taśmy jest n ieje
dnostajny i odbywa się ze średnią 
prędkością 40 mm/sek, natomiast w 
spidobarografie SPB-IV prędkość 
jednostajnego przesuwu taśmy wy
nosi 2 ,5 mm/sek, co pozwala na za
stosowanie tego przyrządu do lo
tów trwających do 1 godziny. Czas 
pracy przyrządów wyznaczony 
jest - przy określonej dla każdego 
z n ich prędkości rejestracj i - przez 
jednakową długość taśmy papiero
wej wynoszącą 1000 cm (szerokość 
taśmy 6 cm). 

Sam zapis, opart �• na dającym 
małe opory tarcia systemie rvsowa
nia rvlcem metalowym k redowanej 
powierzchni papieru, jest ciągły, 
przez co łatwy do odczytu. Otrzy
mywany wykres zawarty jest mię
dzy dwiema l iniami wykonanymi 
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(produkcj i k rajowej) zasilany tak 
jak i znaczniki z pokładowego 
(27 V) żródła energii .  Odmienność 
przekładni zębatych wynika z róż
nych wartości przełożenia całkowi
tego. Perforacja powstająca na kra
wędziach taśmy papierowej a po
chodząca od rolki  napędowej o
bracającej się ze stalą prędkością 
obwodową dzięki stałym warto
ściom podziału może służyć jako 
podstawa czasu dla mniej dokład
nych pomiarów. Wówczas dolny 
znaczn ik . k tóry w spidobarografie 
SPB-III spełnia rolę znacznika cza
su , może w spidobarografie SPB-IV 
służyć dodatkowo obok znacznika 
górnego do rejestracji zdarzeń. W 
zasadzie konstrukcja obydwu spi
dobarografów oparta o rozwiązania 
zastosowane i wypróbowane w po
przednich rejestratorach ma układy 
podobne, ale odpowiednio zminia
turyzowane. 

Do takich należy układ nadajni
ka,  k tórego elementy pomiarowe 
prędkości i wysokości, tj. zespoły 
różnicowych i próżniowvch puszek 
membranowych, umożl iwiających po_ 

163 

97 

tqcze SzW-5 
'Amor!1patory 2flc49·/·3 

Znako1vanie końcóHek ciśnienioNijdl_ 
S - ciśnienie 5/allJCme - kol.or bia!IJ 
C- Cisnienie calkoHile - kolor czarni/ 

3 .  Rysunek gabarytowy spidobarografu SPB-III I SPB-IV 

przez rysik i znaczników czasu. przv 
czym dolna linia stanowi bazę od
niesienia do odczytu - za pomaca 
wvkresu skalowania wartości 
mierzonych wielkości. 

Przesuw taśmy papierowej odwi
jającej się z rolk i  odbywa się w 
soidobarografie SPB-III bezoośred
nio orzez nawij anie jej na rolkę na
wi jającą. napędzana z silnika elek
trvcznego za pośrednictwem trzv
stooniowe.i pr7.pkJadni zPbatei .  a
tom iast w soirlobarografie SPB-IV 
taką sarną taśmę napędzq oośred
nia rolka naoedowa . nadaia<'rl jej 
ruch .ierlnosta.inv. Iieprawidłowe
rnu nawijaniu się taśrnv na rolkę 
zapobiega sprzegło nadmiarowe u
mieszczone na ostatnim stopn iu 
r7.terostopniowej przekładni zęba
te i .  

W obydwu przypadkach żródłem 
napędu jest silnik prądu stałego 4. Spictobarograf SPB-IV 



rniar ciśnienia w zakresach odpo
wiadających 0+10  OOO rn wysokości 
oraz 200 do 180 k m/godz prędkości, 
zamknięte są w obudowie o zmniej
szonej objętości zasilanej ciśnie
niem statycznym. 

Przekazywanie ruchu elementów 
pomiarowych na dźwignie rejestru
jące dokonywane jest za pośredni
ctwem dwóch dźwigniowych mecha
nizmów sinusoidalnych umieszczo
nych we wnętrzu nadajnika zmian 
ciśnienia oraz za pomocą wałka u
łożyskowanego w teflonowych tu
lejkach zapewniających obudowie 

szczelność, przy zachowaniu ma
łych oporów tarcia śli łgowego. 

Dosyć znaczna masywność kon
strukcj i spidobarografów, pogarsza
jąca w pewnym stopniu dokład
ność rejestracji, wynika z koniecz
ności spełnienia narzuconych przez 
zleceniodawcę wymagań związa
nych z warunkami eksploatacji. 
Stąd istnienie specjalnie wytrzy
małej kasety, w której znajduje się 
rolka z zapisaną częścią taśmy, a 
która zapewnia odczytanie zareje
strowanych wielkości nawet w przy
padku uszkodzenia przyrządu. Du-

ża - jak na miniaturowy przy
rząd - powierzchnia efektywna pu
szek membranowych pozwala na 
utrzymywanie w dopuszczalnych 
granicach błędu instrumentalnego. 
Łatwość 'wymiany taśmy papiero
wej, jak i w ogóle obsługi, przy du
żej prostocie konstrukcj i i n ieza
wodności działania, to podstawowe 
zalety omawianego spidobarografu. 

Próbny egzemplarz przyrządu 
przeszedł pomyślnie próby labora
toryjne i należy przypuszczać, że 
zda też egzamin na samolocie w rze
czywistych warunkach lotu. 

Now o ś c 1 � c H N 1 c z N E 

NADDŻWIĘKOWY SAMOLOT PASAŻERSKI BOEING 2707 

W ko11cu wrzesma 1966 r. firma 
Boeing zaprezentowała naturalnej 
wielkości makietę naddźwiękowego 
samolotu pasażerskiego B oeing 2707 
zaprojektowanego - obok samolotu 
Lockheed L-2000-7 - w ramach 
konkursu ogłoszonego przed k ilku 
la ty przez F AA (Federal A viation 
Agency). W porównaniu z wcześ
niejszymi projektami samolot został 
powiększony :  długość z 90,8 m do 
93,3 m, a ciężar całkowity z 272 200 
kG do 306 200 k G. W wersji miesza
nej , przeznaczonej dla linii między
kontynentalnych, będzie on mógł 
transportować 227 pasażerów na tra
sach o długości powyżej 6800 km, 
natomiast \\. wersji o zmniejszonej 
podziałce między fotelami - 350 pa
sazerów na t rasach o odpowiednio 
mniejszej długości. Dla linii wew
nętrznych przewiduje się budowę 
\\·ersj i o 50 T lżejszej .  Prędkość 
przelotowa samolotu Boeing 2707 ma 
\\·ynosić 2900 km/h. 

Charakterystyczną cechą samolotu 
jest zastosO\\·anie skrzydła o zmien
nym skosie. W związku z tym samo
lot został tak zaprojektowany, aby 
wymagane własności w locie nad
dźwiękowym można było osiągnąć 
bez pogarszan:a jego c harakterystyk 
\\' locie poddżwiękov,:ym oraz przy 
. arcie i lądowaniu. Dzięki  temu 
przy maksymalnym ciągu (4 X 27 700 
kG) konieczna długość pasa starto-

wego leży poniżej wymagań F AA. 
Prędkość oderwania od ziemi samo
lotu w wersji międzykontynentalnej 
w przypadku pasa startowego o dłu
gości 2300 m wynosi około 300 km/h. 

Prędkość lądowania jest taka sama 
jak  samolotu Boeing 707, czyli 250 
km/h przy długości pasa 1950 m. 

Układ łożysk ruchomych części 
skrzydła jest oparty na projekcie 
opracowanym przez NASA. Podczas 
prób osiągniqto 30 OOO bezusterko
wych cyklów zmian geometri: skrzy
d ła. co odpowiada liczbie zmian w 
obliczeniowym okresie eksploatacji 
samolotu. Zakres zmian położenia 
�krzvdla wynosi od 72° (pełny sko;;) 
do 30°. Klapy szczelinowe na kra
wędzi spływu, klapy nosowe i sloty 
rozciągają się na 850/o rozpiętości 
skrzydła umożliwiając, poza zwięk
szeniem siły nośnej w czasie startu 
i lądowania, szybkie wznoszenie po 
starcie. Poza tym w części przyka
dłubowej skrzydła, bezpośrednio 
przed usterzeniem wysokości, umie
<;zczono szczelinowe klapy odchyla
jące, które część powietrza z prze
pływu na górnej powierzchni skrzy-

dla kierują pod skrzydło i następ
nie do wlotów silników wewnętrz
nych. Klapy te powodują również 
wzrost siły nośnej. Przy podchodze
niu do lądowania mechanizacja 
skrzydła - obok zmiennej jego _geo
metrii - pozwala na silne zdławie
nie silników i utrzymanie małego 
kqta natarcia. W czasie długotrwa
łego lotu z dużą prędkością pod
dźwiękową skrzydło będzie ustawio
ne w położeniu pośrednim wynoszą
cym 42° , co zapewni ekonomię prze
lotu nie mniejszą od ekonomii współ
czesnych najszybszych samolotów 
pasażerskich. 

Szeroki, bardzo sztywny dźwigar 
środkowy skrzydła mocuje nie tylko 
łożyska ruchomych części skrzydła , 
lecz równ ież 16-kołowe podwozie 
główne. Podwozie to obejmuje czte
ry wózki na oddzielnych goleniach, 

przy czym przednia para wózków 
ma większy rozstaw niż tylna. DziG
ki dużej ilości kół naciski opon na 
nawierzchnię pasów startowych są 
mniejsze mz w przypadku współ
czesnych dużych samolotów odrzu
towych. 
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Geometrię wlotów gondol silniko
wych można tak zmieniał:, że hałas 
o wysokiej częstotliwości, wytwa
rzany przez sprężarki silników 
w końcowej fazie podchodzeni a  do 
lądowania, tylko w małym stopniu 
wydostaje się na zewnątrz. Badania 
wykazały, że nawet przy silnej tur
bulencji powietrza wloty zapewnia
j ą  stateczną pracę silników. 

Wiele uwagi poświęcono zape\.v
nieniu komfortu pasażerom. Zasto� 
sowano m. in. nowy typ fotela z na
stawnym oparciem i podgłówkiem, 
półki na podręczny bagaż umiesz
czone nad fotelami , konsole - dla 
każdego rzędu foteli - z oświetle
niem, wentylacj ą, gniazdkami do 
słuchawek i urządzeniem do przy
woływania stewardesy. System te
lewizji kolorowej informuje pasaże
rów o czynnościach załogi, o zmia
nach ustawienia skrzydła i przeka·
zuje w czasie startu i lądowania wi
dok z kabiny pilotów. Szyny pod 
fotelami pozwalają na ich przesu
wanie. Fotele umieszczone są w sze
ściu rzędach. Kabina j est zaopatrzo
na w cztery drzwi o szerokości 
1 ,06 m. 

Jeżeli chodzi o zaprojektowanie 
kabiny załogi, to wzięto pod uwagę 
nie tylko liczne propozycje pilotów 
komunikacyjnych i mechaników po
kładowych, lecz również doświad
czenia z prób samolotów XB-70 
i YF-1 2. Układ przyrządów i orga
nów sterowniczych niewiele różni 
się od obecnie stosowanych, co ma 
na celu ograniczenie do minimum 
procesu przeszkalania załóg. Nowo
ści ą  jest zastosowanie instalacji te
lewizyjnej ,  za pomocą której pilot 
będzie mógł obserwować podczas ko
łowania podwozie i krawędzie pa
sów dojazdowych. Widoczność 
w czasie startu, lądowania i koło
wania zwiększa ruchoma część no
sowa kadłuba, która ma dwa prze
guby - u nasady i w części środ
kowej (rys. 6). Taki system zmiany 
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położenia częsc1 nosowej zapewnia 
nie tylko odpowiedni prześwit mię
dzy ziemią a częścią nosową, lecz 
rówmez odpowiednie kierunkowe 
ustawienie anteny radarowej i rurki 
spiętrzeniowej. 

Do budowy płatowca przewiduje 
się zastosowame prawie wyłączme 
wypróbowanych metod konstrukcyj
nych. Prawie cały płatowiec ma być: 
wykonany ze stopu tytanu składa
jącego SlG z 900/o tytanu, o0/o alumi
mum i 4"/u wanadu. Na szereg ele
mentów nie pracuj ących, jaK np. 
stery, użyje się płyt przekładlrnwych 
z wypełniaczem ulowym i okładzi
nami z blachy tytanowej. W opar
ci u o wyniki rozległych badań opra
cowano dokładną technologię ob
róbki stopów tytanu. Gotowy jest 
również w najdrobniejszych szczegó
łach program montazu grup i pod
gr up konstrukcyjnych prototypu, 
Który ma opuście halG montażow,) 
w ko11cu 19tii:J r. 

Dane samolotu 
Całkowita długość 
Rozpiętość przy skosie 

3Qu 

Rozpiętość przy skosie 
720 

Powierzchnia skrzydła 
przy skosie 72° 

Vv ysokość 
Największy ciężar cał

kowity 
Największy ciężar 

handlowy 

93,3 m 

53,1 m 

32,3 m 

836 m2 

1 4,6 m 

306 200 kG 

34 OOO kG 

Liczba 
Zasięg 

pasażeró\v 250-350 
z 3 1 3  pasażerami ponad 

Normalna prędkość 
przelotowa 

Normalna wysokość 
przelotu 

(:;400 kG 
�900 km/h 
(Ma =  2,7) 

19 500 m 

Na rys. 3 pokazano układ łożysk 
ruchomej czę,;ci skrzydła, przy czym : 
l - płyta mocująca łożysko na ru
chomej części skrzydła ; 2 - górna 
pokrywa łożyska ; 3 - płyta mocu
Jąca łożysko na wewnętrznej części 
skrzydła ; 4 - otwór kontrolny; 5 -
łożysko dolne; 6 - podwójna droga 
obciążeń ; 7 - łożysko górne;  8 -
podwójna droga obciążeń. 

Rys. 4 przedstawia gondolę silnika 
dwuprzepływowego Pratt and Whit
ney JTF-17, a rys. 5 - gondolę silni
ka jednoprzepływowego General 
Electric GE4. Widać różnicę w śred
nicach gondol. Jak wiadomo do na
pędu amerykańskiego naddźwięko
wego samolotu pasażerskiego zosta
nie zastosowany jeden z tych dwócn 
silników. 

W. K.  

STATEK „APOLLO" 

Jak wiadomo, statek „Apollo" jest 
częścią składową największego ame
rykańskiego programu kosmicznego, 
którego celem j est lądowanie ludzi 
na Księżycu. Statek „Apollo" z trze
ma astronautami na pokładzie zosta
nie wystrzelony za pomocą rakiety 
,,Saturn" 5 i następnie wprowadzo
ny na orbitę księżycową. Lądowania 
na Księżycu dokonają dwaj astro
nauci przy użyciu transportowanego 
przez statek „Apollo" statku księży
cowego LEM (Lunar Excursion 
Module). 

Statek „Apollo · '  składa się z dwóch 
zasadniczych grup konstrukcyjnych : 
z grupy sterowniczej , tj . kabiny 
mieszczącej trzech astronautów 
i z grupy przyrządowej z główny� 
silnikiem napędowym. Do połączenia 
statku z rakietą nośną służy tzw. 
adapter, w którym transportowany 
j�st poza tym statek księżycowy 
LEM. Do statku „Apollo" należy 
również urządzenie ratownicze. 
Składa się ono z silnika na paliwo 
stale o ciągu 70 300 kG, silnika usta
teczniającego i silnika do odrzuce
nia urządzenia, gdy okaże się ono 
niepotrzebne. Silnik ratowniczy j est 
zamocowany na nosowej części ka
biny za pomocą konstrukcj i ze sto
pu tytanu, izolowanej buną. Przed 
gazami wylotowymi czterech dysz 
silnika chroni kabinę specjalna 
okładzina. Urządzenie ratownicze 

może być włączone, na sygnał auto
matycznego urządzenia ostrzegaw
czego lub przez astronautów, na wy
rzutni lub w czasie fazy startu 
l 
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/ liczonej do wysokości 65 km). Kabi
na po odrzuceniu przez urządzenie 
rato,,· nicze od rakiety ląduje n a  
s padochronie. 

Kabina j es t  wyposażona w insta
lację klimatyzacyj ną i wentylacy_; _ 
ną, urządzenia łącznościowe, sterow 
nicze i nawigacyj ne, przelicznik. 
silnik i rakietowe do sterowania po
łożenia w czasie wchodzenia w atmo
sferę oraz urządzenia do utrzyma
nia życia. Wysokość kabiny wyno:i 
3 ,66 m, średnica u podstawy 3,96 m, 
ciężar przy starcie 5000 kG,  prze
strze11 przypadająca na astronautów 
6,2 m3. Ciśnienie wewnątrz kabiny 
,vynosi w czasie lotu 0,35 k G/cm2 

(czysta atmosfera tlenowa). 
Grupa przyrządowa . zawiera m.in. 

insta lację elektryczną, wymiennik 
ciepła instalacji klimatyzacyj nej , 
zbiorniki pal iwa i sprężonego gazu 
oraz szereg urządzeń obsługujących 
kabinę. Silnik napędowy AJl0-1 37 
(rys. 3) rozwija ciąg 9980 kG, silniki 
s terujące, pracujące na hydrazynie 
i czterotlenku azotu - 45  kG. Wy
sokość grupy przyrządowej , łącznie 
z silnikiem napędowym, wynosi 
6 ,71 m, średnica 3,96 m, ciężar 
10 200 kG.  

Stożkowy adapter ma wysokość 
8,8 m, średnicę u podstawy 6,71 m 
i u szczytu 3,96 m, ciężar 1 770 kG.  
Adapter jest podzielony ,,. od.eglo
ści 3 ,2 m od podstawy na dwie 
części. Każda część jest wykonana 
z czterech ćwiartek, na połączeniach 
których umieszczono ładunki piro
techniczne. 

W czasie projektowania statku 
,,A pol lo" zaznaczyła się ścisła wspól_praca konstruktorów z technologami. 
Gdy nie można było sprostać wy
maganiom konstruktorów, zmieniano 
projekt tak, aby umożliwić zastoso
wanie wypróbowanych materiałów 
i metod technologicznych. W innych 
przypadkach konieczne było pewne 
udoskonalenie materiałów lub za
ostrzenie kontroli wykonania. 

Charakterystyczną cechą kon-
strukcj i statku jest szerokie wyko-

rzystanie materiałów przekładko
wych z ulowym wypełniaczem. 
W przypadku kabiny zarówno sko
rupa wewnętrzna, k tóra zapewnia 
szczelność, jak i zewnętrzna są typu 
przekładkowego. Na skorupę we
wnętrzną - o grubości 3 8  mm u pod
stawy i 19 mm przy górnej wrędze -
zastosowano stop aluminiowy 2014-
- '1 6. Skorupa zewnętrzna jest wyko
nana ze stali n ierdzewnej PH 14-8Mo. 
Między obu skorupami znajduje się 
sztuczne tworzywo termoizolacyjne 
o grubości 25 mm. Zewnętrzna sko
rupa jest ce. zewnątrz poJ.;:ryta spec
jamym, to t)liwym materiałem o gru
bości oct u;i ao 63,5 mm, klejonym 
do powierzchni skorupy. Topliwe 
pokrycie i zewnętrzna skorupa ma
J ą  na celu utrzymywanie w czasie 
powrotu statku temperatury wew
nątrz  kabiny poniżej 38°C. Chociaż 
materiał topliwy w niektórych punk
tach spiętrzenia ciśnienia nagrzewa 
się do 2210-2760°C, temperatura na 
zewnętrznej powierzchni zewnętrz
nej skorupy nie przekracza 3 15°C, 
a na zewnętrznej powierzchni wew
nętrznej skorupy j est niższa od 93°C. 

Pokrycie poazielonej na sześć se
ktorów grupy przyrządowej jest wy-
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konane z przekładkowych elemen
tów ze stc,pu aluminiowego. W po
kryciu czterech sektorów mieszczą
cych urzwlzenia i instalacje znajdu
ją się integralne przewody czynnika 
chłodzącego instalacji elektrycznej 
i klimatyzacyj nej . Górna i dolna 
wn;ga składają się z sześciu trójkąt
nych eiementów przekładkowych 
o grubości 86 mm, zamocowanych 
na promieniowych dźwigarach. Po
nieważ łączenie okładzin z wypeł
niaczem od bywa się za pomocą kle
jenia , ua okładziny zastosowano 
wysokowytrzymały aluminiowy stop 
niespawa!ny 7 1 78. Blachy okładzino
we mają grubość 1 ,5 mm, jednak 
w miejscach klejenia zostaje ona 
zmniejszona do 0,41 mm za pomocą 
chemicznego trawienia. Dźwigary 
wykonane są z blachy ze stopu alu
miniowego 7075-T6 o grubości 
6,35 mm. Po wstępnej obróbce na 

cyfrowo sterowanej frezarce dźwi
gary poddaje się jeszcze chemiczne
mu trawieniu, w wyniku czego ich 
grubość w niektórych miejscach 
zmmeJsza się do 0,43 mm. Jako 
ochronę przed nagrzewaniem przy
rządów wskutek nagrzewania kine
tycznego i wskutek pracy silników 
steru:jących zastosowano kilka 
warstw korka. 

Również adapter jest wykonany 
z elementów przekładkowych z alu
miniowym wypełniaczem. 

Materiały przekładkowe kabiny, 
grupy przyrządowej i adaptera mają 
wypełniacz ze stopu aluminiowego 
505�-H39, który zapewnia wymaganą 
wytrzymałość na ścinanie i dużą 
stateczność:. Jego grubość waha się 
od 6 35 do 38,1 mm. Również kie
runk�wośl'.: struktury wypełniacza 
i jego ciężar właściwy (od 30 do 200 
G/dm�) zależą od miejscowych ob
ciążeń. 

Statek ,,Apollo" ma ponad 40 
zbiorników ciśnieniowych. Więk
szość: z nich, a mianowicie zbiorniki 
paliwa, ut!eniacza i sprężonych ga
zów jest  wykonana ze stopu tyta
now'ego Ti-6Al-4V, którego s tosunek 
wytrzymałości do ciężaru właściwe
go przekracza 25,5 • 106 k Gcm/kG. 
Ponieważ zbiorniki na czysty tlen 
nie mogą być wykonane z tytanu -
ze względu na jego palność - za
stosowano na nie Inconel 7 18, który 
jest poza tym ciągliwy i odporny na 
korozję. Zbiorniki mają integralne 
usztywnienia. W przypadku zbiorni
ków· cylindrycznych szwy są roz
mieszczone na obwodzie, nie zaś 
w kierunku podłużnym, gdyż szwy 
podłużne przecinałyby kierunki 
działania największych naprężeń. 
Spawanie odbywa się w a tmosferze 
helu i argonu lub tylko argonu. 

Konieczność przezwyciężenia sze
regu trudności wykonawczych przy 
budowie statku „Apollo" przyczyniła 
się do udoskonalenia różnych metod 
technologicznych, co niewątpliwie 
wywrze wpływ również na dziedziny 
techniki nie związane bezpośrednio 
z astronautyką. 

Krótkiego omówienia wymaga fakt 
zastosowania w statku „Apollo" (po
dobnie zresztą jak i w innych ame
rykańskich statkach załogowych) 
atmosfery czystego tlenu. Powszech
n e  mniemanie, które znalazło swój 
wyraz w prasie codziennej w związ
ku ze śmiercia trzech amerykań
skich astronautów, jakoby Amery
kanie zdecydowali się na atmosferę 
czystego tlenu ze względu na wy
trzymałość i ciężar statku (atmo
sfera czystego tlenu pozwala na 
obniżenie ciśnienia), nie wydaje się 
słuszne. Konstrukcja statku wymia
rowana jest bowiem prawdopodob
nie obciążeniami od sil bezwładności 
działających w fazie startu i w fazie 
powrotu oraz obciążeniami od ciś
nień spiętrzenia w czasie lotu w at
mosferze. Wystarczy powiedzieć, że 
ciśnienie spiętrzenia powstające w 
czasie przelotu przez atmosferę po 
starcie może chwilami przekraczać 
1 ,5 k G/cm2; w czasie powrotu ciśnie
nia spiętrzenia będą znacznie więk
sze, na co wskazują temperatury, do 
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których nagrzewa się topliwe po
krycie kabiny. Należy przy tym 
pamiętać, że zewnętrzne obciąże
nie c1smeniem znacznie łatwiej 
może spowodować utratę stateczno
ści konstrukcji n iż  c iśnien ie  działa
jące oci wewnątrz. Zresztą sama 
kons crukcja kabiny statku „Apollo" 
(zastosowanie dv;óch warstw mate
riałów· przekładkowych o dużej gru
bości  przedzielonych wars twą two
rzywa szt ucznego) wskazuje n a  to, 
że mu::oi  ona zapewniać odpowiednią 

sztywno�ć n'a znacznie  większe ob
ciażenia niż wywołane ciśnieniem 
wewr.Qtrznym. Wydaje s ię, że do 
zastosowan ia  atmoc;fery czystego tle
nu skłoniły Amerykanów wzg�ędy 
fizjolo6iczne. St wierdzono bowiem, 
że · w warunkach długotrwałego 
przebywania w warunkach n ieważ
kości  człowiek oddychaJ ą cy czystym 
tlE'nem podlega r.rn iejszemu zmęcze
n i u  przy wykonywaniu różnych 
czynności n iż  czlo,viek ocldychaJący 
mieszaniną dwóch gazów. 

W.K. 

SZCZEGÓŁOWE DANE SILNil{A JTF17A-21  

Wspominany J uz kilkakrotnie 
w „Nowościach'' silnik do naddźwię
kowego samolotu pasażerskiego 
Pratt and Whitney JTFl 7 A-21  zo
stał zbudowany w trzech egzempla
rzach i przepracował 100 godzin na 
stoisku, w czym pewną ilość godzin 
w symulowanych warunkach prze
lotowych (Ma = 2,7, H = 1 9  800 m) .  

Silnik ma 2-stopniowy wentylator.  
6-stopniową sprężarkę, I - stopniową 
turbinę napędzającą sprężarkę i 2-
-stopniową turbinę napędzającą 
wentylator. Charakterystyczną ce
chą s ilnika jest zastosowanie dodat
kowego spalania w kanale zewnętrz
nym. Na ten sposób zwiększenia 
ciągu, zamiast s tosować zwykłe do
palanie, zdecydowano się nie tylko 
ze względu na mniej sze jednostko
we zużycie paliwa, lecz również 
z uwagi na trudności , jakie nastrę
cza długotrwale dopalanie przy 
prędkości lotu Ma = 2,7. W przy
padku s ilnika przeznaczonego do 
naddżwiękowego samolotu pasażer
skiego 80 do 900/o jego „życia '' przy
pacia lla pracę przy najwyższych 
tem peraturach przed turbiną (dla 
silnika poddźwiękowego liczba ta 
wynos i 1 -'2;-0/o). Poza tym w s ilni
kach naddźwiękowych trudno jest 
uzyskać równomierny rozkład tem 
peratury przed i za turbiną, ponie
waż naddźwiękowe wloty powodu�➔ 
znaczne zc:burzeni a  przepływu po
wietrza. Przeprowadzone przez fir
mę Pratt and Whitney badania wy
kazały, że mimo dużego zapasu sta
tecznej pracy sprężarki trwałość: 
obciążonych cieplnie eleme:1tó,,· 
osiągnięta w warunkach lotu z du 
żą prędkością różni  s ię znacznie oó 
trwałości w waru nkach stoiskowych. 
Stwierdzono, że powodowane przez 
wlot zaburzenia przechodzą przez 
sprężarkę, komorę spalania i turbi
nę docierając do dopalacza. Z tego 
powodu odkształcenia  gorących czę
ści silnika są większe n iż  na stoisku. 
Nierównomierny rozkład tem peratu 
ry znacznie utrudnia  odpowiednie 
chłodzenie stateczników płomienia 
i wtryskiwaczy dopalacza. W prze
ciwieństwie do tego przy spalaniu 
w zewnętrznym kanale temperatura 
n ie przekracza w żadnym miejscu 
komory 870°C. Poza zwiększeniem 
trwałości s i ln ika i obniżeniem jed
nostkowego zużycia paliwa spalanie 
w zewnętrznym strumien iu  zmniej 
sza hałas wytwarzany przez silnik. 
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W celu zm11 1eJszeni a  n ierówno
m;ernosc1 rozkładu temperatury 
przed turbiną zastosowano rnrówno 
w kanale głównym,  j ak i zewnętrz
nym nowy rodzaj pierścien io\\·ej ko
mory spalania ,  która w większym 
s topni u  n iż  dotychczasowe komory 
spalania zabezpiecza turbulentne 
i stateczne spalanie. 

2 

Zasadniczą zaletą s ilnika dwu
przepływowego w zastosowaniu do 
naddźwiękowych samolotów pasa
żerskich jego małe jednostkowe zu
życie paliwa przy poddżwiękowych 
prędkościach lotu ,  dzięki czemu w 
przypadku uszkodzenia  jednego z 

siln ików lot może być kontynuowa
ny z prędkością poddżwiękową bez 
uszczuplania rezerwy paliwa. 

F irma jest przygotowan a  na zwięk
szenie ciągu s ilnika JTF1 7i\, gdyż 
będzie tego wymagać trzecia faza 
programu rozwoju amerykańskiego 
naddźwiękowego samolotu pasażer
skiego. Np. zwiększenie średnicy 
wentylatora, dające zwiększenie sto
sunku wydatków do ok. 2 :  1 (obec
nie 1,3 : 1), pozwoli na zwiększenie 
ciągu startowego o 270/o, a ciągu 
w locie przydźwiękowym - o 30''/o . 

Dane si lnika 

Długość 
Srednica w lotu 
Srednica dyszy 

5,38 m 
1 ,56 m 
2 ,03 m 

Ciężar 4 540 kG 
Stosunek wydatków 1 .3 : 1 
Temperatura przed turbiną 

w warunkach starto-
wvch J 260°C 
w - warunkach przelo-
towych l 204°C 

Osiągi w warunkach s tar towych : 
Ciąg 

z dodatkowym spala-
n iem 27 700 kG 
bez dodatkowego spa-
lan ia  1 7  400 kG 

Jednostko,ve zużycie paliwa 
z dodatko\\'vm spala-
n iem 1 , 8 1  kG/kGh 
bez doda ko\\'ego spa-
lania 0,7u kG/kGh 

Osiągi w warunkach przelotowych : 
Ciąg 

z pełnym dodatko-
\vym s palaniem l O 450 kG 
z częścio,,·ym dodat -
kowym spalaniem 5 790 kG 

Jednostko\\·e zużycie paliwa 
z pełnym dodat ko-
wym spalaniem 2 ,0 kG/kGh 
z częściowym dodat -
kowym spalaniem 1 ,5 6  kG/kGh 

Osiągi przy '1a =· 0,9, H = 1 1  km : 
Ciąg 2280 kG 
Jednostkowe zużycie pa-

liwa 1 , 1  kG/kGh 
Przyspieszanie od :\la = 1 ,2 

na \\'ysokośc i  1 3  700 m z dodatko
,,-ym spalaniem : 

Ciąg 9030 k G  
Jednostkowe zużycie pa-

l iwa 1 ,90 kG/kGh 

Rys.  1 przedstawia pro otyp sil
nika JTFl 7A-2 1 .  Widoczny jest brak 
łopatek wlotowych wentylatora. a 
rys. 2 pokazano konfigurację zespo
łu wylotowego : 1 )  w czasie startu 
(fot .  górna) - przez specj alne otwo
ry do siln ika do pro\\ adzane jest do
datkowe powietrze. odwrac acz ciągu 
i dysza są w położeniu zbieżnym ; 
2) przelot z prędkością naddźwięko
wą (fot. środkowa) - odwracacz 
ciągu i dysza znajdują się w poło
żeni u  rozbieżnym ; 3) lądowanie (fot 
dolna) - klapy odwracacza ciągu 
zamykają wylot silnika, dysza jest 
w położeni u  zbieżn ·m, odwrócony 
strumie11 gazów uchodzi z siln ika 
przez specjalne otwory. 

W.K. 



OBR 0BK A  ELEiiTROCIIEMICZNO-ISKROWA 

Wprowadzenie nowych maleria
lów do przemysłu pociąga za sob"' 
konieczność opracowania nowycG 
metod wytwarzania. Dobre wyniki 
uzy kano przez skojarzenie dwóch 
metod obróbki : elektrochemicznei 
i eleklroi krowej. Powstała w te� 
�po_sób m:toda _zastosowana w pro
cesw szlnowa111a tarczą grafitową 
µoz�\·ala na pięciokrotnie szybszq 
obrobkę od szlifowania tarcza dia
m�n�o\q . Proces nadaje się szcze
g?l111e do profilowej obróbki spie
kow, �artowanych słali szybkotną
cych 1 trudnoskrawalnych stopów 
ep:zotycznych. Łatwa do zaprojckto
\\·ania tarcza grafitowa dolyka lek
k? przedmiotu obi-abianego przy 
rownoczesnym silnym przepływie 
E'lekl rolilu. Tarcza grafilowa stano
\\·i jedną , a przedmiot obrabiany 
drugą elektrodc;_ W efekcie uzysku
ie si� zjawiska znane z obróbki 
elektroiskrowej i elektrochemicznej 

przy prawie zerowym zużyciu tar
cz)'.. Ilus�racją może tu być prze
s�hfowame pojedynczą tarczą grn
fil?wą 35 OOO płytek z węglików 
spiekanych przy zdejmowaniu z każ
dej sztuki warstwy o grubości 
0 ,25 . mm w czasie krótszym niż 
1 l;lmuta. Dzięki trwałości tarczy 
mozna nadawać jej ostre krawędzie 
(promie11 rzędu 0,02 mm) które zo
stają wiernie odtworzon� w mate
'.·iale. Dalsze z:1lety to wydajność 
oez względu na twardość i skrawal
ność materiału, usuwanie materiału 
bez wprowadzania naprężeń, obrób
ka bezgratowa i utrzymywana w wy
sokiej klasie gładkości (dziewiątej 
i dziesiątej). Omawiana metoda mo-

�e w odniesieniu do niektórych ma
teriałów i typów prac stać się pod
stawowym, ekonomicznie i technicz
nie uzasadnionym procesem. 

A.G. 

STEROWANIE ADAPTACYJNE 

Jest to taki system sterowania 
któr�- dostosowuje parametry ob� 
róbcze do każdorazowych chwilo
\\·ych warunków skrawania. Syslem 
t en nosi r6wnież nazwę obróbki ze 
sterowaną energią. System ten za
początkowany został w amerykań
skim przemyśle lotniczym i przy 
hudO\Yie statków kosmicznych. 
Przeprowadzone badania wykazały 
dużą jego przydatność. M. in. stwier
rlzono duży v:zrost wydajności ob
róbki. tym większy im są bardziej 
zmienne warunki skrawania. Przy 
obróbce ze stałą głębokością skra
,.rnnia spadek kosztów obróbki wa
ha się od 5 do 38<J/o - układ kom
pensu i e  tylko stępienie narzędzia.  
D!a zmiennej głE;bokości skrawania 
,pad k en w�·no i około 500/o. Ste
ro\\·anie parametrów skrawania od
by\\·a się zmianą obciążenia narzę
uzia . Przez wprowadzenie doda tko
\,·e_i pęt li  sprzężenia zwrotnego ob
ciażenie wolywa na wysyłane im
pulsy i dyrekt :v\\·y odnośnie doboru 
i zmian prędkości skrawania i po
suwu. \\'ielkości mierzone, stanowia 
ce źródło informacji dla sprzężenia 
Z\HOtnego. to tempera tura wierz
chołka narzędzia. moment obrotowy 
i drgania narzqdzia .  Wprowadzenie 
;.ikładów logicznych pozwala na op-

Rozwój techniki 

tymalizację warunków przez porów
nanie ich z zaproponowanymi, uzy
skanymi z doświadczeń. W układach 
t ych wprowadzono równoczesme 
ograniczenia skrajnych wartości pa
rametrów wynikające ze skrajnych 
wartości obciążeń. Wprowadzenie 
sterowania adaptacyjnego wymaga 
przy obecnych rozwiązaniach nie
wielkich modyfikacji w obra biar
kach sterowanych programowo. Je
dyne wymaganie to zdolność wpro
wadzenia korekty do impulsów ste
rujr1cych. Pociąga to za sobą wpro
wadzenie dodatkowych układów lo
gicznych przetwarzających dane 
z czujników mierzących warunki 
�krawania na odpowiednie sygnały 
i wprowadzania ich do liczbowego 
systemu sterowania. W dotychcza
sowych rozwiązaniach prototypo
wych nie wymagana jest nawet 
zmiana taśmy. Wyniki dotychczaso-

ego użytkowania tak zmodyfiko
wanych maszyn wykazały pełną ich 
przydatność i to nie tylko z uwagi 
na wzrost wydajności, ale również 
obniżenie zużycia narzędzia, a zwła
szcza pękania i wykruszeń. Dzięki 
nim stało się możliwe wykonanie 
szeregu trudnych operacji, uznewa
nych za niewykonalne. 

A.G. 

wymaga stałego wzrostu czytelnictwa 

prasy technicznej 

NOWY SYSTEM PLANOWANIA 
OPERATYWNEGO 

Próby wprowadzenia systemu 
PERT do operatywnego planowania 
produkcji skończyły się niepowodze
niem, doprowadziły jednakże do 
opracowania nowej metody znanej 
jako WASP (Workshop Analysis 
and Scheduling Programme). Celem 
nowego systemu jest taki wybór wa
riantu organizacyjnego, który za
gwarantuje wykonanie produktu 
w możliwie najkrótszym czasie przy 
maksymalnym wykorzystaniu środ
ków produkcyjnych. Najtrudniej
szym elementem planowania opera
tywnego produkcji jest wybór opty
malnego układu powiązań takich 
czynników, jak: obrabiarka, przed
miot, operacja i inne. Mając do dys
pozycji określoną ilość różnych ob
rabiarek i stanowisk, określoną ilość 
wykonywanych części o różnej ilo
ści różnorodnych operacji, różnych 
cyklach montażowych, należy wy
brać taką kolejność wykonywania 
przedmiotów i takiego powiązania 
wz'ajemnego operacji różnych przed
miotów i obrabiarek, który zagwa
rantuje minimalny cykl produkcyj
ny przy najmnicjs7ej _ilości przesto
jów na poszczególnych stanowis
kach. W tym celu opracowano układ 
zapisu kart programowych, na któ
rych figurują kolejne numery czę 
ści, ich kolejne operacje oraz pra
cochłonność poszczególnych operacji 
i powiązania montażowe. Karty te 
wprowadzone do maszyny matema
tycznej wraz ze specjalnym progra
mem pozwalają uzyskać rozwiązanie 
w formie operatywnego planu pro
dukcyjnego. Opracowany program 
nowej metody pozwala uwzględnir 
jeszcze dodatkowy czynnik prawa 
pierwszeństwa czy ważności. Umoż
liwia to wtórne wykonanie we wła 
ściwym czasie części zbrakowanych. 
zagubionych czy przyspieszenie ele
mentów zapóźnionych. Nowy system 
wymaga oczywiśde dostatecznie roz
budowanych maszyn matematycz
nych. Podstawowe zalety nowej me
tody to: 

a) dokładne przewidywanie termi
nów zakończeni:1 wykonawstwa 
poszczególnych części, wczesne 
ostrzeganie o ewentualnych opóź
nieniach i równocześnie podawa
nie możliwości nadrobienia opóź
nień; 

b) znaczne podwyższenie wykorzy
stania obrabiarek i stanowisk; 

c) skrócenie terminów wykonani:1 
c'ałych wyrobów ; 

d) ulepszenie systemu informacji 
między wydziałami produkcyjny
mi, technicznymi i pomocniczy
mi ; 

e) szybkie wprowadzanie zmian 
w planie w przypadku zmiany 
priorytetu ; 

f) uwzględnienie pierwszeństwa nie
których części przy równoczes
nym zagwarantowaniu, że prio
rytet ten nie będzie zbyt kosz
towny. 

A.G. 
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K R�N I KA 
• Koleg ium Red akcyjne „Skrzydlatej 

Polski" otrzymało wyróżnienie wysokie] 
rangi, o czym już pisaliśmy. F_AI i:>rzy
znalo temu popularnemu tygodn1kow1 dy
plom honorowy w ubiegłym roku.  Ze 
wzmian k i  zamieszczonej na  lamach 
, ,Skrzydlatej Polsl< i"  dowiadujemy się, 
że kolejność wyróżnionych była nastę
pująca:  

1 .  Wytwórnia  Me Donel l  _- USA, . za 
opracowanie i budowę statkow kosmicz
nych „ Mercu ry", , ,Gemini"  i innych .  

2.  Redakcja tygocl n ika  „Sk rzyd lata 
Polska" za  wieloletnią dzia ła lność w lot
n ictwie sportowym i wspó łpracę z Aero
l< lubem PRL. 

3. Redakcj a „ Letectv i i k osmonaut ika ' '  
- Czechosłowacja.  

4. B iuro konstrukcyjne Aleksandra Ja
kowlewa - ZSRR, za konstr ukcję samo
lotów, k tóre począwszy od 1949 roku usta
nowiły 20 rekordów k rajowych i m iędzy
na rodowych . 

5 Bi uro konstrukcyjne i wytwórnia  
kosmicznych stacj i typu „Łuna-9 ' '. i Łu
na- 10"  - ZSRR, za zbudowame I prze
p rowadzenie pomyślnego sondażu po
w ierzch n i  K siężyca .  

Kolegom ze „ S k rzydlatej Polsk i ' '  ser
decznie gratulujemy z okazJ1 zaszczyt
nego wyróżnienia .  

e Poci p rotektoratem w icepremiera z .  
Nowaka odbył s ię V I  Rajd Samolotowy 
Dziennikarzy i P i lotów. W jedynej tego 
rodzaju na  ·świecie imprezie ud z ia ł  wzię
ło JO  załóg. Trasa wiodła z Lubl ina  przez 
Raclom i K ielce do W rocławia, gdzie w 
K lubie Dziennikarza ocl hyło się u roczyste
zakończenie rajcl u .  Pie rwsze miejsce i 
puchar ufundowany przez wiccp_rcmiera 
zdobyła załoga : pilot Pogorzelski I recl ak
tor  Kaznowski ( , . W i raże"),  d rugie m iejsce 
zdobyła za łoga : pilot Dudzik i redaktor 
Za rębski ( , ,Skrzydlata Polska") , a t rzecie 
załoga : pilot Bryzgalsk i i redaktor Pajda 
( . ,Stol ica ' ' ) .  P ierwsze miejsce wśród 
dziennikarzy za reportaż o tematyce lot
n iczej zdobył B. Kaznov·sk i  ( , . W i raże")  
przed T. Cegielsk i m  ( Rozgłośnia Polskie
go Radia w Zielonej Górze) i S. Szofem 
z Polskiego Radia w Warszawie. 

• Klub Publ icystów Lotniczych odbył 
ostatnio walne zebran ie  sprawozdawczo
-wyborcze połączone z j u bi leuszem dzie
sięciolecia istnienia.  K PL Stowa rzyszenia 
Dziennik arzy Polskich nawiązuje do tra
d ycj i  p rzedwoj ennych K l ubu Sprawoz
dawców Lotn iczych K ł us zrzesza 45 dzien-

n i ka rzy ze stolicy oraz 22 z teren�. Zarząd 
K PL u konstytuował się następuJąco:  pre
zes - J .  R. Konieczny ( , . Skrzydlata Pol
ska") ,  w iceprezes - L. Marsclrnk (_PolskiE: 
Rad io), sekretarz - T. Malinowsk i 
( , ,Skrzyd lata Polska") ,  czlonko�ie:  B. 
Gaczkowski ( , ,Wiraże") ,  B. Sosien (PAP) ,  
M.  Teisseyre (Polskie Radio - W rocław) 

K .  Wylwwska ( , ,życie W a rszawy"). 

e Minister Komunikacj i  P . . Lewiński 
poinfo rmował Sej mową K om1sJę Komu
n i kacj i i Łączności ,  że PLL Lot u rucho
mią  nowe l in ie  międzynarodowe z War
szaw y :  do Shannon ( Ir landia ), do Sp_l i tu  
( J ugosławia),  do Leningradu p rzez Wilno 
oraz do K ijowa. Przewiduje  się zwięk
szenie częstotl iwości lotów na l i n iach z 
Warszawy do Moskwy,  Amsterdamu i 
Bej rutu .  w kraju  u ruchom iona zostanie  
komunikacja lotn icza n a  t rasach : Rze
szów - Gdańsk, K raków - K oszalin i 
K r a ków - Poznań.  Jak w iadomo, l in ie  
do Spl i tu  (w n iedziele samolotem pol
ski m, w czwartki  - j ugosłowiańskim) i 
do Shannon został y  j uż otwarte.  

e W m aj u  w międzynarodowym porcie 
lot niczym na Okęciu otwarto n owy pa
wilon dla pasażerów przylatujących i 
cl uży parking dla  samochodów. Nowo
czesny pawilon o powierzch n i  800 m' zbu
d owany ze stal i ,  betonu i szkła niemal 
dwukrotnie powiększy obsza r tymczaso
wego d worca zag ranicznego na Okęc iu .  
B udowa nowego pawilonu d worca i d ru
g iego pawi lonu dla  przedstawicielstw za
granicznych towarzystw lo tn iczych oraz 
nowego parkingu została zrea l i zowa na 
na mocy uchwały międzyresortowej ko
m isj i cło spraw t urystyki zagran icznej z 
funduszów LOT i G K K Fi T  (parking)  w 
związku z Międzyna rodowym Rok iem 
T u rystycznym. 

Pawilon pomieści c lwa punkty orl prawy 
paszportowej. 5 stoisk celnych ( za miast 
2 w sta rej ha l i ) , pomieszczenia  d la  W OP. 
poczekaln ię dla przylatuj ą cych pod róż
n ych oraz drugą - dla osób na  n ich 
oczekuj ących. Dot ychczasowa hala  przy
lotowa dworca zagranicznego powiększy 
halę odlotów. Pod różn i odlatujący za 
gra nicę będ ą obecn i e  od prawiani  w czte
rech „ciągach" paszportowo-cel nych,  co 
przyspieszy ich od prawę. 

• W Wa rszawie  spot kal i  się ostatnio 
d y rektorzy naczel n i .  handlowi i tech
n iczn i przeclsiębiorstw lotnictwa kom uni 
kacyj nego k rajów socjal istycznych . Pod
st awowym zadaniem d orocznej na rad y 
roboczej było dalsze zacieśnienie współ
pracy w przewozach pasażersk ich i to
wa rowych, w wymianie  specj a l i stów i 
d ośv, iaclczeń o raz w udzielan iu  sobie 
wzajemnej pomocy.  
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■ W N R F  od były się Zawody Szybow
cowe. w których wzięły udział 53 szybow
ce. W zawoclach s tartowało 9 pi lotów za
g ranicznych : z A ust r i i ,  Polsk i ,  Szwajca
ri i ,  Szwecji i USA. 

F. K ępka lecąc na  „ Foce-4" zają ł  w 
k lasie standa rd 4 m iejsce (p ierwsze 
wśród cud zoziemców ). J. Adamek dal 
pokaz wyższej a k robacj i na , .Foce". 
■ Niepokojący j est stały wzrost i lości 

wypadków w amerykańskim szybown ic
twie.  Podczas gd y w 1 964 r. było ich 39, 
to w 1 965 r. było 52, a w ubiegłym 72. 
W ypadków śmiertel nych było 4 w 1 965 r . ,  
w 1 966 r .  zaś  9 .  
■ Francuzi  zamierzają wprowadzić rl ru

żynowe mistrzostwa szybowcowe. Dru
żyna składać się będzie z 2 szybowców i 6 
p i lotów. K ażdy k lub  może wystawi ć  k i l 
ka  drużyn.  
■ Konstruktorzy czechosłowaccy przy

gotowują nową wersję szkolno-tren ingo
wego samolotu L-29 „Delfin"  o na pędzie 
odrzutowym. Nowy samolot będzie osią
gać prędkość dźwięk u .  
■ Czwarty d ziewięciomin utowy lo t  na  

rakietoplanie X-15  pozwol i !  Ada msowi 
osiągnąć prędkość 5955 km/godz. i wyso
kość 5 1  400 m .  
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■ Rosną prel iminarze nak ładów na pa
sażersk ie  samoloty nacldżwiękowc. Pla
nowany koszt „Concorde" 450 mln dola
rów został  pod n iesiony cło 1 , 4  mi l iarda. 
przy czym koszt ostateczny szacuje się 
na  2 , 1  mil iarda. Amerykański SST z 1 ,5 
m il iarda zdrożał do 4,5 mi l iarda dolarów. 
■ We Włoszech p rzyjęto zasadę wspól

nego szkolenia pi lotów woj skowych i ko
munikacyjn ych . Corocznie 30 pi lotów z 
podstawowym wyszkoleniem lotniczym 
będzie przechocl z i lo  p rzeszkolenie na sa
molotach komunikacyjnych w ramach 
sł użby wojskowej . Po 3 latach szkolenia 
pi loci  mają być p rzygotowa ni do prowa
d zenia samolotów DC-8 l u b  DC-9 i kie ro
wani do służby w lotnictwie cywilnym. 
■ W porozumien iu  z l i n iami Pac i f ic  

Southwest Ai r l ines w br szkolenie p i 
l otów zachod nion iemieck iej „Lu fthansy" 
r ozpoczyna się w USA w San D iego. Poro
zumienie przewiduje, i ż  Amerykanie będą 
szkolić 1 iemców w ciągu 8-10 lat. Do
tychczas p i loc i  kom u n ikacyjni  RF szko
leni  byli w kraju (Bremen,  Flensburg i 
Peine)  i Jedynie  doszkalan i  w USA (Tus
cson - A ri zona).  Roczn ie w San DiPgo 
szkolonych będzie 90 p i lotów zachodn io
n iemieckich. 

• w wa rszawie o�byla si� doroczna 
konferencja amerykansk1ch biur podro
ży, zrzeszo n ych w SPATA ( Society of 
Pol ish American T ravel Agents) oraz 
PBP ORBIS p rzy współudziale PLL LOT 
oraz i n nych zai nteresowanych instytucji .  
P rzedm iotem obrad były zagadnienia dal
szego rozwoju t u rystyki do Polski oraz 
forma rozszerzenia współpracy w latach 
następnych pom iędzy SPATA i PBP 
ORBIS.  Dobre wyniki  osiągnął LOT w 
u biegłym roku w obsłudze tu rystów ame
rykańskich.  W porównaniu  cło 1965 roku 
p rzewozy te  na  e uropejskich l in iach LOT 
wzrosły o ponad 35 procent .  Rozkład za
g ra nicznych i krajowych połączeń LOT 
w d użej mierze uwzględnia potrzeby ru
chu pasażerskiego z Ameryki Północnej . 
w celu skrócenia czasu t rwania podróży 
cło Polski uruchomiono bezpośred nie po
ł ączenie bez m i�dzyląclowań z Paryża, 
Londyn u,  Amsterdamu,  Rzymu i Zury
chu  do Wa rszawy.  Poza tym LOT zamie
rza włączyć clo sieci połączeń m iędzyna
rodowych także Gdańsk i K raków. 

• Gdański oddział  Lotniczego Zespołu 
Usług Gospodarczych APRL zawarł umo
wę z „Bałt - Tou ristcm · •  na organizowa
n i e  lotów naci Wybrzeżem. Loty odby
wają się na pokładzie samolotu AN-2 za 
opłatą IO zł od osoby. Należy z uznan iem 
powitać tę nową turystyczną i n icjatywę. 

a Przełom lat  1966/67 był bard zo po
myślny d la  szybownictwa wyczynowego. 
W tym ok resie Józefczak zdobył mięrJzy
na rodowy rekord przewyższenia 11 860 m 
( n a  „Bocianic· ·  z pasażerem ; 12 560 m 
wysokość a bsolutna) .  ogólna zaś i lość 
odznak diamentowych osiągnęła l iczb<; 
152. Przy sposobności sygnalizujemy, że Francuz! zarejestrowali tych odznak 99, 

RF zas - 74. 

a Sekcj a prognoz lotniczych PIHM 
Okęcie na  wn iosek Dz ia łu  Szkolenia Lot
n iczego ZG AP!lL opracowała nowy wzór 
komuni�atu meteorologicznego cl la szy
bow mkow. . , Komunikat dla  szybowni
ków" będ zie nadawany tekstem otwar
tym codziennie o godz .  20.28 w programie 
I Polsk iego Radia.  

e Pisarz Janusz Meissner j ako wybit
ny twórca na  polu upowszechniania kul
tury  odznaczony został K rzyżem Koman
dorskim Odrodzenia Polski .  

• 5 maja b r .  zmarł  w F iladelf i i  sławny 
w la ach m iędzywojennych pi lot i kon
struktor szybowców S:czepan G r:eszczyk . 
Inżynier Gr7eszczyk wykonał  w 1928 r .  
w Z łoczewie pierwszy w Polsce lot ża
glowy na szybowcu, w Bezmicchowej zaś 
usta now i !  rekord dł ugotrwałości lotu. 
Skonstruował rodzinę słynnych szybow
ców SG. 

■ Brytyjskie z rzeszenie pilotów komu
ni kacyj nych (BALPA)  przeprowadziło 
techniczno-eksploatacyjną ocenę projektu 
an glo-francuskiego aerobusu klasy . Ga
l ion" .  Przede wszyst k im poddano anal izie 
zagadnienia związane z bezpicc7eństwcm 
i niezawodnością tego 250-osobowpgo su
persamolo u .  Analiza doprowadziła do 
wniosku. że projekt przewidujący zabu
dowa nie  ylko dwóch po żn ych siln ików 
(o ciągu 1 6-20 ton)  oraz 2 osoby załogi 
stanowi zbyt n iebczpiec7ne uproszczenie 
za łożeń t ransportowca . 

■ Od I l i pca br .  w W ielkiej Brytanii 
obowiązuje p rzepis rozszerzający zasady 
i n stalowania radaru pogocly w samolo
tach c ywi lnych.  P rzymus posiadania ra
daru obowiązywać będzie samoloty od
rz utowe o cięża rze całkowitym ponad 
5750 kG ( poprzed n io od 11 500 kG).  

■ W oparc i u  o uchwalę Konferencj i 
Eksploatacyjnej I A T A  w br.  wprowadza 
się w Europie ( i ecl nak nic w zastosowa
n iu  cło krajów Europy wschodniej)  tary
fy obniżone o 25-35'1, cl la podróżnych w 
wieku od 1 2  do 22 lat .  

■ W celu uzyskania  n iezawodności 
dz ia łania u rzaclzeń wytwórnia Hawker 
Sirl rl eley /\ viat ion wprowad ziła obowia
zujace użytkowni ków sorzetu lata jącego 
kar ty  rejest rncyjnc.  Karty te ujmują opis 
wszelkich usterek o raz miesieczne spra
wozdania o moclvfikacj ach , wylatanvch 
goclz in ach i wykonanych lądowaniach. 
Treść kart  j est  zakodowana i sł uży dla 
doskonalenia sprzętu. 
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2. Profi le oznaczone symbolem 653-21 8 ;  
" � 1 1 . :;  pochodzą o d  g rupy wyjściowej 
prof i l i  ( różniących się między sobą gru
bością p rocentową i maj ących takie  sa
mo położenie wzd ł uż cięciwy, punktu 
minimalnego ciśnienia).  Pomiędzy gru
l1ością procentową profi l i  wyjściowych 
a para met rami odwzorowani11  konforem
nego z obrysu kołowego istnieje prosta 
zalezność. 

Znaczenie cyfr jest identyczne jak w 
przypad k u  opisa nym wyżej . Cyfra poda
na w indeksie określa zakres małego 
< )poru .  

3 .  Prof i le  oznaczone symlJolem 65 1 3 1 8 1-
-2 1 7 ;  a 0 .5  powst ały w sposób analo
giczny jak opisane w przy pad k u  I ,  z tym 
że rzędne  profil i wyjśc iowych różnią się 
nieco między sobą.  

z naczenie cyfr j est identyczne jak w 
przypacl k u  I .  

4 .  11· przypadkach.  gd y g rubość profilu 
jest mn iej sza niż 12°/, ,  zak res małego 
oporu j est mn iej szy od I. Począ tkowo, 
zamiast uzywać l iczlJ ułamkowych (w ce
l u  dokładnego ok reślenia zakresu małe
g? oporu) umieszczano w indeksie cyfrę 
I . później opuszczano indeks, np. : 

65 - 210  

:i. Prof i le  opisane w punkcie 3 ,  k tórych 
g r� 1 IJość procentowa jest mn iejsza niż  
1 2"/, , mają opuszczoną cyfrę I w indeksie 
i ich symbole są następuj ące : 

6\ 1 01 - 211 

6 .  W p rzypadku,  gdy teoretyczny współ
czynnik siły nośnej lub grubość względ
na p rofi lu nie są l iczbami całkowitymi 
( ty lko  ułamkowymi), wówczas symbol e 
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4 .  Schematy l ini i  środkowych d la  różnych wartości 11 

określające te wielkości są umieszczane 
w nawiasach, np. : 

651 318 1  - (1 ,5) (1 6,5 ) ;  (! = 0,5 

7. Profile pochodzące od specjalnej 
grupy profil i  wzorcowych mają ozna
czenie, np. : 

66,2 X - 1 1 5 

przy czym x określa profile doświad
czalne tej seri i .  

Dla wszystkich opisanych profil i  ser i i  
6 obowiązują te same zasady określania 
linii  środkowej . Wzór na  określenie l ini i  
środkowej dla różnych ci podano w opra
cowaniu (TLiA, nr 3/67). 

w tablicy 7 podano współrzędne l in i i  
środków dla  prof i l i  ser i i  6 różniących 
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s. Schematy profi l i  ser i i  6 ,  d la  których 

poleżen ie maksymal nego podciśnienia 
wynosi 0,3c 

,ię położeniem maksymalnego podciśnie- kształt tych l ini i  przedstawiono na rys. 4. 
n ia na cięc iwie  prof i lu .  W tablicy 9 podano zestawienie profili 

Na rys . 3 p rzedsta•viono schematy l ini i  • ACA z serii 6, dla których położenie 
ś rc,clkowych. k tó r ych współ rzędne są po- maksymalnego podciśnienia wynosi 0.3 c. 
cl ane w tablicy 7. Schematy t ych profili podano na ry . 5. 

\\' tablicy 8 podano współrzędne l in i i  
� rncl kowych c l la  różn ych wartości a · 
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