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Mgr inż. J. SANDAUER 

Statystyczna metoda określania obciążeń samolotu w burzliwej atmosferze 
Stosowana dotychczas metoda obliczania obciążeń samolotu w burzliwej atmosferze opierała się wy

łącznie na analizie zjawisk zachodzących przy napotkaniu pojedynczego podmuchu, a więc przyjmo
wała bardzo uproszczony model turbul„ncji atmosferycznej; wyniki uzyskane tą drogą mają wartość 
bardz'iej porównawczo, niż bezwzględną. Najbardziej przydatna do rozważania obciqżeii samolotu 
w burzliwej atmosferze jest metoda statystyczna, oparta na analiz-ie harmonicznej i rachunku prawdo
podobieństwa. Jej zastosowanie w omawian,ym zagadnieniu datuje się zaledwie od kiiku lat i jest w du
żej mierze związane z wynikami badań nad turbulencjo, atmosferyczna,. Opisywana metoda znalazła już 
uprzednio szerokie zastosowanie w zagadnieniach lotniczych, przede wszystkim w radiotechnice i auto
matyce - przydatność do wyznaczania obciążeń samolotu w burzliwej atmosferze jest jeszcze jednym 
świadectwem jej uniwersalności. 

ROZWIĄZANIA OGOLNE 

Zagadnienie obciążeń samolotu w burzliwej atmosferze 
stanowi od wielu lat przedm10t badań doświadczalnych i teo
retycznych. :Uo niedawna nadania te opierały się wyłącznie 
na anaiiLie wielkości obciążenia oraz jego przebiegu w cza
się w przy'padku napotkania pojedynczego podmuchu o zaio
żonej strukturze stre±y przejściowej [1it. l.]. Postęp w tej 
dziedzinie szedł dwiema równoległymi drogami - poprzez 
badanie intensywności, częstości i struktury podmuchów oraz 
poprzez uwzględnianie wpływu szeregu drugorzędnych czyn
ników, jak zapasu stateczności statycznej samolotu, sztyw
ności giętnej i skrętnej skrzydła i in. Niestety postęp w obu 
dziedzinach nie był bynajmniej równomierny. Pogłębionej 
analizie wpływu szeregu parametrów samolotu na wielkość 
obciążenia od podmuchu towarzyszyło tylko nieznaczne 
wzbogacanie wiedzy meteorologicznej, zwłaszcza na odcinku 
znajomości struktury strefy przejściowej i jej powiązania 
z intensywnością podmuchu. Wprawdzie przy założonej dłu
gości strefy przejściowej i intensywności podmuchu struktu
ra strefy przejściowej - t. zn. charakter rozkładu prędkości 
(sinusoidalny, liniowy ew. paraboliczny) - posiada stosun
kowo niewielki wpływ na wielkość obciążenia samolotu, ale 
fakt ten nie zmienia sytuacji, że wszelkie obliczenia nie opar
te na dokładnej znajomości obu podstawowych parametrów 
podmuchu posiadają wartość bardziej porównawczą niż bez
względną. 

Pomiary intensywności podmuchów oraz długości strefy 
przejściowej są prowadzone przy pomocy przyspieszenio,nie
rzy rejestrujących, montowanych na samolotach doświadczal
nych i użytkowych. Redukowanie danych pomiarowych na 
równoważne podmuchy „znormalizowane", tj. podmuchy 
o znormalizowanym rozkładzie prędkości i znormalizowanej
długości strefy przejściowej, powodujące obciążenie samo.otu
równoważne obciążeniu spowodowanemu przez podmuch rze
czywisty, jest oparte na założeniach upraszczających, nie
uwzględniających wpływu szeregu parametrów samolotu na
pomierzoną wielkość obciążenia. Stosowanie tych założeń
upraszczających jest jednak konieczne i tak długo nie budzi
zastrzeżeń, jak długo samolot pomiarowy, dostarczający da
nych na temat burzliwości atmosfery, różni się tylko nieznacz
nie od samolotu, dla którego te dane są przeznaczone. W ta
kim przypadku obliczone obciążenia będą oczywiście zgodne
z rzeczywistymi. Odwrotnie jednak przedstawia się sprawa
wartości obliczeń, gdy układy aerodynamiczne obu samolo
tów nie są do siebie podobne. W takim przypadku zarówno
obliczenie obciążeń maksymalnych, warunkujących doraźną
wytrzymałość samolotu, jak i określenie wielkości obciążeń
najczęściej występujących, warunkujących jego wytrzyma
łość zmęczeniową, posiada wartość nader problematyczną.

Niedoskonałość metody wyznaczania obciążeń samolotu 
w burzliwej atmosferze, opartej wyłącznie na analizie zja
wisk zachodzących przy napotkaniu pojedynczego podmuchu, 
spowodowała w ostatnich latach zwiększenie zainteresowania 

metodą opartą na analizie statystycznej, jako najbardziej 
przydatną do rozpatrywania skutków turbulencji czyli zja
wiska o charakterze przypadkowym. Metoda statystyczna 
pozwala na rozszerzenie analizy obciążeń w burzliwej at
mosferze z dotychczas rozważanego przypadku pojedync,ego 
podmuchu na cały obszar turbulencji ciągłej. Powyższe 
stwierdzenie, pomimo że dotykające tylko najogólniej fizy
kalnej strony zagadnienia, wydaje się być już wystarczają
cym uzasadnieniem celowości rozwijania metody statystycz
nej. Jej zastosowanie do zagadnienia obciążeń samo'otów 
w burzliwej atmosferze datuje się zaledwie od kilku lat i jest 
w dużej mierze związane z wynikami badeiń prowad�0'1ymi 
nad turbulencją atmosferyczną w Massachusetts Institute of 
Technology, NACA, Cornell Aeronautical Laborntory oraz 
przez firmę Douglas. Bardzo przydatne narzędzie matema
tyczne w tej metodzie stanowi uogólniona analiza harmonicz
na umożliwiajaca traktowanie turbulencji atmosferycznej 
jako sumy nieskońr?onei ilo�ci podmuchów sinusoidalnych 
o częstości od zera do nieskończoności.

W tym miejscu jednak trzeba zaznaczyć, że badanie i opano
wywanie zjawisk przypadkowych przy pomocy metody sta
tystycznej i uogólnionei analizy harmonicznej znahzło już 
uprzednio szerokie zastosowanie między innymi w zagadnie
niach lotniczych, a przede wszystkim w radiotechnice i auto
matyce - co za tym idzie za�adnienie obciąień S'lmolotu 
w burzliwej atmosferze stanowi jeszcze jedną d7iedzinę roz
szerzającą zakres stosowalności omawianej metody. 

Pomiary burzliwości atmosfery wykonane w ostatnich la
tach przy pomocy samolotów, balonów oraz z wież meteo-o·o
gicznych potwierdziły hipoteze określaiącą turb•.Jlencję po
wietpa jako ziawisko przypadkowe, odpowiadające w odpo
wiednio dobranych, ograniczonych obszarach _geograficznych 
oraz okresach azasu prawu Gaussa dla procesów ustalonych. 
Cechy charakterystyczne procesu przypadkowego ustalone
go - spełnione w przypadku turbulencji atmosferycznej -
są następujące: 

1. Srednie wartości zmiennej y

i=1z 

- 1 n
y=- >y ·

,:...J ' ,
n i= 1 

i=n 

y" = _!_}; yr;
ni=l 

i=n -k,� 
y-L,.;Yf 

ni=l 

pomierzone w tej samej chwili w dowolnych n punktach od
powiednio dobranego ograniczonego obszaru mają wartość 
stałą, tzn. nie są funkcjami czasu 

il (t) = const,; yk (t) = constk 

2. te same stałe consti., const2, constk otrzymuje się jako
średnie wartości zmienne.i y mierzone w dowolnym punk
cie x danego obszaru w ciągu odpowiednio długiego okresu 
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czasu, przy czym wartości średnie n_ie z_ależą od tego, w któ
rej chwili ten okres czasu zaczął byc mierzony: 

T 

- II y (x) = T y (t) dt = const1 
o 

T 
- 'I y2 (x) = - y" (t) dt = const2 

T 
o 

T 

- II yk (x) = T yk (t) dt = consh
o 

Jest rzeczą charakterystyczną, że ograniczenie obszaru
oraz okresu czasu, w którym turbulencja atmosferyczna ma
charakter ustalony, bynajmniej nie neguje faktu, że poza ty
mi ograniczeniami ma ona nadal charakter przypadkowy,
zgodny z prawem Gaussa - zmianie ulega jedynie jej inten
sywność. Stwierdzono również, że pomimo zmiany intensyw
ności turbulencji w różnych warunkach atmosferycznych
i w różnych okresach czasu nie ulega zasadniczej zmianie jej
funkcja gęstości mocy, tzn. udział poszczególnych częstości
w mocy całkowitej. 

Wyprowadzenie pojęcia funkcji gęstości mocy łączy się
ściśle z zastosowaniem uogólnionej analizy harmonicznej, co
wymaga nieco szerszego omówienia. 

FUNKCJA GĘSTOSCI MOCY TURBULENCJI 
ATMOSFERYCZNEJ 

Rozważmy w dowolnie długim okresie czasu 2T wykres
prędkości pionowej powietrza w (t) w dowolnym punkcie. Ze
zrozumiałych względów średnia war.!_ość w (t) jest równa ze
ro; natomiast średnia kwadratowa w2(t) jest wartością sta
łą - co tłumaczy się ustalonym charakterem zjawiska -
i jest miarą intensywności turbulencji w rozważanym prze
dziale czasu. 

r: .. -14159-R i 

Rys. 1. Typowy zapis składowej pionowej i poziomej prędkości 
powietrza 

Dla zjawiska o charakterze ustalonym można zastosować
całkę Fouriera: 

gdzie: 

+N 

w (t) = I I F (iw) eiwtdw • • • • • • • [1]
y2n: 

-N 

+T

F (iw) = --=- w (t) e-•wtdt
1 

I 
y2n: ....... [2] 

-T 

Sens fizyczny całki Fouriera polega na wyrateniu turbulencji 
w(t) przez nieskończoną sumę składowych okresowych eiwt , 
przy czym amplituda oddzielnych składowych jest proporcjo
nalna do funkcji F (iw) zwanej widmem. 

Moduł funkcji F (iw) spełnia następującą zależność: 
+N +N 

J I F (iw) 1 2 dw = f w' (t) dt . .  [3] 
-N -N 

a więc: 
+N N 

w' (t) = lim r 'F (iw) / 2 ct,.,; = lim I 'F (iw) 1 2 

dw [4]T�N 2T . T--,N T 
-N o 

Ponieważ dla zjawiska turbulencji atmosferycznej średnia 
kwadratowa prędkości pionowej ma wartość stałą więc ist-

. . . . . I F (iw) I' 
meJe granica wyrazema podcałkowego 

T 
; granicę tę, 

zwaną funkcją gęstości mocy lub gęstością widmową mocy, 
można oznaczyć jako: 

W(w) = lim 
T_,N 

IF(i,v)I
T 

Funkcja <I> (cv) jest funkcją rzeczywistą o wartości dodatniej, 
a ponieważ jej "całka w granicach od o do CV jest równa w'
więc wyrażenie <P(w)duJ przedstawia udział częstości w w cał
kowite.i mocy turbulencji wyrażonej przez w2

. 

Funkcja gęstości mocy jest ściśle związana z funkcją auto
korelacyjną, której znajomość pozwala łatwo wyznaczyć <P(w).
Funkcję autokorelacyjną 1p (r) określa się jako: 

+T 

tp (rJ = w (t) · W (t + r) = _l_ I w (t) · w (t + r) dt 
2T 

-T

[5] 

a ponieważ dla zjawiska o charakterze ustalonym i odpo
wiednio duże.i wartości T wartość średnia nie jest zależna 
od t, funkcja autokorelacyjna jest wyłącznie zależna od od
stępu czasu r. Funkcja '-/J(r) jest zatem miarą stopnia kore
lacji, czyli związku między wartościami, jakie przyjmuje 
zmienna przypadkowa w punktach t i t+r. Związek ten wy
raża się jako wartość średnia iloczynu wartości w(t)•w(t+r).
Funkcję autokorelacyjną można również określić jako miarę 
szybkości zmian zmiennej przypadkowej. 

W zależności (5) wynikają następujące wartości funkcji 
autokorelacyjnej: 

'ljJ (O)= w2
; ip (r) = !/J(-r)

Łatwo można dowieść. że 'IJ)(O) = w2 jest maksymalną war
tością funkcji 1p(r), a ponieważ w = O, więc: 

lim 1/' (r) = O 
,....,N 

Obliczanie wartości funkcji autokorelacyjnej na podstawie
wykresu zmiennej przypadkowej drogą planimetrowania całki

+T
f w (t) • w (t + ,) dt

-T 

jest zajęciem bardzo żmudnym. Do obliczania i zapisywania
powyższej całki służą specjalne :maszyny matematyczne, tzw.
korelatory, w których wykres zmiennej przypadkowej podle
ga odpowiedniemu całkowaniu, przy czym poszczególne typy
korelatorów różnią się między sobą zarówno budową jak i za
sadą działania. 

Posługując się całką Fouriera można wykazać, że funkcja
autokorelacyjna i funkcja gęstości mocy są ze sobą ściśle po
wiązane następującymi zależnościami: 

('v 

1/,' (r) = J ([) (w) cos w, • dw • • • • • • • [6] 
o 

('v 

([) (w) = _?_ I 'P (,) COS w, • dr • • • • • • • [7) 
n 

o 

Zależności [6] i [7] pozwalają obliczyć funkcję gęstości mocy
przy znanej funkcji autokorelacyjnej lub odwrotnie. 

Badania prowadzone w Massachusetts Institute of Techno
logy [lit. 2 i 6] wykazały, że funkcje autokorelacyjne turbu
lencji atmosferycznej w różnorodnych warunkach meteorolo
gicznych posiadają bardzo podobny charakter, różnią się mię
dzy sobą w zasadzie tylko intensywnością. Ich ogólna postać 
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odpowiada funkcji autokorelacyjnej, uzyskanej z pomiarów 
turbulencji w tunelach aerodynamicznych: 

. . . . . . [8] 

W celu uwolnienia się w powyższym równaniu od prędkości 
lotu U można wprowadzić zamiast odstępu czasu i- odległość 
r = U •i- i wówczas: 

'P(r) = ,p(O e_r/L (1-�) • 
. 2L 

. . . . . . . [9] 

Stała L, zwana miarą turbulencji*), przedstawia średnią war
tość średnicy podmuchu i może być obliczona ze wzoru: 

N 

J 
1P (r) 

L = --dr 
,p (0) 

o 

• • • • • • • • • [10]

Wstawiając zależność [8] do wzoru [7] otrzymuje się następu
jący wzór na funkcję gęstości mocy turbulencji atmosfe
rycznej: 

gdzie: 
wL

�=
u 

W celu wyeliminowania prędkości lotu można wprowadzić 
zredukowaną-częstość Q: 

10 

.Q=�=� 
u ),

,o·>LJ_L_ __ L_J.._ __ _l__.L __ .-1..___.1.:...,,..:,.__:>-1..__J
=--J 5 1o·J 10·· ,a·• IO Q � 

TL· U/59·R2 

Rys. 2. Wykres <Z>�) turbulencji atmosferyc!1.ll'lej dla różnych wartoścti. L 
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Rys. 3. Wyniki pomiarów funkcji gęstości mocy turbulencji atmosfe
rycznej 

•) scale of, turbulence 

gdzie ). jest długością fali; wówczas: 

- L 1 + 3D2L2 

<P (Q) = w2 
- [12] • 
:;i (l + Q•L•)• 

• • • • • • 

Wykres <J? (Q) dla różnych wartości L przedstawia rys. 2. 
Rys. 3 przedstawia dane pomiarowe cytowane poprzednio. 
Porównanie obu rysunków wskazuje, że dla turbulencji atmo
sferycznej wartość L jest rzędu 300 m. 

FUNKCJA GĘSTOSCI MOCY WSPOŁCZYNNIKA 
OBCIĄŻENIA 

Dalszym etapem określenia obciążeń samolotu w burzliwej 
atmosferze przy pomocy uogólnionej analizy harmonicznej 
jest obliczenie funkcji gęstości mocy współczynnika obcią
żenia Lin. 

W układzie liniowym, tj. dopuszczającym superpozycję, 
funkcja gęstości mocy wejściowej 'Po(w) - w tym przypadku 
turbulencji- oraz funkcja gęstości mocy wyjściowej - w tym 
przypadku współczynnika obciążenia - są powiązane między 
sobą przepustowością widmową układu*) T(iw). Zależność ta 
ma postać następującą: 

<Pn (w) = W0 (w)) T (iw) )2 • • • • • • • [13] 

Funkcja T (iw) jest określona w ten sposób, że T (iw)eiwt jest 
reakcją układu na sinusoidalne wzbudzenie eiwt ; moduł 
I T(iw) I jest stosunkiem wartości amplitudy wyjściowej do 
wejściowej, a jego kwadrat stanowi miarę ilości energii, któ
rą układ wytwarza przy sinusoidalnym wzbudzeniu o różnej 
częstości. 

W rozważanym przez nas przypadku I T(iw) I jest maksymalną wartością współczynnika obciążenia Lin wywołanego 
sinusoidalnym podmuchem o jednostkowej amplitudzie. Naj
prostsza przybliżona metoda obliczania funkcji T(iw) uwzględ

nia tylko podstawowe czynniki, które wpływają na wielkość 
przeciążenia, tj. zmianę kąta natarcia wywołaną pionową 
prędkością powietrza, oraz zmianą kąta natarcia wywołaną 
składową pionową ruchu samolotu pod wpływem przyrostu 
siły nośnej. Zwiększenie dokładności obliczenia wymaga 
uwzględnienia takich czynników drugorzędnych, jak opływ 
nieustalony (efekt Wagnera), obrót samolotu dokoła osi po
przecznej, wywołany zakłóceniem równowagi momentów po
dłużnych, oraz sztywność skrzydła [lit. l].

 
Typowy przebieg funkcji I T(iw) I 2 dla samolotu o skrzydle 

całkowicie sztywnym i skrzydle giętkim pokazuje rys. 4. Jak 
widać przepustowość widmowa samolotu sztywnego posiada 
jedno maksimum, odpowiadające częstości krótkookreso
wych wahań samolotu dokoła osi poprzecznej; przy uwzględ
nieniu elastyczności giętnej skrzydła wykres posiada drugie 

maksimum, odpowiadające podstawowej częstości drgań sprę

żystych skrzydło - kadłub. 
Przy obliczeniu funkcji T(iw) można zastąpić podmuch si

nusoidalny podmuchem - ,,ostrym", czyli odwzorowującym 
funkcję jednostkową skokową, lub też jednostkowym impul
sem odwzorowującym funkcję o Diraca i skorzystać z za
leżności: 

N 
· 

J
iwt 

T (iw) = iw B (t) e- dt • • • • • • [14] 

o
lub 

N 
T (iw) = J W (t) e_iwt dt • • • • • • • [15]

o 

gdzie B (t) jest reakcją samolotu na jednostkowy podmuch 
ostry wyrażoną w postaci Lin = f(t), zaś W(t) jest reakcją sa
molotu na jednostkowy impuls, wyrażoną w postaci Lln = f(t). 

Obliczony moduł funkcji T(iw) wstawiony do zależności ) 13) 
pozwala wyznaczyć funkcję gęstości mocy współczynnika ob-

•) Funkcja T (i,,,) bywa również nazywana funkcją przenoszenia, co 
może jednak dezorientować czytelnika, ponieważ w literaturze anglo
saskiej i rosyjskiej przez „transfer function" ew. ,.pieriedatocznaja 
funkcja" oznacza się funkcją T(p), gdzie p jest zmienną zespoloną 
z przekształcenia Laplace'a. 
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ciążenia (rys. 4) i jego średnią kwadratową:
N N 

.Jn2 = J cpn (w) drn = f c[i0 (w) • \ T (iro) \" dw • • • [16]
o o 

Zależność (16) można zapisać również w postaci:
N 

J (jj0 (w)\ T (iw) \ 2 dw 

Lin 2 = A' w' ->- A 2 = .::0'--------
cv 
f ifJ0 

,w) dw
o 

• • [17 J

przy czym dla stałego charakteru funkcji g_ęsto_ści moc)'. tur
bulencji atmosferycznej oraz daneJ funkcJ1 T(iw) okreslaJą-
cej własności dynamiczne samolot� wartość Ae jest stała, tzn.
,1n2 jest jedynie liniową funkcją we. Wyznaczenie wartości 
,1n2 jest podstawą statystycznego określenia obciążeń samo
lotu w burzliwej atmosferze. 

a) 
L------------

Q 

-- SkrztfJ/O gietkie 
- - - - 5kfllJdlo 5z/ywne 

b) 

Q 

skrz4clto gietkie 
skrzydło 5Z!LJWl112 
c),a)•b) 

Q 

TL· 14/59·R4 
Rys. 4. Wyznaczanie funkcji <l',,(t.?)jako iloczynu <P

0
(.Q) • I T(i!l)I' 

W tym miejscu należałoby jeszcze podkreślić fakt, że przez 
przepustowosć widmową samolotu T(iw) można oznaczać nie 
tylko maksymalną wartość obciążenia wywołanego jednost
kowym podmuchem o zmiennej częstości, lecz również do
wolną inną reakcję samolotu na jakiekolwiek sinusoidalne 
wzbudzenie. Pozostając jeszcze przy interesującym nas wzbu
dzeniu przez podmuch, można np. rozpatrywać przepusto
wość widmową układu samolot - pilot automatyczny w zro
zumieniu maksymalnego odchylenia od zadanych parametrów 
lotu, jakie dopuści automatyczny pilot pod wpływem jednost
kowego podmuchu o różnej częstości. Powyższe zagadnienie 
jest zresztą jak najbardziej aktualne przy projektowaniu urzą
dzeń do automatycznego sterowania; od charakterystyki pi
lota automatycznego wymaga się bowiem między innymi, aby 
przy napotykanych w locie zakłóceniach jego błąd był jak 
najmniejszy. Ponieważ jednak zakłócenia te, spowodowane 
turbulencją atmosfery, mają charakter przypadkowy, rozpa
trywanie zagadnienia błędu układu nie powinno odbywać się 
w oderwaniu od ich widma, tzn. zadaniem konstruktora jest· 
minimalizacja średniej kwadratowej błędu Ll2. Tok postępo
wania przy wyznaczaniu wartości '12 jest oczywiście iden
tyczny J_ak w rozważanym przypadku współczynnika obcią
żenia Lln2, jedynie przepustowość widmowa T(iw) dotyczy in
nej wielkości wyjściowej. 

Powyższy przykład ilustruje jedynie szerokość zakresu sto
sowalności omawianej metody w zagadnieniach lotniczych. 

STATYSTYCZNE OKRESLENIE OBCIĄZEN SAMOLOTU 
W BURZLIWEJ ATMOSFERZE 

Opierając się n;ci poprzednio omówionym założeniu, że tut
bulencja atmosferyczna jest zjawiskiem przypadkowym 
o rozkładzie prawdopodobieństwa odpowiadającym prawu
Gaussa można udowodnić, że rozkład współczynnika obcią
żenia również odpowiada prawu Gaussa. Twierdzenie po
wyższe jest oczywiste, ponieważ dla określonego samolotu ist
nieje bezpośrednia zależność liniowa między amplitudą sinu
soidalnych podmuchów, na które można rozłożyć wykres tur
bulencji, a amplitudą odpowiadających im reakcji samolotu.
Zgodność rozkładu prawdopodobieństwa obciążeń, jakim pod
lega samolot w burzliwej atmosferze, z prawem Gaussa zo
stała również sprawdzona doświadczalnie.

Rozkład normalny zmiennej przypadkowej x (rys. 5) odpo
wiadający prawu Gaussa: 

ma kształt symetryczny; x0 jest wartością oczekiwanej zmien
nej x, a h współczynnikiem dokładności. Charakterystyczną 
wielkością rozkładu normalnego jest jego średnie odchylenie 

.l!... 
lfff 

s 

o i__ _______ ....L,._.......J. _____ _ 

TL· 14/59-R 5 

Rys. 5. Rozkład normalny 

czyli dyspersja s. które.i kwadrat jest równy nadziei matema
tyczne.i kwc1dratn różnicy zmiennej przypadkowej i wartości 
oczekiwanej: 

+N

s' = E [(x - x0 )
2J = J (x - Xo)2 P (x) dx = 

-(\) 

+N 

= - (x-xo )" e h J ? _ h' (x-xo}' 

y-; 
-(\) 

0,5 
dx = 

h2 

· · [19]

Konstrukcję krzywej Gaussa można poprowadzić mając 
liczny zbiór x1, x2, ... Xn zmiennej przypadkowej x. Odpowie_d
nikiem wartości oczekiwanej jest wówczas wartość średnia: 

i=n 

Xa = 2_ �X; • • • • • • • • • [20]
n i=l 

a dyspersja wynosi: 

/-
V

i=n 
_ 0,5 _ 1 ? s -1 h' - - �(x;-xo)-

n i=l 

· • • • [21]

W rozważanym przez nas przypadku obciążeń samolotu 
w burzliwej atmosfei:ze wartość oczekiwana, równa wartości 
średniej, wynosi O, więc rozkład gęstości prawdopodobieństwa 
przyjmuje postać: 

a dyspersja: 

h h'L1n' p (Lin) = -= e- • • • • • • · [22]
Jin 

� i= ,z: 

? 0,5 1 
2 ? -

s- = -- = - lln- = Lln2 

h2 
n 

i=l 
· [23]
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Jak: widać, średnia kwadratowa współczynnika obciążenia 
obliczona poprzednio jako całka funkcji gęstości mocy jest 
zarazem kwadratem dyspersji rozkładu gęstości prawdopo-

dobieństwa. Zastępując w zależności [22] h przez -. / 0
,5 

V LJn2 

otrzyn_iuje się ostateczny wzór na rozkład gęstości prawdo
podobieństwa współczynnika obciążenia: 

p (Lin) = � e 2 Lin' 
V O O -L1nt 

V n• Lin' 
• • [24]

Praw�opodo�ie_ńst:-vo P, że dowolna kolejna wartość współ
czy!1mka_ obciązema będzie zawarta w przedziale (-Lin, + Lin)
obhcza się przy pomocy całki Gaussa· tabela 1 zawiera war
tości prawdopodobieństwa P dla różn�ch wartości. 

1 ,J� ·n n 

o 

0,68 
1,28 
2 ,33 
2,88 
3,09 
3,29 

I p 

o 

0,5 
0,8 
0,98 
0,996 
0,998 
0,999 

Klasyczny rachunek prawdopodobieństwa pozwala więc z du
żą dokładnością oceniać prawdopodobieństwo występowania 
różnych wielkości obciążeń Lin; informacja ta nie jest jednak 
jeszcze kompletna, ponieważ nie daje odpowiedzi odnośnie 
częstości ich występowania, mającej . podstawowe znaczenie 
dla oceny zarówno wytrzymałości zmęczeniowej samolotu, 
jak i możliwości wystąpienia podczas całego okresu użytko
wania obciążenia przekraczającego jego wytrzymałość do
rażną. 

Zagadnienie częstości występowania maksimów w zjawis
kach przypadkowych odpowiadających prawu Gaussa zostało 
opracowane w r. 1944 przez S. O. Rice'a [lit. 6]. Rice wykazał, 
że częstość z jaką wykres funkcji opisującej takie zjawiska 
przecina oś odciętych przy dodatnim kącie nachylenia wynosi: 

No ___ l_ 
Jw2 <P (w) dw
l C\.) ]1/ 2 

• • • • • • • [25]
2n C\.) 

f <P (w) dw 
o 

Częstość, z jaką funkcja przecina oś odciętych z nachyleniem 
równym lub większym od a, wynosi: 

Na
= No e-a'!s' • · • • • • • • • [26]

Zależność [26] określa jednocześnie przybliżoną częstość, z ja
ką funkcja przekracza wartość a przy dodatnim kącie na
chylenia. 

Zależność [26] zastosowana do rozważanego przypadku ob
ciążeń przyjmuje postać: 
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gdzie N LJn jest częstością, z jaką przyrost współczynnika obcią
zenia wywołany burzliwością atmosfery o intensywności W2 

przekracza wartość Lin. Zależność (27] pozwala więc uchwy
cić zagadnienie obciążeń zmęczeniowych i ekstremalnych 
(niszczących) nie tylko od strony rozkładu prawdopodo
bieństwa ich występowania, lecz również w sposób ilościowy, 
tzn. pozwala obliczyć częstość, z jaką będą one występowały 
podczas pewnego okresu użytkowania samolotu. 

Wszystkie dotychczasowe rozważania dotyczące statystycz
nego określania obciążeń samolotu ograniczały się do turbu
lencji o charakterze ustalonym, tzn. do określonego obszaru 

i okresu czasu, w którym jej intensywność wyrażona wiel
kością w2 mogła być traktowana jako stała. Powyższe ogra-

. niczenie neguje oczywiście możliwość analizy obciążeń, jakim 
podlega samolot w przeciągu dłuższego czasu użytkowania, 
a tym bardziej w czasie swego całego życia. W świetle tego 
stwierdzenia zależność [27] nie może być podstawą do wysnu
wania jakichkolwiek wniosków o bardziej „długofalowym" 
charakterze i wymaga rozszerzenia, tzn. uwzględnienia wpły
wu zmian intensywności turbulencji, na jaką napotyka samo
lot w czasie użytkowania. 

Poprzednio omówione wyniki badań turbulencji wykazały, 
że jej przypadkowość i zgodność z prawem Gaussa nie są wa
runkowane jakimkolwiek ograniczeniem obszaru lub czasu; 
to samo dotyczy również rozkładu funkcji gęstości mocy -
zmianie ulega jego moc całkowita. Wo�ec powyższego można 
założyć, że intensywność turbulencji w2 jest również zjawi
skiem przypadkowym, przybierającym różne wartości w róż
nych okresach czasu, a więc podlegającym jakiemuś rozkła-
dowi prawdopodobieństwa p = cp (w2). Zgodnie z zależ
nością [17]: 

więc przyjmując dla w2 rozkład prawdopodobieństwa p = 
= cp(w2) można napisać, że rozkład prawdopodobieństwa dla 
Lln2 ma postać: 

p = f (Lin") = A 2 • 'I' (w2
) • • • • • • • • [28]

Opierając się na podstawowym założeniu jednakowego cha
rakteru gęstości mocy turbulencji we wszystkich obs7arach 
i okresach czasu wzór na częstość występowania obciążeń 
wieks7ych lub równych Lin na trasie składającej się z pew
nej ilości (kl obszarów o różnych intensywnościach turbu
lencji atmosferycznej przedstawia się następująco: 

• • • • • • • [29]

gdzie t; jest stosunkiem czasu przelotu przez obszar i do cał
kowitego czasu lotu. Przechodząc od ograniczonej ilości ob
sza rów do ciągłej zmiany intensywności turbulencji w czasie 
użytkowania samolotu i wprowadzając funkcję rozkładu 
prawdopodobieństwa dla Lln2 zależność [29] zamienia się w 

N 
-Lfn2 

N Lln = N O J f (Lln2

) 

e 2Lln' d (Lln2

) 

• • • • • [30]
o 

Korzystanie z zależności [30], umożliwiającej statystyczną 
ocenę obciążeń samolotu w burzliwej atmosferze zarówno 
z punktu widzenia efektów zmęczeniowych, jak i możliwości 
występowania w czasie użytkowania samolotu obciążeń więk
szych od dopuszczalnych, wymaga znajomości rozkładu praw-
dopodobieństwa cp (w2) względnie f (Lln2). 

Funkcje te są oczywiście związane z trasą, na której lata 
samolot i wymagają wyznaczenia na drodze doświadczalnej. 
Prace w dziedzinie zbierania danych doświadczalnych oraz 
ich interpretacji są obecnie prowadzone w wielu ośrodkach; 
wyniki tych prac niewątpliwie doprowadzą do pełnego prak
tycznego wykorzystania omawianej metody w szerokim za
kresie wytrzymałościowych zagadnień lotniczych. 
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Badania nad możliwościami zastosowania tworzyw 
szybowców*) 

sztucznych 
do budowy skrzydeł 

W powyższej pracy przedstawiono zwięźle rozwój nowego sposobu budowy powierzchni noś
nych szybowców, polegającego na zastosowaniu etoksylinowych żywic wzmocnionych włóknem 
szklanym, jako materiałem przenoszącym wysokie obciążenia. Aby usunąć groźbę utraty statecz
ności, zastosowano podparcie cienkiego pokrycia skorupowego za pomocą nowoczesnych lekkich 
materiałów o budowie plastra miodu. Materiały piankowe użyto jako wypełniacz lekkich elemen
tów kształtowych. 

W ramach prac doświadczalnych sporządzono wykresy zależności naprężeń od odkształceń dla 
kilku materiałów wzmacniających o różnych ciężarach właściwych. Przebadano własności wy
trzymałościowe i sprężyste etoksylinowej żywicy wzmocnionej włóknem szklanym oraz poddano 
planowym próbom obciążenia wycinki skrzydeł w naturalnych wymiarach. Uzyskane doświad
czenia wskazują na podaną wyżej możliwość budowy skrzydeł o konstrukcji skorupowej. 

Dwuletnia praca rozwojowa została przeprowadzona w ramach „Akademickiego Zespołu 
Lotniczego Darmstadt" na zlecenie Federalnego Ministerstwa Komunikacji. Wykonano ją w Ka
tedrach Mciteriałoznawstwa i Techniki Lotniczej Politechniki w Darmstadt, w ramach prac stu
denckich i dyplomowych. Kierownikiem grupy tworzyw sztucznych Akademickiego Zespołu Lot
niczego Darmstadt był inż. A. Puck. 

Już przy budowie pierwszej powojennej konstrukcji Aka
demickiego Zespołu Lotniczego Darmstadt, szybowca D-34, 
zastosowano tworzywo sztuczne w postaci lekkiej pianki z ma
teriału „polystrol" do podparcia cienkiego sklejkowego po
krycia skrzydła. Konstruktorzy nasi wykazywali jednak już 
wówczas żywe zainteresowania tworzywami sztucznymi 
w7,mocnionymi włóknem szklanym, co należy przede wszyst
kim przypisać coraz szerszemu zastosowaniu w ostatnich la
tach profili laminarnych. 

Profile laminarne wykazują nie7WYkle niskie wartości 
współc?ynnika oporu, ale jedynie wówczas, gdy profil wyko
nanego płata jest bardzo zbliżony do profilu teoretycznego. 
Jeszcze ważniejsze jest nieprzekroczenie, zaleinej o-:l lic7by 

Reynoldsa, granicznej wartości dopuszczalnego sfalowania 
powierzchni skrzydła. Spełnienie powyższych ;;:ądań zwi,na
nych z użyciem profili laminarnych jest trudne pr7y trady
cyjnej budowie z drewna, a w każdym razie dotychczas było 
to związane ze znacznym zwiększenie,,, cieża„11. J\/fo.;.na 
wprawdzie otrzymać drewnianą powienchnie nośna bardzo 
gładką drogą wielokrotnego S7pachlowania. lakierowania i no
lerowania, trwałość takiej powierzchni jest jednak ograni
czona, ponieważ przy zmianach temperatury i wilgotności po-· 
wietrza sklejka ulega wypaczeniu. Stwierdzono. że nqwet 
lekki polistyrenowy, piankowy wypełniacz skrzydeł szybow
ca D-34 nie może zapobiec nieznac7nej „pra<'y" skleikowego 
pokrycia. Dodatkowa trudność wynika stąd, że klej do drew
na kurczy się mniej lub wiecej podczas utwardzania, p�ze7 co 
naklejone pokrycie z drewna ściąga sie na :,ebra<'h i )<-r<>wP
dziach dźwigara. Najbardziej celowe dla osiągni(;'.cia najwyż
szej jakości powierzchni okazuje się użycie sztucznych żywic, 
które wykazują wielką trw'l.łość kształtu i przede wszystkim 
odporność na zmiany atmosferyczne. 

Powyższe fakty były już znane, kiedy zaproiektowano 
pierwsze płaty nośne szybowca D-34. Również te<'hnika na
kładania cienkich warstw żywicy na rdzeń piankowy była 
tak dalece opracowana, że można już było myśleć o pokryciu 
skrzydeł D-34 sztucznym tworzywem. Musiano z tego jednak 
zrezygnować, wyłącznie z powodu ograniczenia ciężaru. 

Aby otrzymać tę samą odporność pokrycia skrzydła na 
uszkodzenia podczas transportu i montażu, należy stosować 
prawie te same grubości ścianek bądż ze sklejki, bądź ze 
sztucznego tworzywa, ponieważ moduły sprężystości tych 
obydwóch materiałów mają wartości zbliżone. Ze względu na 
to, że ciężar właściwy tworzywa wzmocnionego włóknem 
szklanym wynosi, zależnie od zawartości szkła, około 1,5 do 
2,0 G/cm�. natomiast sklejki około 0,9 G/cm3, pokrycie z two
rzywem sztucznym będzie około dwukrotnie cięższe od po
krycia sklejką o tej samej grubości ścianki. 

Na podstawie powyższych rozważań jasne jest, że jeśli już 
zdecydowaliśmy się zastosować sztuczne tworzywo jako ma
teriał pokryciowy, należy ten ciężki w porównaniu z drew
nem materiał zmusić do przejmowania obciążeń mechanicz
nych. Możliwości tego rodzaju wydają się już na pierwszy 
rzut oka korzystne przy porównaniu wytrzymałości tworzy-

.·•) Artykuł niniejszy jest rozszerzeniem pracy Autora, przedsta
w10nej na VII Kongresie OSTIV, Leszno 1958. Pracę otrzymaliśmy bez
pośrednio z Niemieckiej Republiki Federalnej w wyniku kontaktów 
nawiązanych podczas Kongresu OSTIV. 

I 

Tabela 1 

Porównanie własności wytrzymałościowych drewna tworzywa 
z włóknem szklanym 

Stosunek 
wytrzy- Stósunek wy-

Ciężar Wytrzym. małości na Wytrzym. trzymalości 
na rozciąg. rozciąg. na na ściskanie 

Materiał właściwy 
a

7 
[kG/cm'] do cięż. ściskanie do ciężaru 

y [G/cm'] właściwe- Q [kG/cm'] właściwego 
go a

0
/y[cm] 

a
7
/y [cm] 

Sklejka 9,9 700 0,78 · 10' 480 0,53 • 10• 

Drewno 
sosnowe 0,55 1100 2,00 • 10• 550 1,00 · lij• 

żywica 
etoks) li-
nowa 
wzmo-
cn·ona 
włóknem 
szkianym 1,7 4500 2,65 · 10' 2600 1,53 • 10' 

wa wzmocnionego włóknem szklanym z wytrzymałością sto
sowanych materiałów z drewna. 

W tabeli 1 zestawiono dla porównania kilka tych wartości. 
Dla drewna podano wytrzymałość w kierunku włókien, dla 
tworzywa w kierunku nici osnowy, przy czym dla tworzywa 
podano nie wartości najwyższe, lecz takie jakie możemy dziś 
z pewnością uzyskać. W oparciu o te dane wytrzymałościowe 
widzimy, że pokrycie z tworzywa sztucznego - zastosowane 
ze względu na możliwość osiągnięcia gładkich powierzchni -
może i powinno przejmować na dużej rozpiętości skrzydła 
ze"'."'nę�r�nego obciążenia gnące i skręcające. Tak więc, przy
naJmn1eJ dla tego obszaru, narzuca się konieczność zastoso
wania budowy skorupowej. Również innego rodzaju rozwa
żanie przemawia za konstrukcją skorupową. Sztywność na 
skręcanie cienkościennego, zamkniętego, pustego wewnąrtz 

profilu jest proporcjonalna do wielkości 4 f2/<I>
ds 

(patrz 
t 

rys. 1); aby otrzymać możliwie dużą powierzchnię zamknię-

t 

f 

Rys. 1 - Wielkości określające sztywność na skręcanie cienkościen
nego, zamkniętego, pustego wewnątrz profilu (oznaczenia). 

tą, materiał nośny należy rozmieścić możliwie jak najbar

dziej na zewnątrz względem siebie. Wyrażenie <I> 
ds 

osiąga
t 

najmniejszą wartość wtedy, gdy grubość ścianki wzdłuż ca
łego obwodu jest stała, co można wykazać przy pomocy ra
chunku wariacyjnego. (Zakłada się przy tych rozważaniach 
stały, proporcjonalny do wartości <I> tds ciężar całkowity, 
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zmienną grubość ścianek oraz przyjmuje się wszędzie stały 
moduł odkształcenia postaciowego). 

Przy konstrukcji skorupowej tworzywo sztuczne wzmoc
nione włóknem szklanym przynosi szczególnie duże korzyści 
technologiczne w porównaniu z innymi materiałami, jak 
drewno lub metal. Umożliwia ono wykonanie skorupy o do
wolnie i prawidłowo stopniowanej zmianie grubości ścianki 
w jedny!Il cyklu technologicznym. Zmianę grubości ścianki, 
np. w kierunku największej rozpiętości skrzydła, osiąga się 
w prosty sposób przez stopniowanie liczby warstw tkaniny 
szklanej w laminacie. 

. Przed omówieniem przykładów konstrukcyjnych podamy
kilka opracowań materiałów wzmacniających i kompozycji 
dwuskładnikowych. Kompozycja dwuskładnikowa polega na 
połączeniu materiału wzmacniającego, nadającego odpowied
nią wytrzymałość produktowi końcowemu, z materiałem wią
żącym, którym jest żywica. Warunki, jakie musi sl,)ełniać ma
teriał wzmacniający, to przede wszystkim duża wytrzymałość 
i duży moduł sprężystości. Moduł sprężystości materiału 
wzmacniającego musi być znacznie wyższy niż żywicy, aby 
przy tym samym wydłużeniu obydwóch związanych z sobą 
materiałów, główną część obciążenia przejmował materiał 
wzmacniający. 

Tekstylne włókno szklane (tak nazywane są włókna szkla
ne o średnicy mniejszej od 0,013 mm) przewyższają pod tym 
względem wszystkie inne materiały wzmacniające. Moduł 
sprężystości E tekstylnego włókna szklanego wynosi około 
600 OOO kG/cm2 • Wytrzymałość na rozciąganie dla zwykłych 
gatunków szkła z przeciętną grubością włókien wynosi oko
ło 15 OOO kG/cm2 i wzrasta (na ogół) z malejącą grubością 
poszczególnych włókien. Zwykłe utwardzalne sztuczne żywi
ce, które służą jako materiał wiążący tkaninę szklaną, mają 
wytrzymałość na rozciąganie około 700 kG/cm2 i nieco wyż
szą wytrzymałość na ściskanie, zaś moduł sprężystości E wy
nosi przeciętnie od 30 OOO do 40 OOO kG/cm2• 

Niełatwo jest dokonać najbardziej właściwego wyboru 
spośród tak wielkiej obfitości możliwych kombinacji włók
na z żywicą. Trudność wynika stąd, że z jednej strony pro
ducenci oferują setki gatunków tkanin szklanych i kilka
dziesiąt rodzajów sztucznych żywic, z drugiej zaś - poglądy 
specjalistów w tej sprawie są różne. Dla nas, z powodu ogra
niczonych możliwości warsztatowych, wchodzą w rachubę 
tylko takie żywice, które twardnieją bez użycia ciśnień lub 
podwyższonych temperatur. Zdecydowaliśmy się na żywice 
etoksylinowe i epoksydowe, chociaż są one dwa do trzech 
razy droższe od szeroko stosowanych żywic poliestrowych. 
Wysoka cena etoksylinowej żywicy nie odgrywa decydującej 
roli, ponieważ koszty żywicy stanowią jedynie drobną część 
ogólnych kosztów szybowca. 

Etoksylinowe żywice wykazują w stosunku do poliestrowych 
następujące zalety. 
- Lepsza przyczepność do większości materiałów, między
innymi do szkła. Wysoka przyczepność pozwala na dobre
związanie powłoki przenoszącej obciążenie z usztywniającym
wypełniaczem.
- Ograniczone kurczenie się podczas utwardzania (około 10/o;
dla żywic poliestrowych 4--71>/o), a zatem mniejsze naprężenia
wewnętrzne w danym elemencie. Silnie kurczące się żywice
oddzielają się podczas procesu utwardzania od włókna szkla
nego, tak że wokół poszczególnych włókien szklanych pow
stają mikroskopijne puste przestrzenie, do których może wni
kać wilgoć, stanowiąca największe niebezpieczeństwo dla
włókna szklanego. Wytrzymałość w stanie namoczonym, czy
li wartość wytrzymałości, jaką wykazuje materiał warstwo
wy po przetrzymaniu go przez dłuższy czas w wodzie, jest na 
ogół wyższa dla żywic etoksylinowych.
- Wytrzymałość warstwowych materiałów etoksylinowych
na obciążenia przemienne jest też na ogół wyższa niż dla
poliestrowych.
- Mechaniczne własności żywicy etoksylinowej, jak rów
nież odporność na podwyższone temperatury, są względnie 
dobre. 

Nie mniej ważny od wyboru żywicy jest dobór odpowied
niego wzmocnienia szklanego. Tkanina otrzymana z włókien 
wytworzonych ze szkła wolnego od związków alkalicznych 
metodą wyciskania przez filiery wydaje s'ię najodpowiedniej
sza do użycia dla wysoko obciążonych elementów. 

Przy pokryciu wielowarstwowym wykonywanym metodą 
ręcznego nakładania, co często zdarza się w przypadku ele
mentów o dużych powierzGhniach, należy zwrócić uwagę na 
to, by przędza i nici nie wykazywały zbyt silnego skręcenia, 
a tkanina nie była zbyt ścisła, gdyż utrudnia to dobre nasy
cenie jej żywicą. Dobrze nasycają się tkaniny wykonane z ni
ci typu „Fachseide" i typu „Roving". 

Tkaniny ze wzmocnioną osnową wydają się szczególnie od
powiednie do budowy skrzydeł, zwłaszcza na rozciąganą stro
nę zginanego układu. Wyróżniają się one tym, że w kierunku 
nici osnowy leży znacznie więcej włókien niż w prostopadłym 
do tego kierunku nici wątku. Znana z amerykańskiej lite
ratury tkanina 143 (w Niemczech 38/19K) jest tak sporządzo
na, że liczba szklanych nici osnowy jest 9-krotnie wyższa od 
liczby nici poprzecznych (wątku). Przy pomocy takiej tka
niny można wykonać włąściwe pod względem przejmowania 
obciążenia materiały warstwowe, co jest szczególnie cenne 
w odniesieniu do skrzydeł, w których główne naprężenia wy
stępują w kierunku rozpiętości (dla przejęcia obciążeń skrę
cających kładzie się warstwę tkaniny wątkowej z diagonal
nym, w stosunku do rozpiętości skrzydła, kierunkiem włó
kien). Materiały warstwowe z tkaniną o wzmocnionej osno
wie osiągają w kierunku głównych włókien wytrzymałość na 
rozciąganie ponad 5000 kG/cm2, a na ściskanie około 
3000 kG/cm2, przy module sprężystości E = 250 000-
280 OOO kG/cm2. W porównaniu z powyższymi danymi wytrzy
małość materiału warstwowego (laminatu) na przemienne 
rozciąganie i ściskanie jest niska - wynosi 550-650 kG/cm2. 
W rzeczywistości jednak wydaje się, że jest ona dostateczna, 
tym bardziej, że próbki, które wytrzymały 10 milionów zmian 
obciążenia wynoszącego 550-600 kG/cm2, wykazały przy 
próbie na zerwanie tę samą wytrzymałość, co próbki nie pod
dane uprzedqio zmiennym obciążeniom. 

'w tym miejscu musimy zrobić kilka uwag dotyczących 
wytrzymałości materiałów warstwowych. Podawane w lite
raturze wartości wytrzymałości na rozciąganie i ściskanie, 
oraz modułu sprężystości i odkształcenia postaciowego, są 
bardzo różne i wskazują na silną zależność tych wielkości od 
zawartości szkła w laminacie. Poza tym wskazują one na to, 
że nie należy stosować do dwuskładnikowych materiałów 
warstwowych wielkości naprężeń, definiowanych w zwykły 
sposób dla materiałów jednorodnych (izotropowych). W na
szych doświadczeniach mogliśmy stwierdzić, że rozrzut war
tości wytrzymałościowych, uwarunkowany różną zawartością 
szkła, może być prawie całkowicie wyeliminowany, jeżeli okre
śli się naprężenia nie według wzoru: 

a = P/b • t lecz a* = P/b • n 

gdzie n jest liczbą warstw tkaniny szklanej w przekroju ma
teriału warstwowego. Wielkości wytrzymałościowe określa 
się więc nie przez odniesienie do powierzchni przekroju, któ
ra dla materiału warstwowego może wypaść różna dla tej 
samej liczby warstw tkaniny szklanej (zależnie od ilości ży
wicy), lecz do '1 cm szerokości warstwy tkaniny. W analogicz
ny sposób określa się naprężenia ściskające, moduł spręży
stości i moduł odkształcenia postaciowego. 

t 
� 

��::��:dny 
- b 

n warstw { L am,nat 
r, 64ISB·l12 

Rys. 2 - Wielkości, służące do zdefiniowania naprężenia w materiale 
jednorodnym oraz w warstwowym materiale z tworzywa z włóknem 

szklanym 

Znane z wytrzymałości materiałów równania mogą być da
lej stosowane, z tym, że zamiast grubości ścianki t należy 
wstawić liczbę warstw n w materiale warstwowym. 

Takie ujęcie zagadnienia jest wielkim ułatwieniem dla 
konstruktora, gdyż może on przy pomocy wyżej określonych 
wielkości obliczać z większą pewnością i nie musi brać pod 
uwagę zawartości tkaniny szklanej w gotowym elemencie. 
Podaje on jedynie warsztatowi żądaną liczbę warstw tkani-
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ny. Dotrzymanie warunku określonej grubości ścianki i żą
danej zawartości szkła staje się w tym _P:zypadku �?ęd�e: zresztą warsztat nie mógłby tego całkow1c1e zapewmc, .1esll
wykonawstwo oparte jest na metodzie ręcznego nakładania. 

I;ecydującą wielkością przy wyborze tkaniny jest zat�m 
warto'ć a*/g, przy czym g jest ciężare n je:inego m1 ·,kamny 
w G/m2. Wartość a*/g jest wielkością stałą dla każdej tkaniny 
inną. Na przykład dla tkaniny ze wzmocnioną osnową jest ona 
około dwukrotnie wyższa niż dla tkaniny wątkowej. Dla tka
niny ze wzmocnioną osnową 38/19K12V o ciężarze 302 G/m2 

określili�my wartość wytrzymałości na rozciąganie ar = 
= 200 (kG/cm warstwę) i na ściskanie a[ = 110 kG/cm i war
stwę. Ma�ąc do dyspozycji te wartości można przystapić do 
określenia wymiarów skrzydła. Otrzymuje się przy tym dla 
warstwowego pokrycia bardzo cienkie ścianki. 

Przy zginaiącym obciążeniu skrzydła występują na dolnej 
części skorupowego pokrycia prawie wyłącz n ie naprężenia 
rocciągające, a na górnej części - ściskające. Cienkościenne 
elementy mogą pod wpływem ścisk,mia pękać lub falować 
się. Aby zapobiec utracie stateczności cienkiego pokrycia sko
rupowego, trzeba je podeprzeć materiałem usztywniającym. 
W poszukiwaniu odpowiedniego materiału podpierającego 
sporządzono wykresy zależności naprężeń od odkształceń 

Tabela 2 

Stosunek modułu sprężys;rto§ci E "o ciężaru w'Pściwego , dla różnych 
materiałów wypełniaczy 

Materiał I Kierunek §c'skania I Efy [10' cm) 

Moltopran dowolny 0,9 

Styropor dowolny 1,4-ć-2,8 
- - -

Drewno balsa .L do włókien 2,0--'--2,9 
li do włók,en 38 

Plaster pap1erowy 

I
1: do osi komórki 

plastra 54--'--86 

przy próbie ściskania dla materiałów piankowych o róznych 
ciężarach właściwych i drewna balsa. W tabeli 2 zebrano 
średnie wartości rezultatu tych badań. 

S�yropor, materiał piankowy z polystyrenu (.,polystrolu"), 
moze posiadać różne ciężary właściwe od 20 kG,'m3 w górę. 
Y7'Yt:zymałość tego materiału przy mniejszym ciężarze nie 
Jest Jed:1-ak wystarczająca, aby go można było zastosować jako 
wypełniacz w wysoko obciążonych elementach skorupowych 
wykonanych z tworzywa sztucznego wzmocnionego włóknem 
sz�lanym. Nadaje_ się on szczególnie jako wypełniacz nie pra
cuJących elementow kształtowych, jako noski skrzydeł ow·ew
ki końców skrzyde! itp. Szczególnie cenną jego własnd"cią jest 
b�rd70 �atwa obrobka za pomocą pił, skrobaków, szlifowa
nie: papierem ściernym. Materiały piankowe PVC nie mosrły 
byc zastosowane ze względu na znaczny spadek ich własno�ci 
�ytrzy1;1ało_ś�iowych w temperaturach powyżej 4.0°C. Musie
llsmy-rowmez zrezygnować z materiału Syntactic-Foam, któ-

,Rys. 3 - Wa-lee do szlifowania, wykonany do obróhki plastra papie
rowego na dokładny kształt profilu 

Rys. 4_ - Próbka skrzydła składającego się z plastrów papierowych 
Jako wypełniacza , pokrycia o konstrukcji przekładkowej 

ry rokował d'..lże nadzieje jako wypełniacz konstrukcji prze
kład�owych (Sandwich). Materiał ten składający się z mie
szanmy p�styc� we_wn�trz kuleczek z żywicy fenolowej 
(<I>5+90�l) 1 spoiwa zyw1cznego może być wytwarzany we 
własnym zakresie, gdyż jest masą utward,ającą się w iem
J?eraturz� o�oc;,:enia. D�je �ię on też szpachlować. Ok1zało się 
Jednak. ze .1ego wydłuzeme przy rozerwaniu jest zbyt małe. 
Kruchość wzrasta wraz ze spadkiem ciężaru właściwego. Naj
mniejszy c�ężar wła!<ciwy, jaki można otrzymać, wynosi dla 
tego matenału 350 kG/m3 

Zaczynaliśmy już tracić nadzieję znalezienia lekkiego. ale 
wystarczająco sztywnego materiału na wypełniacz do skrzy
deł, gdy rozpoczęliśmy doświadczenia z plastrami papie:o
wymi. 

w_ trakcie prób stwierdzono, że można otrzymać plastry 
papierowe o ciężarze 10+60 kG/m3. Przy ciężarze plastra 
20 kG/m3 moduł spreżystości E w kierunku osi komórek pla
stra _iest !'iO razy większy niż dla materiału piankowego z uo
lystyrenu o równym ciężarze. Ciężar właściwy plastra zależy 
od grubości użytego papieru i od wielkości komórek. Lekkie 
plastry papierowe zapewniają jeszcze bard70 wyrnkie war
tości morlułu sprężystości E, przy czym kor7ystniej jest zmniej
s,:ać ciężar właściwy plastra przez stosowanie cieńszego pa
p'eru, niż przez zwie>kszanie komórek. Mnieisze komórki za
pewniaia leos,:e łączenie plastrów z pokryciem skorupy. Gra
niczną grubość papieru, z którego wykonuie się plastry, wa
runkuje wytrzymałość plastra na obciążenia przemienne. 

Metoda obróbki plastrów przedstawia się następujaco. Pla
stry w stanie sprasowanym (w tym stanie są one dostarczane) 
wycina sie zgrnbnie piła na żądany kszt'łłt. Blo1d o1astrów 
ro,:r>iaga sie nastepnie aż do momentu osiągniecia przez ko
mórki pr7eoisowych wymiarów, po czym papier nasyc'l. sie 
żywicą fenolową i suszy się w piecu w temperaturze 140°C 

Rys. 5 - Szkielet złożony z dwóch dźwigarów, noska i żeber, rozsta
w10nych w dużych odległościach. Między żebrami znajdują się bloki 

papierowych plastrów 
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Rys. 6 - Skrzydło z nałożonym wewnętrznym pokryciem skorupy Rys. 9 - Skrzydło podczas próby na skręcanie. Widać lusterka pomia-

przekładkowej rowe, zamocowane na górnej powierzchni 

Rys. 7 - Mocowanie części spływowej do pozostałej części skrzydła 

w ciągu 1/4 godz. Po wysuszeniu plastry nie dają się już for
mować. Dalsza dokładna obróbka na właściwy kształt odby
wa się za pomocą szlifowania. W tym celu skonstruowalEmy 
sami walec do szlifowania, który jest napędzany przez silnik 
za pośrednictwem wałka giętkiego (rys. 3). 

Łączenie plastrowego wypełniacza ze skorupą pokrycia to 
nowy, decydujący o właściwej pracy cienkiego pokrycia, 
problem. Na podstawie naszych doświadczeń możemy stwier
dzić, że połączenie nie będzie zadowalające, gdy gęsta tkani
na z jedwabiu szklanego będzie nałożona bezpośrednio na 
plaster. W przypadku rzadkich tkanin łączenie jest lepsze. 
Dobre wyniki osiąga się również, gdy jako najbliższą war
stwę łączącą się z plastrem kładzie się tkaninę wzmacniają-

Rys. 8 - Skrzydło zamocowane do próby na skręcanie 

cą z włókna szklanego lub papier. Badań zagadnienia łącze
nia jeszcze nie zakończyliśmy. 

Przy projektowaniu przeznaczonej do badań próbki skrzy
dła (rys. 4J ograniczono, na podstawie analizy optymalnego 
wykorzystania materiału, układ przenoszący obciążen'.a do 
zakresu od O do 600/o cięciwy profilu. środkowy i tylny dż.vi
gar przenoszący siły poprzeczne został wykonany ze sklejki 
ułożonej pod kątem 45°. Aby utrata statecznÓ:ki pokrycia na
stąpiła na pewno powyżej obciążenia w pełni wykorzystują
cego wytrzymałość materiału, zastosowano nie tylko plastro
wy wypełniacz o ciężarze właściwym 20 kG/ma, lecz i samą 
skorupę wykonano jako przekładkową. Warstwę wypełniają
cą między pokryciem wewnętrznym i zewnętrznym stanowi 
plaster papierowy o małych komórkach. 

Budowa przebiega w następujący sposób. Szkielet skrzydła 
składa się z obu dźwigarów sklejkowych, żeber sklejkowych 
ustawionych w odstępach półmetrowych i noska wykonanego 
z balsy. Bloki plastrów w stanie sprasowanym zostają zgrub
nie wycięte na profil, rozciągnięte do długości równej odstę
powi między żebrami i utwardzone za pomocą sztucznej ży
wicy. Następnie wkleja się tak otrzymane bloki w szkielet 
skrzydła (rys. 5) i szlifu.ie dokładnie na profil walcem szli
fierskim, przy czym żebra służą jako szablony dla walca. 
W ten sposób powierzchnie między dwoma żebrami można 
szlifować w ciągu 3 do 5 minut. Na tak przygotowany wypeł
niacz nakłada się matę z włókna szklanego przesyconego ży
wica. Po jej utwardzeniu nakleja się pokrycie wewnętrzne. 
Następnie mocuje się żebra o wysokości warstwy wypełnia
jącej (rys. 6). Na powstałych w ten sposób polach nakleja się 
maty z wąskiego papierowego plastra, które łatwo dopaso
wu.ia się do krzywizny profilu. Po szlifowaniu warstwy wy
pełniającej nakłada się warstwę łączącą, a na nią pokrycie 
zewnetrzne. Następnie powierzchnię natryskuje się żywicą, 
nakłada się na nią grubą folię oddzielającą z octan'\ ·celulo-:y, 
pr7ez którą wygładza się powierzchnię skrzydła. W ten Sl)O
só b można otnymać gładką powierzchnię, która wymaga już 
tylko niewielkiei obróbki wykańczającej. Po wykonaniu 
części pracującej wykonnje się zewnetrzne zakończenia 
skrzydła oraz części położone przy krawedzi spływu z two
rzywa piankowego oraz cienkiego pokrycia warstwowego 
(rys. 7). 

Próbkę konstrukcji poddano początkowo stopniowemu ob
ciążeniu skręcaiącemu. Bardzo małe kąty skręreń dokłainie 
zmierzono za pomocą specjalnego urządzenia. Zasada dzia
łania tego urządzenia (rys. 8 i 9) pole.e:a na tyrn, że lustro 
umieszczone mi próbr-e odbi.ia promień świetlny lampy łuko
we.i i skierowuje się go na tablicę pomiarową oddaloną o 10 m 
od próbki. 

Rys. 10 - Sposób obciążenia skrzydła podczas próby na zginanie 
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Rys. 11- Sposób zamocowania pracującej skorupy podczas prób 
wytrzymałościowych 

Rys. 12 - Czujniki zegarowe wskazujące ugięcia w różnych miejscach 
skrzydła 

Rys. J3 - Pomiar odkształceń za pomocą tensometrów mostków 
pomiarowych 

Wiadomo, że decydującym dla skrzydła obciążeniem nie 
jest obciążenie skręcające, lecz zginające od sił poprzecznych. 
Z tego powodu we wszystkich następnych próbach, również 
w próbach na skręcanie, przyjęto układ obciążeń, który_ jest 
widoczny na rys. 10. Próbka jest z jednej strony umocowana, 
a w punkcie P obciążana zmieniającą się w sposób ciągły siłą 
poprzeczną Q. Punkt P odpowiada punktowi przyłożenia wy
padkowej sił aerodynamicznych, działających na odcinku od 
badanego przekroju do końca skrzydła. Przyjęcie tego układu 
zapewnia taki sam wzajemny stosunek momentu zginającego 
i siły poprzecznej podczas próby, jaki istnieje na rzeczywi
stym skrzydle poddanym w locie "i:em11 samemu przypadkowi 
obciążenia. Wskaźniki przekroju na zginanie zostały tak do-

brane wzdłuż długości próbki, że największe naprężenie wy-
stępuje stale w przekroju badanym. 

Wiele uwagi poświęcono sposobowi z_amocowania skorupy, 
który można zobaczyć na rys. 11. Przebieg momentu zginają
cego określono przy pomocy odczytów zegara pomiarowego 
(rys. 12). Rozkład wydłużeń wzdłuż rozpiętości i wzdłuż jed
nego przekroju zmierzono przy pomocy tensometrów i mostka 
pomiarowego wysokiej częstotliwości (rys. 13). 

Badania przeprowadzono według następującego programu: 
próba na skręcanie, następnie obciążenie siłami poprzeczny
mi i pozostawienie przez około 5 minut pod obciążeniem do
puszczalnym = 4 g (4-krotne przyśpieszenie ziemskie), przez 
10 godzin - pod obciążeniem stałym, równym 2,5 g, po czym 
ponowna próba na gięcie przez 5 minut - pod obciążeniem 
4 g. Dopiero wówczas przeprowadzono właściwą próbę ła
miącą, przy czym starano się. aby cała próba trwała nie dłu
żej niż jedną minutę. Gdy próbka przeniosła pierwsze obcią
żenia bez uszkodzeń, przyłożono obciążenie niszczące, które 
osiągnęło wartość 15,3 g. Ciężar konstrukcji był przy tym 
równy ciężarowi porównywalnej powierzchni nośnej drew
nianego skrzydła szybowca D-34, które jest zaprojektowane 
na przeciążenia 10 q. Sztywność na zginanie wynosi przy tym 
0,6 sztywności na zginanie drewnianej powierzchni nośnej, 
a sztywność na skręcanie - 1,4 sztywno�ci na skręcanie drew
nianej powierzchni nośnej. Złamanie nastąpiło w sposób na
gły, wyraźnie na skutek przekroczenia wytrzymałości pokryć 
warstwowych. Na stronie ściskanej złamanie wystąpiło 
wzdłuż całego przekroiu, po obu stronach linii złamania po
krycie zewnętrzne wybrzuszyło się (rys. 14) przy czym widać, 

Rys. 14 - Pęknięcie pokrycia warstwowego skorupy przekładkowej 
skrzydła po stronie ściskanej 

że zewnętrzne warstwy oddzieliły się od wewnętrznych, któ
re trzymały się jeszcze silnie warstwy wypełniającej (rys. 15). 

·Pełzanie tworzyw sztucznych pod obciążeniem pozostaje
w dopuszczalnych granicach. Bezpośrednio po obciążeniu od
kształcenia zanikają w stosunkowo krótkim czasie. 

Rys. 15 - Fragment µęknięcia pokrycia z rys. 14 
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Doświadczenie zdobyte podczas badań nad tworzywami 
sztucznymi bęaz1e wyKorzys�ane przy KonstruKcJi i b ... aow1e 
ctwuo::;ooowego szyoowe;a o ro„p1-.wsci �u m i o wyu:tu;.e
n1u �U. ;:,Krzyct:ta maJą oyc wyKonane w opisany wyz.eJ spo
sob, udos1rnna10ny paez. uwzg1ęan1enie nowych zdobyczy 
wiedzy. Piastry będą smzyć JaKQ wypem1acz e1e,nemow p.a
CUJących. 

Część pracująca skrzydła (keson) będzie dwuprzegrodowa, 
w ce1u _w:ta�c1wego wyKorzyst«1ua p,,.egroct pi·,.y pr;.enosze
nm obc1ązen skręcaJących. ::;zeroKO;:,C Ke.;onu OKres1a s1ę na 
podstawie ana11zy wp:tywu róznych czynmków: ::.ztywność 
na skręcanie e1ementu skrzynkowego, wyKonanego z matena
łu o o_kre�lonym cięzarze i mającego scianki o sia:teJ grubo"ci,
wyraz a się wzorem: 

lskr = C (F/U)2 

gdzie F jest polem zamkniętym przez ścianki elementu a U 
cHugością linii ograniczaJąceJ po1e 1". Na1eza:toby więc ctązyć, 
zgoan1e ze wzorem, do uzyskania przy konstruowaniu moz.1i
w1e jak największego stosunKu 1", u skrzynkowego elementu 
pracującego. Trzeba jednak jeszcze wz.iąc pod uwagę wpływ 
cięzaru tworzywa, ktore wypełnia wnętrze elementu skrzyn
kowego i ma zapobiegać wyboczeniu cienkiego poluycia SKO
rupowego. Ciężar wypełniacza jest proporcjonalny do F. ::;1,0-
sunek ciężaru wypemiacza do cięzaru pracującego pokry<;ia 
staje się niekorzystny, gdy szerokość pracuJącego ke„onu 
określa się jedynie z punktu widzenia uzyskania naJwięks�ej 
sztywności lskr• Z drugiej strony, w przypadku bardzo smu
kłego przekroju kesonu, to jest korzystnego stosunku cięz.aru 
wypełniacza do ciężaru pracującego pokrycia, wzrasta ·udział 
ciężarowy elementów kształtowych, które muszą wypełniać 
keson, w celu nadania skrzydłu wymaganego profilu. Przy 
uwzględnieniu wpływu wszystkich tych czynników można, 
znając obciążenie skrzydła, znaleźć optymalną szerokość ke
sonu. Położenie jego w przekroju skrzydła wybiera się w ten 
sposób, aby przy określonym ciężarze materiału skorupy 
otrzymać największy wskaźnik na skręcanie, to znaczy keson 
umieszcza się w miejscu największej grubości profilu. Wyni
ka stąd konieczność uzupełnienia zarysu powierzchni nosnej 
w części noskowej i w części tylnej elementami kształtowymi. 

Elementy kształtowe na część noskową i tylną profilu można 
wykonać w łatwy sposób. Pokrycie tych elementów musi być 
zabezpieczone przed wyboczeniem tylko w zakresie obciążeń 
dopuszczalnych, a nie aż do obciążeń niszczących. Bardzo 
sztywne elementy kształtowe można sporządzić ze skorup 
przekładkowych, składających się z wypełniacza ze „Styro
poru" (40 kGm3) o grubości 1 cm i pokrycia warstwowego 
z jedną warstwą tkaniny szklanej 32(16)16 (rys. 16). Taka sko-

rupa przekładnikowa waży tyle samo, co sklejka 1,2 mm. Tka
nina jest ułożona w pokryciu elementu kształtowego pod ką
tem 45 °, w celu uzyskania mniejszego modułu sprężystości E 
tworzywa sztucznego w kierunku rozpiętości. 

W przypadku mniejszego modułu E mniejsze jest niebez
pieczeństwo utraty stateczności przez skorupę przy ugięciu 
skrzydła pod obciążeniem. Wynika to z porównania wzorów 
na naprężenia wybaczające aw i na naprężenia rzeczywiste 
występujące przy odkształceniu Orz: 

gdzie F. jest określone przez odkształcenie skrzydła; E1 - mo
duł sprężystości pokrycia; E2 - moduł sprężystości wypeł
niacza. 

Moduł sprężystości E tworzywa warstwowego z tkaniną 
38(16) 16, ułożoną pod kątem 45 °, wynosi tylko 14 modułu E

tworzywa warstwowego z tkaniną 38/19K12, z którego jest 
wykonana część pracująca. Przy jednakowym odkształceniu 
s naprężenie pokrycia elementu kształtowego pozostaje do 
naprężenia pokrycia elementu pracującego w stosunku 1 : 4. 
Poza tym ułożona pod kątem 45° tkanina elementu kształto
wego zwiększa sztywność na skręcanie całego skrzydła. Wy
soka sztywność na skręcanie jest szczególnie ważna, dla za
bezpieczenia konstrukcji przed flatterem, ponieważ sztyw
ność na zginanie skrzydła wykonanego z tworzywa sztuczne
go jest stosunkowo niska. 

Na odcinku zewnętrznych partii skrzydła, gdzie siły i mo
menty są małe, z obliczenia wypadają bardzo małe grubo;ci 
ścianek skorupy elementu pracującego. Ze względów wytrzy
małościowych wystarczyłoby zastosować w tworzywie warst
wowym pokrycia przekładkowego tylko jedną warstwę tka
niny. Jest to niedogodne, gdyż po pierwsze na powierzchni 
skrzydła odznaczałaby się wówczas budowa „plastra" wypeł
niającego (spadek gładkości powierzchni), a po drugie wy
trzymałość tworzyw warstwowych wzmocnionych włókien 
szklanych maleje, gdy grubość tworzywa jest mniejsza niż 
1 mm. Z tego powodu na odcinkach zewnętrznych partii 
skrzydła zrezygnowano z pokrycia przekładkowego i zastą
piono go pojedynczym pokryciem, składającym się z wielu 

Rys. 17 - Wykres porównawczy naprężenia wybaczającego i rzeczy
wistego w funkcji modułu sprężystości pokrycia skorupy 

warstw tkaniny; wypełniacz skrzydła stanowi plaster 
o drobnych komórkach.

Szczególnie ciężki problem, jakkolwiek możliwy do roz
wiązania, przedstawia zamocowanie skrzydła. Części meta
lowe trudno jest łączyć ze sztucznym tworzywem, z powodu 
różnych modułów sprężystości E obu materiałów. Trzeba szu
kać specjalnych rozwiązań konstrukcyjnych. Dla ułatwienia 
zadania skrzydło zostanie wykonane jako trzyczęściowe. Roz
wiązanie to ma następujące zalety: w miejscach podziału, le
żących dalej od kadłuba, występują znacznie mniejsze siły 
i momenty niż w środku skrzydła; okucia połączenia stano
wiące dodatkowy ciężar w przypadku skrzydła 3-częściowe
go znajdują się bliżej końca skrzydła i działają odciążająco, 
budowa i obsługa skrzydła 3-częściowego jest prostsza. 

Wykonanie skrzydła opisaną metodą w żadnym przypadku 
nie jest bardziej pracochłonne niż skrzydła drewnianego. 

Wykonanie skorupy w formie negatywowej okazuje się 
w naszym przypadku ze względu na produkcję jednostkową 
zbyt kosztowne. Zaletą wykonania skrzydła „od wewnątrz" 

Rys. 16 _ Nosek profilu wykonany jako konstrukcja przekładkowa jest przede wszystkim możliwo6ć łatwej kontroli wszystkich 
składająca się z pokrycia i pianowego wypełniacza połączeń klejonych podczas budowy. 
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Oznaczenia amerykańskie w lotniczych układach energetycznych

w artykule omówiono system oznacze1'1, stosowany przez przemy�_l amerykański _ w schematac_h �ot
niczych układów energetycznych jak_o je�en z przykladow do_ dy_skusJi nad stworzenie:m lub prZYJęciem 

0 lobnego systemu w polskim lotnictwie. System ten odnosi się do hydraulicznych i pneumatycznych 
�k�adów napędowych stosowanych w budowie mciszyn i 11;żywany jest obecnie w Pols�e przez d�ial kon
strukcji pras i urządzeń hydraulicznych Centralnego Biura Aparatury Chem-iczneJ i Urządzen Chłod-
niczych w Krakowie. 

WSTĘP 
w dziedzinie oznaczeń stosowanych w sche�atach hydr?.ulicznych samolotu panowała do niedawn� d�za dowol�osc. 

Wprawdzie podejmowane były przez mektore w_1tworme 
sprzętu hydraulicznego próby. ujednolicenia oznaczen, Jedna��
w ogólnej praktyce przyJęła się szeroko metoda „obra�kowa 

polegająca na umieszczaniu w schematach r�suneczkow po_szczególnych jednostek w formie maksymalme uproszczoneJ: lecz zgodnej z wyglądem rzeczywistym. Schemat mus1ał byc 
opatrzony symbolami cyfrowymi lub literowymi oraz obszer
nym opisem wyjaśniającym ich znaczenie. Metoda taka 
w przypadku skomplikowanych układów energetycznych nie 
daje przejrzystego ich obrazu i w obecnych warunkach wy
maga już wielu udoskonaleń. 

Spośród kilku systemów oznaczeń opracowanych przez róż
ne organizacje przemysłowe największą popularność uzyskał 
system amerykański zalecany przez Zjednoczoną Radę Prze
mysłową JIC (Joint Industrial Council), kt6ry mimo_ wprow�-;
dzenia znacznych uproszczeń rysunkowych zapewma łatwosc 
zrozumienia schematu pod względem funkcjonalnym. System 
JIC odnosi sie zarówno do układów hydraulicznych, jak 
i pneumatycznych i oparty jest na następujących zasadach: 

1. Symbole poszczególnych jednostek nie są uproszczonym
rysunkiem ich rzeczywistej konstrukcji, lecz obrazują jedynie 
ich działanie. 

2. Jednostki złożone, łączące w sobie funkcje kilku elemen
tarnych jednostek, przedstawiane są za pomocą symboli ze
spolonych, ujmujących we wspólnej ramce kilka odpowiednich 
symboli podstawowych. 

3. W schematach nie rysuje się linii odprowadzenia cieczy
do zbiornika wprowadzając symboliczne oznaczenie zbiornika 
w odpowiednich punktach instalacji. W przypadku instalacji 
pneumatycznych stosuje się symbol oznaczający odprowadze
nie gazu do atmosfery. 

Celem niniejszego artykułu jest zapoznanie Czytelników 
,,Techniki Lotniczej" z głównymi oznaczeniami systemu JIC, 
odnoszącymi się do jednostek stosowanych w konstrukcJach 
lotniczych. Znaczenie poszczególnych symboli wyjaśniają ze
stawienia zgrupowane w tabeli 1 oraz uproszczone rysunki 
i krótki opis działania różnych elementów układów hydrau
licznych. 

Oznaczenia literowe stosowane w symbolach systemu JIC, 
stanowiące skróty pewnych amerykańskich określeń tech
nicznych nie zostały w niniejszym artykule zmien10ne na od
powiadające im skróty w języku polskim, pozostając jako 

materiał dyskusyjny do ewentualnego projektu ujednolicone
go systemu oznaczeń dla potrzeb naszego przemysłu. 

Oprócz przemysłu amerykańskiego, w którym zresztą do
tychczas nie wszystkie wytwórnie przyjęły omawiany system 
jako normę, spotykane są oznaczenia JIC, oczywiście z pew
nymi zmianami, również w literaturze technicznej radzieckiej 
i niemieckiej. Z tego też powodu, mając na względzie ułat
wienie w korzystaniu przez konstruktorów z technicznej lite
ratury zagraniczneJ, nazwy podstawowych oznaczeń omawia
nych w niniejszym artykule podane są dodatkowo w trzech 
językach obcych: angielskim, niemieckim i rosyjskim. 

STEROWANIE KIERUNKU PRZEPŁYWU 
Zawory zwrotne 

Zawory zwrotne umożliwiają swobodny przepływ cieczy 
w jednym kierunku. Zawór składa się z kulki lub grzybka 
utrzymywanego na swym gnieździe przez nacisk miękkiej 
sprężyny. Ciecz przepływająca unosi kulkę z gniazda przy 
nieznacznej stracie ciśnienia. Przy zmianie kierunku przepły
wu kulka osiada w gnieździe i zatrzymuje ciecz. Najprostszy 
zawór tego typu przedstawiony jest na rys. 1. Dwustronny za
wór zwrotny pokazany na rys. 2 umożliwia jednokierunkowy 
przepływ z dwóch gałęzi układów hydraulicznych do wspól-

nej linii roboczej. Zawór zwrotny sterowany spełniający rolę 
zamka hydraulicznego zapewnia dodatkowo możliwość prze
pływu odwrotnego, gdy nastąpi wzrost ciśnienia w określa-

Rys. 1. Zawór zwrotny jednostronny 
Check valve, single 

RUckschlagventil 
3arropHhIH KJiarraH 

,- -·-·-·-, 

Rys. 2. Podwójny zawór zwrotny 
Check valve, double 

DoppelrUckschlagventil 
YJJ.BOeHHh!H 3arropHbll1 KJiarraH 

I 

I 

ffi 
Rys. 3. Zamek hydrauliczny 
Pilot operated check valve 

Entsperrbares RUckschlagventil 
TM.n;paaJI:w1eCKJ-:1!1 3aMOK 

I 

-- ---- _ __j -, 

Rys. 4. Zam<'k hydrauliczny z łącznikiem linii zasilania • awaryjnego 
Pilot operaterl check valve with emergency line connector 

Entsperrbares RUckschlagventil 
rtt,a;paa;urąech..Y1Y1 -:,d.,•.a.V.n.. <.:U lli 1'.)" Li,C:!,h.11Vl di:iap11l1Hol1 Cl1CTeMbl 

nym punkcie instalacji. Ciśnienie to powoduje przesunięcie 
się tłoczka, który unosi kulkę na gnieździe zaworu zwrotnego 
powodując jego otwarcie. Na rys. 3 pokazany jest zawór tego 
typJ stosowany jako zamek hydrauliczriy przy dźwigniku pod
wozia . W przypadku, gdy musi być zapewnione awaryjne uru
chomienie dźwignika stosuje się w zamku hydraulicznym 
dwustronny zawór zwrotny, jak przedstawiono na rys. 4. 

Zawory rozdzielcze 

Zawory rozdzielcze służą do zmiany kierunku przepływu 
w różnych częściach instalacji hydraulicznej, przy czym mogą 
być 2-, 3-, lub 4-drogowe, zależnie od liczby linii, jakie obsłu
gują. Element sterujący zaworu rozdzielczego może posiadać 
2, 3 lub kilka położeń dając tym samym różnorodne kombi
nacje połączeń pokazane na schematycznym oznaczeniu za
woru za pomocą strzałek. Zawory rozdzielcze mogą być jedno
lub dwustopniowe. W tym drugim przypadku elektryczny lub 
mechaniczny sygnał wejściowy o małej mocy służy do prze
mieszczenia zaworka sterującego, który za pośrednictwem 
energii cieczy lub sprężonego powietrza dokonuje przesunię-
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cia głównego elementu rozdzielczego. 
do zmian położenia zaworu oznaczony 
powiednim symbolem literowym, 

Rodzaj energii użytej 
jest na schemacie od-

�iezależnie od wielkiej różnorodności rozwiązań konstruk
CfJnych stosowane są jednakowe symbole zarówno dla zawo
row, suwakowych, jak i obrotowych oraz grzybkowych. Na
za�meszczonych obok rysunkach podane są przykłady najbar
?ZleJ typo:"'ych zaworów rozdzielczych. Na rys, 5 pokazany 
Jest w duzym uproszczeniu trójdrogowy zawór rozdzielczy 

Rys, 5, Tró.idrogowy zawór rozdzielczy sterowany elektrycznie 
Solenoid operated 3-way valve 

3-Wegeventil mit elektrischer Betatigung 
TpexXOj:\OBOM pacnpej:\eJnne,1b C 3JieKTPOMarHeTM"leCKHM 

ynpaBJICHMeM 

�AA � 
� 

vv• 

,.,.,,,.J .. 111 

Rys. 6. Czterodrogowy zawór rozdzielczy sterowany elektrycznie 
Solenoid operated 4-way valve 

4-Wegeventil mit elektrischer Betatigung 
qeThIPCXXO,ll0B01'1 pacnpej:\eJrnTeJib C 3JieKTPOMarHeTM'!eCKHM 

ynpaaJieHMeM 

Rys, 7. zawór tróipołożeniowy, czterodrogowy o zamkniętym położe
niu neutralnym 

Three position, 4-way valve, closed center 
4-Wegeventil mi.t 3 Stelllungen (4/3-Wegeventil)_ l\'n Nullstellung alle 

Anschltisse gesperrt 
qeTbIPCXXO,llOBOti Tpexn03'1�MOHHb!H pacnpe,llCJIMTCJib. B HCHTpaJih

HOM ITOJIO:>KCHMM ace KaHaJibI nepeKpbIThI 

lsrii'l,lfiTtTiv'l.,lsrii'l 
=··�·= 

Rys, 8. Zawór trójpołożeniowy, czterodrogowy odcinający pompę 
w Położeniu neutralnym 

Three position, 4-way valve. In neutral position supply connector closed 
4/3-Wegeventil. In Nullstellung Zulauf gesperrt 

qeThipeXXOAOBOti, Tpexn03M�MOHHbl1'1 pacnpe,llCJIMTCJih C 3aKpb!TblM 
IlO,llBOAOM :>KM,llKOCTM B HCMTpaJibHOM ITOJIO:>KCHHM 

sterowany za pomocą elektromagnesu. Czterodrogowy elek
tromagnetyczny zawór rozdzielczy przedstawiony jest na 
rys. 6. W obu podanych przykładach suwak zaworu może się 
ustawiać tylko w dwóch położeniach. W przypadkach, gdy 
wymagane jest jednoczesne zatrzymanie dopływu cieczy do 
obu linii obsługiwanych przez za wór rozdzielczy, stosuje się 
zawór trójpołożeniowy, Na rys. 7 pokazany jest zawór tego ty
pu, który w przypadku wyłączenia obu elektromagnesów (po
łożenie neutralne) zatrzymuje przepływ we wszystkich liniach, 
z którymi jest połączony, Rys. 8 przedstawia również trójpo
obu linii obsługiwanych przE' � zawór rozdzielczy, stosuje się 
od poprzedniego tym, że w położeniu kontrolnym odcina on 
tylko linię doprowadzenia cieczy do zaworu. Obie• linie robo
cze połączone są wtedy ze zbiornikiem, 

Szerokie zastosowanie w lotnictwie znalazły dwustopniowe 
elektromagnetyczne zawory rozdzielcze ze względu na małe 
zapotrzebowanie mocy potrzebnej do ich sterowania, Na rys. 9 
podany jest przykład zaworu dwupołożeniowego, a na rys, 10 
trójpołożeniowego zaworu dwustopniowego. W układzie hy
draulicznym klap lądowania samolotu uruchomianych przez 
dźwignik o trzech położeniach stosowany jest często pięcio-
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drogowy zawór rozdzielczy typu ob�otowego o tr�ech położe
niach. Zawór taki sterowany ręczme przedstaw10ny jest na 
rys. 11. . . .

Przykładem złożonego zaworu rozdzielczego Jest zam1esz-

.-·----·-. 

Rys. 9. zawór czterodrogowy, dwustopniowy sterowany elektrycznie 
Solenoid controlled, pilot operated 4-way valve 

4/2-Wegeventil elektrisch vorgesteuert 
'ieTbipeXXOAOBOJ<, ABYXIT03"11\110HHb!J< pacrrpeAeJ111TeJ1b C sneKTPO

MarHeTJ>1'-1eCKl1M yrrpaBneH11eM 

,-------·-·-·� ------- ------: I

Rys. 10. zawór czterodrogowy, trójpołożeniowy, dwustopniowy stero
wany elektrycznie 

Solenoid controlled, pilot operated three position 4-way valve 
4/3-Wegeventil elektrisch vorgesteuert 

'ieTbJpexxoAOBOH, TpeXIT03"11\110HHbJJ< pacrrpeAemnenb C 3J1eKTPO
MarHeTl1'-leCK11M ynpaaneH11eM 

Rys. 11. zaw6r tró.iPołożeniowy, pięciodrogowy sterowany ręcznie 
Three position 5-way valve manually operated 

5/3-Wegeventil, handbetatigt 
TI.RTHXOAOBOH, TpeXIT03111\110HHbIJ< µacnpeAeJ111TeJ1b C PY'-IHbIM 

ynpaane1-u-..:eM 

Rys. 12. Rozdzielacz pneumatycznego układu hamulców 
Directional valve of pneumatic brake system 
Steuerventil der pneumatischen Bremsanlage 

KnanaHHOe yc-rpo,;ICTBO ynpaBJ1eH11.R nHeBMOTOPM03aM11 KOJ1ec 

czony na rys. 12 tzw . .,dyferencjał" układu hamulców samo
lotu umożliwiający niezależną pracę hamulców obu kół w cza
sie kołowania. Składa się on z dwóch trójdrogowych zaworów 
rozdzielczych zasilanych ze wspólnej linii wysokiego ciśnienia 
i uruchomianych niezależnie za pomocą mechanicznego sprzę
żenia z układem sterowania steru kierunkowego. 

Zawory kolejności 

Zawory kolejności stosowane są w układach hydraulicznych 
wtedy, gdy wymagane jest, aby pewna część instalacji rozpo
czynała pracę w momencie, kiedy ciśnienie w innej części in
stalacji osiągnie określoną wielkość. Swobodny przepływ cie
czy przez zawór kolejności może być otwierany mechanicznie 

Rys. 13. Zawór kolejności sterowany mechanicznie 
Cam operated sequence valve 

Drucklmopfbetatigtes Folgeventil 
KnarraH nocneAoaa-renhHOCTM onepa11>iw c PY'-IHbIM ynpaane1-111eM 

Rys. 14. Zawór kolejności (sterowany hydraulicznie) 
Sequence valve 

Folgeventil 
KnarraH nocneA0BaTeJ1bHOCT11 onepa1111ti c r1111paBJ111'-1eCKPIM 

ynpaBneH11eM 

za pomocą zderzaka (rys. 13) lub hydraulicznie (rys. 14). W tym 
przypadku ciśnienie sterujące musi pokonać siłę sprężyny za
woru sterującego. W stanie otwartym zapewniony jest swo
bodny przepływ, dopóki ciśnienie sterujące utrzymuje się po
wyżej określonej wielkości. Działanie zaworu kolejności jest 
jednokierunkowe. 

Przy wielokrotnym działaniu przecieki do komory sprężyny 
głównej i sterującej mogą powodować zakłócenia w pracy za
woru i dlatego powinny być odprowadzane do zbiornika osob
nym przewodem zlewowym. 

Zawory przełączające 

Zawory przełączające umieszczone są w m1eJscu łączenia 
się dwóch linii energetycznych użytych do zasilania tego sa
mego odbiornika mocy. Zawory tego typu umożliwiają pracę 
jednej linii przy równoczesnym wyłączeniu drugiej. Przykła
dem zastosowania są zawory awaryjne odcinające główną 
linię zasilania w przypadku jej uszkodzenia i włączające jed
nocześnie obwód zasilania awaryjnego. 

Ze względu na działanie zaworów przełączających dzieli się 
je na dwa rodzaje. 

Rys. 15. Zawór przełączający obwodu awaryjnego 
Shuttle-valve of emergency system 

Doppel - Steuerventil 
Aaap111<HhI1< KnanaH 

Rys. 16. Zawór przełączający układu rewersyjnego 
Shuttle-valve of reversible system 

Doppel - Steuerventil 
�BOHHOM nepenyCKHOM KnanaH peaepCl1BHOH Cl1CTeMbl 
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Rodzaj pierwszy umożliwia swobodny przepływ w tej linii 
gdzie panuje wyższe ciśnienie i stosowany jest w obwodach 
awaryjnych. Zawór tego typu przedstawiony jest na rys. 15. 

Rodzaj drugi, o zasadzie działania pokazanej na rys. 16 
umożliwia przepływ cieczy w tej linii, gdzie panuje niższe ciś� 
nieni� i stosow_any jest w u�ładach zasilanych przez pompę 
o _zm1�nnym kierunku obrotow (układy rewersyjne). Odpo
wiednio do zasady działania stosuje się dwa rodzaje oznaczeń
zaworów przełączających. 

REGULACJA CISNIENIA 

Zawory maksymalnego ciśnienia 
Zawory maksymalnego ciśnienia lub zawory bezpieczeństwa 

stosuje się w celu zabezpieczenia pompy hydraulicznej lub 
części instalacji przed nadmiernym wzrostem ciśnienia. Dzia
łanie zaworu polega na odprowadzeniu części cieczy z insta-

�\§� � 
� w 

fl•l•fSl•lfl1 

Rys. 17. Zawór maksymalnego ciśnienia 
Relief v al ve 

Ueberdruckventil 
IlpeAOXpaHHTeJihHhI/,i KJianaH 

lacji do zbiornika, gdy ciśnienie w układzie przekroczy okre
śloną wielkość. W schematach układów hydraulicznych uży
wa się tego samego oznaczenia do zaworów z bezpośrednim 
działaniem sprężyny (rys. 17) i do zaworów różnicowych. 

Zawory rozładowania p:impy 

Zawory tego typu stosowane są w układach hydraulicznych 
w celu odprowadzenia do zbiornika całego wydatku pompy 
przy ciśnieniu bliskim zera, w czasie braku zapotrzebowania 
energii przez układ. Na rys. 18 przedstawiony jest schema
tyczny przekrój zaworu ilustrujący jego działanie. W czasie 
cyklu roboczego upust do zbiornika jest zamknięty tak długo, 

Rys. 18. Zawór rozładowania pompy 
Pump unloading valve 

Pumpe - Entlastungsventil 
KnanaH aBTOMaTHqecKo/,i pa3rpy3KH Hacoca 

dopóki ciśnienie w określonym punkcie instalacji nie osiągnie 
wymaganej wielkości. W tym momencie zawór rozładowania 
otwiera bezpośrednie połączenie pompy ze zbiornikiem, które 
pozostaje otwarte dopóki ciśnienie w odciętej instalacji nie 
spadnie poniżej określonej wielkości. 

Zawory redukcyjne 

Zawory redukcyjne stosowane są w tych częściach insta
lacji, gdzie ciśnienie pracy powinno być niższe od ciśnienia 
wytwarzanego przez żródło energii. Zasada działania zaworu 
redukcyjnego polega na ciągłym utrzymywaniu równowagi 

Rys. 19. Zawór redukcyjny 
Pressure reducing ·,alve 

Druckminderventil 
PeAYKI.\HOHHhI/,i KJianaH 

między siłą sprężyny i c1smeniem cieczy w linii wyjściowej, 
co zostało uwidocznione w schematycznym oznaczeniu zawo
ru przedstawionym na rys. 19. 

REGULACJA PRZEPŁYWU 

Zawory odcinające 

Zadaniem zaworów odcinających jest zamykanie i otwiera
nie przepływu w określonych częściach układu. Zawór może 
być uruchomiany mechanicznie lub' elektrycznie. Przykład za-

... � 
1� 

Rys. 20. 7.awór odcinający sterowany elektrycznie 
Shut off valve, solenoid operated 

Absperrventil mit elektrischer Betatigung 
3anopHhlM KJianaH C 3JieKTPWieCKl1M ynpaaJieHHeM 

Rys. 21. zawór odcinający o jednokierunkowym działaniu 
Shut-off / check valve 

Absperr - RUckschlagventil 
3anopHbl/:! KJianaH C PY4Hb!M ynpaBJ1eH11e.v1, O/\HOCTOPOHHOro AeMCTB>IH 

woru odcinającego, przełączanego za pomocą elektromagnesu 
pokazany jest na rys. 20. W przypadku, gdy potrzebne jest za
pewnienie swobodnego przepływu w jednym kierunku nieza
leżnie od położenia zaworu, łączy się go z zaworem zwrotnym 
(rys. 21). 

Zawory dławiące 

Prędkość ruchu mechanizmów hydraulicznych reguluje się 
przez zmianę natężenia przepływu (wydatku) cieczy za pomo
cą zaworów dławiących (zaworów regulacji przepływu). Naj
prostszym typem zaworu dławiącego jest zawór igłowy z re
gulowaną wielkością otworu przelotowego pokazany na rys. 22. 

V 

Rys. 22. Zawór dławiący (zawór regulacji przepływu) 
Flow control va! ve 

Drossel ven til 
,D;pocceJihHbIM KnanaH 

Rys. 23. zawór dławiący z kompensacją ciśnieniową 
• Flow control valve pressure compensated 
Drosselventil mit Druck - Ausgleichsteuerung 

,D;pocceJihHhlM KJianaH C KOMneHcau>1ei1 AaBJieHHH 

Ponieważ ilość przepływającej cTeczy przez zawór zależy nie 
tylko od wielkości otworu, lecz również od ciśnienia, dlatego 
zawory dławiące są często połączone z urządzeni\;!m kompen
sacyjnym zapewniającym stały wydatek przy danej więlko�ci 
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otworu niezależnie od ciśnienia. Jeżeli symbol zaworu dławią
cego opatrzony jest literą „V" oznacza to zmienną wielkość
otworu przelotowego. Litery „PC" (pressure compensated) 
oznaczają kompensację ciśnieniową. Zawór tego rodzaJu
przedstawia rys. 23. 

I 

I 

I __ 

Rys. 24. Synchronizator ruchu dźwigników 
Synchronizing valve 
Gleichlaufventil 

CWHXPOHl13aTOP ,LIBl1}KeHl1H CMJlOBhlX l.\11J111I-l/:IPOB 

=-= !{!]] 
l ·-·. ____;

Rys. 25. Dławik jednokierunkowy 
Check-f.ow c ntrol va. ve 
Drossel-Riickschlagventil 

,n:pocceJib O].\H0CTOPJHH01'0 .z:1ettCTBl1H 

____ I 

Na połączeniu równoległym dwóch zaworów regulacji prze
pływu oparta jest konstrukcja synchronizatora ruchu dwóch 
d�wigników pokazana na rys. 24. Synchronizator zaopatrzony 
jest w dwa dodatkowe zawory zwrotne i zapewnia równy roz
dział cieczy do obu dżwigników tylko przy jednym kierunku 
przepływu. 

W niektórych przypadkach pożądane jest ograniczanie wy
datku w linii hydraulicznej przy jednym tylko kierunku prze
pływu. Stosuje się wtedy połączenie zaworu zwrotnego z dła
wikiem, czyli tzw. dławik jednokierunkowy, przedstawiony na 
rys. 25. 

SERWOMOTORY HYDRAULICZNE 

Serwomotory hydrauliczne stosowane są w sterowanych 
układach napędowych jako urządzenia wspomagające, które 
dzięki wykorzystaniu zewnętrznego żródła energii hydraulicz
nej zdolne są przetwarzać małą energię sygnału sterującego 
(mechaniczną lub elektryczną) w sygnał wyjściowy o dużej 

Rys. 26. Serwomotor hydrauliczny z mechanicznym sprzężeniem 
zwromym 

Hydraulic servomotor with mechanical feedback 
Hydraulischer Servomotor mit mechanischer Riickfiihrung 

r11.z:1paBJ1l1'-leCKl1M cepBOMOTOp C MexaH11•1eCKOM o6paTHOM CBH3bl0 

mocy. Dzięki urządzeniu tak zwanego sprzężenia zwrotnego 
w serwomotorze zapewniona jest duża zgodncść ruchu członu 
wyjściowego z wartością sygnału sterującego. Przykład typo
we�o serwo.,., o toru z rn echanicznym sprzężeniem zwrotnym 
pokazany jest na rys. 26. 

WNIOSKI 

1:7wz�lędniając_ korzyści wy1_1ikające z wprowadzenia, przy
naJmmeJ w skah kraJoweJ, UJedncliconego systemu oznaczeń 
w schematach hydraulicznych i pneumatycznych układów na-

pędowych, normalizacja taka staje się warunkiem dalszego 
postęp:.i technicznego w wielu dziedzinach budowy maszyn 
w tej liczbie i w lotnictwie. Wydaje się więc słuszne przed� 

18 
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I lbiorn,/<. 

2 Pom,oa 

o 

.3 PodwOJn// ,?!J!'fOr zwrotn-1 

, Fi/Ir 

5 zawor bezpieczenstwa 

6 lawor odc1na;qc'I 

l 17 a ( L e n I a 

7 Zovvor zwr:;tmJ 13 lawor OflDr:.;;nv 

8 Akum11l:1/or f!vdrou//unv I• Dtw1qmk podw przedn 

9 Zowor rozdzrefu// 15 Dt,r1gmk zamka przedn. 

IO Przekatmk fl1jdraui1cznv 16 l!J1omik pow,�lum; 

11 orow,k 11 z::mor odci,101acv 

I i? wciqqnik pod w. glown 18 ·aum'< oomol/ naoemne1 

Rys. 27. Schemat hydrauliczny układu chowania podwozia samolotu 
wykonany metodą stosowaną obecnie w Polsce 

I 

n----+----.c>--J 
I 
I 

• • • r - ••• - � _· _· �� w---+----+--
' 

Rys. 28. Schemat hydrauliczny układu chowania podwozia samolotu 
.iak na· rys. 27, wykonany za pomocą oznacze!'1 systemu JIC. 

wszystkim rozpatrzenie możliwości adaptacji dla naszych po
trzeb jednego z opracowanych już systemów z uwzględnie
niem kilku podstawowych warunków, jakie przyjęty system 
powinien spełniać, a mianowicie: 

1) maksymalne uproszczenie rysunkowe,
2) obrazowość funkcjonalna przedstawianego układu,
3) jednoznaczność symboli,
4) możliwość tworzenia symboli dla nowych rozwiązań kon

strukcyjnych przy równoczesnym posługiwaniu się ograniczo
ną liczbą cznaczeń podstawowych. 

System JIC spełnia te warunki w bardzo znacznym stopniu. 
Zalety systemu JIC można łatwo ocenić porównując dwa sche
maty tego samego układu hydraulicznego. Jeden (rys. 27) wy
kom•ny jest z zachowaniem całkowitej dowolności symboli, 
irugi (rys. 28) zaś zgodnie z oznaczeniami zalecanymi przez 
JIC. 
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Praktyczne sposoby wyznaczania parametrów przepływu gazu ściśliwego 
w przewodach*) 

Część I 

WPROWADZENIE 

Jak w�adomo, prędkości przepływu płynu nieściśliwego, to
znaczy c1e�zy lub gaw, którego gęstość można traktować ja
ko stałą,. oblicza się w prosty sposób. Wydatek objętościo�y
Q = _uA Jes� stały, dzieląc więc wydatek objętościowy przez
powierzchnię poprzecznego przekroju przewodu otrzymamy

przybliżony przepływ gazu ( u = ! ) . Okazuje się, że pod

czas gdy przy niezbyt dużych prędkościach gaz zachowuje

• t ł  t" l prawie s a ą gęs osc, to przy prędkościach rzędu - prędko-
3 

ści dźwięku błąd wywołany zmianami gęstości zaczyna ros
nąć. Przy zbliżaniu się prędkości przepływu do prędkoaci
dźwięku nie można pominąć wpływu ściśliwości. Wówczas
wydatek mas?wy musi pozostać stały Q = uAe. Prędkość
przepływu wowczas nie może być wyrażona bezpośrednio
z wydatku. Należy dodatkowo uwzględnić równanie prądu
i energii, zależności znacznie się komplikują, zwłaszcza wów
czas, gdy do gazu jest doprowadzane lub odprowadzane ciep
ło oraz jest wykonywana praca mechaniczna. 

Do szybkiego określania parametrów jednowymiarowego
ustalonego przepływu gazu służyć mogą wykresy omówione
w 1 i 3 rozdziale niniejszej pracy. Może to mieć zastosowanie
przy obliczeniach tuneli aerodynamicznych o dużych pręd
kościach przepływu powietrza, tuneli naddźwiękowych, przy
obliczeniach wypływu ze zbiorników sprężonego powietrza,
przy przybliżonych obliczeniach (z założeniem jednowymia
rowości przepływu) pracy silników lub części silników (na
przykład dyfuzorów, konfuzorów, komór spalania itp.) o ciąg
łym charakterze pracy. 

W przewodach mogą również wystąpić przepływy nieusta
lone. Słabe zakłócenia przepływu (to znaczy niewielkie zmia
ny ciśnienia prędkości i gęstości) rozchodzą się w gazie z pręd
kością dźwięku, nie powodując zmiahy entropii. Przyrost en
tropii - jak wiadomo - charakteryzuje nieodwracalność pro
cesu, to znaczy bezpowrotną zamianę energii mechanicznej
gazu w ciepło. Słabe zakłócenia zgęszczeniowe mają tenden
cję do doganiania się (nakładania), tworząc tak zwaną falę
uderzeniową stanowiącą - praktycznie rzecz biorąc - po
wierzchnię poruszającą się względem gazu, powodującą nie
ciągłą (skokową) zmianę parametrów przepływu. 

W układzie odniesienia związanym z czołem fali, prędkość
gazu dopływającego do fali jest zawsze większa od lokalnej
prędkości dźwięku, prędkość zaś gazu odpływającego jest
mniejsza od lokalnej prędkości dźwięku. Silnym falom ude
rzeniowym towarzyszy duży wzrost entropii. Innym typem
silnej nieciągłości dotyczącej jednakże tylko temperatury,
entropii, gęstości - jest tak zwana płynna powierzchnia nie
ciągłości posuwająca się z prędkością równą prędkości gazu.
Może ona powstać w wyniku spotkania i rozejścia się dwóch 
fal uderzeniowych. 

Jeżeli· chcemy wiedzieć, co będzie się działo w przewodzie
po zmianie parametrów gazu wlatującego do tego przewodu
(np. wskutek przymknięcia zaworu), musimy uwzględnić wej
ście do przewodu pewnej fali, jej przejście i odbicie od
wszystkich miejsc zmiany poprzecznego przekroju przewodu,
odbicie od wylotu przewodu i wzajemne oddziaływanie wszyst
kich powstałych fal. Po pewnym czasie fale się wytłumią, za
nikną i wytworzy się nowy ustalony przepływ w przewodzie.

W rozdziale 4 omówiono nomogramy, które pozwalają roz
wiązywać wykreślnie przypadki wzajemnego oddziaływania 
różnorodnych układów fal, łącznie z silnymi falami uderze
niowymi. Analogiczną wykreślną metodę podano dla rozwią
zywania wzajemnego oddziaływania układów fal skośnych
rozrzedzeniowych, zgęszczeniowych i uderzeniowych w pła
skim naddźwiękowym przepływie gazu doskonałego (nad
dźwiękowe: tunele, opływ płatów, przepływy w silnikach). 

W rozdziale 5 omówione jest określanie przejścia (z odbi
ciem cześciowym) fal uderzeniowych przez miejsca raptow
nej zmiany powierzchni poprzecznego przekroju przewodu.

, 
•) Praca wykonana w Katedrze Aerodynamiki W. L. P,oliteclmil{i 

Warszawskiej. 

Łącznie w�kresy omówione w rozdziałach 4 i 5 pozwalają
na obliczenie przejść, odbić i oddziaływań fal w przewodach 
o zmiennym przekroju. Podobnie metoda omówiona w roz
dziale 2 pozwala obliczać przejścia, odbicia i oddziaływania
fal w przewodach z tym ograniczeniem, że fale nie mogą być 
zbyt silne, za to pozwala ona łatwo uwzględnić dodatkowo 
zmianę wydatku, doprowadzenie ciepła i wykonanie pracy
przez gaz. 

Powyższe metody mogą mieć zastosowanie przy obliczaniu
tuneli aerodynamicznych o nieciągłym, chwilowym działaniu,
rur uderzeniowych, instalacji i urządzeń pneumatycznych
o nieciągłym działaniu oraz przy przybliżonej (z założeniem 
jednowymiarowości przepływu) analizie pracy silników pul
sacyjnych, itp. 

Przy układaniu wykresów oparto się na pewnej idealizacji
przebiegu zjawisk. W rzeczywistości nigdy nie spotykamy 
w rurach przepływów jednowymiarowych, zawsze w pobli
żu ścianki prędkość przepływu maleje. Zjawisko związane
z tarciem i dysypacją energii uwzględniono w obliczeniach
tylko przez wzrost entropii. 

Przy korzystaniu z wykresów musimy pamiętać, że im bar
dziej przebieg zjawiska będzie odbiegał od wyidealizowanych
schematów, tym większe odchyłki wykażą wyniki obliczeń
w porównaniu z doświadczeniami. 

Ważniejsze oznaczenia\ 
a - prędkość dźwięku . 

a* - prędkość krytyczna . . . .
e - gęstość . . ...... .
u - prędkość przepływu . . . .
v - prędkość względem czoła fali 

A - powierzchnia przekroju prze-
wodu 

D - średnica przewodu 
x - współrzędna drogi 
t - współrzędna czasu 
f - współczynnik tarcia 

r, s - niezmienniki Riemanna
S - entropia . . . . . 
T - temperatura 
k - wykładnik izentropy 
i - entalpia . . . . 

Cv - ciepło właściwe przy stałej obję
tości . . . . . . . . . . .

Cp - ciepło właściwe przy stałym ci-

m!t:.ek
m:'sek 
kG sek2/m4 

m_isek 
misek

m 

m 

sek 
bezwymiarowy
m 1sek 
m2/sek2 °K
OK 

bezwymiarowy
m2/sek2 

m2/sek2 °K

śnieniu 
q - ciepło 

. . . . . m2/sek2 °K 

L - praca 
. m2/sek2 

. m2/sek2 } odniesione do jednostki
masy .gazu 

p - ciśnienie 
Gm - wydatek masowy 

� - stała gazowa . .
a - prędkość dźwięku .
u - prędkość . . . . 
a - stosunek prędkości dźwięku do

prędkości krytycznej 
ii = A - stosunek prędkości do prędko

ści krytycznej 
- q 
q = -

2 
-- ciepło

Uodn 
L 

L =--- praca ......... . 
a�dn 

A*, B* - wielkości bezwymiarowe, okre
ślone wzorami [15] i [16] 

M - liczba Macha . . . . . . .
0 - kąt odchylenia prędkości od

kierunku początkowego w prze
pływie dwuwymiarowym 

U - prędkość czoła fali uderzenio-
wej ........ . 

V - prędkość przepływu gazu mie
rzona w7ględem czoła fali ude-
rzeniowej . . . . . 

Ltr - praca tarcia . . . . . . . . 

kG/m2 

kG sek.Im 
m2/sek2 °K
bezwymiarowa
bezwymiarowa

bezwymiarowe 

bezwymiarowa

bezwymiarowa

misek

mJlsek
m2/sek2 
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UŁOŻENIE NOMOGRAMOW DO OKRESLANIA 
JEDNOWYMIAROWYCH PRZEPŁYWOW 

NIEUSTALONYCH I USTALONYCH PŁYNU 
SCISLIWEGO Z UWZGLĘDNIENIEM ZMIAN 

PRZEKROJU PRZEWODU, WYDATKU MASOWEGO, 
ENTROPII ORAZ DOPROWADZENIEM CIEPŁA 

I WYKONANIEM PRACY 

1. Og ó 1 n y w y k r e s d 1 a j e d n o w y_ mJ a r o w Y c h
p r z e p ł y w ó w u s t a 1 o n y c h w p o w 1 e t r z u. 

Przy obliczaniu przepływów nieustalonych bardzo często 
traktujemy przepływ w pewnych obszarach jako quasi- usta
lony (tam, gdzie występują duże przyśpieszenia konwe�cyj!ł� 
w stosunku do lokalnych). Korzystamy wtedy z zaleznosc1 
słusznych dla przepływów ustalonych. 

Równania wyjściowe do obliczania jednowymiarowych 
przepływów ustalonych (wszystko piszemy w jednostkach 
mechanicznych). 
Gm = e uA -zasada zachowania masy • [1]

u2
) 

dp 
d (- + - + dLtr + dL = O zasada zachowania pędu • [2]

2 e

dq = di + d ( �
2

) + dL - zasada zachowania energii • [3]

p = RT - równanie stanu gazu termodynamicznie doskona-
e 

łego • • • • • • • • • • • • • • • • • • • • • • • [4]

Równanie energii [3] daje się scałkować i przedstawić w po
staci przyrostów 

Lli + LI (u
2

2
) = LI (q - L)

Natomiast równanie pędu nie daje się tak łatwo scałkować, 

gdyż funkcje w nim występujące 
d

p i dLtr zależą od różnych 
e 

dodatkowych warunków. 
Zasadnicza myśl przekształcenia będzie więc taka, aby 

z równań [1], [3], [4] bez użycia równania [2] otrzymać wzory 
pozwalające wykonać nomogram. Każdy przypadek przepły
wu będzie wtedy można rozwiązać przy użyciu nomogramu 
i dodatkowych zależności wynikających z zasady [2]. Uniknie
my w ten sposób wielu skomplikowanych i uciążliwych obli
czeń. 

1.1. Wyprowadzenie wzorów, które pozwolą wykonać no
mogram. 

Aby wykonać nomogram na płaszczyźnie we wzorach mu
szą występować tylko dwie zmienne niezależne. We wzorach 
[1], [3], [4] występuje zbyt wiele zmiennych. Będziemy tak po
rządkowali te wzory, aby porównać dwa dowolne miejsca 
przepływów oznaczone 1 i 2. 

G,m = /21 U1 A1
Gm2 = 122 u,A2 

'Gm1= !?, -�-�
Gm2 /22 U2 A2 

( U�) ( Ui
) i2 + 2 - i, + 2 = (q - L), -(q - L)l

. [5] 

• • • [61

zamiast i oraz e stawiamy wyrażenia z termodynamiki: 

otrzymamy 

a
2 

a
2 

i= cv - = - --
R k-1

e, a1 
-=-. ecp-cv 
e, a. 

. [7]

. [8]

Z zależności (4) nie będziemy więcej korzystać. Zamiast 
niej wykorzystaliśmy inne zależności termodynamiczne jej 
równoważne. 

Potraktujemy wielkości u2 i a2 jako zmienne zależne, u1 i a1 
jako parametry, pozostałe wielkości traktować będziemy ja
ko zmienne niezależne połączywszy _je w dwie grupy. 

(
Ut

) 
k:_l . _Ut_ [ Gmt . A2 

s,-s,]
• e cv - cv = A** . . [9]

� U2 

-
Gm2 A, 

(� + u�)-(__!!L + Ui
) = [(q-L).-(q-�h] = B**

k-1 2 k-1 2 
• • • [10]

Dla zadanych wielkości w nawiasach kwadratowych mo
żemy rozwiązać ten układ równań względem (u2, a2). 

Dla zadanych parametrów w pkt. 1 (u1, a1) możemy wykre
ślić nomogram, gdzie na osiach współrzędnych będziemy od
kładać wielkości A** i B**. 

Każdemu punktowi płaszczyzny możemy przyporządko
wać pewne wartości u2 i a2. Najwygodniej będzie nanieść na 
ten wykres krzywe: 

a2 = const; u. = const
Dla każdej pary zmiennych niezależnych otrzymamy dwie 

pary rozwiązań u2 i a2. Jedno z tych rozwiązań odpowiada 
przepływowi poddźwiękowemu, drugie - naddźwiękowemu. 
Aby uniknąć nadmiernego skomplikowania wykresu, najwy
godniej będzie go rozbić _na dwa osobne wykresy: naddźwię
kowy i poddźwiękowy. 

1.2. Uogólnienie nomogramu dla dowolnych warunków po
czątkowych. 

Z poprzedniego omówienia wykresu wynikałoby, że nomo
gram można wykonać tylko dla określonych warunków po
czątkowych. Korzystanie z niego byłoby wtedy bardzo ogra
niczone. Można jednak zauważyć, że wzory [9] i [10] niczym 
nie wyróżniają punktu początkowego układu współrzędnych, 
osie współrzędnych możemy przesuwać w dowolne położe
nie. Uznając na przykład punkt o parametrach u3 i as za po
czątek układu współrzędnych i obliczając wielkości u1 i a1 
w p'mkcie 1 i u2, a2 w punkcie 2 otrzymamy wzory podobne 
do [9] i [10]. 

(� + u:)-(�+ u�)= 
[(q-L).-(q-L)a]

k-1 2 k-1 2 
• [14]

Dzieląc stronami równanie [13] przez [11] otrzymamy [9]. 
Odejmując stronami równanie [12] od równania [14] otrzy

mamy: [10] 
Dowodzi to, że możemy wykonać wykres <lla dowolnych 

warunków początkowych i będzie on słuszny dla wszystkich 
innych warunków początkowych. 

1.3. Aby nomogram miał na obu osiach najwygodniejszą 
skalę, to znaczy liniową, zlogarytmujemy równanie [9]. Przed
stawimy równania [9] i [10] w postaci bezwymiarowej. 

-2- ln �• + ln � = [(1n Gm + -8-) 
k - 1 a1 Ui A Cp - Cv 2 

- (1n Gm+ -
8
-)] = A* • • • • • • [15]

A Cp - Cv 1 

(
k;;} 1

+ 
�)-

(kal 1 + � )l = 
[(

q
-

L
).-(

q-L),J 
= 

B*
• • • • [16]

Wyrażenia w nawiasach kwadratowych stanowią nowe 
zmienne niezależne. Odkładając te zmienne na osiach otrzy
mujemy wykresy Wł i W2 dla prędkości większych i mniej
szych od prędkości dźwięku. 

1.4. Korzystać z wykresu Wł (lub W2) będziemy w następu
jący sposób: 

Mając dane początkowe u1 i a1 wyszukujemy odpowiedni 
punkt między krzywymi u = const i a = const. Następnie od 
tego punktu w odpowiednich kierunkach równolegle do osi 
odkhidanych LIA* i LIB*. Otrzymujemy nowy punkt, w któ
rym odczytujemy nowe parametry gazu u2 i a2 (rys. 1). 

Nomogramy Wł i W2 nadają się do określania zmienności 
parametrów u i a, gdy założymy, że zmienia się tylko jedna 
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z następujących wielkości Gm, A, S, q, L. W przypadku, gdy 
zmienia się kilka z tych wielkości, należy na ten nomogram 
nanieść dodatkowe krzywe lub skorzystać z dodatkowych 
zależności. 

zmian entropiL .Przykładem takiego przepływu może być sła
t'.oa fala uderzeniowa lub fala prosta. 

�-t--f-====�:--
<Q 

1!·4/5�·•1 

Przykładem zastosowania nomogramów Wł i W2 może być 
obliczenie wypływu ze zbiornika przez przewód o zmiennym 
przekroju. Jeżeli w najwęższ.ym miejscu przewodu osiągnięta 
zostanie prędkość krytyczna, obliczenia zaczniemy od tego 
przekroju. Na wykresach Wł i W2 przepływ krytyc-rny od
powiada punktom leżącym na granicznej krzywej. Wła<\ciwy 
punkt znajdziemy z wykresu W2 odkładając od punktu po
czatkowego (w którym u = O, zaś a0 jest wielkością znaną) 
wielkość B* w górę lub w dół i rysuiąc równoległą do osi A* 

aż do przecięcia z krzywą u = a (rys. 2). 

B* 

Jeżeli prędkość krytyczna nie zostanie osiągnięta, będzie
my posługiwać się tylko wykresem W2. Dla przepływu izen
tropowego możemy określić zmianę parametrów gazu w funk
cji zmiany przekroju przewodu. Dla przepływu ze zmianą en
tropii możemy z grubsza określić zmianę parametrów jak dla 
przepływu izentropowego, następnie obliczyć zmianę entropii 
i określić jej wpływ metodą kolejnych przybliżeń. 

Początkowe założenia izentropowości przepływu pozwala 
. , a2 .. P2 

obllczyc stosunek - w funkcJ1 stosunku -
a1 P, 

Na wykresach Wł i W2 prędkości a i u są to prędkości bez
wymiarowe, odniesione do dowolnej stałej prędkości. Położe
nie zera na osiach A* i' B* nie ma żadnego znaczenia, ważne 
są tylko przyrosty tych wielkości. 

2. W y k r e s  w u k ł a  d z  i e  (u, a) d o  r o  z w i ą z y
w a n i a p r z e p ł y w ó w  u s t  a 1 o n y  c h i n i e  u s t  a
l o n y  c h. 

Na wykresie W3 przedstawiono zależności [15] i [16] we 
współrzędnych u, a. Naniesione są krzywe A* = const i B* = 
= const. 

Wykres W3 dobrze nadaje się do obliczania przep1?7wów 
nieustalonych, gdyż nanieść można proste r = const 1 s = 
= const (r i s są to niezmienniki Riemanna). Naniesione są 
wielkości bezwymiarowe r i s odniesione do dowolnej stałej 
prędkości. 

2.1. Jako przykład damy obliczenie przepływu nieustal_on�-
go przez przewód o zmiennym przekroju �z __ i:względn�ema.

Stosując metodę różnic skończonych można każdy obszar 
nieustalonego ciągłego przepływu zastąpić w przybliżeniu sze
regiem nieciągłości parametrów przepływu gazu. 

Również każdą ciągłą zmianę przekroju możemy zastąpić 
szeregiem drobnych nieciągłości powierzchni przekroju. 

Załóżmy, że pewna fala prosta dochodzi do miejsca zmia
ny przekroju. Po dojściu powstaje fala przechodząca i fala 
odbita (rys. 3). 

t 

I I 
X 

TL· 4/59-R ,I 

Możemy płaszczyznę (x, t) podzielić na pewne obszary ozna
A 

czone cyframi. Znany jest stosunek przekrojów -2 i wiel
A, 

kości charakteryzujące stan gazu przed falą: a1, u1. Znana 
jest też wielkość r2 charakteryzująca fa�. _

Przechodzimy ter�z d� płaszczyzny (u, a). Punkt 1 znaj
dziemy odkładając u1 i a1 na osiach wykresu W3 (rys. 4). 

a 

(1 

TL- 4/59-R4 

Parametry gazu w punkcie· 2 znajdzie�y idąc wzdłuż linii 
x ;;: = const, aż do przecięcia z linią r2. Parametry gazu 
w punkcie 3 znajdziemy idąc wzdłuż linii B1*= const aż do 
punktu, w którym: 

A, 
A*-A* = ln-a i A2 

Wiemy, że od punktu 2 do punktu 4 musimy poruszać się 
po linii prostej r = const, zaś od punktu 3 do punktu 5 po 
prostej s = const. Od punktu 4 do punktu 5 przejdziemy po· 
linii B* =const. Odszukanie punktów 4 i 5 polega więc na 
odszukaniu takich dwóch punktów na prostych r2 = const 

A 
i s-;;= const. między którymi At-Af=ln 2 , czyli różnica 

A, 
wielkości A* jest znaną nam wielkością obliczoną uprzednio. 

Jeżeli będziemy mieli kilka kolejno po sobie następujących 
nieciągłości parametrów gazu i kilka zmian przekroju, jako 
rozwiązanie otrzymamy dwie siatki: jedną na plaszczyżnie 
(x, t) i drugą na płaszczyźnie (u, a). Tę drugą najwygodniej 
jest narysować na kalce uprzednio nałożonej na wykres W3, 
aby nie mazać wykresu. 
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2.2. Drugim przykładem niech będzie przejś_cie płyn_1;ej po
wierzchni nieciągłości gęstości, temperatury 1 entropn przez
miejsce zmiany przekroju przewodu. . . . 

Dojście tej powierzchni do J?iejsca zm�any prze�roJu wy
woła dwie fale poruszające się w prze�1wnych k1erunk8:ch.
Jedna z tych fal może być falą uderzen:ow�, al: zakładaJą�: 
że są to fale niezbyt silne możemy pommąc zmianę entropn
spowodowaną przez falę. 

X 

TL- 4/59-RS

Zakładamy również, że przepływ gazu przez miejsce zmiany
przekroju odbywa się bez zmiany entropii. Podobnie jak po
przednio podzielimy pfa-szczyznę (x, t) (rys. 5) na pewne ob
szary oznaczone cyframi; każdemu z _ty�h obszarów będzie
odpowiadał jeden punkt płaszczyzny (u, a) (rys. 6). 

a 

4 12

o 
TL- 4/59-R6

Znanymi wielkościami niech będą parametry gazu z dwu
stron .nadbiegającej płynnej powJ_er�chni nieciągłości. 

Przechodzimy do płaszczyzny (u, a) i znajdujemy punkt 1
o �spó!::zędnych UJ., a1 oraz punkt 2 o współrzędnych u2 = 

= u1 i a2 (współrzędną a2 obliczymy przy użyciu danych). 
Punkt 3 znajdziemy idąc wzdłuż linii B f = const aż do

A, przecięcia linią At= const, przy czym At-At= In Az 
Punkt 4 musi leżeć na prostej r2, punkt 5 musi leżeć na pro

stej ;;. Zakładając kilka położeń punktu 4 na prostej r2 : 4',
4", 4"' możemy znależć lLn.ię 64, na której musi leżeć punkt 6.
Punkty tej linii znajdziemy na przecięciu krzywych Bt' = 
= const, Bf"= const i Bt'" = const odpowiednio z krzywy-

A A A mi A *'+ In -1 
A*"+ ln -1 

A*"'+ ln-1 
• 

A 2 ' • A2 ' 4 
A2 • 

Zakładając kilka położeń punktu 5 na prostej s3: 5', 5", 5"'
możemy znależć linię 65 to znaczy drugą linię, na której po
winien leżeć punkt 6. Punkty krzywej 6 znajdziemy na pro
stych pionowych Us,s' = const, u •. s'' = const, u,,s'" = const,

a. obliczając prędkość dźwięku ze wzoru: ao = a5- - .
a1 

Wzór powyższy jest słuszny przy założeniu, że oprócz róż
nicy entropii z dwu stron płynnej powierzchni nieciągłości 
żadna inna zmiana entropii nie zachodzi. 

Wtedy: 
S, = Ss 
s. = s6 

Odejmujemy od siebie stronami powyższe równania: 
S2-S1 = Ss-S;

ponieważ P1 = P2 i P� = PG
c(S, - S,)= 1 • e 

c<S, - S,>= 1 • e 

dzieląc stronami, otrzymamy:
a, as 

Na przecięciu więc linii oznaczonych 65 i 64 znajdziemy 
punkt 6. Od niego idąc pionowo w górę wzdłuż linii u= const'
na przecięciu z prostą s3 znajdziemy punkt 5. Idąc zaś wzdłuż 
linii Bt = const znajdziemy punkt 4 na przecięciu z prostą � 

2.3. Tak więc widzimy, że na wykresie W3 fala P.E_Osta lub
niezbyt silna uderzeniowa odpowiada prostym r = const 
is = const; zmiana przekroju odpowiada krzywej B* = const, 
przy czym wielkość tej zmiany mierzymy krzywymi A*= 
= const. Płynna powierzchnia nieciągłości odpowiada pro
stej u= const: 

Moglibyśmy jeszcze rozwiązywać przepływy ze zmianą in
nych parametrów, na przykład z doprowadzeniem ciepła, le�z
wtedy do wykreślenia odpowiednich linii na płaszczyźnie 
(u, a) musielibyśmy mieć dodatkową zależność między zmia
ną q i zmianą S. Zmiana q odpowiadałaby przesunięciu wzdłuż 
linii A*= const, zaś zmiana entropii S odpowiadałaby prze
sunięciu wzdłuż linii B* = const. 

u a 
3. O g óln e w y k r e s y  w u k ł a d z i e-, d la

r ó ż n y c h g a z ó w. 
a* a* 

Teraz postaramy się tak złączyć zmienne A** i B**, aby 
występowała tylko jedna zmienna niezależna. 

W tym celu wykorzystamy prędkość krytyczną a*. 
a2 u2 ai ai k + I --+-=--+- =a• 

k - 1 2 k - 1 2 * 2 (k -1)
Wstawiamy do wzoru [10]
(� + u�)-(�+ Ui) = k + 1 

(a;.-a;,) =
k -1 2 k -1 2 2 (k - 1) 

= [(q-L).-(q-L)1] • • • • • • • [17]
a u 

Oznaczając = a; =u mamy:

d2 ;z k + l 

---+-= -- --
k-I 2 2 (k-1)

a stąd

• • • • [18]

Otrzymaliśmy jednoznaczną zależność między '112 i ći2 dla 
danych 111 i ći1. Przekształcimy tak wzór [15], aby zamiast 
zmiennych �1. i n. występowały tam zmienne u i a. 

2 �2 ;. + k 
+ 1 a*• -- ln -,-+ In-,- --- ln-- =

k - I a, u, k -I a., 

[ ( Gm S ) ( Gm S ) ]= In--+--- - Jn--+---
A Cp - Cv 2 A Cp - Cv 1 

Zostawiamy po lewe.i stronie tylko zmienne u i ći
2 a, U2 ln -,-+ ln -,-=

k-1 a, u1 

· [19]

= [1n 
Gm + S -- k + 1 

ln a* ]
2 

= A' · · [20]
A Cp -cv k-1 1 
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W układzie równań [18] i [20] otrzymamy tylko jedną zmien
ną niezależną A'. Dla dowolnych parametrów porządkowych 
u1 i a1 możemy dla każdej wartości zmiennej niezależnej roz
wiązać ten układ względem u2, az. 

3.1. Rozwiązanie układu [18], [20] jest przedstawione na 
wykresach (W6, W7, W8, W9) w postaci krzywych zależności: 

;;,2 = U2 <A') a2 = a. (A') 
Wykresy W6 i W7 odpowiadają przekrojom większym od 

przeKroJu krytycznego (to znaczy przekroju, w którym u = a). 
W przypadkach, gdy nie ma doprowadzenia ciepła i pracy 

wykresy W8 i W9 odpowiadają przekrojom mniejszym od 
przekroju krytycznego, nie odpowiadają więc rzeczywistości. 

W przypadkach jednoczesnej zmiany przekroju i doprowa
dzania ciepła lub wykonywania pracy może zostać osiągnięty 
przepływ krytyczny wcale nie w najwęższym przekroju prze
wodu i mimo dalszego zwężania przewodu prędkość będzie 
malała w przepływie poddźwiękowym i będzie rosła w prze
pływie naddźwiękowym. 

Wykresy W6 i W7 wykonane dla różnych stałych k = _!}]!__ 
Cv 

licząc od przekroju krytycznego odpowiadają warunkowi: 

Ll (1n Gm -ln A + 
S 

) > L'.I / k 
+

1 
ln a* ) Cp-Cv \k-1 , 

Wykresy W8 i W9 wykonane również dla różnych stałych 

k = _!}]!__ odpowiadają prawej stronie wykresu W5, a więc li
Cv 

cząc od przekroju krytycznego odpowiadają warunkowi: 

L'.I / ln Gm -ln A + S 
) < A ( 

k + 1 
ln a* )

\ Cp -:- Cv k -l 
Wykresy W6 i W8 odpowiadają przepiywom naddźwięko

wym, a wykresy W7 i w� przepiywom poadźwięKowym. 
Nomogram wykonany na poasLaw1e wzorow [HS}, L�U] jest 

bardzo wygodny w uzycm, oo nie wymaga interpo„acJi, :Lecz 
po wyszuKan1u wartosci u1 i a1 mozemy po oawzemu A' od
czytac u2 i a2 beL.posredn10 za pomocą krzywej. 

Powzen1e początKU ukrndu wspołrzędnycn na wykresie W5 
może byc pc,.esunięte WL.d:tuż osi poz10mej diatego, ze zmien
na niezcueL.na A. przedstawia sobą tylko pewien przyi-ost 
funkcJi parameLrów LTm, A,;:;, a* nieza1ezny od początkowych 
wanosci parametrów. 

JeL.eli zawzymy, ze zmienia się tylko jedna ze zmiennych 
Gm, A, ;::,, a , to możemy korzystać z nomogramu w dowol
nym Kierunku zastępuJąc zmianę A' zmianą jednego z po
wyzszych parametrów. 

Gdy zna,ily zmianę l::i** możemy ze wzoru [17] obliczyć zmia
nę parametru a*, 

3.2. Rózne przypadki przepływów. 
W ogomym prz.ypadKu przepiywu jednowymiarowego usta

lonego ziuien„a.1ą się wszystJne pośród wielkości: Gm, A, S, 
q, L. Ale zwyiue można podzielić przepływ na pewne obsza
ry w ten sposób, że w kazdym z tych obszarów zmianie pod
legają najwyżej dwie spośród powyższych wielkości. Wtedy 
w1ąząc ze sobą te dwa parameuy dodatkowym wzorem mo
żemy korzystać z poprzednio omówionej krzywej. W przypad
ku gdy ten dodatkowy wzór jest zależnością skompllkowaną, 
uwikłaną, zawierającą parametry u1, a1, u2, a2, mozemy wte
dy wykonać nomogram na płaszczyźnie. Na osiach współ
rzędnych odkładamy dwie zmienne spośród Gm, A, S, q, L, 
nanosimy siatkę ci= const; u = const według wzorów (18) 
i (20) i na tle tej siatki nanosimy krzywe otrzymane z nowej 
zależności. 

W przypadku przepływów z doprowadzeniem ciepła zmie
niają się wielkości q i S. Zależności między zmianami tych 
wielkości należy wziąć z termodynamiki. Są one podane 
w podręcznikach w postaci wykresów i tabel dla różnych 
przemian. Na przykład w układzie (T, S), (i, S). 

W przypadku przepływu z wykonaniem pracy zmieniają 
się wielkości L i S. Zależność między nimi będzie _różna ?la 
różnych sposobów wykonania pracy. S = f (L) będzie zalezne 
przede wszystkim od sprawności urządzenia; Praca tarcia nie wchodzi do układu wzorow [9], [10] dlate
go, że występuje tam wyraz (q--:- L), który nie zmienia się, gdy 
gaz wykonuje pracę tarcia. O ile �rzyrasta q, o t_Yle przyra
sta L. Praca tarcia wpłynie na zmianę parametrow tylko za 
pośrednictwem S (zmiany entropii). 

3.3. Bliżej zajmiemy się rozwiązaniem przepływow przez 
przewody o skokowo zmieniającym się przekroju z uwzględ
nieniem strat. 

Zmianie podlegają wielkości A i S (a* = const, Gm = const). 
W przypadku gdy przekrój zmienia się łagodnie, tak że nie 

następuje oderwanie, musimy uwzględnić jedynie "straty 
tarcia. 

Dla gwałtownych zmian przekroju przewodu możemy wy
konać nomogram. Na osiach odkładać będziemy in A i S. 

Aby wykonać obliczenie do nomogramu obieramy pewne 
parametry gazu 1LJ. i a1_ jako początkowe i parametry u2 i a2 
jako końcowe. 

Między tymi parametrami mamy związek określony rów
naniami [15] i [16], gdzie wstawimy: 

LI (--
8

- -ln A)= LIA*;
cp -cv 

LfB* = O 

Aby określić dodatkową zależność między in A i S musimy 
wykorzystać równanie pędu. 

3.3.1. Dla rozszerzenia przewodu (rys. 7), w przepływie pod
dźwiękowym założymy, że ciśnienie na ściance poprzecznej 

TL- 4/59-R 7 

równe jest cismeniu przed rozszerzeniem przewodu (według 
[lit. 1] *) 3.5.7.). Równanie pędu wyrazi się wtedy wzorem: 

P1A1 + i.:>1UiA1 + Pt (A, - A1) = p,A2 + e.u�A2
Przekształcimy to równanie tak, aby występowały w nim 

zmienne u, a, A i S potrzebne do wyżej opisanego wykresu. 
Q1UiA1 + p,A2 = p,A2 + !/2U�A2 

Dzielimy obie strony przez P1 A2 

� !2_ Ui + 1 = 
p2 

+ � U�
A2 P1 P1 P1 

Podstawiamy zależności: 
2k s1 - s, 

� = (�}k - 1 . e c
P 

- cv ;
k .E.... = a' 

Pi a, e 
.otrzymujemy: 

k A, u! + 1 = (�) /� l . e :� = :: .
A2 a1 

a, 

dzieląc prędkości przez a* otrzymamy równanie: 

k��i +1=(�2 )k�\ -e::-=-
s

:v ·(l+k �!) [21)
A2 ai a, a. 

Do obliczeń do wykresu Wl0 wprowadzona jest jeszcze 
wielkość c1, stała dla określonych warunków początkowych. 

A2 s.-s, 
ln c = -ln- +---' A, cp -cv 

Podstawiamy powyższe do [21]) 
A 2k 

k � Mi + 1 = _l_ � ( �• )k - L • (1 + kMn
A2 c1 A, a, 

obliczenia do wykresu wykonujemy według wzoru: 
A 2k 

Ai = ...!_ ( �• )k - 1 • (1 + kMD - kMi
A2 c, a1 

3.3.2. Dla gwałtownego zwężenia przewodu (rys. 8), przez 
który płynie powietrze z prędkością mniejszą od prędkości 
dźwięku założymy, że ciśnienie na ściance poprzecznej rów
ne jest: 

Po = f.'1 Ui + p,
Pomijamy wpływ dodatkowego przewężenia przewodu wy

wołanego układem linii prądu. 
w tym przypadku równanie pędu będzie miało postać: 

p1A1 + e1uiA, = Po (A, -A,) + P2A2 + e.u�Az
wstawiamy: Po 
P1A1 + f.'1UiA1 = e,ur (A1 -A2) + Pi (A1 - A,) + p,A. + e,uM.

•J I. Rościszewski „Aerodynamika Stosowana", 1957 r. 
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po uporządkowaniu otrzymamy: 

u, 
--

g,p, 

Pi + Q,uf = Pz + QzU� 

A, 

Il- 4/59-RB 

dzielimy obie strony przez p, 
Q1 P2 .J... Pz (_)z z-ul+ 1 =-, -·-·uz
P1 P1 P1 Pz 

2k s, -s, 
d t . � = (�)h-1 . e cv-cv ,· k _E_ = az 

po s awiamy: 
Pi ai Q 

k ul + 1 = (�) ,:�1 • e �: = :: · (k u: + 1)
� a1 � 

wprowadzamy wielkości bezwymiarowe odniesione do a* , 2h s,-s, 
kMi+l=(!:)"-l ,e cv-cv·(kM�+l) [22J 

Otrzymaliśmy równanie, w którym występują tylko zmien
ne u, a i s, a więc równanie nadające się do wykreślenia 
krzywych na nomogramie Wll. 

Do obliczeń bierzemy wzór [22) w postaci: 
81 - 82 = ln [ k Mi + 1 

( 
�i 

)
k � 1]Cp -Cv k Mi°+! • a� 

3.3.3. Przepływ naddźwiękowy przez miejsce gwałtownego 
rozszerzenia przewodu. 

Gdy przewód ma kołowy przekrój poprzeczny, wytworzy 
się pewien przestrzenny przepływ osiowo-symetryczny, przy
pominający przepływ Prandtla-Meyera. 

Jeżeli przejście od mniejszej do większej średnicy zostanie 
prawidłowo ukształtowane dla danych początkowej i końco
wej liczb Macha, to straty przepływu są bardzo małe i można 
przyjąć, źe przepływ jest izentropowy (rys. 9). 

TL- 4/59-R9 

W przypadku, gdy przejście jest pod większym kątem, albo 
nawet p1mstopadłe do osi przewodu, fale proste, wychodzące 
z naroża, odbijają się od ścianki przewodu (rys. 10). Wytwa
rza się skomplikowany układ stojących fal skośnych rozrze
dzeniowych i uderzeniowych, który wytłumia się dopiero 
w pewnej odległości od miejsca zmiany przekroju przewodu. 

u,»a, 

P,0,1 

TL- 4/59-RIO 

Straty energii strumienia są tutaj duże. Występują one 
przede wszystkim w miejscu tuż za poprzeczną ścianką oraz 
w skośnych falach uderzeniowych. Jest bardzo trudno prze
widzieć teoretycznie, co będzie się działo za ścianką poprzecz
ną i jaki będzie układ fal. 

W naszych rozważaniach upraszczamy ten przepływ zastę
pując go przepływem jednowymiarowym. 

W równaniu pędu uwzględnimy straty przez zmniejszenie 
ciśnienia na ściance poprzecznej aź do takiej wartości, źeby 
odpowiadała ona stratom nie tylko przy samej ściance, ale 
-i w dalszych falach uderzeniowych. 

Określimy ciśnienie zastępcze na ściance jako: 
Pz = P2 + rr (p, -P,) 

gdzie P1 - c1sn1enie przed rozszerzeniem przewodu 
P2 - ciśnienie daleko za rozszerzeniem przewodu 

n - pewien współczynnik możliwy do określenia tyl
ko na drodze doświadczalnej, w funkcji kształtu 
poprzecznego przekroju przewodu, kształtu przej

A z ścia, stosunku - i ewentualnie innych para
A, 

metrów. 
Napiszemy równanie pędu: 

P1A 1 + Qi Ui A1 + Pz (Az-A,) = p,A z + Q, u� Az • • [23]
podstawimy: 

Pz = "Pi + (1 - ;;-) P2 

A 
Rozwiążemy równanie (23) względem -2 

A, 
(1 - :r) p,A 1 + :. p1A 2 + C'1 UiA, = rr p,A, + (rr -1) p,A, + [lz u�A 2 

dzielimy obie strony przez p1A1 
A. . !?, p,, 

( 
A, 1!2 (1 -rr) + rr -- -t--Ui = -- 7: -- + 1 -:,r + -

A, p, P1 A, . P2 

podstawiamy: k _E_ = a' 

oraz: 
21, 

E!._ = (�)� P1 a, 

gdzie: 

cv-c,,
A2 -ln-
Ai 

otrzymamy zależność: 

n - + -(1-:i: + kMi-c2:i:-c2kMn-(1-:.)c2 = O (
A2

)
' A2 , 

A1 A i 

• • • [24]
Otrzymaliśmy równanie kwadratowe względem niewiado
. A z meJ -. 

A1 
Rachunki wykazały, że dla założonych M2 > M1 > 1 oraz 

n równa się O, równanie [24) nie ma rozwiązań z dziedziny 
liczb rzeczywistych. Dolną granicę wielkości można otrzymać 
przyrównując do zera wyznacznik L1 = b2 

- 4ac równa
nia [24) 

Na wykresie W12 narysowane są przykładowe krzywe dla 
n = 0,4. 

Przypadek naddźwiękowego przepływu przez m1eJsce 
gwałtownego zwężenia przewodu nie ma odpowiednika w rze
czywistości, nie będziemy go więc tu rozpatrywać. Jeżeli na
wet gaz dojdzie do takiego miejsca z prędkością naddźwięko
wą, powstanie fala uderzeniowa przed miejscem zwężenia 
przekroju i pobiegnie w kierunku przeciwnym do ruchu gazu. 
W szczególnym przypadku moźe się wytworzyć nieruchoma 
fala uderzeniowa. Powyższa uwaga odnosi się do duźych 

A 
zmian przekroju -2 

<:g_ 1. 
A, 

Korzystać z wykresów WIO, Wll i W12 będziemy mając 
dane u1 i Lfln A, znajdziemy zmianę entropii określającą stra
ty przepływu. 

Mając już określoną zależność między zmianą entropii 
i zmianą przekroju możemy uogólnić przepływy rozwiązywa
ne w rozdziale 3 również na przypadki, kiedy zmiana entropii 
przy przejściu gazu do odcinka przewodu o inne.i średnicy nie 
jest pomijalnie mała. Rozwi'lzania bardzo niewiele się zmie
nią, bo zarówno przy zmianie przekroju, jak i przy zmianie 
entropii (również przy zmianie obu jednocześnie) poruszamy 
się po krzywej B* = const na wykresie '\1/3. Jedynie występu-

jącą ta:n wielkość in � musimy uzupełnić o wyraz Sz -s,
A2 cv -cv 

który określimy za pomocą nomogramu Wl0 lub innego wy
kresu tego typu. 
Tak więc: 

A * A, + 
Sz -s,

LJA = ln-
A2 cv -cv 

Wykres W4-5 przedstawiający zależność Ma (u) i ci(u) jest 
wykresem pomocniczym. 
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-1,5 -1,0 -0,5 o 

B*- Mt[-[} 

A*= L'i (ln Gm +-S-) 
• T Cp-Cv 

W1 

as 

Rys. Wł. Jednowymiarowy naddźwiękowy ustalony przepływ powietrza 

-1,5 -1,0 -0,5 o 

B"= ó(q-[) 

A • = Il (I n Gm , 2- )
A Cp -c, 

W2 

0,5 

Rys. W2. Jednowy'4iarowy poddźwiękowy ustalony przepływ powietrza 
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1.0A 
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Rys. WlO. Wykres wzrostu 
entropii przy poddźwięko
wym przepływie powietrza 
przez miejsce raptownego 

rozszerzenia przewodu 
Rys. Wll. Wylues wzrostu 
entropii przy poddźwięko
wym przepływie powietrza 
przez miejsce raptownego 

zwężenia przewodu 
Rys. Wl2. Wykres wzrostu 
entropii przy naddźwięko
wym przepływie powietrza 
przez miejsce raptownego 
rozszerzenia przewodu (wy
kres jest przykładowy, od
powiada obliczeniom wyko
nanym dla pewnego szcze-

gólnego przypadku) 

1,5 h A,
Ti 

W11 

o .____ __ .,___ __ .,___ __ .,___ ____

0,1 SrS1 
Cp-Cv 

t----,------�-------...-+-------1 . .u 

Rys. W4-5. Zależność między współczynnikiem prędkości a stosunkiem 
pr,:dkości dźwięku do prędkości krytycznej oraz między współczyn

nikiem prędkości a liczbą Macha dla powietrza 

PRZYKŁADY **) 
Przykład 1. Obliczenie wypływu ze zbiornika przez prze

wód o zmiennym przekroju. 
Niech przewód ma na początkowym odcinku średnicę

D1 = 0

,0676 m na długości 11

 = 20 m, następnie ma przewęże
nie Dmin 

= 0

,

05 m, za przew

ężeniem na długości 12 = 2 m ma 
średnicę D2 = 0,0914 m. Zakładamy, że przejścia od jednego 
do drugiego przekroju sa tak ukształtowane, że straty są małe. 

Dane parametry gazu w zbiorniku: Uo = O; ao = 391 m.•sek; 

�= 0,8. Aby mieć prędkości bezwymiarowe odnosimy je do 
Pe, 
pewnej stalej prędkości, na przykład Uodn = 340 m1sek. 

Stosunek ciśnienia atmosferycznego do ciśnienia w zbior
niku jest bliski jedności, przypuszczamy więc, że wypływ bę
dzie poddźwiękowy. Zakładając, że przepływ jest izentropo
wy, możemy określić prędkość dźwięku na wylocie do atmo
sfery w funkcji stosunku ciśnień 

k-1 
-

= 
- (Pwyl )2k = 1 15 · (O 8)'/, = 1 115 U!oyl Uo , , , 

, Po 
Punkt wykresu W2, odpowiadający parametrom gazu na 

wylocie z przewodu do atmosfery, znajdziemy na przecięciu 
linii all 'yt = 1,115 z linią poziomą, odpo_wiadającą B* = cons_t,
styczną do linii a0 = 1,15. OdczytuJemy w tym punkcie 
Uwyl = 0,605. 

**) Wykresy Wł - Wl2 (cz. I artykułu) oraz Wl3 - Wl6 (cz. H arty
kułu) można zamówić (w formacie A,) w Katedrze Aerodynam1k1 Po
litechniki Warszawsk1ej (tel. 825-87) 

0,5 

� 
A� A,.Q__ h_ 

� � � � 
W,O W12 

0,1 0,2 0,3 SrS, 
o 

0,5 1,0 SrS1 
Cp-Cv Cp-Cv 

Od punktu odpowiadającego parametrom gazu na wylocie 
odkładamy w prawo na linii B* = const wielkość: 

m m LIA * = -LI ln A = ln V-:-= 2,3 lg V-:- = 1,204 
nun min 

w celu znalezienia parametrów przepływu w punkcie o naj
mniejszej średnicy. Okazuje się, że wyszliśmy poza obszar 
możliwych przepływów - więc zrobione przez nas założenie, 
że wypływ jest poddźwiękowy, jest fałszywe. 

Zakładamy wobec tee;o, że w najmnieis�ym p�zekroju 70-
stała osiągnięta prędkość dżwięku. Przekrój ten jest pr7ekro
jem krytycznym. Parametry gazu w tym przekroju znajdz'e
my na przecięciu linii poziomej B* = const stycznej do 
aa = 1,15 z linią (kreskowaną) ograniczającą obszar rzeczy
wistych przepływów, odpowiadaiacą przepływowi krytycz-
nemu. Odczytujemy: a* = u* = 1,0535. 

Predkofć przepływu pr7ed pr7ewężeniem przewodu znaj
d1:iemy odkładając na wykresie W2 na linii B* = const na le-
wo od punktu u-:;; =a* = 1,0535 wielkość: 

A* LIA * = - L.1 In A = In - = - 0,602 
A. 

otrzymujemy: u1 = 0,386; a1 = 1,136 
Za przewężeniem przepływ przechodzi w naddźwiękowy. 

Prędkość przepływu za przewężeniem znajdziemy z wykre-
su Wł. odkładajac od ounktu a* = u* = 1,0535 na lewo na 
linii B* = const wielkość: 

A* LIA* = -LI lnA =In-··= -1204 
A2 

' 

Otrzymujemy: u2 = 1,995 ; a2 = 0,7243. 
Teraz obliczymy parametry gazu we wlocie ze zbiornika do 

przewodu i na wylocie do atmosfery, uwzględniając straty 
tarcia na długości. Pracę tarcia odniesioną do jednostki masy 
gazu obliczamy ze wzoru 

dl u2 

dLtr = f D • 2
Zakładamy, że cała praca tarcia zamienia się 

Zmianę entropii określamy ze wzoru: dS = 

d
q

T 

na ciepło.· 
dLtr 

T 
Dla niezbyt długiego odcinka rury można założyć, że 

u = const, czyli tarcie powoduje niewielką zmianę para
metrów gazu. Możemy więc różniczki zastąpić przyrostami: 

1 Lil u2 

LIS= f-·--
T D 2 

a' 
Wstawiamy: T = --

kR 
LIS k u2 ,11 

Otrzymujemy: =f--·-·-

Cp -Cv 2 a2 D 

Podobnie dla straty lokalnej można by obliczyć: 

k u2 

1;-·-
2 a2 

LIS 

Cp -Cv 



a 

f,2 

1,1 

f,O 

0,9 

0ft 

A'a6{lll�•ch.- :::/"a.} 

••1-+---1..----+-----+---+---A--.;<-..-1+-----'1

W6 

"' 

lt.J_· ,,., 

(f-J.: 2.HS

(f.J.:•.m 

"' 

t. 

1P 

Uniwersalny wykres dla jednowymiarowych 
przeptywów powietrza. 

Rys. W3. Uniwersalny wy
kres dla jednowymiarowych 
przepływów powietrza (u
stalonych i n te ustalonych) 

Rys. W6-W7-W8-W9. Zależ
ność parametrów jednowy
miarowego przepływu usta-

lonego różnych gazów 

W3 

l1 

f. 

lO ----�--+---...;...- _____ _,._ ______ ,.,._ __ �, 

' 
u. 
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f zależy od liczby Reynolds'a i względnej chropowatości we
wnętrznej powierzchni ścianki rury. Wielkość f bierze się
z wykresów doświadczalnych Nikuradze. Zakładając fi = 0,01
przed przewężeniem będziemy mogli cofając się obliczyć pa
rametry gazu we wlocie do przewodu ze zbiornika 

- _:1S1 -= 0,01 . 1,4 . (
0,386 

)3 . � = O 239
cp -cv 2 1,136 0,0676 ' 

Tarcie nie powoduje zmiany /1B* = !.'l (q - L) dlatego, że 
jaka wykonana zostaje praca, tyle samo wywiązuje się ciepła. 
Wzrasta jedynie entropia. Cofając się w kierunku przeciw
nym do przepływu, a więc odkładając wzrost entropii 

LIS1 = 0,239 w lewo od pkt. l o parametrach u1 = 0,386; 
cp-cv 

ai = 1 • 136 znajdziemy na wykresie W2 punkt odpowiadający 
parametrom gazu we wlo'cie do przewodu. Otrzymujemy: 
U1w = 0,297; Cl1u- = 1,136. 

Zakładając fa = 0,008 za przewężeniem znajdziemy para
metry gazu w wylocie z przewodu do atmosfery. 

LIS2 
1,4 

( 
1,995 

)
2 2 

---= 0,008 · - • --- • ---= 0,932 
cv-Cv 2 0,7243 0,0944 

Odkładamy na wykresie Wł jA*= 0,932 w prawo od punktu 
u2 = 1,995; a2 = 0,7243 po linii poziomej B* = const. Odczy
tujemy: u.2 ,v = 1,55; a2w � 0,9187. Aby obliczyć straty dokład
niej, należałoby prowadzić obliczenie kolejnymi krokami. 
Tak samo należałoby postępować, gdyby przewód był bardzo 
długi. 

Przykład 2. Obliczenie przewodu z pompą. 
Załóżmy, że chcemy zamontować pompę w przewodzie 

o średnicy początkowej D1 = 0,1 m, średnicy za pompą D2 = 
= 0,1 m i dalszej średnicy początkowej D� = 0,0895 :m i po
trzebujemy, żeby prędkość gazu w początkowym odcinku wy
nosiła na przykład 150 misek. Ciśnienia przed wlotem do prze
wodu i na wylocie są równe ciśnieniu atmosferycznemu. Po
między przekrojem wlotowym a przekrojem wylotowym na
stępuje zmiana powierzchni poprzecznego przekroju przewo
du, odpowiadająca LIA* oraz doprowadzenie pracy, odpowia
dające LI B*. 

Jeżeli założymy, że straty na tarcie są małe, zmiana entropii 
jest mała, to prędkość dźwięku na wylocie będzie równa 
prędkości dźwięku przed wlotem według wzoru: 

) 
21, s,-s, 

Pa - ( Cli 1,-1 ctt-cv --- ·e� 
Po Cło 

Aby przeFc do wielkości bezwymiarowych dzielimy pręd
kości przez do,volną prędkość odniesienia, która niech bedzie 
równa Clodn = 340 m ·sek. 

• 

Zaczynamy na wykresie W2 od punktu odpowiadającego 
warunkom atmosferycznym przy u0 = O, więc .od poziomej 
stycznej (asymptoty) do krzywej a,, = 1. Na przecięciu tej po-

- 156 
ziomej prostej z linią u1 = - = 0,441 odnajdujemy parame-

340 
try gazu w rurze przed pompą. Otrzymujemy: a1 ·= 0,9794. 

Aby znaleźć parametry gazu w wylocie musimy znaleźć 
przecięci€' linii a1 = 0,9794, (prędkość dźwięku na wylocie 
równa jest w przybliżeniu prędkości dźwięku przed wlotem) 
z linią pionową odległą od punktu 1 o wielkość: 

A , A2 D. L•A"' =In-= 2 · 2,3 •Ig-·= 0,2226
Aa D3 

Znajdujemy: ua = 0,548; a3 = 0,9794; B* = 0,054. 
Nad kaźdą jednostką masy gazu przepływającego przez 

przewód pompa musi wykonać pracę: 0,054 • a2
odn = 

= 0,054 •3402 = 6250 m2/sek2; mnożąc to przez wydatek maso
wy otrzymamy moc pompy. 

2 

G t ,, (a· )h-l (
0,9794

)
5 kG sek2 

ęs osc: t!1 = f!o - = 0,125 --- = 1,10 ---
Cło 1 m4 

P . h . k . n m 0,01 ow1erzc nia prze roJu: A1 = -- =n. --= O 00785 m2 

4 4 ' 

Wydatek masowy: G,,. = e u A = 1,1 • 150 . 0,00785 = 1,294 

Gm · B*
Moc pompy: Nv = 

1,294 • 6250 107,9 =--KM
75 • TJ 75 • '7 '7 

Aby układ mógł pracować tak jak założyliśmy, przy pomi-

. . t t t . . . , N 
107,9 

n1ęc1u s ra arcia, pompa powinna m1ec moc: P = -- KM
TJ 

przy wydatku masowym: Gm= 1,294 kG sek/m. 
Przykład 3. Przejście fali słabej (izentropowej) przez miej

sce łagodnej zmiany przekroju przewodu. 
Po dojściu fali padającej z miejsca zmiany przekroju wy

chodzi fala przechodząca i fala odbita (rys. 3). 
Załóżmy, że przed dojściem fali do miejsca zmiany prze

kroju panują warunki przepływu: u1 = 0,656; a1 = 1,2304. 
�iech za nadchodzącą falą prędkość przepływu będzie równa 
u� = O,�. Na prze�ęciu linii s = const, przechodzącej przez 
punkt a, = 1,2304; u1 = 0,656 wykresu W3 z linią pionową
U2 

= 0,25 znajdujemy parametry za falą a-; 

= 

1,15 (porównaj 

rys

. 4). Niech nadchodząca fala napotka na zmianę przekroju

 
A2 w stosunku - = 0,8. 
A, 

Przed nadejściem fali przepływ był ustalony. Parametry 
za zmianą przekroju znajdziemy idąc od punktu 1 po linii 
B* = const, aż do przecięcia z linią: At= At+ L1 A*= 0,61 + 

+ 0,2 = 0,81. 

Znajdujemy: U3 = 0,92; a3 = 1,196. 

Parametry gazu za falą odbitą muszą leżeć gdzieś na linii 
r = const, przechodzącej przez punkt 2. Parametry zaś gazu 
za falą przechodzacą muszą leżeć na linii s = const. przecho
dzącej przez punkt 3. Wyszukujemy taką parę punktów 4 i 5 
leżących na :iednej krzywej B* = const (spełniających powyż
sze w::i.runkil, miedzy którymi At - A.;"= L1 In A= 0.2. 
Punkty te znajdujemy przesuwaiąc ekierkę równolegle do 
stycznej do krzywych rodziny B* = co.!:!st w przewidywanym
�iejscu roz�iązania. Znajdujemy: a4 = 1,121; u-1 = 0,398; 
Clr, = l.1]28: U5 = 0.507. 

Przykłarl 4. Zrobimy to samo 7ad::i.nie co nonr7ednio :;,; tą 
rMnira. że zmiana przekroiu nie bedzie ła!!odna. lerz sko1<-o
wa. Pcirametrv f!a•rn w ob,zarze 1 i 2 (rvs. 3) beda t:ikie same 
j::i k: noDnerlnio. Parametry w obs?;:irze 3 bE>d'ł inne, gdyż rnię
d7y obszarami 1 i 3 wystąpi zmiana entropii. 

Ma iac liczbę Macha przed zmianą przekroju M = � =
a 

O.R56 
= --- = O 534 znajdziemy z wykresu W4 współczynnik 

1,2304 
u 

predkoóci J. = -= 0.570. Z wykresu Wll znaidziemy zmianę 
a* 

entrrm;; u�?y Dr7ejściu !!"7.11 nrzez zmianę przekroju na krzy
wei J. > 0.3 dla Ll ln A = 0,2. 

L1S 
Odczytujemy: ---

cn-cv 
= 0,037.

Ąhv orlnalefć nnnld 3 na wvkrec:ie W3 m•1<;irtJv i-ść no linii 
B* = ronst, przechodzącej przez punkt 1, aż ta linia przetnie 
sie z linią: 

t1S 
A/= A[ - LI lnA + --- = 0,61 + 0,2 + 0,037 = 0,843 

cn-cv 

()r]('7vtujemy: a3 = 1.17L1,6 : U.'ł = 1.047. 
P11 rtkt 5 musi leżeć na nrostej s = C'Onc:t n�7erhorh:orei nrzez 

P11 rtkt 3. wys,;11k11iemy taka nare n11nktów 4 i 5 leżacych na 
jednej krzywej B* = const, między którymi: ' 

s 
A;/'-: At.,= -LI In A + --- = 0,237 

cv -cv 

7.naiduiemy:u.4 = 0.460:a, = 1.l0fl5:u.5 = 0.630:a� = 1.0!ll8. 
Maiac par::imetry ga7u w obszarze 4 możemv teraz okreólić 
7.....,i'lne entropii miedzy obs?.arami 4 i s' (werHne: wvkresu 
W1 n. r7vli w mieisf'11 zmi:::iny pro:ekroi11. Pol'Y1iE>d7.v obs7::ira
mi 5' i .5" bPd:de linia płynnej nieciągłości parametrów gazu, 
odpowiadająca: 

S/'-S;' S:. --S, 
Cp -Cv cp -cv cp -cv 

W naszym przypadku ta zmiana entropii wychodzi równa 
zeru. 

Cz. II w nast. zeszycie 
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LUDZIE�ZDA�ZENIA 
Inż. WILHELM GIBAŁKA 

Polacy w przemyśle lotniczym Rumunii (1939-1940) 
Inż. Wilhelm Gibalka, autor pracy p.t. ,,Polskie myśliwce PZL-24 produkowane w Turcji", zamiesz

czonej w zeszycie nr 2 z 1939 r. ,,TechnikiLotniczej" w dziale „Ludzie i zdarzenia", po wrześniu 1939 r.
znalazł �ię w Ru_munii wra? z grupą pracowników technicznych, pochodzących z różnych rozbitych pol
skich lotniczych instytucji i zakładów wytwórczych. Poniżej zamieszczamy Jego wspomnienia z okresu
lat 1939-1940 z pracy w Zakładach Regia Autonoma Industria Aeronautica Romana w Braszov.

W umowie licencyjnej między .Państwowymi Zakładami Wtedy zaczęto mnie namawiać ażebym pozostał w Braszov,Lotniczymi (PZL) w Warszawie a Rumuńskimi Zakładami że to jest ładna miejscowość (rumuńskie Zakopane). Nie moRegia Autonoma Industria Aeronautka Romana (IAR) w Bra- głem się jednak zgodzić co do wynagrodzenia i wyjechałemszov był przewidziany wyjazd do Rumunii instruktorów do Bukaresztu.z PZL do uruchomienia produkcji samolotów myśliwskich w przedzień mojego wyjazdu do Anglii przybył do mnie PZL P 11. Rumuni woleli raczej wysłać swoich kilkunastu lu- do Bukaresztu inż. Timoszencu z listem angażującym mnie dzi (w tym było kilku warsztatowców) do Warszawy na prak- do IAR na warunkach płacy odpowiadających tym, jakie mietykę z inż. Timoszencu na czele. Odbywało to się w latach li w zakładzie IAR rumuńscy starsi kierownicy wydziałów.1934--1935. Praktyka trwała około pół roku, przy czym część w ten sposób zostałem w Rumunii. Razem ze mną zostalitych praktykantów odesłano do Rumunii jeszcze przed upły- zaangażowani z PZL, Wytwórni Płatowców w Warszawie wem tego okresu. Całością praktyki kierowali i organizowali starszy mistrz Władysław Turowski oraz technicy warsztatorumuńscy inżynierowie. Jak się później okazało rumuńscy wi Artur Szpakowski i Polikarp Wróblewski. 
praktykanci w PZL w Warszawie nie wykorzystali należycie w październiku i grudniu roku 1939 zakłady IAR przyjęły 
swej praktyki i nie zapoznali się dobrze nawet z podstawo- do pracy ogółem 26 Polaków, pracowników z polskiego prze
wymi czynnościami. Nic też dziwnego, że praca na budowie mysłu lotniczego. w tej liczbie było 11 inżynierów i techni
licencyjnego polskiego myśliwca szła bardzo powoli. ków oraz 15 mistrzów i. rzemieślników. Stosunek do Polaków 

Od czasu pierwszego zakupu przez Rumunów licencji na dyrekcji i administracji zakładów IAR, jak również i robot
budowę pościgowców PZL llb, tj. od 1935 roku do końca ro-. ników był bardzo życzliwy. Zarobki wyznaczano w granicach 
ku 1939, zakłady IAR wybudowa

ł
y ogółem około 120 samolo- przyjętych w zakładach, były one stosunkowo dobre. 

tów PZL-llc i PZL-24e. Przeciętnie licząc wielkość jedno- Wraz z mistrzem Turowskim i technikiem Szpakowskim 
rocznej produkcji wynosiła około 40 samolotów. Było to zbyt utworzyłem na życzenie dyrekcji zakładów IAR grupę in
mało, ażeby personel warsztatowy mógł się dobrze wyćwiczyć struktorską. Dyrekcja IAR znała wyniki mojej pracy instruk
w tego rodzaju pracy, toteż zdolność wytwórcza zakładów torskiej w Turcji. 
w momencie wybuchu II wojny światowej była bardzo otrzymaliśmy zadanie zorganizowania i uruchomienia pro
skromna. Robotnicy zakładów IAR składali się z następ•Jją- dukcji pościgowców metalowych rumuńskiej konstrukcji 
cych narodowości: Rumunów około 600/o, Węgrów około 300/o, IAR-80; był to dalszy rozwój konstrukcji PZL-24e. W końcu 
Fosian - 80/o. Niemców - 20/o. Co do iakości fachowei na roku 1939 w IAR nie budowano już więcej polskich pościgow
pierwszym miejscu byli Węgrzy, na ostatnim zaś miejscu Ru- ców metalowych PZL-llc i PZL-24. Z samolotu PZL-24e był 
muni. Stanowiska mistrzów i brygadzistów były zajęte w więk- zachowany kadłub z kompletnym wewnętrznym urządze
szości przez Węgrów. Inżynierowie i technicy w bii1racli niem, nowe były: przód kadłuba, dolne skrzydło z chowanym 
i warsztatach byli w 500/o - Rumuni, 400/o - Rosjanie, 100/o - podwoziem i usterzenie. Gdy polska grupa· fachowców roz
Niemcy, z miejscowych siedmiogrodzkich Sasów i S7wabów. poczęła swe prace, tj. dnia 3 listopada 1939 roku, przez Ru
Międ7y nimi nie było zupełnie Węgrów. Ogólnie można po- munów był wykonany prototyp IAR-80. Z dalszej roboty dla 
wiedzieć, że czołowymi pracownikami byli Węgrzy i Rosja- serii były rozpoczęte zaledwie dźwigary pierwszych 3 samo
nie. element zaś średni i niższy składał się z Rumunów. lotów; przy czym pracowało zaledwie około 20 robotników 

W końcu września 1939 r. duża liczba pracowników pol- i mistrz - Węgier. Dyrekcja zakładów IAR postanowiła, aże

skiego lotnictwa znalazła się w Bukareszcie i starała się o wy-

by w roku 1940 wybudować 100 samolotów IAR-80, w roku 
jazd do Anglii. Ale nie wszystkim to się udało. Ogólnie· bio� 1941 zaś - 250 tych samolotów. 
rąc policyjne władze rumuńskie nie dawały zezwolenia na Zadanie postawione grupie polskiej ze względu na jej małą 
wyjazd z Rumunii uchodźcom mężczyznom w wieku wojsko- wielkość oraz na słabe przygotowanie personelu rumuńskiego 
wym, ale naszym spryciarzom udawało się jakoś ten zakaz do tego rodzaju pracy, było bardzo trudne, ale pomimo tak 
obchodzić. Po opanowaniu tej trudności narastały nowe trud- ciężkich warunków wzięto się z zapałem do pracy. Dyrekcja 
ności - Ambasady wydając wizy na wyjazd do Anglii i .prze- postawiła dodatkowe żądanie, ażeby wypuszczanie gotowych 
jazd przez Jugosławię, Włochy i Francję dawały te zezwole- samolotów odbyło się jak najprędzej, nawet w małych seriach 
nia tylko osobom pracującym w lotnictwie na stanowiskach po 6-8 samolotów miesięcznie. 
samodzielnych. Wiele osób nie mogło też z tego powodu uzy- Na samym początku pracy okazało się, że nie były wyko
skać zezwolenia na wyjazd do Anglii i czekało beznadziejnie nane najpotrzebniejsze prace przygotowawcze. Nie wykonano 
na okazję wydostania się z Rumunii. Około mnie zebrało się na przykład spisów części samolotu obrabianych mechanicz
dwudziestu paru ludzi, przeważnie mechaników lotniczych nie, b. ważne z powodu wykonywania tych części w niezależ
z różnych wojskowych oddziałów lotniczych i pomocniczych nym oddziale mechanicznym. Nie było również spisów części 
przemysłu lotniczego, przy czym mechal}icy. wojskowi prze- wykonywanych przez ślusarzy, blacharzy, spawaczy itp. Nie 
brali się w cywilne ubrania. Wszyscy oni nie mogli dostać istniał również plan, w jakich terminach, jakie grupy samolo
wizy angielskiej i mieli jedyną możliwość powrotu do kraju, tu dostarczy biuro konstrukcyjne, jakie grupy i w jakich ter-· 
toteż bardzo mnie prosili o wyszukanie .im pracy na tamtej- minach opracuje biuro przyrządowe oraz jakie instrukcje ro
szym terenie. bocze i kiedy wykona biuro przygotowawcze. Jedynie tylko 

Wybrałem się do zakładów IAR w Braszov. Dyrektor na- było wiadome, że materiałów do budowy jest na 100 samo
czelny Grossu Visiru i szef oddziału montażowego inż. Timo- lotów, a niektórych - na przykład taśmy duralowej na dźwi
szencu przyjęli mnie serdecznie i zgodzili się zatrudnić kan- gary skrzydeł ·_ jest tylko na 50 samolotów. Zakłady IAR 
dydatów, przy czym prosili mnie, abym ja wyznaczył pol- w tym czasie zatrudniały około 1200 pracowników. Jako kie
skim pracownikom stawki zarobkowe bez udziału rumuńskiej rownik grupy PZL otrzymałem polecenie od dyrekc.ii dokład
administracji. z takiego załatwienia sprawy byłem niezmier-· nego zbadania stanu przygotowania budowy serii IAR-80. Stan 
nie zadowolony. Wtedy zapytano mnie, co ja myślę zrobić ten - jak już wyżej wspomniałem - był bardzo zły, toteż 
z sobą. Ponieważ miałe;n już wizę angielską w kieszeni od- · dyrekcia przyięła chętnie postawiony przeze mnie wniosek
powiedziałem, że jadą zaraz z moją żoną i córką do Anglii. utworzenia odrębnego oddziału budowy pościgowców meta-
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!owych wraz z potrzebnymi biurami: projektowania trudniej
szych przyrządów, planowania pracy i rozdzielni pracy. Tyl
ko po takiej reorganizacji można było przewidywać, że roz
wój prod•1kcji pójdzie wedłi.Ig ustalonych przez dyrekcję
terminów. Na czele tego nowego oddziału zostałem postawio
ny jako kierownik. Poza tą reorganizacją ogólną należało wy
konać jeszcze cały szereg prac organizacyjnych i pokonać wie
le rozmaitych zagadnień wewnętrzno-warsztatowych, jak 
na przykład nauczenie mistrzów i instruktorów obróbki ciepl
nej duralu (czego dotychczas dokładnie nie znali), stosowania
narzędzi pneumatycznych, co również do tego czasu nie było 
znane zupełnie, utworzenie odpowiedniei liczby :nistrzów
i brygadzistów, przyuczenie około 600 robotników, przy czym
starych dobrych robotników było zaledwie około 60. 

W czerwcu roku 1940 produkcja wynosiła już 12 samolotów 
IAR-80 miesięcznie. 

Takie wielKie przyśpieszenie pracy Polacy osiągnęli dzięki 
zaprowadzeniu przez nich nowoczesnych rozwiązań przyrzą
dowych, ułatwiających w znakomity sposób wykonanie samej 
pracv tak, że można było zatrudniać względnie surowych ro
botników. 

Należało sprawdzić stan przyrządów zaprojektowanych, 
będacych w robocie i gotowych. Około 200/o przyrządów na
leżało poprawić, ale najtrudniejsze przyrządy nie były na
wet zaprojektowane, np. przvrząd do montażu szkieletu skrzy
dła. Pomimo zakończonej budowy prototypu, z pierwszvm 
samolotem seryjnym Rumuni mieli dużo trudności z wvko
naniem dźwigarów skrzydłowych. które bvły dwa razy dłuż
sze od dźwigarów naszych myśliwców PZL-llc, przy czym 
dżwi.e:ary prawy i lewy stanowiły jedną sztukę. Odchvlenia 
od rys1Jnk11 u koń<'a dźwi>'H.ra «t::i.nowiłv J fi/\ :mm. 'Trivinoóf te 
oo:=inow::ił mistrz Turowski, który ustalił metodę nitowania 
dźwigarów. 

Na porz::itku oracy Polaków w IAR dvrek<'ia zakł„dńw 
ch<'iała 11«tqlić. iaki należy sto�ować typ przyrzadu do :rnon
taż11 S7ldelet,, skrzy,Hq, czy po·dorny - tvpq staree:o stosowa
nef!o pierwotnie w PZL, czy pionowy nowoczesnv tvpu ame
rvkańskie.e:o. Przeciwko pionowemu wypowiadał sie prawie 
cały personel te0hnir7ny. Za P,O;Pldem grupa polska i dy-
rek0i::i I.AR.. Zwyciężvła grupa poiska. 

Wvkonanie rysunków warsztatowych powierzono techni
kowi Szpakowskiemu, wykonanie przyrządów na warszta-

cie - mistrzowi Turowskiemu. Przyrząd ten, o wymiarach 
11 m X 6,4 m, stanowił sztywną konstrukcję z rur żelaznych 
(/) 200 mm stojącą swobodnie na podłodze; przyrząd ważył 
około 8 ton. Przy budowie skrzydła na tym przyrządzie nie 
potrzeba było posługiwać się żadnymi przyrządami mierni
czymi tak, że każdy pomocnik ślusarski mógł na nim praco
wać zupełnie samodzielnie, przy czym robotę można było 
wykonywać dużo szybciej i dokładniej niż przy dawnych sta
rych sposobach. Takie przyrządy były zastosowane w Pań
stwowych Zakładach Lotniczych na Okęciu - Paluch pod 
Warszawą dopiero w latach 1938-1939 przy budowie bom
bowców typu Sum i pościgowców typu Jastrząb. Gdy się za
częła wojna - seryjna budowa tych samolotów była dopiero 
w rozpoczęciu. Ten nowy przyrząd był wielką sensacją tech
niczną w Rumunii, toteż dyrekcja zakładów IAR z dumą po
kazywała ją zwiedzającym fabrykę wysoko postawionym 
osobom. 

Zaprojektowałem również specjalny przyrząd do wygina
nia szerokich taśm duralowych do dźwigarów skrzydłowych 
w płaszczyźnie taśmy. Dało to oszczędność w materiale 4°0/o 
gdyż taśmy wycinano proste, a potem je wyginano; pierwot� 
nie zaś taśmy wycinano odrazu jako krzywe. W podobny spo
sób nie wyginano taśm jeszcze w Polsce, w Państwowych Za
kładach Lotniczych. 

Poza tym wprowadzono w zakładach IAR sposób nitowa
nia jednostronnego bez przyporu nitowniczego oraz opraco
wano_ fabrykację specjalistów nitów i narzędzi do tego spo
sobu. Ten system nitowania był stosowany już w PZL we
dług mego pomysłu i projektu. 

Na wiosnę 1940 roku Władysław Turowski i Artur Szpa
kowski opuścili IAR oraz Rumunię i wrócili do kraju. 

Sytuacja polityczna w Rumunii zaczęła się psuć. Niemcy 
bez wojny zaczęli opanowywać Rumunię. Zakłady IAR wy
mówiły pracę wszystkim Pol2kom, stało się to pod naciskiem 
Niemców; obóz nie był wykluczony, n2leżalo więc opuścić 
Rum1 nię. W tym czasie nadeszła przez Turecką Ambasadę 
w Bukareszcie wiadomość o angażowaniu przez Turecką Ligę 
Obrony Powietrznej grupy polskich specjalistów lotniczych. 
V{ paździe,niku 1940 roku wyiechałem z Rumunii w a� z inż. 
Janem Tuszyńskim, !Y!er Jerzym Osińskim i Polikarpem 
Wróblewskim, udając się do Turcji. 

PRZEGLJJ.DAMY USPRAWNIENIA 
Narząd pomocniczy do ręcznego nacinania gwintów 

(Kl. 49 e; nr 0-309-6; Z. nr 39) Kurt Kreissig (NRD) 
Ręczne nacinanie gwintów j,est wykonywane przeważnie 

przez pracowników 'Przym::z-onych. Gwinty wy•c-ho•dzą wob-ec 
tego często krzywe, śruby wyginają się przy wkręcaniu 
i wskutek teg•o podlegają dodatkowym obciąż·eniom. 

Według usprawnienia możn-a t•ego uniknąć stosując pomoc
niczy n,arząd w sposób uwidoczniony na rysunku. W półfa
brykacie 1 wywierca się ,otwór 2 pod nadnany gwint, 
a ,gwintownik 3 wkręca s•ię na jeden obrót (gwintownik nr 1). 
Następnie nagwintowany i zahartowany pi,erśdeń prowadni
czy 4 n-akrę,ca się na gwintownik tak, by przylega.Il ściśle d•J 
powierzchn1i n,adnanego 'Prz-edmiiotu 1. 

Przy dalszym n3cinaniu gw.intu piersc1•eń 4 dociska się 
sarn do powierz·chni i zabezpiecza prz·ez to d,okładnie os'iowe· 
nacinanie gwintu. 

IW ten sam sposób gwintuje się gwintownikiem nr 2 'i nr 13. 
Jako pierścień prowadni·czy można wykorzystać stary spraw
dzi-an gwint•owy. 

Przy opisanym n,acinaniu gwintu wszelki·e poprawki n·3C.i
nane,go gwintu stały się zbędne. 

łi&i t#JA-W4 

Uchwyty do wkręcania śrub dwustronnych 

(Kl. 87 a; nr OU-1111; Z. nr 39) Heinz Baumgart (NRD) 
W c-elu wkręcania śrub •dwustronnych w głowice -cylin

drów posługiwano się dotych•czas przyrządem, wymagają
cym 'Pełnego wkręc·enia w n1iego śruby (do oporu) i n-astęp
nego odkręceni3 przyrządu. 

Przy zast•os,owaniu uchwytu według udoskonalenia unika 
się wkręcania i o-dkręcania, ponieważ u·chwyt jest dwudziel
ny, ł.ączony na zawiasach. Na rysunku uwidoczniono uchwyt 
w położeniu otwartym oraz z-amkniętym. Uchwyt skład3 się 
z połówki 1 z uszkami la ZJawiasu ,oraz polówki 2 z uszkiem 

2a zawiasu. Do polłówki 2 są przypawane dwa uszka 3, mię
dzy którymi znajduj-e się nakrętka 4 z przyp3waną rączką 5. 

Do pow.ierzohni półcylindrycznej k-ażdej z p•ołówek uchwy
tu zamocowuje się śru,bami 6 odpowiedni-o nagwintowane 
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wymienne wkro.dki 7, co umożliwia wykorzystywanie jedne
go uchwytu do śrub dwustronnych o kilku zbliżonych śred
nicach. 

W ..:elu wkręcenia śruby dwustronnej d•Q głowicy wkłada 
sie j'.'I do . połówki otwart·e•go uchwytu, zamyka uchwyt za
b�zpieczaJą•c go wkrętem 8, wkręcanym w nakrętkę 4. Koń
cowka wkrętu 8 opi•era się wtedy częściowo o płaszcz połów
k_i 1 i częściowo o występ 9, w który jest zaopatrz,ona ta p•o
ł�wka. �o. wkręceniu śruby dwustronnej wystarczy, po lek
kim_ zl�zn1eniu wkrętu 8, otworzyć uchwyt by był gotowy do
włoz.enia następnej •śruby dwustronnej. 

Klucz do przykręcania okrągłych nakrętek 

(Kl. 87 a; nr OU-1112; Z. nr 39) Rolf Heinze (NRD) 

. Do przy�rę_cania okrągłych nakrętek moletowanych używa
się prz·ewazme kleszczy, co często powoduje uszkodzenie n·a
krętek, a naw2t ich •całkowite zniszcz,eni·e, •o ile są wykonane 
� �worzyw_ .sztuczny•ch. "'! produkcji masowej, gdz'i-e czynno
sc1 mont•az,owe wykonuJą przeważni·e kobiety, ciągła mani
p'.llacJa kleszczami jest bardzo męcząca. 

W celu polepsz.enia warunków i wydajności tej pracy wy
konano we•dług udoskonalenia prosty przyrząd, uwidoczniony 
na rysunku. Przyrząd składa s•ię z łba 1 i rękojeści 2, wkrę
·conej do końcówki 3. W łbi,e 2 wykonano okrągłe wycięcie 4,
odpowiadające średnicą i wysokością rozmi,arom przykrę
canycl·, nakrętek, a rozszerzone na jednym końcu do kształtu
segmentu 5, w którym mieści się końcówka 3, zamo-cowana
za pomocą sworznia 6 n1ieco mimośro-dow,o względ-em łba 1.

Nasadzając klu·cz na okrągłą nakrętkę możnia !łatwo waha
dłowym ruchem rękojeści 2 zacisnąć nakrętkę w klu•czu, 
powodując d-Qstateczrn� do przykręcania nakrętki tarcie mię
dzy końcówką 3 a nakrętką. 

Klucz t-en, stosunkowo łatwy do wykonania, okamł się 
w eksploatacji bardzo prakty,czny. 

Sposób miękkiego lutowania przewodów aluminiowych 

(Kl. 21 c; nr OU-1119; Z. nr 40) mgr Rudolf Cienciała 
i ,Emil Prymus 

Ud•Qskonalenie dotyczy sposobu lutowania łut-em miękkim 
-aluminiowych drutów, linek lub blachy - między sobą lub
z innymi elementami, j,ak koń-cówkami kab1owymi, zaciska
mi itp. Przebi-eg lutowania według udoskonalenfa jest poda
ny poniżej.

Końce pojedynczych drutów aluminiowy•ch lub lin-ek, które 
mają być lutowan·e za pomocą łutu miękki.ego, oczyszcza się 
wstępnie przez zanurzenie w 10-200/o gorą-cym roztworze s•o
dy kaustycznej (NaOH) na przeciąg 3-5 sekund. Następnie 
płucze się je w wo-dzi-e, a pot-em w denaturacie, w celu usu
nię·ciia z ich powierzchni wody. Tak przygotowan·e prz.ewody 
zanurza się w płynn·ej papce chlorowodorku trój,etyloaminy 
(C2Ha)aN • HCl, a następnie w roztopiionym stopie Sn...JPb-Zn. 
Przewodniki wprowadza się do roztopionego stopu wolno 
i najlepiej pod kątem prostym do lustra kąpieli, na czas 
około 5 s.ekund. Otrzymuje się w ten sposób dobrze pobielo
ne końce prz·ewodów aluminiowy•.:ih, które można lutować za 
pomQcą cyny znanymi sposobami, np. przy użyciu kaliafonii 
rozpuszczonej w alkoholu. 

Papkę chlor.owodorku trójetyloaminy sporządza się w po
niż·ej podany sposób. Krystaliczny chlorowod•o•rek trójety
loaminy u'Ciera się dokładni-e na proszek i następnie dolewa 
się alko-holu aż do uzyskania konsystencj.i płynnej prapki. 

W skQad stopu do pobielania wchodzą następując-e skład
niki: Pb - 30+350/o, Zn - 15+200/o i reszta Sn. Temperatura. 
st•Qpu pod-czas pobi·elani-3. powinna wynosić co najmniej 
350°c. 

&pÓsób łączenia metali za pomocą klejów z żywic sztucznych 
1(Kl. 22 i; nr 0-3098; Z. nr 40) Heinz Kretz.schmar (NRD) 

Kl-ejenie częś-ci ż-eliwnyoh, stalowych lub z metali 1-ekkich 
stosuje się •cor.az •częściej, poni-eważ takie łączenie nie ustę-
puje, a ni•eldedy nawet przewyższa pod względem wytrzyma
łości łączenie przez nitowanie lub spawanie punktowe. 

W myśl usprawni·enfa sposób klejenia metali powini-en być 
jedniak szerzej stosowany w przemyśle budowy maszyn, 
gdzie jest dotycnczas ma!•o używany, tym barctz·iej, ż,e kleJenie 
wymaga warscwy kleju o gru'Oości maKsimurn 0,16 mm i sto
sunkowo szorsckich powierzcnni klejony·cn. 

Łącz-eni-e metali przez kl-eJenie wykazuje następujące za
lety, mianowici-e mogą byc stosowane większe to1eran•cJ•e, 
·a tym samym. zgruone obróbki pow1erzcnmowe, c·o ,pozwala
nia wyelimmowanie oorooki wyKonczaJąceJ, szlitowan1a icp.;
często wystarczy tol-eran·cJa materiarnw c14gn10nycn, co o·aJ<!
duz·e oszezęonos·ci na oorooce sKrawaniem; ,oon,,coue wywa
gania odn•o,śnie tol·erancyJ oorobKi zezwalaJą na zastosowanie
mniej doKładnycn obriaorar-eK oraz mn,eJ Kwalir,Kowanycn
pracownikow, co daJe duże oszczędnosc-i i oomza 1,·czoę
oraków .

Mozna łączyć przez klejenie różne części metalowe podle
giają-ce o'bc,ązemu statycznemu, np. tu1•eJKi !Ozy �·.1:rnw,�, cto-
tycnczas zaprasowywan•e i za,oezp,t•czan-e wKrę,a,ui. .L u1eJKa
ni•e wymaga w tym przyp,adKU zewnęcrznego sziitowama,
więc moze być wyKonczona z mmeJszą tolcrancJą, caK sa
mo jak otwor do osadzenia tulejki. Udpada potrzeoa zabez
pi,eczenia tul·ejki wKrętem. Na przykb.d Kołki do zamocowa
nia ko11 zęo,atycn, bęonow itp. dotycncz-as stosowane w po
staci niców luo sworzni ,gwmt•owany·cn mo,gą :Oyc wkleJan-e
·i me wymagają zao--,zp,•c•czenia. l\11,e wyn,agaJq rowniez za
bezpieczema p,er�(;len,e 1 mne czę&ci 0Krą61e, np. ana p,,ced
miotow cylin-drycznycn, częsci z tworzyw szcuczny•cn, JaK
przyciski na ctżw1gma•cn itp. Odpa<la Koniecznosc z:a.KołKo
wywiania lub przysruoowywania tuleJek s,narown.czycn,
okładzin hamwcowy•cn i rożnycn tarcz. Odporn-osc na Koro
zję gwożdzi, wkrętow do •drewna mozna znaczme pol·ep;zyć
prz,ez pokryci-e icn khij-em synt-etycznym, przycz·cpnosc w cy,n
przypadKu powinna oyc w1ęKsza o :iUO/o.

Częs·ci podlegające ooc1ążeniu siłami dynamicznymi można
lączyc przez kleJen1e jednak tylko po przeprowactz•eniu •od
powiedmch proo, gayż .nal-eży przyJąc, że wytrzymałość
warstwy kl-eją•cej wynosi w tym przypadku tylko 3JU/o wy
tr:zymałości przy ,obciążeniu statycznym.

Ulepszone spoiwo do mas rdzeniowych 

(Kl. 31 c; nr OU-1122; Z. nr 40) inż. St.efan Kowal 
i Zenon Nowak•owski 

,Masy rdzeniowe na spoiwie dotychczas stosowanym wy
kazywały nienależyte własciwości f1zy,.::.zne. Spoiw,o posiad,ało 
gęstą, kaszowatą konsystencję z dużym os,adern, więc posłu
giwanie się nim bylło udążliwe, a zużyc-i,e duż·e. 

W myśl ucfoiSkonalenia ,opracowywano n-owe spoiwo o na
stępującym składzie: 

Ole,j lniany surowy . 
Kalafon1a 
Żywica sztuczna „Baltol" 
Benzyna lakow1a . 
Sykatywa 

400/o 
250/o 
1·30/o 
200/o 
20/o. 

Spoiwo przygotowuje się w kotłach ogrzewanych elek
try•czni·e lub t-eż opalanych koksem albo ga.zem. 

Do kotła nalewa się jedną czwartą porcji oleju lnianeg•o 
i dodaj,e całą porcję żywi•cy i kalafonii. Kocioł podgrzewia się 
do tem_peratury 140-<170°C, aż do całkow.it-ego rozpuszczenia 
się kalafonii i żywicy; pot•em •ogrz,ewani-e wyłącza się i na
lewa do kotła pozostałą część porcji oleju lnianego, miesza
jąc zawiartość. Następnie temperaturę ,obn1iża s,ię do około 
100°C i wl·ewa benzynę lakową ora:z sykatywę. P.o wymie
szaniu zawartość kotła można rozlewać do beoz.ek. 

Nowe spoiwo posiada kl,arowny wygląd i prawie nie wyka
zuje osadu. Do przygotowania go st-osuje się mni-ej o1'eju 
lniiane,go, pon•ieważ stosuje się olej surowy zamiast odbialł
czone,go·. 

Masę rdzeniową przygotowuje się na nowym spoiwie w ta
ki sam sposób, jak przy użyciu znanych spoiw.. tylko ilość 
dodawanego spoiwa j-est mn:,ejsz,a i wynos.i 0,80/o. Równ;ież 
zmniejsza się ilość dodawanej do mas dekstryny. Suszeni·e· 
rdzeni dokonuje się normalni-e. Masy rdzeniowe na tym no
wym spoiwie mogą być używane do rd.zeni ,do ,odlewów alu
miniowy-eh, j1ak też i ·żeliwnych. Wykazują one równomi,er
ne i dobr,e właśc.iwości fizyko-mechaniczne. Ich wytrzyma
łość na rozerwanie wynosi 14-17 kG/cm2 przy 20/o spo·iwa 
i 9-H ,kiG/,cm2 przy 1,50/o sp•oiwa, podczas gdy wytrzymałość 
na r,ozerwanie mas przygotowanych na doty•chczasowym 
spoiwie wynosiła 7-9 kG/cm2 przy 20/o spoiwa i 5-6 
kG/cm2 ,przy 1,,50/o spoiwa. S. M.
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Przyrząd do elektrycznego lutowania końcówek przewodów 
elektrycznych 

(Kl. 21 h; Nr OU-1141; Z. Nr 41) Rudolf Kuczera, 
Alojzy Płócieniok, Bernard Fleiszer 

Przyrząd do elektrycznego lutowania cyną końcówe� prze
wodów elektrycznych według udoskonalenia zastępu�e sto
sowane dotychczas lampy benzynowe lub elektryczne _luto":
nice oporowe. Przyrząd został zastosowany do lutowani_a kon
cówek przewodów miedzianych instalacji elektryczneJ s�'A'.-: 
nic i innych urządzeń, przez co wyelimi�owan� całkow1c�e 
wypadki poparzenia oraz zanieczyszczenia po"':'1etrza_ spah
nami, a jednocześnie skrócono czas lutowania koncowek 
z trzech minut do około jednej minuty. 

Przyrząd składa się z dwóch zasadniczych części, z prze
woźnego transformatora A oraz właściwej lutownicy • elek
trycznej B.

Pierwotne uzwojenie transformatora jest połączone w sze
reg z dławikiem o zaczepach włączanych z� pomoc_ą prze
łącznika, w pięciu stopniach. Całość zabezpieczona Jest wy
łacznikiem samoczynnym. 

• Końce uzwojenia wtórnego transformatora wyprowadzone
są do listwy zaciskowej, do której można dołączyć trzy lu
townice elektryczne za pomocą przewodu oponowego (OW).

Lutownica elektryczna jest wykonana tak, aby pracow
nik mógł ją obsługiwać jedną ręką. Jedną jej elektrodę sta
nowi rura miedziana 1, d9 której przypawany jest zaczep 2,
dostosowany do wielkości promienia nasadki lutowanej koń
cówki K przewodu. Do drugiego końca rury 1 przymocowany 
jest pierscień 3, do którego dołączona jest jedna z żył prze
wodu oponowego 4, doprowadzającego prąd o obniżonym na
pięciu (np. 6 V) z transformatora A. W celu lepszego odp!'o
wadzenia ciepła, rura 1 na jej części nie osrnniętej zaopatrzo
na jest w otwory. 

Wewnątrz rury 1 osadzona jest przesuwnie miedziana igli
ca 5, zakończona uchwytem, w którym znajduje się elek
troda węglowa 6, do drugiegą zaś końca iglicy przymocowana 
jest druga żyła przewodu 4. Iglica jest ułożyskowana w dwóch 
pierścieniach izolacyjnych 7, które oddzielają ją elektrycz
nie od rury 1. Sprężyna śrubowa 8, osadzona na iglicy, po
woduje jej ruch powrotny (przerywając tym obwód e1ek
tryczny). 

Na środkowej części iglicy umocowany jest uchwyt 9 z ma
teriału izolacyjnego, który służy do przesuwania iglicy w ce
lu zamknięcia obwodu prądu elektrycznego, rozgrzewające
go lutowaną końcówkę przewodową. 

Do przedniej części rury 1 przymocowany jest sprężynują
cy przycisk 10, który po odciągnięciu go za pomocą uchwy
tu 11 i założeniu żyły przewodu P wraz z lutowaną końców
ką K przytrzymuje przewód, uwalniając od tej czynności 

. jedną rękę pracownika. 
Części metalowe lutownicy osłonięte są osłoną 12, wyko

naną z materiału izolacyjnego i uformowaną w kształcie rę
kojeści pistoletu. 

Przyrząd do wykonywania rowków 

(Kl. 49 a; Nr OU-1152; Z. Nr 41) Herbert Slawisch (NRD) 
Dotychczasowy sposób wykonywania rowków w przedmio

tach obrabianych wymagał każdorazowego wyłączania urzą
dzenia w celu ponownego nastawienia noża do wykonywania 
rowków oraz wyjęcia go z rowka. 

W myśl udoskonalenia zastosowano przyrząd, który umoż
liwia wykonywanie rowków i wyjęcie z powrotem noża bez 

konieczności wyłączania przyrządu. Zamocowuje się go stoż
kowym chwytem w gnieździe wrzeciona wiertarki i wpro
wadza do otworu w podstawce pierścienia oporowego 1. Pier
ścień oporowy 1 jest wymienny, zależnie od głębokości wy
konywania rowków. 

w podstawce pierścienia oporowego 1 osadzona jest tu
lejka kierownicza 2, a trzpień p�owadz�cy 3 �prawiany jest 
w ruch w dół przez posuw wrzec10na w1ertark1. Ruch ten po-

woduje wypychanie na zewnątrz uchwytu 5 z nożem 6, za 
pomocą ukośnie umieszczonego klina 4. W ten sposób wysu
wający się nóż wykonuje rowek. Nastawna nakrętka 7 na 
śrubie 8 ogranicza średnicę wykonywanego rowka, którą 
przed rozpoczęciem obróbki nastawia się odpowiednio do 
wymaganej głębokości rowka. 

Po zakończeniu obróbki trzpień prowadzący 3 zostaje 
odepchnięty sprężyną 9 z powrotem i w ten sposób uchwyt 5
pod działaniem klina 4 wraca w położenie wyjściowe, a cały 
przyrząd może być swobodnie wyciągnięty z otworu w przed
miocie obrabianym. 

Uchwyt czteroszczękowy do wierteł krętych 

(Kl. 49 a; Nr OU-1231; Z. Nr 44) Jan Hawel 
Wiertła kręte z ułamanym uchwytem dotychczas oddawano 

na złom, ponieważ wiertła te, mocowane w uchwytach trój
szczękowych, ustawiają się pod kątem względem osi wrze
ciona wiertarki i nie nadaj?.. się do użytku. W celu wykorzy
stania złamanych wierteł zastosowano przedstawiony na ry
sunku uchwyt czteroszczękowy, różniący się konstrukcyjnie 
od znanego uchwytu trójszczękowego. 

Uchwyt czteroszczękowy według udoskonalenia składa się 
z trzonu 1, zaopatrzonego przy jednym końcu w sworzeń stoż
kowy 2. a przy drugim końcu posiada otwór osiowy 3, na
gwintowanie zewnętrzne oraz nakrętkę 4, cztery szczęki 5 
i cztery sprężyny 6 rozsuwające szczęki. Mocowanie lub luzo
wanie wiertła w uchwycie odbywa się przez obrót nakrętki 4.
Uchwyt umożliwia współosiowe mocowanie nawet krótkich 
wierteł złamanych oraz krótkie uchwycenie wierteł nowych 7,
które przy niel!l.miejętnym wierceniu ulegają złamaniu. 
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55* 629.13.012.1 ILot. 
Metallic sandwich construction. Konstrukcje przekładkowe, Aero
plane, 1958, t. 94, nr 2442, A4, s. 858-860, 861-862, rys. 10. 
. Podano szereg danych dotyczących własności mechanicznych 
1 cieplnych konstrukcji przekiadkowych, dane dotyczące ciężaru 
Jednostki powierzchni konstrukcji w zależności od wymiarów blachy 
i _wymiarów komórek oraz opisano proces technologiczny wytwarza
ma konstrukcji w różnych jego odmianach. Na płatowcu Aero '/20 
zastosowano 850/o materiału w postaci konstrukcji pr ekladkowycl1. 

T. Vorbrodt 
56* 629.13.002 ILot. 
Godfrey, W. H.: New techniques and pi;ocesses. Nowe procesy techno
logiczne, Aeroplane, 1Q58, t. 94, nr 2442, A4, s. 863-865, rys. 5. 

W artykule on,ówiono ogólnie wady i zalety nowych metod tech
nologicznych takich jak: klejenie metali np. klejem „Redux" w kon
strukcji płatowców, zgr2ewanie, obciąganie, kucie z uwzględnieniem 
zastosowania na foremniki mas plastycznych. Obróbka konstrukcji 
integralnych. Frezowanie chemiczne pokryć i zastosowanie tytanu. 

T. Vorbrodt 
57* 629.13.014.3:666.189.2:678.5 ILot. 
Ohlemer E.: Untersuchungen liber die Verwendungsmoglichkerl.t von 
Glasfaser-Kunststoff fiir Segelflugzeug-Tragfliigel. Badania nad moż
liwością zastosowania laminatów z włókien szklanych do skrzydła 
szybowca. Luftfahrttechnik, 1958, t. 4, nr 9, s. 252-257, rys. 17, 

. Ze względu na około dwukrotnie większy ciężar właściwy la
mrnatu szklanego w porównaniu ze sklejką, zastąpienie sklejkowe
go pokryci.a skrzydła pokryciem z laminatu jest celowe jedynie 
w pr _ypadku pełnego wykorzystania wysols:ich własności wytrzy
małościowych laminatu, co może mieć miejsce tylko w skrzydle 
o konstrukcji skorupowej. W celu sprawdzenia przydatności lami
natu szklanego do skorupowej konstrukcji skrzydła szybowca wy
konano na politechnice w Darrnstadzie doświadczalny fragment 
skrzydła o konstrukcji przekładkowej i poddano go próbom. Próba 
fragmentu na zginanie wykazała znacznie wyższą sprawność tego 
typu konstrukcji w porównaniu z drewnianą konstrukcją szybowca 
D-34. W oparciu o uzyskane doświadccenie przystąpiono obecnie do 
projektowania dwumiejscowego szybowca o rozpiętości �O rn, które, 
go skrzydło zostanie wykonane w podobny sposób. 

58* 
Contour-Etching. 
rys. 9. 

J. Sandauer 
621.794.4 :629.13.002 ILot. 

Frezowanie chemiczne. 1958, t. 20, nr 7, s. 264-269, 

W artykule opisano i uzupełniono fotografiami (6 zdjęć) proces 
technolOgiczny frezowania chemicznego stopów lekkich stosowa
nych w lotnictwie. Wyszczególniono zalety procesu, z których naj
ważniejsza jest możliwość fre:wwania po obróbce plastycznej, oraz 
podano tolerancje rnoż1iwe do otr_ymania na głębokości ( ± 0,075 mrn) 
i na wymiarach długościowych (±0,'15 mrn). Proces frezowania che
micznego stosuje się obecnie w każdym zakładzie produkcji lotni
czej w Anglii. Najtrudniejszą rzeczą w opanowaniu procesu jest do
bór odpowiedniego pokrycia ochronnego. Do trawienia stosuje się 
100/o roztwór wodny NaOH, do którego przed rozpoczęciem trawie
nia dodaje się sproszkowanego aluminium. Trawienie przeprowadza 
się przy temperaturze 80°C±3°C automatycznie regulowanej. Roz
wój metody frezowania chemicznego ogranic�a się obecnie do budo
wy dużych zbiorników przeznaczonych dla dużych elementów inte-
gralnych. T. VorbrOdt 
59* 621.923:629.13.002 ILot 
Pearson H. J.: Band-grinding. Szlifowanie taśmą. Aircr. Prod., 1958, 
t. 20, nr 8, s. 298-306, rys. 14. 

Artykuł zawiera opis szlifierko-kopiarki taśmowej do wykonywa
nia profilu łopatek. Podane są w nim dane charakterystyczne oraz 
parametry i osiągi tego sposobu obróbln. 

A. Golędzinowski 

HYDRO AEROMECHANIKA 

60* 621.454:533.697.4 ILot 
Rao G. V. R.: Exhaust nozzie contour for optimum thrust. Kształt dy
szy wylotowej, zapewniający uzyskanie optymalnego ciągu. Jet pro-
pulsion, 1958, t. 28, nr 6, s. 377-382, rys. 6, tabl. 3, poz. bibl._ 6. . . 

w artykule podano metodę analityczną, za pomocą_ kto_reJ _mozna 
określić profil części rozbieżnej dyszy nadd_zw1ę�oweJ,. daiąceJ s,ru
rnie11 o równoległych liniach prądu. Odnosne rownama, słuz_ące �'? 
praktycznych obl1cze11, otrzymuje się metodą wanacyJną. Zn.aJornosc 
warunków pracy dyszy i parametrów gazu przed d_yszą, oraz przyJę
cie liczby Macha i kąta nachylenia ścianki na krawędzi wylotu dyszy 
pozwalają wyznaczyć pola charakterystyk przepływu I kontur dyszy. 
w pracy nie uwzględniono lepkości gazu. A. Kowalewicz 

61 • 533.697 .4: 621.455 ILot 
Dillaway R. B.: A philosophy for imp_roved rock<:t nozzle design. Roz

ważania nad ulepszeniem konstrukcJ1 dyszy '.!:ak1ety. Jet Propuls10n, 
1957 t 27 nr JO A4 s. 1088-1093, rys. 8, poz. bibl. 16. 

A�tykui oma,;,ia 'trójwymiarow_ą analizę kształtu naddźwiękowej 
dyszy rakietowej. Celem pracy Jest_ otrzymame. k_rótk_,eJ symetrycz
nej dyszy o osiowym wylocie gazow 1 zapewniaJąceJ odpow1edme 
osiągi przy mniejszym ciężarze i zmni_ejszon_ym rno:nencie bezwład
ności w stosunku do typowej dyszy stozkoweJ. Załozema I rozw1ąza-

nia podanych równai1 przedyskutowano łącznie z metodą stosowania 
charakterystycznych metod analizy przepływu dla wyznaczenia właś
ciwego zarysu dyszy. Podano również szereg wykresów i rysunków 
objaśniających podane w tekście wywody. W pracy nie wprowadzono 
żadnych nowych zasad. Opisana metoda nadaje się szczególnie do 
dysz o dużych wymiarach. J. Werpechowski. 
62* 533.6.07 ILot 
Nel.ter Windkanal fLir Uberschallflugzeug-Modelle. Nowy tunel aero
dynamiczny dla modeli samolotów naddźwiękowych. Weltraumfahrt, 
1958, r.9, nr 3, s. 73-76, rys. 5. 

W Stanach Zjednoczonych (Los Angeles) uruchomiono nowy typ tu
nelu aerodynamicznego, który umożliwia badanie modeli samolotów 
przy prędkościach od małych aż do naddźwiękowych (Ma = 3). Tunel 
jes,t typu wydmuchoweg0, Juótlrn dzialaJącego, pos,aud ,,pecJa1ną uy
szę stalową, elastyczną, o regulowanej wysokości strefy pomiarowej 
(105+ 180 cm). Pomiary, przeliczanie i rejestracja wynil<ów są zauto-
matyzowane. A. Jakubowsl,i 
63* 533.695.6 ILot 
Hafter x.: Windlcanalergebnisse zum Interferenzproblern moderner 
Hochleistungsflugzeuge. Badania tunelowe zagadnień interferencji 
w nowoczesnych samolotach. Z. Flugwissenschaften, 1958, nr 1, A4, 
s. 20-28, rys. 14, poz. bibl. 6. 

W tunelu aerodynamicznym o średnicy 1,3 m i prędkości 40 m/sek 
przeprowadzono badania nad własnościami lotnymi 2 modeli samolo
tów przy małych liczbach Macha. Badane modele stanowiły 2 wa
rianty jednego samolotu, wariant pierwszy przedstawiał układ delta, 
drugi zaś posiadał skrzydło skośne. Dla obu wariantów została prze
prowadzona analiza najkorzystniejszego usytuowania skrzydła i ustec 
rzenia wysokości. Pozostałe badania przeprowadzono wyłącznie dla 
układu delta. Obejmowały one analizę wpływu kadłuba i skrzydła na 
skuteczność usterzenia kterunku, zagadnienie polepszenia własności 
lotnych samolotu przez zastosowanie grzebieni skrzydłowych oraz 
zbadanie wpływu ziemi na współczynnik wyporu maksymalnego i sta
teczność podłużną. Przeprowadzono równie:, dodatkowe badania obu 
modeli w tunelu przydzwiękowym. Badania te dotyczyły wędrówki 
punktu neutralnego w funkcji liczby Maci1a oraz wpływu kształtu tyłu 
kadłuba na skuteczność usterzenia kierunku. J. Sandauer 

MECHANIKA LOTU 

64* 533.6.015.1:629.136.3 ILot 
Andrienko G. I.: Wzlot samolota s otkłoniennoj strujej gazow rieak
tywnowo dwigatiela. Start samolotu z odchylonym strunueniem gazów 
wylotowych silnika odrzutowego. Izw: Wys. Uczeb. Za',Y. MWO SSSR, 
Seria Awiac. 'I'iec11niKa, 1958, nr 3, s. 8-15 i rys. 8. 

Dla samolotu wyposażonego w urządzenia do odchylania strumienia 
gazów wylotowyci1 silników odrzutowych zabudowanych na skrzydle 
wyprowadzono zależności między długością poszczególnych faz startu 
a J<.ątern odchylenia strumienia. Wynil,i oblicze11 przeprowadzonych 
dla dwusilnikowego samolotu o obciążeniu powierzchni równym 
300 kG/m' i różnych wartości ciągu wykazują, że istnieje optymalny 
kąt odchylenia str umienia odpowiadający najkrótszemu startowi. Wy
niki obliczeń zostały zilustrowane przejrzystymi wykresami. 

J. Sandauer 
65* 629.135.4.073:533.6.013.4 ILot 
Peress K. E.; Kaufman, L.: A sirnplified sirnulation of the helicopter 
in automatic sta bilization analisis. Uproszczone przedstawienie śmig
łowca w analizie samoczynnego ustateczniania. J. Amer. Helicopter 
Soc„ 195H, t. 3, nr 2, s. 25-32, rys. 4. 

Rozpatrzenie możliwości uważania śmigłowca przy analizie zagad
nienia ustateczniania _automatycznego za prosty układ bezwładnościo
wy. Wyprowadzone są proste wyrażenia na współczynniki stateczności 
w funkcji fizycznych i aerodynamicznych wielkości śmigłowca. 

R. Witkowski 
66* 629.135.4:681.14 ILot 
Fuchs, H.: Investigations of ground resonance in helicopters with an 
analogue computer. Analiza rezonansu ziemnego śmigłowców za po
mocą analogowej maszyny matematycznej. J. Helicopter Ass. Great 
Britain, 1957, t. _11. nr 5, s. 263-290, rys. 22, tab. 2, poz. bibl. 6. 

Zjawiskiem ściśle związanym z przegubowym zawieszeniem !opat 
nośnych w głowicy wirnika śmigwwca jest tzw. rezonans ziemny. 
Artykuł omawia pewną metodę analitycznego badania tego zjawiska 
przy wykorzystaniu analogowej maszyny matematycznej. Metoda 
oparta jest na prostej teo_rii rezonansu ziemnego opracowanej przez 
Colemana. Zgodność wyników otrzymanych na drodze ścisłych obli
cze11 i za pomocą maszyny jest bardzo wysoka - różnice nie przekra
cżają 10/o. Wynikiem operacji wykonanych na maszynie jest wykres 
tłumienia drga11 śmigłowca w funkcji prędkości obrotowej wirnika. 
Oprócz zarysu metody zawiera artykuł również krótkie omówienie za
sad pracy maszyny analogowej i konkretnego rozwiązania dla śmi-
głowca Skeeter. R. Witkowski 
67* 629.135.15.072:533.6.013.67 , ILot 
Nowakowski W.: Wpływ parametrów konstrukcyjnych szybowca wy
czynowego na jego własności przelotowe przy wykorzystywaniu ko
minów termicznych. Techn. Lotn., r. 13, nr 5, A4, s. 127-130, rys. 4. 

Próba analitycznego ujęcia projektu szybowca wyczynowego, w ce
lu uzyskania najlepszych wyników podczas przelotów szybkościo
wych. Praca była przedstawiona na VII. Kongresie OSTIV, Leszno 
1958 r. (a). 
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ZAGADNIENIA WYTRZYMAŁOŚCIOWE

W KONSTRUJKCJACH LOTNICZYCH

68* 539.41:629.13.012 . . . !Lot 
Hackman E.: Loss of torsional stiffness u_n<:Jer . load. Zmn1eJszenie się 

sztywności na skręcanie pod wpływem obciązen�a. Aero Space Engng., 
1958, t. 17, nr 10, s. 53-57, rys. 8, tabl. 2, poz. bibl. .4.. . . 

omówiono i podano metody uwzględniające zmmeJszeme .się sztyw
ności na skręcanie i zginanie na skutek przyloz�nia obcu�zema d� 
konstrukcji oraz wyboczenia lol,alnego poszczegolnych częsc1 . sarno 
lotu. Obliczanie prędkości flatteru bez uwzględn1e111a zmmeJszenia
się sztywności na skrecanie i zginanie prowadziło do znacznych b�ę= 
dów. Przeprowadz'.)no doświadczenia na s�ateczn1kach poz10mych 1�t . 
niejącego samolotu. Wyniki doświ.adczen _ z wy111kam1 .uz:i:�l,a nymi 
z podanych metod obliczeniowych W)'.l<'.3zuJą . dob.rą zgoanos� 1 _ł?lą� 
jest w granicach stosowanych obliczen 1nzyn1ersk1ch. Z. Lapmsk 
69* 539.433 :629.13.012.24 . IL<;>� 
Stankiewicz E.: Wpływ małych zmian konstrukcyJnych na częstosc 
drgań własnych. Techn. Lotn., 1958. r. I�, nr 1, A4, s. 2-G, rys. 3, poz. 
bibl. 2. · bł. • • ę czę Metoda za pomocą której najłatwiej mozna o 1czyc zmian 

.. 
: 

stości drgań własnych belki prostej, spowodowaną mezbyt duzym1 
zmianami sztywności i masy bieżącej. Metoda ta. zwana . ,,ra�hun
kiem zaburzen" pozwala uniknąć ponownego rozw1ązywa111a �owna
nia różn1czkoweg0, o nieco zmienionych. (,,zaburzonyc:h''.) WSf?Olczyn
mkach gctyż wykorzystuje już istnieJące rozw1ąz?111e rowna�1a 

0 współczynnikach pierwotnych - ,,nieza burzonycJ,'· . . w szczegol
ności jeśli sztywnosc i masa bieżąca belki maJą przebieg zmienny, 
lecz ta zmiennosc jest dość ograniczona, uzyc mo�na rachunku zabu: 
rzen wprost cto bezpośredniego Obl1czen.ia. częstosc1 wtasny.ch ta1u�J 
beiki, gdyż dla beiKi O stałej sztywnosc1 1 stal<.!J masie b1eząceJ roz-
w1ązan,e jest znane (a). 
70* 533.662.6:033.6.013.42 . ILot 
Loewy R. G.: Yntema R. T.: Sume aeroe1'.:1st1c problems of t1lt-w111g 
v·.ruL aircraft. .t'eWde zagadnieuia z ctz.1cuL.1.oy a�ro�pręL.ys"os'--1 zw1'i:
zane z Sdmolotami pionowego startu z prze,uęca,,ym sl<rzydtem. 

J. American Hd,copter Soc., 1958, t. 3, nr 1, A4, s: 35-:J7, . rys. H. . . 
Przegląd proolemów z dZLectzmy aerospr.ężystosc1, Jalne wylamaJą 

się przc:ct konstrukturem w czasie prac proJeKtowych na°: samo10tam1 
PWL (VTOL) z przekręcanym skrzydłem. SpeCJa1n1e zwrocono . uwagę 
na nowe warun,u pracy wirni1<a-śm1gta, nas,ępstwa n,ec1ąg1osc1 

sztywności skrzydła wynikającej z obrotowego zamocowania w kadłu
bie i wreszcie na efekt oddziaływania winuKa na skrzydło. W wyn i
ku przeprowadzonych rozważan autorzy precyzują szereg wniosków, 
m. in. że uniknięi.ie zjawi,ka flatteru w elementach rozpatr)'.wanego 
układu będzie znacznie trudniejsze niż w elementach aparatow l,on
wencjonalnych (samolotów i śmigłowców). Arty.kuł Jest uz:ipel111ony 
dwoma przykładami zastosowania do przeltczen zagadn1en. z aero: 
sprężystości metody Holzera. R. W1tkowsk1 
71* 533.6.013.42:539.433 ILot 
Chawla .T. P.: Aeroelastic instabillty at high Mach number. Niesta

teczność aerosprężysta przy dużych wartościach liczby Ma. J. of the 
Aeronaut. Scienc., 1958, t. 25, nr 4, s. 2-!6-258, rys. 15, ta b. 2, poz. bibl. .13. 

Dla przepływu dwuwymiarowego dla cienkich profili przy załoze-
niu Mii :,,. 1 rozpatrzono siły aerodynamiczne występujące na drgają
cych piatach. Rozpatrzono profile podwójnie symetryczne oraz kra
wędzie ostre. Podane są zależności umożliwiające okre�lenie pręd
kości, przy której zachodzi zjawisko flatteru w zaleznosc1 od: gru
bości i kształtu profilu, początkowego kąta natarcia, kształtu skrzydła, 
zmian pod wpływem obciążenia we własnościach sprężystych i bez
władnościowych skrzydła oraz wysokości lotu. Wyniki z przeprowa
dzonych doświadczeń i obliczeń teoretycznych podane są w tabelach 
i wykresach. Wynil<a z nich, że prędkość flatteru może być znacznie 
podniesiona przez zmniejszenie momentu bezwładności w kierunku 
podłużnym, podczas gdy sztywność na skręcanie pozostaje bez z1nian. 

z. Łapiński 
SPRZĘT LATAJĄCY 

72* 533.661:629.135.4.001.57 !Lot 
Hooper M. s.: On the wind tunnel testing of helicopter models. O ba
daniach tunelowych modeli śmigłowców. J. Helicopter Ass. Great Bri
tain, 1958, t. 12, nr 3, s. 9J-110, rys. 9, poz. bibl. 36. 

Omówienie podstaw i zakresu użyteczności badań tunelowych nad 
modelami wirników i kompletnych śmigłowców. Autor wylicza wa
runki podobieństwa dynamicznego modeli i śmigłowców naturalnej 
wiell,ości oraz wskazuje, które parametry w olueślonych warunkach 
można zaniedbać. Artykuł zawiera przegląd tematyki wszystkich nie
mal badań modelowych nad wiropłatami, jakie zrealizowano na Za
chodzie. Dokładniej omówione i zilustrowane wykresami są wyniki 
badań modelu 1:15 śmigłowca kombinowanego Fairey „Rotodyne" 
w zalkresie małych p,rędkciści 1-otu (.tt = O -;- 0,1). R. Witkowski 
73* 629.135.9.07 ILot 
Lich ten, R. L.: Some performance and operating characteristics of 
convertiplanes. Pewne osisigowe i użytkowe cechy zmiennopłatów. 
J. Amer. Helicopter Soc., 1958, t. 3, nr 2, s. 13-24, rys. 14, poz. bibl. 6. 

Krótkie omówienie wyników analizy przeprowadzonej w f-mie Bell 
Helicopter Corp. (USA) dla hipotetycznego zmiennopłata o ciężarze 
11 300 kG zdolnego do wykonywania zawisu na wysokości 1500 m przy 
temperaturze +35°C. Analiza została przeprowadzona dla czterech róż
nych obciążeń tarczy: 48,5 - 194 - 388 - 775 kG/m', odpowiadających 
rozwiązaniom układu nośnego - od typowego wirnika śmigłowcowe
go do wielopłatowego śmigła tunelowego. Wyniki anafizy wskazują 
na brak ekonomicznego uzasadnienia stosowania obciążeń � 388 kG/m' 

R. Witkowski 
74* 629.138.98:623.746.48 ILot 
The navy"s pilotless aircraft. Samolot marynarki wojennej bez pilota 
(zdalnie sterowany). Ae,roplane, 28 listopada 1958, t.. 95, nr 2465, s. 800-
801, rys. 3. 

samoloty Firefly U. 9 będące zdalnie sterowaną WE;rsją samolotów 
Firefly 5 służą angielsl<iej marynarce woJenneJ do prob nad latający. 
mi celami dla pocisków sterowanych klasy 21em1a-pow1etrze i po
wietrze-powietrze, <.Jnrócz urządzen do zdalnego. sterowania oraz prze
kazywania parametrów lotu do stanowiska naziemnego samolot Fire
flay u. 9 został wyposażony w 10 kamer filmowych umieszczonych 
w zasobnikach na końcach skrzydła _i służących . do r.ejestrowania po
cisków, które nie tra fiły w cel. . uprocz sam�lotow .Firefly przewiduje
się również zastosowanie zdalnie s_terowaneJ _we;SJI samolotu odrzu
towego Meteor jako latających celow dla poc1skow sterowanych. 

J. Sandauer 
75• 533.6.013.622 !Lot 
Davis,, R. A.: The response of a bisymmetric aircraft to small combi
ned pitch, yaw, and roll control actions. Reakcja dwusymetrycznego 
samolotu (rakiety) na małe złożone działania sterowania wokół trze ch 
osi symetrii. J. Aeronaut. Scien., 1957, t. 24, nr 12, A4, s. 905-910, rys. 4, 
poz. bibl. 11. 

Wyprowadzenie równań w uproszczonym przypadku dla złożonych 
działań sterowania. Z. Brodzki 
76* 533.691.11 !Lot 
Truckenbrodt E.: Arbeitsmethoden zur Behandlung aerodynamischer 
Probleme im Flugzeugbau. Metody rozwiązywania zagadnień aerody
namicz nych w budowie samolotów. Luftfahrttechnik, 1958, t. 4, nr 6, 
s. 169-177, rys. 27. 

Zagadnienia aerodynamiczne występujące podczas projektowania 
samolotu mogą być rozwiązywane na drodze statystycznej, doświad
czalnej lub teoretycznej. Metody statystyczne i pomiarowe zostały 
omówione w artykule bardzo pobieżnie. Omówienie metod teoretycz
nych obejmuje przede wszystkim teorię skrzydła w opływie poddźwię
kowym, przydźwiękowym i naddźwiękowym, ze szczególnym uwzględ
nieniem sluzydta clelta. Artykuł zawiera dużą ilość wykresów ilu
strujących wyniki obliczeń teoretycznych oraz ich zgodność z danymi 
doświadczalnymi. J. Sandauer 
77* 629.13.014.34:539.41 !Lot 
Semonian .T. W.: Crawford, R. F.: Same methods for the structural 
design of wings for application either at ambient or elevated tempe
ratures. Wskaźniki do projektowania konstrukcji skrzydeł aktualne 
zarówno w normalnych, ja!, i w podwyższonych temperaturach. 
Tra,nsactions of the ASME, 1958, t. 80, nr 2, s. 419-426, rys. 19, poz. 
bibl. 11. 

Teoretyczna analiza sprawności 3 typów konstrukcji skrzynko
wych dźwigarów skrzydłowych poddanych zginaniu parą sil przy pod
wyższonej temperaturze: 

1) dźwigara o wielu ściankach wzdłużnych, 
2) dźwigara o wielu żebrach poprzecznych, 
3) dźwigara z wypełniaczem ulowym. 
Wpływ podwyższonej tempera tury (200°C) uwzględniono wyłącznie 

przez odpowiednie obniżenie własności wytrzymałościowych rozwa
żanych materiałów - duralu, tytanu i stali - wpływ obciążeń ciepl
nych można było przy przyjętych schematach konstrukcyjnych po
minąć. Pomimo że przyjęte schematy konstrukcyjne mają charakter 
wyidealizowany, ponieważ nie uwzględniają zagadnienia połączeń PJ
szczególnych elementów oraz związanego z tym wzrostu ciężaru i trud
ności technologicznych, wyniki analizy wyraźnie naświetlają wpływ 
wielkości obciążenia na dobór optymalnego typu lrnnstrukcji, a zwłasz
cza odpowiedniego materjalu. J. Sandauer 

SILNIKI LOTNICZE 

78* 629.135.07: 621.431. 75 ILot 
Beans E. W.: Comparing a ircraft engines by mission requirement and 
aircraft performance. Porównanie silników lotniczych za pomocą za
łożonych wymaga1i i osiągów samolotu. Aero/Space Engng., 1959, t. 18, 
nr 1, s. 32-36. rys. r.. 

Przeprowadzono analizę silników lotniczych w oparciu o tzw. 
współczynnik napędu przy założeniu stałej charakterystyki aerody
namicznej płatowca. W ko11cowej części artykułu omówiono wpływ 
zbiorników podwieszonych - na osiągi lotne samolotu. Wyniki anali-
zy ujęto w szereg wykresów. R. Łapucha 
79* 621.454:533.6.07 ILot 
Coleman F.: U.S. A. F. test jet engine in wind tunnet. Lotnictwo woj
skowe USA przeprowadza próby silników odrzutowych w tunelu aero
dynamicznym. Amer. Helicopter, 1958, t. 49, nr 3, A4, s. 10-11, rys. 2. 

Krótki opis użytkowanego w badawczym ośrodku lotnictwa woj
skowego USA w okolicy Tullahoma (Tennesse) dużego tunelu trans
sonicznego umożliwiającego badania pracujących silników odrzut_o: 
wych wraz z fragmentami konstrukcji samolotu. Zakres prędkosc1 
realizowano w omawianym tune[u: 564 + 1770 km/h przy zapewnieniu 
zmienności temperatur i ciśnień odpowiadających wysokościom od 
poziomu morza do 30 OOO m. W stadium projektowania znajduje się 
podobny tunel naddżwiękowy o zak·resie prędkości w przestrzeni po
miarowej 1600 + 5300 km/h. W obu tunelach przestrzeń pomiarow� 
ma przekrój kwadratowy 4,9 X 4,9 m i długość 12 m. R. W1tkowsk1 
80* 621.454 !Lot 
Beeton A.B.P.: A simplified method for estimating the performance 
of supersonic ram - jets. Uproszczona metoda oceny osiągów nad 
dźwiękowego silnika strumieniowego. Aeronautical Qu., 1958, t .  9, nr 3, 
(part 3) s. 195-212. rys. 8. 

Za pomocą wykresów i wzorów podanych w pracy w szybki i prosty 
sposób można określić jednostkowe zużycie paliwa i współczynnik cią
gu naddźwiękowego silnika strumieniowego w zakresie liczby Macha 
Ma = 1 + 3. Danymi, na podstawie J,tórych określa się powyższe wiel
kości są: liczba Macha lotu, temperatura spiętrzenia strumienia po
wietrza, charakterystyczne stosunki pól przeł<rojów komory spalania 
i dyszy, współczynnik nadmiaru powietrza, sprawność spalania oraz 
współczynniki strat ciśnienia na statecznikach i odzyskania ciśnienia 
w dyfuzorze. A. Kowalewicz 

Niniejszy Przegląd Dokumentacyjny zawiera jedynie część analiz dokumentacyjnych publikacji z zakresu lotnictwa. Pełna dokumen
tacja ukazuje się w postaci kart dokumentacyjnych wydawanych przez Centralny Instytut Dokumentacji Naukowo-Technicznej (Warszawa, Al. Niepodległości 188). CIDNT przyjmuje prenumeratę k.i,rt dokumentacyjnych, która może obejmować zarówno całą dokumen
tację naukowo-techniczną, jak i oddzielne jej działy lub poszczególne zagadnienia i tematy techniczne. Cena ·karty dokumentacyjnej wynosi w prenumeracie ok. 20 g,r. CIDNT wykonuje (za zwrotem kosztów) fotokopie i mikrofilmy publikacji objętych zarówno Przeglądem Dokumentacyjnym, jak i kartami dokumentacyjnymi. 
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JJobór parametrow obróbki 
ff zastosowaniu do konkretnych przypadków obróbki dla poszaególnyC/1 je/ spos 

zachodzi komecznaśt usfofema pods!aJfowych parametrów do kfó:ych nafeżq: 
prędkość skrawania (v}, a w odniesieniu do obrabiarki liczba obrolów,lub skoków/n), 
oraz posuw t'sJ. Dane te można wyliczać z prostych wzorór, {tabelo3J lub za pomocą 
spec;a!n'ich suwaków. W prak/1jce /ednak na/częściej korzljsla si,: z Wljkresow 
które d!a róŻnljch sposobów obróbki przedstawione sq no rysunkach od 3 do Jl. ' 

Tabela3 O/Jliaanie podstawol'IIJCh porametró>Y obróbki metodami skrowawania 
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szczeqólawe określenie warunków skrawania dla 

paszcze óln eh metod obróbki l'lióro,rej 
Siruqanie i dlutosvanie 

Struqanie I dTufowonie jest najmniej ekonomiczrrq me!odq skrawania_ z uwag_! na niemożl/r,ośt sto
wania dużych szybkośei skrawania i siroty ruchu Jalureąo narzędzia. 11' zw1q;ku z {)Dwyzszym 

,tr11qanie mst,:p11je sic rrajczęsciej frezo,ranie,11. za$ tllutowar-ie praciqgamem. SrueqólOl"lf! wonmkt 
o!Jróbki 11.Jmi metrxiami zet;;r:rne sq I"! ta!Jeli 4. 
Tabela 4 irorunki obróbki stooó;v lekkich struganiem i dłutowaniem 

Wykariczajqca 0+5 35-50 35+50 Q3 20,6() 
Dane obowiq,zu}a. dla stopo,, gru/J'.I f, 2, 3,4. 
Oa!u ci na .str. .1Y ok[ 

T::n:hniko l.ol11iuo Pom«- a,;, 



Doisz ciqg ,e str. 1/J okT 

Toczenie 
oczeme posiada nojwu;ksry zakres wstosowan jako obróbko skrawaniem. 

Z uwagi no barctzo duże p_r,:dkosci skrowama focrenie slof)ów le kkie// '"Ima ga tokarek 
sz11bkoobrotow11ch. Toczenie t11fl:mu i jego stopów wymaga natomiast zewzą!ędu no ich bu
dowę kryslolrczna, i w,;n,kojqce sto,d tendencje do drqan, obrabiarek bardzo sztywnych 
i specjalnie sz tywnego zomorowania narzędzia. 

Ogólnie biora,c predkoStf skrawania czystego fi/fonu mogą /Ji,/C dwukrotnie wieksze, 
nit dla jego stopów Zaleca sie Prl'I f'lm obróbkę prry stosunkowo dużeJ ąf,:bokosci 
wroro i duż11m posuwie. 

Ekonomiko obróbki toczeniem iJakośt po,,ierzchni .wteiq niet'llko od doboru odpo
wiednich parametrów obróbki, ale również od sposobu jej prowadzenia frys 12), geometrii 
noża (rys 13) ijakosci ostrza . 

Szczegółowe Wl/11/czne odnasn,e obróbki tocwmem zebrane sq ,v tabeli 5. 
l?. tł dla J/a/1 nar�iowydl 
11. f/ dla Jpi�kd11 fwardV(l'I 

'· 

Zdzif,anie 

--·-l--·-

6toiueme 

.l ujemny , doda/n, i( zadużlJ i( prow,d/owy 

·�

RiJS. Il losadlJ toczenia slopo.- lekkich. 

Rys 1.3 6eametria noża tokorskieq, 
a-charakterf/Styun� l<qtl.j ,7oża tokarskiego b- ukszta{to•vonie p!a,rczuzn 
pr,11;1/ożenia i notarc·a c-sc«JCJ!ne roszli{owonie typu schodkowego uwrf/lęti 
dmaJqce ,rarunki ksrta!tonrmia ."'liór"J Cl-geometria. noża tvpufuecina/1 
0--kąt prrljtcamo fi· ka,! ostua T-kqt ,1atarcia ci- kq skrawania 
E.-ka,t r-1ierzcno::1tony �1-kqt bvcw'!r;o rx.-1ch!Jlenia '5-kqt o_rz'lstowienfo 
A-kq! poctli.jlema krom�:/11 tna.cej T-ka,t t4ir,eqo odchfftema. 

Tabela 5 norur;ki ,?Dróbki metoda, toczema 

6,upa }/!J!ze<J:' Ka.'y narzedzra Posuw P1Zecietna S?IJb/coft sirTtlttOTJia 
mmloór. mlmin. 

moteTJ/J!or,a 
c(' 

SS f0-15 
I ST 8-fO 

1D fO 

2 
SS 10-fl 
ST 6-8 

SS 10-12 
J ST 6-8 

D 10 

4 SS IO 

ST 5-12 
5 ST 7-10 

Schema t zabiegu 

,· i(' zdzieranie "",lkancwnie zdzieranie wyl<aic:tar.ie 

35-1.0 30-50 0,f-0,2 0,05-0,25 200-1.00 1.00-800 
25-30 30-50 •a1-a2 0,05-0,25 l,{)IJ-fOOO 1500 
o 18-1.5 0,02-0,IO 400-5fiO-l?ODO.I 
10-14 30-50 O,f-0,:? /J,05-0,25 100-250 200-500 
10-f2 30-50 0,1-0,2 0,05--0,25 200-400 300-BtJO 
12-ló 30-5(} Qf-0,l 0,05-0,?5 60-150 100-lOO 
12-fó 30-50 0,1-0,2 0,05-0,?5 100-300 200-350 
o 18-45 0,02-0,08 200-500-/20/X)) 
18-?5 3!i 0,5-5 100-600 150-/200 
8-f5 35 0,1 1000 2000 
8-15 15-45 0,35-0,65 0,12-0.15 7,5-fB SO 

Uwagi f-ąl�b.l'fidra q41omm dla zdzie;unia. 1
1 

dto narzędzi 
ł 9"- I mm dla wl/kancwma ze ;tali SS dlagruµ 

g( 2mm dla zdL,�ran/a l dla nnrzędzi mal,�, 
ą( o.smm dla wykall<zanią re stali ST J 
9� J mm d!o zdz1�roma \dlo narzędzi) dla grvpl/ 
9( Q4-qdmm d!o 111JkOncraniq ze stali ST mat. 5 

2- -ł•6° dla ąrup materiaTowych /i-4 
J - d lo poról'man1Q moina dodot1 ie przl/ obrótJu nfemelall 

zaleca si� nostepujqce w'lllJ.:zne: 
quma twarda e,[z6-8° fl::. 51,-.59° A: s-10° 

bakiellfy i tek,toli!IJ d.• 6 -8" _p • .s2-.s9• 11• 5-10'� 
qumoidy ; papier 
utwardzony il., 10-12• ;S, 4.s-.so• .Jf, .S-10• 
SZ1fbkosc skrawania 100< JOO m/min 

Cena zł 12.-

F rezowonie 

Frezawame opiera się na lf/Ch somvctr zasodacll skrawania co struganie i toczenie 
z f'l.71, że odbywa sie za pomaca, narzędzia wirujo,ceqo. 1'11/różniaja, sie fu dwie PO<istawr,. 
,.,e metody (ry3 14). 

RLJS ,� Metody i sposoby frezowama 
a-frerowame puecmbieżne b-frezon anie nspólbitlne 
C-s.kraHOme walcowe d- skrawanie czo!one IJZ(JS/(Qnię 

FrezoYYanie przeciwbieine zotecvne jest dla obróbki WljkanczajqceJ, ponieważ pozwala nd' 
g!adk1ej powierzchni. Do obróbki zqrubnej należy slosowat frezowame wspóTbieżne. /Yaleiy 
przf/ tljm dodat, ie frezowanie stopów leJ<kich jest obróbką charakteryzuja,ra. s1� dużym 
wydatkiem wiora wynouqcl/m puec1ętme 40-f 75cm'/KWmm, ad/a obrobiarekspecjalnf/Ch 
znacznie nawet wiecej w raleinosci od sposobu pracy narzędzia rozróżnia s,� ponadto 
frezowanie walcowe i czofotve. 

Frez// stosowane <Jo obróbki omawianycn materialow odznaczaja, się wielką (óżnoroa'no4• 
cia, tl/pów frys 15). Uzębienie icn może� proste uż'lwane do ot,róbki powierzchni płaskich, 
lub spiralne prn,, wyzSlf/Ch w'lmaqamoch J01tosc1 obróbki re ostatnie procujq znacznie bar

ie; spokojnie i odznocrojq się w,eksza, wydojnosc,q. Ponadto zęt,,; mogą byt. wykonane jal<o 

©'w&,�i��''"��'i� 
a ó c d e f 

9 h 

R,;s I.S Prr,;klady rotnycr, lyPow fre.!Or,. 
a-no.mofnl/ frez wolcom; z z,:ba"Ti orostymi b-fru watrarrf/ z Ee!Jam:" 

splratm;mi C·rt.sfor, /rezo,,, ,r rfbomi .s.pirr:lrym prawo i tewoskr,:ln'{mi 
d-frez tarrzow'I dorowkt>r, e-1re1 ta,u,:,rrf/ �l.'llmo ,0/0$....."UIJZnami fnq· 

Cl/mi l reb<:mi prosi'lmi / • wi,•!OkoJpraw/1// /rtz ✓ z�bami ro11tied.zionymi 
9-l)rll./klad q,•omcy freterskle; rnoflJCh n:Jtmiaro,, ft - norm.:lna q{olVICO 

fruerska dvrycn ro.!miaro" /-So«ja_ina rJuio glVlfJCC f rezersko 
k-note ao ąfontc fr�zetskicl: 1-- speqalhf zestarv roinlJ"'l frPzo,, c'o (;(),o/J• 

ki ksrfalto�j m-namaln!J /rel JJO!.t;wry n-/ed,10:;idrowfJ /r�z pak.cny 
do 0/Jrobl<i blad'I (orocujqt:1 m1m0Jrodono) O- SDl!Cjolne /r�;y :x:lcorr� 

l:·rre<:..'1/l'li>t,; kq/ 
n:,torcr:: 

fi · dZliJlajqcy ka I 
-. 

nataroa 

� 

m� 
B 

s

ij
�1anv kq

:
�

� 

·1 I B '(.')ta a b 
r, 

�® �1 

� 

� 
C 

1RyJ 16 Geometria ostrry ,e:io,,, fr ezow i podstawowe rasadi,• icn pracv 
a - qeometria astrra frero normal!1t!90 b -geometria frera z ze/Jomi 

spiraln'l'!'i c- geometria. cstrra /rezo rotacmneqo 
d- przel<r6J r11óra n rQ/eino�a od srednic'I freza e- Jkrawolłi� 

frezem r ,ętJomi normolm1mi, zatrxranymi. 

Oal.sz-.; ·cfqq ;v następnym numerzE 
r�clłm'J<o latmc,r:J Pomoc� Korut1Ult orskie 
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