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Remanenty 

Wezwanie Prezydium Rady Ministrów do akcji 
oszczędności,owej i walk-i z marno-trawstwe_m powinno 
nas zmusić do zast:anowienia s· ę nad możliwościami 
przeprowadzenia takiej akcji na terenie 1Uotnictwa. 
Jednym z posunięć w tym kierunku byłoby prniw~dlo­
we i planowe r-ozladow:anie remanentów lotniczych. 
Istniejący de, dziś stan, przy ·którym niewiadoma, ja­
kie z remanentów nadają się -do wykorzystania, a ja­
kie powinny być zakwaN:fikowane jako zł-om, musi 
ulec zmianie. 

Remanenty lotnicze mają s1w10,ją historię. Błyska­
wiczny atak wojsk radzieckich spowodował pozosta­
wienie na wysuniętych lotniskach niemieckich 1oraz 
w bazach remontowych dużych ilości sprzętu lotni­
czego. Jeżeli chodzi o półfabrykaty, części zamienne 
i osprzęt, to akcja Komisji Zwózki Remanentów do­
prowadziła do skrzętnego zw'Jezienia i z:magazynoW:a­
nia ich. P.oza magazynami poz-ostały setki zestrz€­
lonych lub uszko.dz,onych na skutek dziiałań wojennych 
rnrn:olotów niemieckich. 

Ocenę i klasyfikację remanentów próbowano 
załatwić przez stwarzani•e dorywczych komisji, lecz 
akcj,a ta nie dala rezultatu i cal-ość zagadnienia nie 
z·c·stała do-tychczas rozwiązana. 

Remanenty można podzielić na trzy sasadnicze 
grupy: . 

l. platlowce lub ich po.szczególne części jak: skrzy_ 
dła, kadłuby, lotki itp. zespoły, zajmujące dużo 
miejsca w stosunku do ich ciężaru, 

2. materiały i półfabrykaty, 
3. części zamienne sHn:i:ków i płatowców, osprzęt, 

przyrządy poktadowe. 
Wykorzystain!e pieriw:szej grupy remanentów jest 

zagadnieniem skomplikowanym. Właściwie cały ten 
sprzęt bądź to ze względu na usz1rndz,enia, bądź też 
na zdekompletowanie, nadaje się · tylk,o na złom. Ale 
nawet z prźetopem jest kł-opot. Samolioty metalowe, 
nawet jeżeli usuniemy silniki, zawierają znaczne ilości 
metali innych niż aluminium. St:a.l, brąz i inne stopy 
0 podst,awte m:iedzi•owej, czy magnez'()wej występu.ją 
tu w r-ozmaitych iJllościach. Ze iw!Zględu na to, że me­
tale te w temperaturze topi enia alumin1ium, tworzą 
z nim związki lub mieszaniny, •o:trzymujemy za:nie­
czyl;jzcz·ony stop aluminiowy. Należy więc przed prze­
topem usunąć wszystkiie domieszki, c,o da się pnak­
tycznie ,osiągnąć. Jedna tylko stal, która występuje 
tu w postaci małych_ sworzni, nitów, ,okuć, linek itp . . 

lotnicze 

nie mo-że być calkowioie usunięta , jednak wply1w jej 
jest stosunkowo niewie'lki. 

Poza tym dużą , trudność przy przetopie sprawia 
to, że złom pl.ato,wcowy jest, jak już wspomniano zło­
mem objętościowym, który z trudnością daje się po­
dzielić na drobniejsze części. Jeżeli do tego dodać, 

Ry s. 1 Schemat pieca do L0jpienia zł-omu płatowcow~.go,. 

że złom płatowcowy jest pokryty farbami ochronny­
mi, to zr:o.zumiemy nJi.echętne istanowjsko r.afiineri.i 
metaiU do prz.eta:p,iania go, tym hardziej, ż,e rafinerie 
prnetapfają złom w piecach tyglG1wiych, co w danym 
wypadku jes t nie wskazane. 

Przetapiianie złomu powi:nno si,ę -odbywać w pie­
c2.ch płomiennych, specjalnie do tego celu skonstruo­
wanych. Jedno z c1iekawych rozwiązań podaje cza­
sopismo „The Engineer" w numerze z 31 grudnia 
1948 r. 
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Sprzęt lotniczy, pocięty na części o wymiarach 

maksymalnych 1,5 X 3 metry, ładowany jest do du­
żego pieca, którego podstawa jest nachylona pod ką­
tem 5n ---;--- 25° do poz!i-omlu. Zanieczyszony złom pod­
grzew,any jest w piecu do punktu topienia aluminiu:r1: 
Płynny stop aluminiowy spływa w dół po pochylosc1 
do zbiorn ika, a metale o wyższym, punkcie topienia 
opadaj ą na lewą stronę dna i są wyciągane na zew­
nątrz przez odpowiednie drzwiczki. 

Złom all'umini·owy musi być przed prz.etopem od­
powiednio oczyszczony. Przyg,oto1w1anie złomu, we­
dług wyżej wspomnianego czaso,pism'.a , wyg.ląda na­
stępująco. Po sprawdzeniu, czy m:a,szyna posiada 
jeszcze amunicję lub benzynę, , należy zdjąć śmigło 
i obciąć stalo,we łoże silnikowe (1w:raz z silnikiem). 
Dalszym etapem jest podniesienie skrzydeł przy po­
m ocy dźwigu umlieszcz·onego :na samochod2;ie i usu­
nięcie sworzni mocujących skrzydło z kadłubem. Na­
stępnfo należy usunąć podw,ozie, wymontować zbior­
niki paliwa i usunąć z nich pr·otektor, wreszcie poc i ąć 
szktielet na części. 

Po podęciu na części ma-leży złom ai11uminiowy 
oczyścić możliwie dokładnie od innych metali. Zanie­
czyszczenie stalą w ilości ·około 15 % jest dopuszczalne . 

Przy rozbiórce samolotu typu Lancaster, ważą­
cego ra,zem z sill:Uikami 14 t, uzyskano 6, 7 ton złomu 
aluminiowego, z czego• po regenera•cji otrzymano 4,7 
ton, bloków stopu aluminiowego. 

Przeprtowadzenie podobnej akcji na naszym tere­
nie, z.iUikwidowaloby sterczące na sk11ajach lotnisk 
wraki i dał-oby nam bloki st•opów aluminium, nada­
jące się bądź to bezpośr,edni'o do przetopu, bądź to do 
regen eracj'i w normalnych urządzeniach. 

Należy przy tym podkreślić, że o 1w1iele bog:atszy 
od nas w rudy i sur-owce Związ,ek Radziecki, w ciągu 
dwóch lat po wojnie zlikwidował wszelki złom na te­
renach walk. J ·est to rzeczywis ta oszczędność, a brak 
zainter.es-ovv:a·nia ze strony Central Złomu, prowadzi 
d o c-oraz 1w1iększego · niszczenia tak cennego suro,wca. 

Druga grupa remanentów - · materiały i półfa­
brykaty - jest już pr,awie całkowicie rozprowadz.ona 
po fabrykach pnetwórczyceh . Poz,os taly jeszcze 11lie­
które półfabrykaty jak: rury duralowe, profile lek­
kostopowe, blachy itp. zarez-erwi0wane dla potrzeb 

lotnictw.a. Ma teria ły te są dobrze poli czone i zaew i­
dencjonowane , natorniast nie s;:i zupełnie zabezpieczo­
ne przed korozją. Ju ż dz iś cienki,e blachy i rury lek­
kostopowe n ie przed s t a•w1iają na skutek korozji żadnej 
wartości dla lotnictwa. Jeszcze n iektóre rury ze sto­
pów Al-Mg-Si lub blachy alduralovve (dural•owe pla­
terowane za pomocą aluminium) można uratowaf. 
gdyż posiadają korozję powierzchniową bez głębszych 
wżer, ale po 2 - 3 latach prze bywania w 1wlilgotnych 
magazynach i orne ni e będą się nadawać do użytku. 

Brak decyzji w tej sprawie, a co za tym idzie brak 
funduszów na konserwację, doprowadzić może do 
zmarnowania dużych ilości cennego materiału. 

Ostatnia grupa - części zamienne i ,0 1sprzęt _ 
jest najliczn~·ejsza. Zabiera ona dużo miejsca i wyce· 
n iona jest bardzo wysoko. Należy jednak zdać sobie 
jasno sprawę z tego, że ·w1artość tych remanentów jest 
zupełnie iluzoryczna. 

Sprzęt, znajdujący się na magazynach, jest w 
większ,ości przstarzały 'l n ie znajduje już tllliś, ,a tym­
bardziej w przyszłości, zastosowania. Ekspertyzy od- . 
nośnych specjaJl,istów, które półfabrykaty będą się 
jeszcze nadawać do produkcj1i, a które należy prze­
kazać na zl1om , powinny być przeprowadzone jaknaj­
szybciej. 

Decyzja, co do niektórych zespołów, jak np. prze- . 
kazanila na złom:, stosowanych przez niemców, celow· 
nikÓ'Nl i wyrzutników bombowych, może być powzięta 
od razu. 

OpracowanJie sposobu wylrnrzys tani,a niektórych 
części zamiennych, jak np . zaworów chlod~onych so­
dem, lub też ocena przyrządów pokładowych, będzi<.: 
wymagała więcej czasu. 

Rozwiązanie powyższej sprawy m o1globy być prze­
przeprowadzone w sposób projektOlwany w 1947 r. 
przez CUP. Proponowano wówczas wydelegowanie 
kilku specjafo:tów do przejrzenia i rozładowania ma­
magazynów remanentowych. Taka stała komisja, 

· mogłaby w ciągu kilku miesięc_y przesegrego,wać 
s.przęt lotniczy. Związane to byłoby z kosztami, ale 
w rezultacie korzyśc i odniesione przez Państwo by­
łyby znaczne. 

P,ozbylibyśmy się mitu m11i.ardowych wartości 
sprzętu lotniczego (.przestarzałego). C:ka•seiwanoby 

Ry,s. 2 .Półfab~ykaly z ramanenlów podniszczone przez korozję. 
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liczne, roz.rzwco,ne magazy;ny, a częśd nadające 
się do produkcji zgromaidzono1by w jednym lub 
dwóch składach. Wtedy będZJie można zrobić wykazy 
szczegół,owe części i materfałów -oraz tablice próbek 
i wzorów, które rozesłane do odp,01w1iednich czynników 
umożl:iwiłyby pnaw1dł•owe · wykorzystan:i:e remanen­
tów. Nie powtórzą się wtedy wypadki, ż,e zakład pr,o­
dukcjny po wiel•oml~esiięcznym staraniu się ,o materiał , 

występuje -o pozwc,lenie na użyci-e materiialu zastęp­
czego, tymczasem przypadka;;.:10 okazuje się , że nie 

Inż . JERZY NOWIŃ,SKI 
Główny Instytut Lotnictwa. 

tylk,o materiał a.le nawet gotowe części znajdują się 

w małym magazynie remanentów, poloż,onym, o, kil­
kadziesiąt ki)liometrów od zakładu. P oza tym będzie 
możn,a- zmniejsz.oną -il-ość częścj prawidłowo z3k,c-nser­
wować i uchronić ,o,d zniszczenia. 

Przeprnw ad zenie taki ej o.kc ji byłoby pierwszym 
krokiem: do walki z rn arnot rawst,i.,:,ern na t erenie lot­

. niczym1). 

1 ) Ar tyku ł wpl y nąl 25 I utego 1949 r 

Naprężenia w konstrukciach cienkościennych 

1. Wstęp. 

Mimo długi-ej, jak na stosunki lotni-cze, bo już 
kilkun:astOIDetniej służby, konstrukcje cienkościenne 
znajdują w dalszym ciągu szerokie zastosowanie 
w dziedzinie techniki lo-tniczej ·przy budo.wi-e skrzydeł 
i kadłubów. 

Nie zdołały ich wyprzeć całkowicie nawet inne 
,wispólczeEJne konstrukcje lotnicz.e, często nader pomy­
słowe, jak np. skorupy warstwowe (sandwicze) z lek­
kiej węzy, ujętej w dwie cienki.ie ok-łiardki, z mas plas­
tycznych itp. Ta ,okolicz.ność sprzyja zapewne pracy 
nad zagadnieniami wytrz-ymałoś~i konstrukcji cienko­
~ciennych, jaką prowadzi się w krajach p-rzodujących 

' 
Rys. 1. -

w l-otnictlw1ie, a więc w ZSRR, USA i Wi,elkiej Bry­
tani:i. Os tatnio znalazło to między innymi, swój wyraz 
w szeregu orygi:nalnych pub'l'ikacji, jak np. ref.eriat 

· D. WitW:amsa [1], przed-stawiony na angl,o-amerykań­

skiej konferencji lotniczej w końcu 1947 r .. , jak prace 
refer,ow,a.ne na dorocznym zjeździe amerykańs.kie,go 
Instytutu -W!i-edzy Lotnkzej w 1949 -r., jak wreszcie 
doskonałe artykuły, dotychczas .niezakończone, J. Ha-

. dji-Argyrisa i P. C. Dunne'a w Journal -of the R. A. S. 
z mku 194 7 [2] . Równi,eż w P.olsc-e ki-łka •prac teore­
tycznych z -omawianego zakres.u ukazał,o się !Wł - roku 
1947 w Biuletyrl'i:e Instytutu Technicznego Lotnictwa. 

Niewątpliwie najważni-ejszy_m · ,czynnikiem, który 
. mimo znac~nych postępów techniki lotniczej., sprzyja 

dalliszem,u . stosowaniu konstrukcji - ci.enkośc,i-ennych 

_ -w szkielecie nośnym skrzydeł i kadłuba, jest ich . ra-

cjonaln,a forma wytrzymałościowa, umożliwiająca 

p ełne wykorzystanie u·ży tych ma te1-iałów. 

W zas adzie cała konstrukcja c·enkościenna ,przed­
s tawia jednolity dźwigar , pracujący w sp o1sób s tosun-

usztywnienia podlutne 
(lis/wy padtużne,podtużnice) 

uszlytrnienia poprzeczne 
(przepony; wregi wzg/.żebra} 

kowo równorn;i,erny, przenosi bowiem przez każdy 

element zarów:no napięcia ści.nając-e jak i normalne 
(rys. 1 b). Z drugiej sitrony, dziękii sfos,owaniu ci.en­
kich -pracujących po,włok, które niezbędną sztywność 
własną zawdzięcz1a.ją przeponom p-op:rz-ecz:nym, i po­
-dłużnym Jistlw1om, wykorzystana zostaj-e n iem·aI cała, 

stojąca do dyspozycji, wytrzymał,ość konstrukcji, tym 
więcej, że materiał r.ozmi-es-zczony jest głów:nie wzdłuż 
zewnętrznej powierzchni (rys. 2). 

Jednak ta właśni-e -cienkość konstrukcji -spra,wia, 
że napręż-e.nia, które zwykło się pomijać w US't~o,jac-h 
sztywnych, tutaj mJo,gą p,owodo,wać niepożądanie po­
fałdo1w1ania lub niebezpieczne trwale uszkodzenia; na.­
leży je wi.ęc · wyznaczyć z miożliwą do uzyskania do­
kładnością, z uwzg1tędnieniem, dających się uchwycić, 
wpływów uhocznY'ch, często ze znacznym nakładem 
pracy matematyc:zmej . i nawet czysto- -rachunkowej. 
Dotyczy to zwłaszcza samoilo1tów dużych i s.zy,bkiich, dla 
których uzyska:nie -optymalnej pr,opor,cji pomiędzy 

lekk,ością i wytrzymał,ością konstrukcji prz,edsta1W]i.a_ 
nader ważne- zagadnieni-e. Opisane powody p-raktycz-



ne, a oprócz nich takie, j.ak sprawa drgań sam1owzbu­
dzonych, utrata sterowności lotek, c-bciążenia od pod­
muchów itp., wyka,zały konieczność dalszego pogłębie_ 
nia studiów nad wytrzymałością konstrukcji cienko~ 
ściennych or.az udo,skonalenia metod obliczeniowych 
przez jeszi::ze bardziej wnikliwe r,ozpatrzenie pracy 
tych konstruk•cji. Chodzi tutaj głó1w 1nie o uwzg~ęd-
111ienie zmienności obciążenia w kierunku podłużnym 
konstrukcji, o wpływ obciążeń skupionych, przyłoż o•­
nych w przęśle dźiwigarów, -o kształt zbieżny konstruk­
cji, o-twory, wpływ zamocowanfa końców itd. 

Nie wszystkie te problLemy znalazły już swoje 
pełl'łe i os tateczne ro,21wiązanie , jednakże większość 
z nich, w aktualnym stanie sprawy, została wyjaśnio ­
na w spo-sób dos tatecznie ścisły i jednolity. Niestety, 
strona matematyczna uzyskanych rezultatów ,nie oka­
zała się szczególnie prostą i szybko .prowadzącą do 
celu. Pewne „usprawiedliwienie" stanowi tutaj fakt, 
że pcdob,ną sytuację obserwuje się równi.eż w innych 
działach techn ikr, nie tylko zresztą techniki 1-c,tniczej. 
Trzeba jednak przypuszczać, że w przyszłości odpo­
wiednio opracowane tablice oraz maszyny rachunko,­
we usuną częściow-o coraz li'czniej nagromadzające 
się przed k•onstruktorem trudności. 

W artykule ni,niejszym autor pragnąłby w sposób 
moż'1iwie poglądowy i ogólny ,przedstawić ni,ektóre 
aktualne os'iągnięcia w zakresie obliczenia wytrzy­
małości dźwigarów cienkOlściennych przed wystąp i e­
niem niesfateczności elementów konstrukcji, w opar­
ciu o prace własne oraz częścio,wo o niektóre znane 
mu prace innych autorów 1

) . 

a. Przed odkształceniem b. Ścinanie c Skreca,iie 

.i51J 9 - fł3 

Rys. 3. 

2. Uwagi ogólne. 

Ujęcie strony wytrzymałościowej dźwigarów cien­
kościennych w ram;y teorii matematycznej wymaga 
przede wszystkim określenia schematu geometryczno­
wytrzymalościowego tych kcnstrukcji, zgodnego 
z rzeczywietym stanem rzeczy. 

W tym celu należy zauważyć, że ponieważ kon­
strukcje cienkościenne przedsta,wJają w swej istocie 
cienką powłio,kę, pokrywają•cą sztywny szkielet listew 
podłużnych i przepon poprzecz1nych, naturalne bĘdzie 
założenie, że przekroje poprzeczne, pokrywające się 
z ipłaszczyznami prze.P'on, nie ulegają odkształceniu 

·q Mowa tutaj ,p,rze.de w,szystkim o pracach Pl i r21 
oraz r41 -.-· rs1. Już po c,d-daniu nin. artykułu ,do ,druku autor 
miał moiżność zapoznania się z podobną ~•róbą popularnego 
pr.zedstawienia teorii kon.s trukcj,i cienkościennych, podjętą 
przez W. S. Hempa. Ukazał się ,dotychczas pierwszy i drugi. 
artykuł projektowanego cyklu Pl-

':' tyc~ p:aszczyznach . Zaloż~nie takie jest zgodne rn. 
11:-nym_1 rov.:n'.ez z _wymaganiami a:rodynamiki co do 
mezm1ennosc1 profi:l 1 skrzydła w kierunku lotu. Je: 1. ł . , d t . . 1 . , t ze I za ozyc pon a · o, ze 11 osc usz y1w1n:e11 poprzeczn h 
jest niezmiernie wielka, wówczas odhztałcenie k~c _ 
s trukcji może nastąp i ć jedyU.:e w postaci wydłuż n. 
w kierun~u listew uszt_Ywnia~ ących oraz wzaje-mny~~ 
przesun:ęc w_zgl. obrotow sąsiednich sztywnych prze­
krojów. Przyjmijmy, że konstrnkcje, o których mo,wa 
po.siadają kształt silnie v.. ydlużony, tzn. mały s,l'csunek 
wymiarów poprzecznych do długości , cechujący dźwi­
gary. Można sobie wówczas wyobrazić dźw i gar jako 
ciąg przylegających wzajemnie do sieb:e tarcz sztyw­
nych w swych pł aszczyznach i giętkti ch iw kierunku 
prostopadłym (rys. 3). Moż1iwe odkształcenia dźwigara 
polegają w takim mod lu na wypaczeniu wyobrażal­
nych tarcz oraz na ich wzajemnym przesun:ęciu 
i obrocie. Oczywiście wszystkie te ruchy musza na­
stępować ,w form.ie ciągłej i skoordynowanej, która 
gwarantuje nienaruszalność konstrukcji. 

Omówione założeni e sztywności przekrojów po­
przecznych jest założeniem podstawowym w teorii 
dźwigarów cienkościennych. · O ile konstrukcja nie 
daje takiej gwarancji, czy to ze względu na ni~wy­
starczającą sztywność przepon, czy to ze względu na 
ich duży rozstaw. stosowanie wyprowadzonych wzo­
rów wymaga należytej ostrożności, gdyż może prowa­
dzić do i.stotnych nieporozumień. 

Jako przykł a d służyć tutaj mogą naprężenia w· 
dźwigarze pełnym, obliczone raz przy założeniu (nader' 
przybliżonym) całkowHej sztywności 'Przekrojów po­
przecznych, drugi raz przy pełnej swobodzie wystę­
powania przewężeń poprzecznych. W pierwszym wyJ. 
J:adku otrzymuje się np. na osi c-bojętnej przekroju 
prostc-'.cątnego, przy dziala,niu siły poprzecznej QY 

równoległej do jednegc, z boków prostokąta, napręże· 
nia ścinające równe odpowiednio 

3 Qy 
tzy = --- (2.1) 

2 F 
oraz 

tzx o (2.2) 

gdzie znaczenie użytych symboli nie wymaga objaś­
n ienia. Ro-związa,nie ścisłe daje natomiast wartość tzy, 
zależną od ,stosunku boków prostokąta, przy płaskich 
dźwigarach naiw1et kilkakrc-tnie większą, podczas gdy 
równoczesme wartość t zx nie jest w ogóle w prze­
kroju równ a zeru , jak wynikałoby z wzoru (2.2). 
Por. [7]. 

Drugim założeniem teorii jest założenie, że dźwi,­
gar posiada kształt walc•owy lub stożkowy, lecz o m~­
łym kącie roZJwiarcia, tzn. małym kącie pomiędzy kaz· 
dymi dwiema two,rzącymi 'POWi-erzchni stożkowej. Na­
tomiast za kierownicę służyć może dowolna krzywa, 
w · ZJwiązku z czym ,przekrój dźwj gara może być za· 
równo otwarty jak i zamknięty, może posiadać prze­
grody 1w1ew.nętrzne (przekrój wielospójny) itp. 

Trzecie podstawowe założenie ogranicza rozwa- • 
żania do dźwigarów wspornikowych, dla których od-
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chy'lenie os.~ podłużnej w ,stanie nieodkształconym od 
kierunku prostopadłeg.o do ;płaszczyzny przekroju 
opor,owegc, jest niewielkie (rys. 4). Oznacza to, że roz,­
winięta teoria ,nie •obejmuje np. z.agadnieinia, skrzydeł 
ukośnych (tzw. Slwtept-back wings), których •odchylenie 
k u · tyłowi d ochodzi do 45 i nawet więcej stopni. 

Ry.s. 4. 

W dźwigarach osadzonych ukośni,e, tzn. taki•ch; któ­
rych oś jest •odchylona, przepony pc-prze,czne umiesz­
cza się na,ogól w płaszczyznach równole,głych do prze­
kroju op01'oweg~. Prosta, łącząca środki' ciężkdści tych 
przekraj ów nieodkszta,łcalnych , nie jest oczywiście 
do nich p,rostopadła. Na-tomtast wspomniana kilka­
krotnie ,oś podłużna dź:w1igara jest prostopadła do 
płaszczyzny p,rzekr,ojów tzw. !poprzecznych, których 
śr•o,dki ciężkości łączy (rys. 5). Jesz-cze jedną prostą 
charakterystyczną jest prostopad.Ła, 0!puszczona 
z wierzchołka stożka :na płaszczyznę prz,ekr-oju ,oiporo­
w,ego, czyli tzw. wysokość stożka. Wiszystkie trzy wy­
szczegó~nione 1Proste schodzą się w jedną, jeżeli dźwi­
gar jest osadz.ony pr-osto. 

Ry..s,. 5. 

Chwila zastanowienia wystarcza , aby stwierdzić, 
że gdy grubość ś-cianek zmienia s,ię IWI spo,só,b dowolny 
w kierunku długości dźwigara, j-ego oś podłużna prze­
staje być pr-ostą, mJimo że p ohocznika jest powierzch­
nią walcową lub stożkową. Ist<otrrie, aby ·OŚ p•cdłużna 

. dźwig.a ra przedstawiała li;nię prostą, grubość ścia,nek 
winna zmieniać się w ściśle ,określony sipo,sób. Dla 
zobrazowania . pra1w1a zmienności ,o,kreś/Dmy -pcfożeni:e 
dowolnego punktu P dźwig.ara (rys. 6) za ,pro,średni-c;-

t.wem dwóch współrzędnych. PiemV1Szą z ni'ch rni,ech 
stanowi ws[>ółr,zędna t, m:ierziona wzdłuż tworzącej 
P

O 
W, przechodzącej przez .punkt P, _1od spodka, P 0 

tej tworzącej do punktu P. Drugą współrzędną :niech 
będzie współrzędna s

0 
, mierzona po konturze p:rze­

kr,oju 1opor•Oiw:ego •od 1pt11nktu A
0 

, obranego za począ­

tek rachuby, do punktu P
O

• W z~riązku z tym, że kąt 
pmiędzy osią z (rys. 6) , na której leży wysokość stoż­
ka, ,or,az tworzącymi jest niewielki (rys. 4), można 

przyjąć, że ws'Pólrzędna t jest w przybhżeniu równa 
współrzędnej z ;przekroju ni1eodkszta:kalneg,o, -do któ­
reg,o przynależy punkt P. 

Przy -obranych oznaczeniach oś dźwigara rprzed­
stawia liln.ię prostą, jeżeli grubość ścianek o daje się 
przedsta,wić w positacl illloczy,nu dwóch funkcji, każda 
j,ednej zmiennej t wzgl. s

0 
, mianowicie 

o = os ( s o ) . o (t) (2.3) 

P,o/w:yższy warunek zmieinności' o :ścianek leży u pod­
stawy wszystki.ch daillszych rozumowań . 

Weźmy powtórnie :pod uwagę relacje, z.acholdzące 
pomiędzy położeniem osi podłużnej dźwigara or.aiz 
po,łiożeni,em osi środków ciężkości przekrojów nieod­
kształcalnych i'. wysokośc;~ stożka {rys. 4). Zakładamy 
w dalszym ciągu że, o ile chodzi o foh pofożenie ,. pro­
s te te tak niewiele różni'ą .się od siebie, źe można j.e 

· w rprrzybłiż,eniu utożsamić. Wówczas można 'U'tożs.amić 
prtcekroje rri,eJodksz:takailne z ;przekrojamf poprze;czrny­
mi. Cel tych zało,że·ń j,est ilsfotny. Jak borw:iem wi,ado­
mo, pny niewie~kkh ·odksztaken1ach dźwi,ga,rów 

m10.ż\na przyjąć, 'i na ogół przyj1n:uje się na ip•odstawie 
do:ś;wiadczenia, że pr.zekr-oj,e :poprz,e,czne, pierw:otnie 
prostopaidle do osi podłużnej, :pozostają w dalszym cią­
gu .po zgięciu dźwig.ar.a pir10:stopadte do -osi ,oidik!sztafoo­
nej . Oczywiście mo1vv"a tutaj o wypadkach, · gidy tzw. 
spacz,enie pTz,ekrojó:w nie ma m~e jrs,ca, względ:ni,e o WY­
obrażalnej fazie zgięcia, w której przekroje uilie,gają 

. obrotowi lecz spaczenie ich ,, ,jeszcze" nie nastąpiło. / 
. W związku z dokonanym utożsamieniem prz-ekrojów 

po_przeczny,ch z przekrojami nieodk:sz,takalnymi -oraz 
-osi podłużnej z -osią -z, pro.st,opadłą do przekrnjów :nJie-
-odkształcalnych , maż.na z wystarczającą ,diokła,dnośdą 

przyjąć, że przekr,oije nieodksztakalne prozo.stają (po 
wystąpieniu odlkształceni'a) prostopadłe do łirrii krzy­
wej,, w 1którą -obraca s'ę (pierwofnie prost a) wysokość 
stożka. 
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3. Przemieszczenia i naprężenia. 

Powróćmy do modelu geometrycz.no-wytrzyma­
łcściowego rozpatrywanych dźwigarów (rrs. ~) .. 

Mając na uwadze, że d~~ga; _traktuJe się Jak~ 
złoż,ony z tarcz, których własc1wos~1 zosta~y po,prze_d 
n io ,opisane, można ,podz,i-elić prze-m1,eszczema punkto~ 
dowolnego przekr-oju nie·odkształcalr:eg•o (poprzecz 
nego) w · wypadku ogólnym na nas·tępuJące ruchy skła­
dowe (rys. 7). 

/y) 

,. 
.., 

" -.., -

·rr ·r, -

d; 
--- X 

clt 

o y 
(3.1) 

0 .r 
(3.2) 

dr, _,_ 
I - y T .. (3.3) clt 

I Prtr:sunięcia 
post.c;powe ~ .r1 

(x) 

2. Obroty 3. Obrót dakoto 4 Spaczenie ; 

Tym 6amym określ i liśmy przemieszczenia sprężyste 
dźwigara, wywołane działaniem dowolnego obciąże­
n ia. Należy z kolei p c,wiązać te przemieszczenia z od· 
ksz tałc€n' ami sprężystymi i za ich f ośrednict1wem 
z naprężeniami , gdyż to właśnie stanowiło cel prze· 

(x) prowadzonych rozumc,wań. Można to osiągnąć przez 
rozpatrzen~e pseudopłaskich stanów odkształcenia 
i naprężen i a , panujących w dostatecznie bliskim otD· 
czeniu poszczególnych p unktów dźwigar.a. Dość p,rost~ 
rozważ?J.nia dopreiwadzają do wniosku, że na boczne 
t.ci anki elementu wyciętego z pobocznicy dźwigara 
przy pomocy dw,óch bliskich przekroj ów nieodkszta!· · 
calnych t or,az t + 6 t , jak również przy pomocy prze­
krojćw poprowadzonych przez bliskie tworzące s oraz 

dakota osi (x)Jy) osi z . wNM7 

Rys. 7. 

J.. Przesun'ęc i, a w k ierunku O.Si x i y, jednakowe 
dla wszystkich punktów danego przekr-oju. 
Prz.edstaJwiają ·one funkcje jednej tylko zmien­
nej t i wstają •ozna,cz-one przez ~ (t) i 'l) (t) 
IJ:u b krótko ~ i 'l). · 

2. Ob.r-oty przekr,oju dokoła osi (x) i (y), przecho­
dzących przez ;punkt (0) - rys. 6 - i •odpo-­
,vtiednio równoległych do osi x i y (przyjętych 
za główne środkowe osie bezwładności prze- · 
kroju oporowego), oraz obrót deikoła ósi z. 
,Po pi,erwszych dwóch obrotach punkt prze­

k-ro-j u o ws1pólrzędnych x, y przesuwa .s ię w 
kierunku m ,~i z o odcinek równy 

d ·0 

dt 
y 

Jeżeli chodzi o obrót dokc-ła osi z, określiony p,rzez kąt 
0 (t), to należy pamiętać, iż założenie, że przekrój 
obraca się dokoła ·cisi' z, nie oznacza, że w rzeczywistoś­
ci· obrót nie może zajść dokoła innej osi rówinoległej. 
Właśnie bowiem obrót dokoła doworrnej osi. równoległej 
do osi z można zastąp:ić prz-ez obrót dokoła osi z i sto­
sc,wnc przesm1ięcie przekroju w swej płaszczyinie. 

3. Przesunięcia , (s 0 , t), lub krótko (, punktów 
prz k ro ju w kierunku osi z, wywołane spa­
czen:em. Są one naogól różne zarówno dla 
różnych przekrojów, jak•o• też dla różnych 
punktów jednego przekroju. 

vVym:ie,nione trzy skład-01w1e ruchy ,obr,otowe i trzy 
składa.we przesunięcia postępowe wycze:ripują wszyst­
kie, niesprzeczne z przyjętymi zaloż.eniami , rp-rzemie6z­
czenia punktów dźwigara :i. odpowiadają ogólnemu 
wypadkowi zgiqcia i skręcania dźwi.gara. Jeżeli te 

wszystlde ruchy podsumować, wó1wrczas składc-weT 
YJ, ~ przem ieszczeni.a całkowitego d owo:J:nego punktu 

dźwigara odpowiednio w .kienmku osi x, y, z, przy_ 
bierają pos łać nash;pująq: 

s + t:, s, działają narięcia uwidocznione na rys. 8 i 9. 
Nap'.ęc.:.a te, w postaci uzależnionej od czterech skła~ 
dc,wych przem:eszczen:a ~ , ·0 , : i 0, przedstawia· 
ją następujące wzory: 

Eo 8 o1 ;,.(-
d ~ ~ 

cl
2 

·ri 1 o') n = X 0 - - Yo + - ..... , (3 .4) 
dt 2 dt 2 

'l. of 

- ( d0 1. o~) t = Go8 ot i'. r+ - (3.5) dt O 'l.2 oso 

ń p"_,.,.. - -
/ 

- - - -- .._ .__ l"-"orzn 

~ - --- -- -:!~ . -- - - -- -... 
P' - - -.. 

I ~ ipw- ------ -:::-::::-:.:::.:::-~ 
/ / nasciankiPP"iP'P"'dziotajq--~W 

tylko napięcia ścinojqce 

Rys. 8. 

Rys. 9. 

Wzory te należy bliżej wy3asn1c. Przede wszystkim 
w '. ęc wproiwadzono tutaj pojęcie na1pięcia (a nie naprę­
żenia), przez które rozumiany jest iloczyn wielkości 
naprężenia w danym punkcie i grubości śc i anki.ya_: 

stępn.ie, jak to jest widoczne z rys. 8, napięcia n i t 
n ;e tworzą pary napięć prostopadłych, nie stanowią 
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więc napięć w zwykłym znacźeniu tyieh : wyra.zów. 
IstOltnie, mow~tutaj o . napięciach tzw. ukośnych, z 
których jedno n dzia,la w płaszczyźnie p:rzekroju nie­
odksztakalneg,o- .t jest ski,erow.a1n,e wzdłuż two.rząc.ej 

(tzw. naipięcie ukośne podłużne) . Napięcia zaś t(tzw. 
ukośne śdnające) działają w p:łaszczy:znach p:rzekr•o,­
jów n'ieodk,szta1kalnych w kierunku stycznej ,do kon­
turu tych przekrojów oraz w kierunku tworzących 
wt płaszczyznach, ;p1oprowad~ony,ch przez tworzące 
(pr,ostopadle do pohocŻni,cy). W tych ostatnich płasz­
czyznach nie działają 'inne napięcia (prio,stopadłe), co 
wynika z przyjętego modelu wytrzymaiosciowego 
oraz dodatkowego, upraszczającego założeni.a, że licz­
ba Poissona, •charakteryzująca przewężenia _poprzecz­
ne, jest równa z•eru. We· wzora,ch (3.4) i (3.5) figurują 
jeszcze symbol~e x 0, yo i s0 , które •oznaczają odpo,wied­
n ie, omówione już poprzednio, współrzędne punktu Po, 
położonego w przekro:ju ,opomwym (rys. 6) na tworzą- · 
cej, przechodzącej prz,ez punkt P (x, y ; s). Wielkość 
ró oznacza długość .pr•o.stopaidłej opuśz,czonej z O na 
Etyczną efo konturu przekroju 1c1porowego tw punkcie Po 
Symbol ,. ozn acza jloraz 

l - t 
z. = -l-, 

gdzie l przedstawia pełną dług,ość two•rzących . . 

4. Równania równowagi. 

Wyznaczenie napięć n , t w tak •ogóilin.ej formie, 
jaką przedstawiają wzory {3.4) i (3.5) , wymaga okreś­
leni a czterech nieznanych funkcji ~, 'f] , ~ i 0, któ­
rych sens fizyczny został .poprzednio wyj.aśniony. Dla 
odnalezienia tych funkoji stoją do dyspozycji: 

1. Równania ,rÓ!winowa,gi napięć działają,cych na 
element ścia:n:ki (rys. 8), zwane równaniami 
rózniczkow.ymi równowagi!. Z równań tych 
daje się zużytkować tylko jedno, mianowicie 
równani,e rzutów sił na tJw,01rzącą 

(4.1) 

P,ozostałe dwa równa.n.i.a mogą służyć jedynie 
efo wyznacz,enia wzaj,emn.ego oddziaływania 
powłoki zewnę;tr.znej i usztywnień poprz,ecz­
nych. 

2. Równania· równow1agi pomiędzy ,obciążeniem 
zewnętrznym, dz:ałającym na dowolną, my­
ślowo •odciętą część dźwigara, o-raz o,ddz:a.ły­
waniem części poz,ostałych na część ,odciętą 
(naipięcia weWlllętrz.ne). J·eż,ell ,olbci,.ążenie ze­
wnętrzne, sprc,waidzo,ne do i.środka (O) pomy­
ślanego przekroju poprzecznego t (rys. 10), 
można przedstawić w postąci siły poprz,ecz.:nej 
Q o składOJwych Q x i Q y omz pary sił M 
,o składowych M x , My M z , wówczas 
wzmtankowane równania równowagi w 'Po­
staci ,cał:kowej prze,dstaw1ają się jak na<Stę­
puje: 

. My_­
l-t - Qx 

< f) t ci; Q y 7 xt + = Q y 

cf) n Y ·ds = M ;>; . 

·(J)-; xds=-My . 

<J> t r ds . MZ 

(4 .2) 

(4 .3) 

., (4.4) 

(4.5) 

(4.6) 

Wy.stępujący w powyższych w~orach symboQ <J> 
oznacza całkowa.nie w~dłuż (zamkmi'ętego) ikonturu 
danego przekroju poprzecznego. 

Pierwsze dwa wzory przedstawiają sumy rzutów 
napięć śc,inają;cych od'.I)ow.iecłni•o na osie x i y, po:zco­
sta,le wzory - k1olejno sumy momentów napięć wzg1ę­
dem osi x, y, z. 

Jeżeli stożek przeradza się IW1 walec t. j., j.eżeli 
długość l -staje si~ n iezmiernie •duża, wyraz:y, w któ­
rych figurują składowe momentu, we wzorach (4.2) 
i {4 .3) ·znikają. Oznacza to, że napięci.a ścinające 

same równoważą s.iłę ipo,przeczną Q. Natomiast 
w dźwigarach stożk,owych napięciom podłużnym 

+ = Q (sita poprzeczna) . 

(Q) napięcia ścinajace f 

Rys, u. 

„przychodzą ·z pomocą" napięcia, podłużne, któr,e ze 
swej strony p.rzejm:ują również część siły poprzecz­
nej (rys. 11). Wyn'i\rn stąd, że na napięcia ścinające, 
w dosłOlwinym ·znaczeniu tych ·wyrazów, przenosi się 
jedynie część siły ·póprzecznej; część ta nosi naz.wę 
zredukowrunej lub sprowadz,onej ,siły .po,prz.ecznej 
Q (Q x , Q y ),P'or. wZOtry {4 .2) i (4.3). 

Funkcje nieznane t "t) , i 0 w inny speł-
niać dwa r•odzaje równań równowagi, dopiero co 
omówione, a oprócz nich również inne równania, 
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zwiane warunkami brzeg,owymi. Należą do nich takie 
warunki, jak warunek, aby w przekroju oporowym 

· · -;;- kie-
całkowicie zamocowanym przesunięcia 1.,. w 
runku osi z znika,ły, jak warunek, aby na ~ońcu wol-

nym d~wigara z,nikały napi'ęcia ~od_łużme_ n itd._ , 
W •ogólnym wypadku, gdy dzw1gar Jest z~1~zn~ , 

gdy jego grubość zmienia się _dowolnie. ~ ob_c1ąze~1 ę 
jest rozłożone ,do,wolnie w luerunku osi dzw1ga1 ~..'.. 

w wyniku podstawienia · war:ości _dla n i _ t 
według wzorów (3.4) i (3.5) do rownarna ~~ - 1~ otrzy­
muje się nader skomplikowane równanie TO~n1czkowe 

0 pochodnych cząstkowych i czterech meznanych 

funkcjach. 
Funkcje te- ~. -~, · , , 0 . winny oczyw1sc1e 

spełniać poza tym określony układ równań warun­
kowych, nie m 'niej za!w1ikłanych, .pomiędzy nimi rów­
nież równania (4.2)---;- (4.6). 

Ogólne rozwiązanie tego zadania, należącego do 
znc1 nych w matematyce zadań na warunki brzegowe, 
u zy skano dop-iero I).iedawno. Zastosowano tutaj me­
t odę podziału napięć (i przemieszczeń) na dwa skład­
niki: ·na napięcia przeds,tawi,one wzorami eiementar­
ne:j t eorii wytrzymalościJ •oraz na napięcia tworzące 

t. zw . . układy samozrównoważonc. Wyjaśnimy p o­
krótce własności obu rodzajów napięć składowych. 

5. Teoria elem.enta1·na i samu-zrównov,,aźone 

układy napięć. 

Zdaj.e się n i-e ulegać: wqtpliwc•ści, że na skutek 
wieloletniego przyzwycza.jenia inżyinier .praktyk po­
sługuje się najchętniej wzorami elementarnej teorii 
wytrzymałości. · Mowa tuta j o takich wzo.rach, jak 
np. znany w_zór dl!ia napięć normalnych przy zginaniu 

n = ?, . y- " o . X (5.1) 

jak nieID111e3 znany wzór Bredta-Batho · dla napięć 

ścinających przy skręcau1iu pręt.Ólw rurowych 

t.= (5 .2) 

gdzie f jest polem, ogranicz•onym konturem przekro­
ju, itd. 

. Zaletą tych wzorów jest oczywiście nie tylko ich 
nęcąca prostota, lecz równi-eż fakt, wielokrotnie do­
świadczalni-e stwierdzony, że ujmują one w większości 
wypadków istotę zjawiska zgjnani.a i skręcania. w· tym 
tkwi również prawdo'P'odobni-e źródł-o wiary w ich 
,,prawdziw·ość" ora,z szeroko rozpowszechniony p c,­
gląd, że wszelkie nap i ęcia lub ich nadwyżki, nie wy- · 
nikające bezpośredni·o• z elementarnej teorii wytrzy­
małości, przedstawiają napięcia „dodatk owe" ora7, 
mniej lub więcej istotne „po-pn,wki". 

Abstrahując od oceny slusznc,ści. takiego poglądu, 
opracowana teoria dźiwligarów zbieżnych poszła ze 
względów praktycznych po takiej w:łaśnie linii po­
dzi ału napięć rzeczyw•istych na dwa składniki, z któ­
rych jeden ·c-dpowiada formą matematyczną odp9-

wiednim wzorom e lementarnej teorii wyt· 
12Yma1 · · Te os tatn.ic napięcia czyni ··ę statycznie r· 05CI. 

b . . . d . . ownoważ 
nymi danemu o c1ązcniu zw1gara, co C·zna .· 

ł . . . . . cza ze 
spe maJą one rcywnan1a rown owagi w posta . ' 

· · 2 · , 6) p · t · · ci całko· w 1teJ (4. - .- -i:. . amię ac Jednak trzeba że . 
. dl L . . 1 t . ' nap1r-c:.a w e ug eoni c .erncn arneJ stanc-w i ą naogół. ' 

. . . . . t h . . Jedy. 
nie częsc nap1ęc r zcczy \,·1s yc I ze składowe .. 

. . k . . t Pize· 
m:E:szczen. torc 1m owarzyszą. l\,· orzą ze sobą kl 

. ' u ad 
zgodny tylko _. '"' \,·ypadkach wyJątkowych. Możn, 
to przedstaw1c obrazowo , ten sposób, że 

O 
.
1 

w dźwigarze poddanym obcią żeniu zastąpionob 1
: . . . . Y na 

pięci.a r zeczywiste nar; ! ,c1am1 według trnrii e:em 
tarncj , wówczas czą r tcczki materiału uległyby dodea~: 
kowym obr c- tom. poślizgom itd.; 1: orównanie takie ni 
powinno być jednak rozumiane jak stwierdzenie, ż: 
musi nas t ąpić zn iszczen i materiału w skali makros· 
kopowej. 

J ak o tym była mo\,·a. jedynie w bardzo szcze· 
gólnych przypadkach napięcia obliczone na podsta. 
wie teorii ckmcntarnej są równe napięc iom rzeczy­
wistym. T 2k si ę clz i je np .. gdy skręcaniu lub zgina· 
niu ulega dźwigar wa'co\,·y (a nie stożkowy), swo­
bodnie z3mocowany. o s alym przekroju, obci ążony 

na wolnym końcu (a nie w przęśle) silą poprzeczną. 

względnie parą sił. Naogól jednak spełnien ie !warun­
ków zadania wymaga uwzględnienia obok napi~ć 

obliczonych według teorii c1 mentarnej, również 

napięć d odatkowych. J est zrozumiale, że jeżeli na· 
pięcia pierwszej kat gcri i są statycznie równoważne 

zadanemu obciążeniu dźwigara. napięcia, nazw3nc 
dod2 tkowymi, w inny ł\\ orzyć układ, nie posiadający 
siły wypadkowej i ,-vypadkowej pary sil. Układ laki 
nosi nazwę układu saniozrównoważonego lub zero­
wego (rys. 12). 

Ry,s. I . 

0
-

- ✓-

-
- --- ;:Cori 

~r tO prze 

Rozumowania nasze można t raz z anotować sym· 
b oliczn ie w p ostaci następującej: 

,.~ 
n = n· r L ni (5.3) 

i = l 

t = t· + "5 i ; . . (5.4) -i = l 

gdz·e kropką oznaczc-no n apięci a według teorii ele· 
m.entarnej , a ,w ,skaźnikiem · i - napięcia , wchodzące 
w skład (naogól nieskończenie licznego) zbioru ukla: 
dów samozrównoważonych; stąd we wzorach wy.stę 
pu_je również znak sumy nieskończonej. 
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N ap1ęcia układów samozrów.l')!oważonych łączą 

z · odpowiednim;i ·odkształceniami (naogół zresztą for­
malnie) w z.iwiązki analogiczne do (t) zależności (3.4) 
i (3 .5). Rów,nież i te napięcia n:ie żyją życiem samo­
dzielnym, lecz wspólnie z napięciami „inżynierskimi" 
pozwalają uwzględnić wpływ z.a.mocowania, zmrien­
ność obciążenia i grubości, •obciążeni'a $kupione, zb::eż­
ność kształtu itd. 

6. Dźwiiga1· stożkowy poddany 
dowolnemu obciążeniu . 

W .wYiP,adku ogólnym, gdy dźwiga!'.' jest .podda!lly 
dowolnemu obciążeniu, . nie można uzyskać prostych 
i łatwych do wyra.chOlw:ania wzorów dla napięć. Od­
syłając czytelnika, któreg,o to zagadnienie interes.uje 
szczegółow,o, do prac specja.ln.ych 2

), •ogran'i.,czymy się 
na tym miejscu jedynie do ki'lku uwag:_ 

W o.gólnym wypadku wzory dJ]ia napięć w dźwi­
garze osadzonym ,prosto posi adają następującą postać: 

n= I . ·z2 os Yo 
X o " 

00 

I ~1.2 
yo 

+ 

Z i) _!!__ X y + Z 
[ ( 

A i Q + B 1 
Q d M ) + ----~ - - + 

s dt ot x ot 

t = 

+ a 

Qx 

!yo"/. 

+ 0 dz:] 
dt 

FX ~ + I xo ·1. 

Fy 

+f( d d c:) 
r + -- . 0 ds o 

i = l 

(6.1) . 

: -1l!f z 

+ 2fo'·2 + 

- i 
Z1 (6 .2) 

W powyższych wzorach 1 . i 1 · · oznaczają główne . xo yo · 
środkowe momenty_ bezw~adrrości przekroju oporo-

wego, a F X i Fy pewne znane funkcje współrzędnej 

A i Bi oraz c' są to współczynniki zależne od . SO • ' 

iw1lasności geometryczynych przekroju oporowego o.r2,z 
od tzw. wa,rtości właściwych, którym ,odpowiadają ko­
lejne i-te układy sam(Ozrównoważo.ne zbioru (na_ ~gól 
nieskończoneg,o) tych układów. Wartości włase1we 
wyznacza się jako rozwiązania pewnego rÓlwna~ia (n~ 
ogół) ,przestępnego, które wynik.a z ukła.?u rown.a_n 

k 
. f' l ,-1 warunkowych danego zadani.a. Fu.n c.1e "s -ora,z tot 

przedstawiają · rozwiązania dwóch ró;-7nań _różniczko,­
w,ych O pochodnych cał~owitych, z ktorfch Je1no zale­
ży od argumentu s

0 
, a drugie ·od t. W rownamach tych 

2) Por. np. (2) lub ( 4). 

występuje parametr zależmy od wartości właściwych 
zadani.a. 

Łatwo spostrzec, że pi,erwsze diwa składniki po 
prawej stronie wzor,u (6 .1) oraz pierwsze trzy skład­
niki po prawej stronie wzoru (6.2) przedstaiw1iają na­
pięcia oblicz.one na podstawie teorii elementa,rnej 
(por. ·z wzorami 5.1 i 5.2). Wyrażenia pod zn;aki'em su­
my nieskończonej przedstawiają zbiór odipo,wiednich 
układów samo:Mównoważ,anych. . 

Zastanówmy się teraz nad dwiema l iniami char 
ra.kterystycznymi, mianowicie nad osią środków sił 
poprze~znych oraz osią środków skręcarv!Ja. Przez 
pierwszą z nich rozumiemy l i:nię, którą przecina wy­
padkowa obciążenia, · działającego na dany odcinek 
dźwigara, gdy· ten •odci111ek, traktowany jak,01 całość, 
ni.e ulega obrotowi wzgitędem części po,zostałej. Można 
udOlw,odnić, że o ile w dźwig.arze stożkowym, zamio.: 
cowanym swobodnie, napięcia rzeczywiste z:ostaną 
w przybliż.eniu zastąpione napięci ami „inżynierskimi", 
wówczas oś środków sił poprzecznych .przedstawia 

Rys. 13. 

Ll'nię prootą, łączącą wierzchołek stożka z określionym 
punktem x , y przekroju oporowego (rys. 13). P-o-
łożeniE! te:o ~nktu uzależnione jest jedynie ,od 
g.eometrii ,przekroju ,opo,r.owego i nie zależy od wy­
sokoś•ci stożka, z .którego, 1wiycięto dany dźwigar, ,oraz 
od długości samego dźwigara; w związku z tym współ­
rzędne x P , y P są rów:ne współrzędnym śrndków sił 
poprzecznych dźwiga,ra walcowego o tymi samym 
przekroju co ,przekrój ,oporowy danego dźw).gara 

3 . 
Etożko,wego ). 

O ile siły zewnętrzne (1w1ciąż z tym samy,m, przy­
bliżeniem co do wa:rtośc.i napięć) nie przechodzą .pr,zez 
oś środków sJ: po,przecznych, wówczas może nastąpić 
.s.kręcenie dźwigara i to tym większe, im wyp:ardkowa 
obciążenia, ,działającego na ,dany odcinek dźwigara, 
jest ,bar,dziej ,oddalona o~ tej osi. Jeżeli m!cimen; _w~­
padkowej !względem •osi sił popr,zecznych (wł~sc1w1e 
względem punktu P q , por. rys. 13) oznaczyc przez 
MR, wówczas jednostkowy kąt skręcenia jest równy 

{6.3) 

Kr-o,pka przy @ w powyższy1!1 wzorze oznacza, _że 
chodzi tutaj o wartość przybliżoną kąta skręceni~, 
odpowiadaj ą~ą napięciom :w!ed.łiug teorii. eler:1enta~ne_J . 
Jest również oczywiste, że łącznie ze zg1,namem dzw1-

s) Odpowiednie wzory dla x p, YP rpodane zo~tały na 

.str-. 7 pracy rs1. 
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'ł , · · awsze J·ego skręcanie , gara zachodzi na,o,go rowmez z · .· . . 
n~ez.ależnie od tego, czy na dźwigar dz1.ałaJą pary Sit 

czy siły ,pojedyńcz,e. 

Przy uwzględnieniu dodatkowo napięć, pocho­
dzących od układów samozrównoważonych,_ w!zn~­
czenie osi środków1 sił poprzecznych kompli.kuJe s_ę 
n :epomiern:e. W tym wy,padku można np. jednostko,.. 
vvy kąt skręce:n'i a obliczyć wpr-ost ze wzoru 

00 

d0 d 0• + _1_ L ci '7 i 

dt dt 'X,2 
L, t 

i=l 

(6.4) 

gdzie p :.erwszy składnik po prawej str,onie znaku 
równości wyznacz,0111.Y zostaje ze wzoru (6 .3) , w któ­
rym zamiast MR podstawia się wartość 

MR = Q X . ·1,. y p - Q y ·1, x p -f-- M z (6.5) 

O znaczeniu fuinkcji Z! była już m owa poprzednio•. 

M,li.mo że położeni.e osi środków sił poprzecznych 
j,est w znacznym sto,pn;u uzaileżni:oine -od geom1e,trii 
dźwigara, może zajść 'Potrzeba takiego ll1'ub innego 
przesunięcia tej o,S'i wedle woU ko!llstruktora . Tego 
r,odzaju po,stę,powani,e ma na ,celu np. zmniejszenie 
n~ebez!pieczeństwa drgań samo.wzbudzonych, utraty 
sterowności lotek itp. Nader po:m;ysłową metodę za­
pro;Po.nował tutaj D. Wlilliams [1], ,opie.rając się na ob­
serwacj-i, że w przekrojach otwa,rtych środek s<ił po­
przecznych leży naogół poza obrębem .przekroju. 
Autor ten 'konstruuje więc (rys. 14 i 15) przekroje 
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Rys. 14. Rys. 1:5. 

złożone z odpowiedn:,o dobranych fagur zamkniętych 
i o1r;v'artych, eo pozwala :na manipulowanie położeniem 
OS'iJ środków sił poprz ecznych w szerokich gra.nicach. 
Ocz;ywiści,e należy powz,iąć od!powierd1nie środki aby 
sztywność wybranego przekr,oju na skręca.nie ni~ ule­
gła zbytniej redukcj-i, gdyż dźwigary rozcięte po:siadają 
natura!!;ną dążn'.oś~ do ruchu pob o,cznicy bez wystę-
powama .napręzen [6] . . 

C?,dnośni,e do ~&i skręcenia, łączącej punkty, doko,­
ła ktorych ~hr~ca~ą się przekr-oje poprzeczne podczas 
-cdb:ztałcerna dzw1.gar.a, to w ,Q1gó1nym wypadku dźwi­
,ga_ra zb~eżnego, d?~ol1:ie. obciążonego, położenie tej 
o,s1 zalezy ,od •obc1ązema 1 •od sposobu zamocowania 
przekroju ~porowe.go. Mowa tutaj , oczywiście, 0 ro,­
zumoW1a~iu pr'.2y~Hżonym, w którym uwzględnia się 
wyłącznie nap1ęc1a i przemieszczenia związane z te­
orią elementa:r,ną . 

_Jedna,k~e to s~mo widoczne jest w wypadku 
ogolnym,, Jak wym.ka z.~ wzorów: dla współrzędnych 
x 5 , y s sro,dka skręca:ma, wyprowadzonych na pod­
stawie (3.1) i (3 .2): 

X S 

0 

.21_ 
o · · · · (6.6) 

· · · · (6,7) 

z uwagj, na to, że ugięcia ~ i '1J oraz kąt skręcenia 0 
zależą od obciążeni a i sposobu zamc-cowania ra' ., . .. , .. niez 
położen i e i kształt osi skręcenia winny zależeć od t h 

.k, yc 
czynm ow. 

W szczególnym wypadku, gdy na dźwigar dziaI 
para sil skręcających i punkty styku przekroju oporo~ 
wego z podłożem z ostają s.pecj.alnie dobrane, odpo­
w ie.dnia oś skręcenia, związana z napi ęciami , tnży· 
nierskim i", pokrywa się z osią środków sil poprzecz­
nych. W 'C,góle jednak są to dwie róine linie, mimo 
zakorzenionego, zgoła przeciwnego p,oglądu4). Zagad­
ni,enia te wymagają dla i ch całkowitego, 1wiyjaśnienia 
jeszcze dalszych studiów doświadczalnych i teore­
tycznych, zwłaszcza wobec coraz to nowych -proble­
mów, jakie nasuwa rosnąca szybkość i wymiary sa­
mofotów. 

7. Praca konstrukcji cienkościennej, 

W przedstawionym schemacie geometryczno-wy­
trzymałościowym przypisano ściankom knnstrukcji 
c;enkości,rn.nych znikomą sztywność własną rta zgina­
n ie. Wszelk:e zatem obciążen'e zewnętrzne pro:Sto­
padłe do pcM:,ierzchni ścianek przenosi się bezpośred­
nio na usztywnienia poprzeczne (wręgi, żebra), rozło­

ż,one z punktu widzen:a teorii n iezmiernie gęsto i słu­
żące za „podparcie" wiotkim ścian.kem. Wynika stąd , 
że np. siły aerodynamiczne w zasadzie przenoszą się 
na usztywnienia poprzeczne. To samo da się powie· 
dzieć ·o większości si ł m asowych oraz innych sił, jak 
rea.keje podwozia itd . W dalszym procesie siły ze '. 
wnętrzne „przepływają" z usztywn:,eń poprz~cznych 
na przytw:erdzone do n ich ścianki za pośrednictwem 

napięć, które przekazywane są przez istniejące połą­
czenia (nity, klejenie itd.) . Napi ęcia te działają w kie­
runku stycznych d o powierzchni ścianek (a więc 
~tycznych do obwodu wręg) i położone są w płasz­
czyzn2.ch usztywnień poprzecznych, gdyż sztywność 
tych c,statn'ch w kienmku podłużnym konstrukcji 
jest z założenia znikoma, nie mogą więc one 'przeno­
s:ć napięć w k ierunku prostopadłym do swej płasz­
czyzny. Opisane nap i ęcia styczne , ,opłyiwiają" dźwl~ 
g2r na C'alej jego długości w sposób ciągły według za­
ł ożeń t eorii, w rzeczywistcści zaś skokami, gdyż 
u sztywnienia poprzeczne rozłożone są w określonych 
odległościach, a 11ie nieskończenie gęsto, jak wymaga 
teoria. Również obciążenia zewnętrz,ne działają czę­
stokroć w formie s;ł skupionych. Pod działaniem 
zewnętrznych napi ęć stycżnych w ściankach rlżwig:m 
pO!ws~ają naprężeaia ścinające. RozkłBid ty(:h naprę· 

żPń nie jest r.aogół jecJnost:ljny, zatem w śr:iankach , 

4 ) Błę,dność twi~r,dzen ia C. Webera [111 o pokrywaniu 
s,ię o,si śro-dków sił poprzecznych z ,oo : ą skręcenia wykazał 
ostatnio ,dla belek o p~ze'.<.roju peł,nyrn, zamocowanych cal'.. 
kawi.cie jednym ko,ńcem; prof. M. T. Huber w .swojej Teorii 
Sprężystcści (9) . 
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mu~' ::ą pojavdał· .się ró,.vnocześnie napręi.-mi :.i norma:ne 
(.por. równanie równowagi 4.1). Poprzez. jedne i dru­
gie naprężenia (wzory 6.1 i 6.2) ścianki dżwi.gara prze­
noszą w k,o,nsekwencji obciążenie zewnętrzne, sprowa­
dzające się do siły wypadkotw1ej oraz pary sił, łqcznie 
śd1nających , zginających i s1kręcających dźwigar 
(wzc,ry 4.2-4.6). 

ohc:ążenie zewnętrzne albo wpr,ost na, 1w1ręgi albo za 
pośrednictwem listew podłużnych, ró.wniież ulegają­
cych zgiinafiiu. Te dodatkowe naprężenil:l wywołane 
zginaniem są naogół n:.ewielkie w po.równaniu z za­
sadn:czymi naprężeniami: ·opisanymi .poprzednio. 

Przy w iotkim tpokryciu przekazuje się nań n.iekie­
dy wyłącznie naprężenia ścinające, a napręże1;1i.a nor­
malne przenosi w całości na li:stwy podłużne, względi­
ni·e wy,raźnie ukształtowane pasy. Na ogół w tych 
wypadkach d:o pola przekroju listew dolicza się rów,­
n~eż pewien ułamek pola 1przekro,ju pokrycia. Tego 
rndzaju ko-nstrukcj:i nie można jed1nak uważać za kla­
syczne kon.st:rukcje ci-enkośC'i-en,ne z pracują,cym pokry­
ciem. 

Z teg,o, co zostało powiedziane, wynika, że w swej 
czyE-tej ipostaci cienkie pokrycie, usztywn:1cm,e prze­
ponami poprzecznymi, powinno przenosić naprężenia 
ścinające i no.rmalne, reizłożone jednostaj.nie w, kierun­
ku grubości ścianek, w ipostaci stanu inaprężerua analo­
gi-cznego ze stan.em naprężenfa wiotkiej błony. 

vV rzeczywis,tości, w:skutek ,dość znaczrn,ego rozstępu 
pomiędzy usztywnieniami poprzecznymi, pokryci.e, 
które w istoci,e posiada również pewną własną · miejs­
cową sz.tywn-ość giętną,, mu.si być, celem za:pdbiegnięcia 
miejscowej utrade stateczności ipod w.pływem naprę­
żeń, śd,skających i śdnają,cych), usztywnione dodatk:o.­
wo przy pomocy stosunkowo gęsto rozłożonych llliste1w 
podłużnych. Za prncujący przekrój poprzeczny dźwi- . 

. garn na.Jeży wówczas uważać przekrój pokrycia i li­
stew. 

Z drugiej strony w polach pomiędzy usztywnie­
ni ami (poprzecznymi i podłużnymi) pcikryc:,e ugina 
s : ę pod działaniem sił aerodynamicznych i pr,a,cując 
jak błona, a częściowo nawet jak płyta, prz,ekazuje 

PRACE WZMIANKOWANE W NIN. ARTYKULE . 
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D. Wil.lriams. Same novel structura,l properties of 
istres,s,e,d skin wi!ng,s,. 194 7 r. 

J. Ha,djir-Ar.g,hris a. P . C. Dunne. The generał themy 
o,f cy,li,n,drical a:rrd co,nical turbes under torsion and 

· ihę1n,di,ng loads. 
- Journal of the R. A. S. Vol 51 , Nr Nr 434; 441 
i 443. 1947 r. 

W'. S. Hem.pi. The elementairy the,ory of strns,sed ski.n 
c,on,structfon. Ai·mra,ft Eng,ineeQ'in,g. NT 243 234. 
1(}49 r. 

J. Nowiński. Teor '. a dźwigar,ów ·denko,no,ś.nych . zbież-
,nych. W p.T1zygotowa1n:u ,do ·druku; • 

J. No,wiński. O ,pewn,ej rnetc,dzie oMiczenia c~enko-
ściennych dźw ~garów w,siporni'kowych •osa,dzonych · 
,swohodn'e. Biuletyn I. T. L. Nrr 4. 194 7 r. 

J . Nowiński. Skiręcanie diwi·garów o przekroju o.twar­
tyrn. Biuletyn I. T. L. Nr 6. 1947 !r. 

J. Nowi,ńskL Zg,i:n,anie ,i skręcanie prętów o przekrnju 
pdnyrn osa,dzor:.ych swohodnie. · Biuetyn I. T. L. 
Nr 4. 1947 :r. 

A. Grrzę,dzieLski i J. No1wictiski. Wzo.ry na ohl,icianie · 
naprężeń w ko.ns.trukcjach .skorupowych. Nakła,dem 
I. T. L. 1938 ,r. . 

M. T. Hube.r. Teoria s,prężystości. Nakładem P. A. U. 
Tom I. 1948 r • 

S. N. Kan. P.ocznośt · samo1'ieta. Oborongi.z NKAP. 
19'4·6 r. Z ksoiążki tej zapożyczono, zmi.enione n.ieco, 
rys. la i 1h. 

C. W€1ber. UbE„rtra.gung de,s Drehmomentes in Balken 
mit ,do1p·pell'flanschi,gern Qu€,rs,chn :tt. Z. A. M. M. 
1926 or. str'. 85. 

LOTNICZE SŁOWNICTWO TECHNICZNE 
W związku z i.n:tensyw,nym rozwojem techniki 

lotniczej odczuwa się coraz bardziej pc1trz.ebę uregulo­
wania polskiego słownich-v.a lt0tniczego. 

· Związek Polskich Inżynie•rów .,i Techników Lot­
n iczych, pragnąc przyczynić s.:ę ·do ro.związania tej . 
sprawy, wprowadza w „T,echnice Lotniczej" ,rubrykę _ 
,. L C'tnicze słownictwo techniczne", w k 1tórej ,będą po­
da.wane w forntie kró,tkich wzmianek leksyk0tgraficz-

. nych pojęcia i nazwy nieustalone ,w, dotychczasowym 
polskim. słownictwie 11/atnicŻym. , 

Prace w zakres:e językoz,nawstwa technicznego 
są bardzo trwdne i wymagają zbiorowego wysiłku, Nr 
też zw racamy się do :naszych czytelników z pr,o,śbą 
o współpracę i krytykę . 

Polskie nazwy ,ogfoszonych pojęć należy trakto­
wać jako projekt, na temat którego na1eży w dągu. 
dwóch miesięcy ,od chwili ogłoszenia nadsyłać swoje 
uwagi. Ulw1agi te z,o.staną 1°0,zw,a:hone i prz,edyskut,o­
wane, po czym w po•rozumie!Il.iu z Komisją Słownictwa 
Techn:icznegÓ PKN zostani.e ustalio,na i ,ogłoszona naz­
wa obowiązująca. 

Dla ujednolicenia formy z.głas,zanych prac pr·osi­
my, aby każdy ,projekt 21a,wierał krótkie wyjaśnienie · 
ist-oty omawianego P'c rjęcia, przy czym w rą.zie p,otrze­
by definicję należy dopełnić rysruinkiem. Ponadto 
ną.leży podać ,cdpowLedniki w jęz,ylmch: angi.elskim, 
francuskim, niemi eckim i rosyjskim. ' 

Listy w sprawie lotniczego słownictwa technicz.­
nego .należy kier,o,wać n,:3. adres R,edakcji: Warszawa 1, , 
ui. 6 Sierpnia 24 ; 

P.c,rriż-ej podajemy .pier1w1szą ser,ię ,pr,oj,ektów: 
Klapka wyważająca: - wychylna część s teru 

przy krawędzi spływu, stano1wiąca z nim. j,edną całość, 
przestawfarna zwykle z pomieszczenia pil01ta w celu 
zmn~ejszeni.a lub całk,owitego zrównoważenia momen- . 
tu za1w1iasnweg:ó s teru, wychylonego d1a utrzy,ma,rria 
samolotu w ustalonym locie. 

ang. - trimmirng tab, 
fr.a,n,c; - dis poisitif d'arrimage, 
niem. - Trhn!mklappe, 
r-os. - trimm~r, 
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w kabinie Il.iloto 

Klapka wyważająca. 

Klapka odciążająca - wyc:hyU1na część steru przy 
krawędzi .spływu, stanowiąca z nim jedną całość, 
sprzężona ze stałą częśC'ią siamol-otu, tak że w miarę 
wy-chyla.n:ia steru odchyla się ,o.na względem n"iego 
w stronę przeciwną , p-01w10dując przez to zmniejszenie 
jego momentu zawias:owego, a tym samym· sił na 

du sferJ]JfDJSy_ 

~- - -u~ 
149/49 R? 

.Klaipka odciążająca . 

drążku lub pedia·łach ster.ownicy podczas wychylan ia 
sterów lub lotek. 

ang. - ·balancing tab, 
franc . ._ g-ouvernail auxilltiare; gouv . de secours, 
niem. - Hilfsruder, 
I"OS. -

Klapka sterownicza - wychylna: część steru przy 
krawędz:i spływu, stanowiąca z nim elastycznie za­
zwyczaj sprzężony zespół, połączona bezpośrednio 

z układem sterownicy niezwiązanej ze sterem i bez­
pośredn"'cio wychylana pow0tduje zmianę momentu za­
wiaso-w-ego steru (wzgl. I,otki) d. jego wychylanie w 
stronę prz.eciw.ną, a w ten sposób służy do pośred­
niego sterowania samoJotem. 

K,lapka ster,olwni-cza . 

ang. - s.ervo tab, 
Prędkość rzeczywista - prędkość samolotu wzgf:ę­

dem p,01wiietrza · atmosfery rzeczywistej. 
ang. - true a:irspeed (T. A. S .), 

Prędkość równoważna - prędkość, jaką posia­
dałby samolot w warunkach atmosfery wzorcowe· 
przy ciśnieniu prędkości q równym ciśnieniu pręd: 
kości rzeczywist j w atmo. ferze rzeczywistej (na da­
nej ,wysok ości ). 

ang. - equivalent airsp d 

(E.A .S. = T .A .S. . ,1;-r 

Prędkość wskazywana - prędkość odczytana na 
szy bkośc:omi· rzu bez u\.\ zględnienia poprnwek. 

ang. - indicat d airspe d (1. A. S.), 

Blqd położenia - Błąd wskazań przyrządu wy­
nikający ze zmian kąta na tarcia rurki aerodynarmcz­
nej oraz z oddziaływan i a płatowca w locie. 

ang. - positi on e rror. (P. E .) 

Poprawiona prędko;ć wskazywana - prędkość 
z uwzględnieniem poprawki na położenie. W warun­
kach atmosfery wzorcowej poprawfona prędkość 

wskazywana - rzeczywLt j prędkości lotu. 

ang. - calibrat d airspeed (C. A. S.). 

środek równowagi oboję.nej = punkt dla któ· 
rego dem / d c1. = O, gdzie cm jest współczynnikiem mo­
mentu całego samolotu, a o. kątem natarcia. 

ang. - neutral point. 

Zapas stateczności. statycznej - odległość (poda­
wana zwykle w procentach średniej c ięciwy skrzydła) 
środka ciężkc-ści do środka tatecznośc" obojętnej. Za­
pas stateczności statycznej jest dodatni gdy środek 
ciężkości l eży przed ' rodkiem tateczności obojętnej . 

ang. - static marg in. 

Środek sterowności - tak:e położenie środka cięż­
kości, dla którego znika s:ła na drążku lub też wychy­
len ie drążka potrzebne dla uzyskani a jednostkowego 
przyśpieszenia. 

ang. - manoeuvre p oi nt. 

Zar,as sterowna' ci - odległość (zwykle wyraż~~a 
w procentach średniej cięciwy skrzydła) środka .c 1 ę~­
kości 10d środka sterowności - dodatnia dla polozen:a 
śrc·dka ciężkości przed środk i em sterowności. 

ang. - manoeuvre marg in. 
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Inż. K. ZUCHOWICZ 
Główny Instytut Lotp,ictwa 

E I e- k t y f i k a c i a lotnisk 
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Rys . W,spółpraca świateł po dej ści a .j · świą.leł wyznacżających c\rogę s tartową. 

W,zględy ekononiiczne 'W!y,magają nawiązania sta­
łej łączności iI:otniczej p1cmiędzy większymi ,ośrodkami. 
przemysłowymi. Liczba pasiażeró~, korzystających 
z komurrikac]i lotniczej, wzna;sta w szybkim temp.te. 
Dlatego też należy dążyć, ,a.by l,oty komunikacyjne 
mogły mieć miejsce tak podczas dni.a jak J' nocy z jed --' . 
nakowym stopniem bezpieczel'istwa,· co mtożna ,osiąg­
nąć, między innymi, przez odp-owliiednie o,świetlenie 
lotnisk. 

Przed 1939 r. tylko n iezna.czna ilto,ś ć portów lot­
niczych była wyposa~ona w stałą instalację 10-świ,etle­
niow1ą. J edne z nich posia,dały lampy graniczne, wy­
zpc1czające teren ląd.o:vv,a ,ni.a, 10,raz · jeden lub dwa 
r-ef!ektory lctnisko,we, rnitawione w ten sp,osób, aby 
pHot, lądując pod wiatr .. nie był 'Przez. nie oślepiony. 
Inne .- mi2.ly pasy startowe, wyz.nacz,o,ne lam.pa.mi 
wzdłuż •osi urządz,enia do ś1epeg,o lądoWJa.ni a {LO­
R.ENZ), co zwięks-zał-c- bezpiecze1:i~-t:wo ląiclowania w wa­
runtach zlej widoczności." W większ•o·ści jednak wy­
padków stosowano reflektor 110.t.niskowy i przenośne 
lampy na.ftowe, ustawi,one na lotnisku w ksz.talcie li­
tery „T " o dłuższym: rami::eniu równ10oległym cl.o kie­
runku •w1iat.ru, a pilo t lądując bero.wał samo,1,ot od 
podstawy „T" w k'ierunku ramienia ·pió:przecznego. Ze 
wzrostem wymiarów s,g,molotów i .ich ci-ężarów, pow­
d2ła konieczność stosowania lotnisk o więk~zych wy­
miarach i o utwardzonych drogach startowych, które 
by zapewniały dl-uż,szy wybieg i wytrzymywały cdpo­
wiedni n acisk . W tych wa.runka.eh r-ef1ekto·ry 1'otnii'­
skowe stały się mniej :i:;ożyteczne, ponie·vv:aż drog i 
~tartcwe stawały .się za ·długie, aby je .skutecznie 
oświetlić z jerd.nego końca, a u stawianie lamp 1prze-noś­
nych· i przenoszenie 'ich po zmli)mie ki,erunku wia,tru 
j,est zbyt kł·opotliwe. W tych wypadkach ten s;po.s.ób 
oświetlenia musiał być z konieczn!ośdi: zas;tąpiony sta­
łymi lampami elektrycznymi, zabudowan:y,m!i p.ar.am1~ 

po 1obu stronach dr,ogi startowej i witd10,cznymi ze 
wszystkich stron. · W zależności od .kierunku wiatru 
zap,ala się z wieżyczki: k.iontrolnej i11ampy wzdłuż -dr•ogi 
startowej, najwięcej tbli:ż-one-j do ki,erunku wiatru. 

Rozwój r,a,dia i radar'owy sposób nawigacji (,,G") 
pozwala utrzymywać z ziem'ią stałą łączność, jak rów­
nież stałą kontro-lę l•otu .sarnJolcrtu. Na większych fo,tni.: 
skach, gdy ruch lotrniczy bywa hardw nasilony, dlia 

uniknięcia wypadków przylatujące samo:loty krążą w 
odległmści około 30 km -od illo.tniska oczekując na wez­
wanie d oi l ądowan'i1a. z wieżyczki kontrolnej. Po otrzy­
man'iu z.ezwolen!i-a lecą wpr,ost do lądow2.nia bez po­
trz·eby wstępnych okrąż.eń. Z powyższego wynika, że 
lam1py wyznaczające drio,gi startowe mogą 111ie być 
widoczne ze ws-zystkich kierunków, a tylko, od strony 
podejści1a, samolotu. Opracowanie, więc 1am:py,_ -daj ące 
a.symetryczny r-ozsył strum'ieni świetlnych . Ro-zwar­
tc;ść -kątów tych .strumien i jest różna w różnych kra­
jach i zależ:n1a jest ,w pevvnym stopniu od typu stoso,w.a­
nych samofotów .. Mloc żarówek w tych lampach jest 
rzędu 35 W. 0 .statni'e zalecenia. C. A. A. przewidują dla 
l2mp dróg startowych, 'P'rzys.t•Óis'Owanych do ląd.owania 
na przyi·z.ąd.y, moc in1a.cznie większą . Stos:owanie żaró~ 
wek o zbyt dużej ·mocy, celem z.więk.szenia żasięgu wi­
doczno,śoi w złych •warunkach atmo1sferycznych, daje 
m:ało ,k,orzyści, gdyż przenika.n'ie świ•atł-a. przez atmo­
sferę, w_ zależno-ści o,d mncy źródła świa:tła zmienia się 
według funkcj 'i illogaryt,micznej. Przy p,rzeźroczyst,ości 
powietrz,a1, o-dpowjadającej dz:i:ennej wido,czn.ości ,ob­
iektu z ·otdległośc'i 200 m , źródło światła ·o ma,k.sym:ani­
nej jasnośc'i 44000 świec będzie ,v!jdc,czne z ·odległości 
318 m, podczas gdy źródło światła o maksymalnej 
jasno-ści 180000 świec będz.ie wli-d,ocz.ne z odległ-ości 
37 5 m. Innymi sfowy zwiększenie mocy źródła światła 
o 400 % zwłi"ęks.z.y zasięg jeg,o widoczności tylko ,o 20 % . 

Urzą:dzenia r2.dJirowe do ślepego lądowan1ia mogą 
bezpiecznie doprowadzić samolot do wysokości okoilo 
60 m , co o-dp.owłfada ,odległófri 1około 1000 m. od d,r;o,gi 
startowej. W złych wairunkach widoczności świa:tła 
dró,g startowych mlogą być z tej ·odległdści niewidoc.z:1 
n e, we.bee tego zasz.ł.a, konieczność zastosowania ś1wia­
tel podejścia (Rys . 1 i 3), które u.stawia się w linii 
;prostej na przedluteni-u lewego l'Zędu świateł · dróg 
s tart-owych lub też w dwu równoległych rzędach na 
prZieclłużeniu •obu rzędów św1a.teł 1dróg startowych. 
0-d:stępy pomiędzy lam1pami 1w. rzędzie - •0 1k.oło, 100 m. 
Długość -rzędu tych lam;p - około 1.500 m. Moc lamii:>. 
świateł podejścia powinna być duża, g.dyż światła te 
są prz.ew i,dzia:n,e w pierwszy-ro rzędz.i ,e, jako p om oc 
.przy lądowaniu w warunkach zlej widocznośc i (co naj­
mniej 100 W). Klosz koi'.io.:ru cz.erwoineg,o. Instalowanie 
Jświatel podejścia o mtałej mocy należy trakt·o1w:ać jako 

/ 
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tymczas-01we, do chwili opracowania właściwych lamp 
podejścia, pos<iadających dużą siłę świa:tła, skiero·waną 
głównie w stronę podejścia s.amoliotu do lądowania, 
z możliwością regulowania intensywnośd światłia;, ce­
lEm dosto0owania tych lamjp do różnych warunków 
przezr-oczystości .powietrza i uniknięcia zjawiska ośle­
p ienia przy dobrej widoczności powietrza. 

Pomimo panującego obecnii;e wieku elek,tronowe­
go, piloci realiści twierdzą, że światła podejścia jak 
~ światła wyznaczające drogę startową są niezbędną 
pomocą w prow:a,dzeniu s,amo}o,tu podczas ostatnich 
kilku ,sekund prz-2·d lądo1wan.i:em. 

P r ócz wymi enionych wyżej świateł porty l•otni­
cze są ·wyp•o•sażone w sz.er,eg tinnych źródeł światła, 

k tóre przycziYniają się do zwiększ.enia bezpieczeńS'twa 
wykonywanych lotów nocnych jak: latarni,a1 fotnisko­
wa, ośw'ieU,c,ny wskaźnik kierunku wiatru i kierunku 
l ądowani a, reflektor chmur,o,wy, światła prz,eszkodo­
we i inne. 

żródła energii elektrycznej. 

Powyższe odbiorniki powinniY być z1asilane z 
elektrorwni rej·onowej, a pona•dfo zalecane j.est, aby 
w portach 110,tniczych były rezerwowe elektrownie, 
wy.starczające do zasilanfia wsz;ystkkh urządzeń elek-, 
trycznych ułiatwiających loty. Jeśli nie byłoby możli­
we zasilać wszy,s,tkie 10-dbforniki, to należy rozważyć 
możli wość zasilania ich :w 1 następującej k,o,~:ejności: 

1) urządzeni a elektryczne służące do k,ontroli 
I-otu , 

2) urządzenia radb-naWigiacyjne, 
3) świa tła przeszkodowe w obrębi•e lotniska, 

a w szczególn:o,ści od strony po,dejścti..a do lą­

dowania, 
4) światła dróg stia.rtowych. 
Elektr,ownii a rezerwowa powinna być ,wykonana 

w ten s pos ób, aby w razie przerwy w dopływie prądu 
z elektrowni rejonowej , była możliwość uruchomienia 
jej autom aty,cznie. Przerwa •w1 dopływj,e prądu po­
winna być możliwie krótka i w żadnym wypadku nie 
p owinna przekrroczyć 2 minut. 

reflektJO,ry paraboliczn e z ża rówkami sodowymi. 
światła sodowe zastornwano tu n ie z powod u ich spe­
cj:alnych właściwości do przen ikan ia mgły , ale dzieki 
li ch dużej sprawr~oś ci , dużej sile kie runkow•ego świa­
tła o wyróżniającej s i ę barwie. R efl ektory te były 
ustawiane dorywczo w od 'llegk-ści ki lku metrów od 
krawędzi drogi startow ej . 

W wypadku bardzo gęstej mgły stosowano insta­
lację rozprowadzającą p al1iwo płynne do, palników 
rczmieszcz,o,nych wzdłuż drgi .startowej. Instalacja 
ta - śc;iśle biorąc - n ie oświetlała drogi startowej , 
ale powodowała zni,k anie mgły w pasJje ponad drogą 
startową na skutek podwyższenia · temperatury po­
·1wietrza, \Vartość tych urządzeń polegała nie tylko na 
tym, że ułatwi ały bezpieczne ··wiylądowanie samolo­
tom, a\l:e głównie na tym, że umożl'iwiły wybnanie 
lotów w warunkach , w .których n:ormaln ie loty by się 
nie ·odbywały. 

Niżej podany jest wykaz sprzętu służącego do 
elektryfikacj i 1'otnisk komunikacyjnych, oparty w du­
żej mierz.e na ostatnich przepisach m1ędzynarod01• 

wych. 

Lampy dróg startowych 1 ) 

Do wyznaczenia dróg s tar tow ych stosowane są 
lam;py, których układ op tyczny jes t zaprojekto,wany 
w ten sposób, że daj e dwa główne strum· en ie świetlrn~, 

sk:·erowane wzdłuż drogi .startowej, przy czym osie 
tych strumieni są skiierowane ku drodze startowej 
w obu kierunkach, tak aby przecinały się z 'Płaszczyz­
ną prostopadłą, przechodzącą przez ·oś podlużną drogi 
start01wej w odległości oko,ło 1000 m. Kąty rozsyłu 

obu głównych strumieni św',i etlnych są zaw,arte 
w gran:cach: 

w płaszczyźn ie poziomej do 60° 
w płaszczyźnie 'Pionowej , licząc od pozi·crmu, 
do 40° . 

Jako źródło światła stosowane są żarówki nisko­
woltowe, zasiJT:ane z transformatorka zabudowanego 
w k o,rpusie każdej lampy. Nisk ie nap ięcie ma na 
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\Vykre.s roz sył.u światła. , w plas,z,czyźni,e poz·iomej, dwu lamp wyznac.zający ch drogę starl·ową. 

Urządzenia specjalne, ułatwiająoe lądowanie 
w w arunkach złej widoczności. 

Na n iektórych Lotniskach podczas niezbyt gęstej 
mgły, do wyznaczernia dróg staritow~ch stosowano 

1
) Ostatni,o Pań,stwowa Wytwórnia Optyczna w J0le­

ri€j Górze opracowała nowy typ lampy -dróg startowych. 
Lampa ta zo,stała o.p•i,sa•na w kwietn :owym ze.szycie cza.sopis­
ma .,.,Horyzonty techni,ki''' z h. r. 
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Rys. 3 Typowy przykład oświetleni-a lotniska. 

celu, możliwe zbliżeni-e się d-o punktoweg•o źródła 
światła celem: lepsze-go wykorzystanita układu optycz­
nego. Lampy zabudowuje się w studz1enkach beto-:. 
nowych po obu stronach -drogi start01Wej, parami, 
w odległości około 50 cm -od .krawędzi drogi startowej. 
Drogi startow1e przy-stosowane do lądowania na ,przy­
rządy mają lampy rozstawi•cne w ,odstępach -60 m, 
przy czym pierwsza para ma być zabudowana w od,­
ległości 60 m ,od końca -drogi. Odstęp pomiędzy Ulam~ 
parni na dr,ogach startowych nie 1pr.żyst•oooiwa,nych 
do Wądowa:nia na przyrządy Wynosi 100 m. Lampy 
w obu :rzędach, znajdują,ce się w ,odlegfo,ści ,oikoło 
450 m od -obu k-o•ńców kaw-ej dr1ogi startowej, wysy­
łają światło bi.ało-żółte. Białe strum1e:nie będą wi­
doczne ,od koń,ców drfQigi, żółt<e - ,od strony śro-dko:­
wej. Środkowa część drogi staTtowej ma lampy jed:no­
kolorowe. - bli.ałe. Światł10 żóUe ma na celu ostrzec 
pilota, że zbliża się do końca drogi startowej. Jas'­
ności wszystkich lam1p, zabudowanych po obu stro­
nach drogi sta:rtow1ej, mo.gą być regulowane auto­
transformatorem w zakresie: 100 % , 30 % , 1 O%·, 
3 % i 1 % . Zmli;a:na jasności jest dokonywana z wi-e­
życzki kontrolnej w za/lleżności od stanu przezroczy­
stości powietrza. J e-dno,czemi,e mogą się .palić lampy 
wyznaczają-ce tylko j ,edną drogę startową. 

Lampy zakresowe. Ryo;_ 3. 

Na o-bu k•ońcach drogi startow.ej są stosowane 
w odległośdi okoł•o 50 cm 10d niej co najmniej cztery 
lampy zakresciwe, rozmi,eszczone w równych odstę­
pach, .przy czym dwie z ntich są zaitnS,tafow.ane na prze­
dużehiu linii laffiiP dróg startowych. Jest to ten s-am 
typ lamp;, jak podano wyż.ej, ale z fi.Itrami koloru .ż•ie--
1-one:g•o,. Ze wz:g11ędu na większą absorbcję str,umienia 
świetlnego przez ten filtr, stosuje się w tych lampach 
żarówki o mocy 50 W_, zasila:ne również z transf-01rm1a­
torków. Zadaniem: tych lamp jest wskazanie pifoto"' 
wi początku i kiońca d.Pogi startowej. Lam'Py zakre­
sowe są zasilane z kabla śwti.a:teł granicznych, będą się 
więc jednocześnie pallHy na k•ońca,ch wszystkich dróg 
startowych, ma to na, celu z-orientowanie · pi1-01ta 
w usytuowaniu dróg startowych, w wypadku uszko­
dzentia silni-ka po wystart•owaniu. 

Wskaźnik kąta lądowania. 

Celem ułaitwie-nia .pmlofo,wi określenLa, właściwego 
kąta lądówa.n!ia, sto,suje się na punkci,e -startowym 
przenośne · lub stałe_ urządzenie, które wysyła trój­
barwny strumień świet1ny. Kąty rozwarci1a pos.zcze-
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1 h t · · p,łas·z.czyźnie pionowej, licząc gó nyc s rum1en1 w 
od pc-zforrm, wynoszą: 

czerwony lotniczy nie mniej niż 3° 
zielony lo:t:niczy 2° + 0,2° 
żółty lo tniczy ni,e mniej n!iż 7°. 

A kąty rozwarcia wszystkich barw w płaszc~yź~ie 
pozi,omej ni,e powinny być mnli;ejsze :ni,ż 12° .. ~iła 
światła ·w1 podanym kącie niie piowinna, być mmeJ~~a 
niż 200 świec dla każdego zabarw:i1enia. Celem odroz­
nienfa. tych świateł od innych są o~e przerywa~e 
z częstotliwc-ścią od 30 do 60 razy na m:mutę . W,skaz­
nikli kąta lądowania są umieszczone na zewnąt:z. 
drngi startowej, alie blisko jej krawędzi w odległosci . 
od 60 do 90 m od jej końca. W praktyce soos.owane 
są dwa takie urządzenia lub jedno. w: wypadku z_a-, 
stosowania tylko jednego wskaźnika kąta lą~owa.n'Ja: 
powinien on być ustawi-ony po lewej strome drogi 
starfowej, patrząc ,od strony lądującego s:amo[io-tu . 

. 
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Rys .: 4a Kąty roz.syłu s trumieni świetl:nych wskaźnika kąla 
lądowania. 

światła podejścia. 

Lampy te •0:pisane wyż,ej są zamocowane na słu­
pach •o wysoko:ści około 10 m . Od str·ony drogi starto,­
wej vvyskość za.budowania lamp, powinna być taka, 
aby n ie wysta1w,ały ponad nachylenfe 1 : 50. 

Wskaźnik kierunku wiatru. 

Na lotnisku powinien być co najmni,ej jeden 
wskaźnik kierunku wiatru. Miejsce zabudowania 
wskaźnika k ierunku wiatru · .i k!ierunku lądowania 
i est bardzo ważne. Powinny one być wlidio,czne ze 
·wszystkich lci,erunków podej .ścia. Ogólnie b i orąc, 

pcwinny znajdow,ać się w sąsi•edztwi•e głównych biur 
portc,wych lub a.dmini,stracyjnych , tak aby pilot mógł 
łatwo je ndnaleźć. Wskaźniki te :ni-e powinny być na 
terenie p·rzeznaczcinym do lądowarri1a, lub ·w, m iejscach 
gdzi,e mogłyby przedstaw:i.ać niebez;pie.czeństwo d~1a 
l ądowania lub kołowania. Naj.ódp,ow!iedniejszym 
1niejs1cem dÓ zainsit:alowania wskaźnika kiierunku 
wiatru jest otwarty ter-en, dostatecz.ni,e -oddalony -od 
?.o.budowań, aby un!iknąć wirów w11atru, które usta­
wicznie zmieniają kierunek ustawienia wskaźnka. 

Rękawy zabudowane na budynka,ch są zwy-kle trud­
ne i niebezpli€czne w ,obsłudze i z tych względów na­
leży ich uni kać. Rękaw wiatru i Wskaźnik kierunku 
lądowania p,owfony ·być zal:mdowa_n~ _ blisko siebi-e, 

tak aby oba mogły być widoczne j ednocześnie . Takie 
u sytuowanie zwiększy bezpi eczeń s~·wo lotu , gdyż pilot 
może poświęc'ić więcej uwagi wlascl\vemu ll ądO'waniu 

i c-bserwowani-u innych samolotów, b ędących w po­
wietrzu. Wskażnik kierunku wi atru może być wyko­
nany z . materiału w formli e ręka·\\ a o długości nie 
mmi,ej:::z-ej niż 3,6 m i ś redni_cy w szerszym końcu nie 

!. .--. 

Rys . 4b Wskaźni k kąta lądowa~ia. 

mmeJszej niż 0,9 m. Im dłuższy rękaw tym łatwiej 
jest go zobaczyć, po.za tym daje lepsze wskazania 
kierunku wiatru przy jego podmuchach. Ważnoś ć za­
stcrnwania białych rękawów nie wymaga specjalnego 
podkreślenia (naturalnie za wyjątkiem , gdy jego tłem 
jest śnieg lub biały piasek). Nowy, czysty, biały rękaw 
odbija •około 80 % padającego na niego światła , podczas 
gdy k10-lor pomar.ańczowy odbij a około 27 % , a czerwo­
ny tylko około 12 % . Nawet brudny rękaw odbija około 
45 % światła. Dane te są również słuszne w nc-cy, gdy 
rękaw jest sztucznie ośw'J etlony. Powierzchnia ota­
czająe:a podstawę rękawa jest bardzo ważna. Po­
wierzchnia ta tworzy tł-o, na którym p ilot widzi rę­

ka w z góry. Zabarwienie tej powierzchni powinno 
być kcin.trastowe z barwą rękawa , aby rękaw był 

łatwo widoczny z wysokości co najmni,ej 300 m. Biały 

rękaw powinien m~ eć czarne tło , tj. czarny asfalt. 
Gdy rękaw ma być za.budowany na dachu, dach po­
w :nien być poma/11owany na kolor czarny w pro-mi€niu 
co najmn1ej 6 m od podstawy ręk awa. Jest pc1żądane 

w okresie śniegów stosować ręka:w1 pomalowany na 
czerwono lub pc,marańcz.owo. W wypadku częstej 

zmliany z,abarwienia tła , rękaw powi1nien być pomalo­
wany w pasy kol-cru białego i pomarańczowego, lub 
też biało-czarne. Pasów po·winno być pięć , przy czym 
pierwszy i ostatni powin'ien być k•cloru ci-emniejszego. 
P{Jldczas nocy rękaw powi•enien być oświetlony. Innym, 
bardzo ważnym czynnikiem umc·żltiwiającym odnale­
zi-enie ręka.wa lub :wskaźnika kierunku lądowania 
2,ainstal1owane-go na ziemi , który normalnie jest pomi­
jany, jest pierście11 znakujący o szerokc-ści 1,2 m i co 
najmniej o średnicy zewnętrznej 13,5 m. Pi,erśdeń te,n 
może być wyk•onany z biaŁego betonu, lub tłucz,onego 
kamienia wapi•ennego. Najlepszy jest z tłuczonego 
wapnLaka związanego mieszaniną piasku z cementem 
lub innymi ,odpowiednimi spoidłami. 
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Oświetlony w:skaźnik kierunku lądowania 

( w kształcie lirtery T) : - · 

Wskaźnik ki'erumku lądowania mloże być usta.wia­
ny ręcznie na dowolny" · kierunek, z wieżyczki k•on­
trolnej lub też aut,omatycznie .przez niadaj-n!ik za.bu­
dowany w miej.scu możliwi,e wolnym od wirów 
wiatrowych:_• Każdorazowe p'ołożenie wskaźnika kie­
runku wiatru jest syg:naliz10W1ane na wieżyczce kon­
trO:;Jnej przy pomocy ,odp-owiedniego przyrządu (sel­
syn). Aby móc rc-zpoznać kierunek lądow1ania podczas 
nocy, wskaźnik jest ,oświetlony Turami neonowymi, 
które są u~.tawione wzdłuż grzbli!etu. Każda -rura jest 
zasilana z ,oddzielnego transfiormatora, umieszczonego 
p :,d skrzydłem wskaźnika. Zmiana ustawienia, wskaź­
nika dokonywana jest p-rzy pomocy siilnika. 3-fazoweg,o 
za pcśrednictwem przekładni ślimakowej samo­
h amownej. Aby za:pobiec nagłym · zmianom poł-oże­
nia wskaźnika, oś pi,onowa jest :połączona za pośred­
n''.ctwem przekładni: z pompą (olej,oiwą), działającą 

jako tłumik. · 

La'mpy graniczne. 

W myśl międzynar,oidowych przepisów I. C. A. O. 
lampy graniczne są konieczne na I,otniskiach ni,e po­
siadających c-świetlonych dróg startowych. Jężer.li 

lampy graniczne są zainstalow,a:ne, to powinny być 
takiego typu, aby: wyznaczały granice lotniska,, zarów­
no p odczas dnia., jak i .nocy. Lampy grainiczne po1winny 
być u staWiione na obwodzie l,ot:niska w 1odstępach 
ok1c,lo 100-met~owych. La:1nip tych nie powiinno się 
u~tawiać w sąsi,e-dztw[i,e budynków. Aby graini-ca lot­
n iska była widoczna róiwlilież podczas dni.a, lampy są 
instalowane na daszkach o dług,ciści ok,olo trzech m. 
Lam.py są koloru białego. Siła światła powinna, być co . 
najmniej 10 świec. DaEzki p o-winny być p omalowane 
w pasy b iało-żółte . 

LaJĄpy dróg kolo,wania. 

L ampy te są instalowane -wzdłuż wszystkich_ dróg 
kol-owa.ni.a , przeznaczonych -do użytku podczas nocy, 
gdy nasilenie ruchu 1".ic,tniczego je-s:t duże. Przy ma­
łym ruchu nocnym z powodz,eni-em mogą być zasto­
sowa,ne inne środki, żnaczni,e tańsze. · · 

· Reflektor chmurowy 

reflektor. ręcżny. Reflektor teh powin!iien mieć łatwą 
mlożliwość zmiany barw; czerwonej , zielonej i białej, 
by mqżina było nadawać sygnały o posŻcz-egó1nyeh . 
barwach IL'ub ich k•ombinacji w dowol,nym kii'.erunku: , 
Rozwartość strumi,enia św11etlnego tego reflektcira nie 
powfoina być mniejsza nti.ż 1° i nie większa .niż 3°. Na­
tęże111ie · barwnego światła przy- s tosow,aniu podczas 
dnia nie powinno, być mniejs ze ni.i 6000 świec . LuS'trio 
powinno być tak za.projektowane, aby natężeinie 

światła hy.Ło ,n ieznaczne w kąc:i:e większym: niż, 3° ,od 
osi strumienia. · Konstrukcja reflektora pow1inn.a ,poz­
wolić na nada.wa.inie znakami Morse'a co najmn1l,ej . 
czterech słów na minut_ę. 

Lata1·nia lotniskowa .. 

Zadaniem latarni lotniskowej j,est ułatwieni,e 
przylaitującym śamolotom odnalezienia lotniska. Jest 
więc to źródł,01 iŚ1wiatła o dużej mocy, umi:eszcz,one na 
wieży 1lub -górujący1m! fpo,nad 101toczeniiiem 'budy,nku, 
wysyłające w odstępach 10d 3 do 5 s1ekund na przemian 
światło bia.ł,e i Z:ie.l-one. Natężenie siły świiatła i kiieru­
nek strumienia są taki-e, aby pilot mógł zoba­
czyć je z dużej 19,dległ,o•ści. Najczęśc!i.'ej m o•c lataTni 
wynosi około 2000 w1atów. Układ opty,czny wykonany 
jest ze szklanych pryzmatów, które k,oncentrują 

światło w dwu kierunkach ; jeden z nich przechodzi 
przez zielonY, filtr dając światło z!i-elone. Układ 

optyczny latarni wiruje naokol,o 10,si pionowej z szyb­
kością od 6 do 10 razy na minutę . Maksymalna jas­
ność wynosi okoJo 3 OOO OOO świec. Zasięg w}d o1cznofoi 
przy absorbcji ,powietrza 25 % wym-osi około 35 km. 
Latarnie te dla zapew!Ilienia -ciągł,ości p:racy piosiad:ają 

urządzenie pozwaJają.ce na . automatyczną zmianę 

przepal]o1nej żarówki; po zapaleniu się żaró':1/ki zapas,o­
Vl:'-ej zapala się również lampa sygnalizacyjna wska­
zująca, że należy założyć drugą zapasową żarówkę. 

~a gór:nej części lmrpusu latarni jest o kie·nko, do któ­
rego można wstawiiać sz½:ła o różnych zabarwireniach . . 
W ten sposób, stosownie do um,oiwiy, mc,żna zidentyfi- , 
kować ,dane lotnisko (różne barwy dla różnych 
l:otnisk). _ , 

Latal'nia ta powinna być postawiona przy lot­
•nisku lub w j,ego sąsiedz-twlie. · 

ś'Wliatła prz,eszkodowe. 

Refl.ekt-0r ten wysyła w określonym _kieruku- : .: :· Wszelltte prz~_dmioty, znajdujące się w sąs,iedz-
wąski strumień , świet1ny O dużym: natężeniu . Poło- twte il1otniska, a wznoszące się p onad poz.ii,om umyślo- · 
żenie plam;y świ,etlnej na ,ch,murze w s,tosunku do skali nych :powierzchni .przeszkód 1 ) =51tanowią niebezpie­
kątomie_rza, ustawi,onegio, w st,ałej odległości od r,eflek-: czeństwo dla _ruchu 1otn)iczego ;j .o_ il~ nię . m10,gą być 
tora, - p9ż:w1a,la ,okr,eśYić ~,odstawę wj°"sokóści _ ,chmur usunięte, pow1inny być oświętlon.e podczas ;J:].'O<Cy. · 

z pr10,stej z,a leżnoś<::i . trygonometrycznej. Przy.· założ~-
nym z góry. k.ąc:i,e na,chyi'l)enia .reflektora, oraz ustalo­
nej odległoś-ci pomiędzy. reflektorem a kątomierzem; 
ten 1Os.tatni _ma:ż,e być wyska1pwany w metrach . wska-' 
zującić~ :wysokoś.ć chmµr .. Jako _źródł,o światła często 
sto~qwane s,ą żarówki rtęc::owe_ wy,s1okiego ciśnieńia. 

Reflektor . sygitąlizacyjny. - - .-· 

Do utrzy,mania łąc:zności wzrokowej : ,pomiędzy 
służbą sta-rtc,wrą a załogą samolotu podczas lotu lub 
kolowaniia, tak podczas · dnia, jak i nocy, stosuje się 

a) ·_ Umyślona płaszczvzna · horyzo;talna. 

Jest t,o pł?-sz~zy.zna wznosźąca "Si ę 45 m; ponad punkt 
śr,edn_iego wzniesienia ,1:01:niska, a koncząca s,ię w.. cid:: 
fegłoś-ci 4000 m · ·od . tego punktu. P,unkt śrerdinie-gÓ­
wz:niesień-fa i•Oitniska jest ·wybierany w P?bliżu środ .:: 
ka lotniska·. 

'1.) Ok.;,eśle!ni~ u~iyślonyci1 powier~chni prz"e_s~!~ó-d : Wy~ 
nika z rys . 5. :. - · · · ,.., -
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b) Umyślona powierzchnia zbliżania. 

Jest to powierzchnia ro:zcią.gająca się ,oid końca pasa 

starto1wego (60 m •od końca drogi ~tart•o,wej), a koń­

cząca się w odległO\ści 3000 m w kiel'unku zbliżania. 
Szerok•ość powi'erzchni zbliżania dilia drog,i przy­

stcsowanej do lądowania na 1przyrządy rów:na się sze­

rokości pasa startowego (300 m) przy pasie i 1200 m 

,% 

części wspólnej wynosi 1 : 7 w pla_zczyźni pionowej, 
prostopadłej do osi pasa. 

c) Umyślona powierzc hnia stożkowo. 

Wznosi się do góry n a zewnątrz obwodu umyślo­
nej płaszczyz,ny horyzontalnej na ·cd leg l ość 5000 m. 
(dla lotniska klasy C, D i E) od punktu średniego 

[tli[ PO./ lBLJ­
PRlrRlĄOY 

H.140 - - - -
m';;?;;~~ ~~ =- =.::. 

5014 -RS 

Rys. 5 Umyślone powierzchn le rrzeszkód. 

na jej końcu (w -odległości 3000 m). Nachylenie tej w zniesienia lotn;ska. Nachy '. enie powierzchni toi.r 

powierzchni' wynosi 1 : 50. , kciwej mierzone w pł aszczyźnie p·onowej , przecho-

Szerakość powierzchni zbliżania dla drogi nie , dzącej przez punkt średniego wznies ·en ·a lotn 'ska, 

przystosowanej do lądowania na przyrządy równa się wynosi 1 : 20. Dla drogi starto,,·ej przysto o,rnnej do 

szerokości pasa startowego (150 m) przy pasie i 750 lądc1wania na przyrządy I. C. A. O. zaleca, aby po­

m na jej k01ńcu (w odległości 3000 m). Nachylenie tej wierzchnia stożkowa na przedłużeniu pow·erzchni 

powierzchni dla lotnisk iki]asy A:., B, C i D wynosi zbliżania miała nachylenie 1 : 40. Obiekty będące poza 

1 : 40, dla klasy E i F 1 : 30 i dla kilasy G 1 : 25. Po- strefami zbliżania , o ile wg. uznania rzeczoznawców 

wierzchnia zbliżania i pas startowy są połączone będą stanowić przeszkody dla ruchu lctn iczego i nie 

z płaszczyzną horyz,0intalną umyślonymi powierzch- mogą być usunięte, powinny być oś,\·iet, one zgodnie 

niami przejściowymi. Nachylenie . powierzchni przej- z uprzednio podanymi przepisami. 

ściowych, mierzone od krawędzi pasa starto1wego- iliub 

od krawędzi powierzchni zbliżenia, za wyjątkiem (Dokończenie na stronie 75). 
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Dane odnośnie wyczynów i własności lotnych Żaka 3 
zostały zaczerpnięte ze sprawozdania Działu Badań 

w Locie GILot. 

Warunki latania w naszych aeookluba,ch wij'ma­
gaj ą sprzętu, który umożliwiłby szko1enie podstawo­
we oraz małą turystykę, z1a, jak najmni,ejszą cenę. 

Rozwiązaniem tego probltemu j-est samolot Lot­
n iczych W:a,rsztatów Dświ.adczalnych , ,Żak ~• ~- Zuży-

!:amoc N 
wa on na 100 km tyle paliwa ·co mały ~ osobo-
wy, a j-ego konstrukcja jest w "iwiysoki:ml stopniu upro- _ 
szczona. 

Jakkolwiek „Żak 3" ni,e jest rew1elacją, to jednak 
udało się konstruktorowi za1Stos1ować tu szer,eg szczę­
śliwych ··pomysłów, dzięki czemu samolot ten jest uda­
nym typem. 

Ogólny układ i ,niektóre dan-e samolotu podaje 
rys. 1. Samolotom tego ty:pu .stawia się duze wy:m.a­
ga,nia odnolśnie pomlieszczeni:a załogi, toteż słusznie 
wy.kazano sporo .pomysł-owości przy rozwiązywaniu 
kabiny „Żaka 3" . 

Mi-ejsca obok s iebie zapewniają bezpośredni k,on­
takt ucznia z ins truktorem, bądź też pomiędzy turys­
tami w czasie prze1otu, -oo znac:i,nie ubartJwlia współ­
pracę w powietrzu . . Dalszą zaletą teg,o układu jest 
pojedyńczy kom:p!~iet przyrządów pokładowych. Układ 
siedzeń obok siebie j-est lwrzystny również ze względu 
na małą wędrówkę śr-o,dk:a: c,:ężkości przy różnych 
obciążeniach samolotu. P ,og;o.rszenie inatomiast włas­
ności aerodynamicznych wskutego „pękatego" kadłu­
ba w tej kateglQirii samolotów niie ma większego zna-
cze·n.ia. ... . .:..: ' . t.=.: ' 

W wyposażeniu kabiny należy ,podkreślić bardz,o 
wygodne w użyciu pr.zes,ta-wian'.e siedzeń na wyso­
k,ość, a orczyków na- odleg,Łość. Obydwi,e te czy,nności 
mo,gą być wykonane przez 21ałogę po zajęciu miejsc 
kilkoma prostymi ruchami w krótkim czasie. Przesta-

wfan!e orczyka (rys. 2 i 3) o dbywa się przez odbloko­
w1anie mechanizmu rączką 14 i ustawienie go ruchem 

----11800 

C1ązar wiosny 400 kG 
C1ęzar całkowity 620 kG 
Pow,erzcńmo nośna /l,16m' 
Obc po w1erzchr11 35k6/m, 
Obc moc!J 9,54 ko/KM 

R y.s. 1. Żak 3 - zestawienie. 
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nóg na żądaną odległość. Podobni,e przez pociiągnięcie 
rączki 15 (rys . 2) zwalni!a się zaczepy fotelta i r uchem 
ciała ustawia si,edzenie na dowolną wysokość. Szko,da 
tylko, że nie ma się :przy tym za co przytrzym:a,ć. 

Przydałyby się też ,odpio,wi,ednie chwyty na ze­
wnątrz samolotu, ułatwJające wsiadanie i wysiadanie 
z maszyny. 

Dostęp do kabiny jest wyg,odny, dzięki zastoso­
waniu odsuwanej części górnej; ch roni ona należycie 
przed wiatrem i ha,łasem s ilnika. w· razie ewentual­
nego kapotażu j ednak, otwacie kabiny jest ni.e-możli­
we, toteż przed lądowaniem w niepe:w1nych warunkach 
na.leżałoby ją otw ierać jes.zcze w powi,etrzu. 

Przełącznik zapłonu oraz kran 'paliwow,y są tak 
umieszczone, że najpierw musi być otwarte paliwo, 
a do,piero potem uruchomiony slilnik - szczegół drob­
ny lecz praktyczny diTa mało wprawnych i zapominal­
skich pilotów. Na szczególną uwagę z1asługuj e dosko­
nała widoczność w przód, do góry, efo, dołu i na boki 
z obu m!i_ejsc, zarówno przy kołowaniu na ziemi, jak 
i w locie (na w1et przy wzno,sz,eniu). 

Przechodząc do ,opisu technicznego samolotu n,a­
leży stwierdzić, że zastoso,wana konstrukcja mieszana 
je!::t dla teg,o typu samolotów ,najbardziej odpowiednia. 

Skrzydła są wykonane z .dr-ewna, kryte sklejką 
oraz płótnem. Element.em pracującym na gięcie jest 
dźwigar skrzynkowy. Skręcanie jest przenoszone 
przez ke~on utworzony przez wyżej wspomniany 
dźwigar oraz pokryc~e sklejk,owte -oparte na żebrach 
noskowych. W części przykadłubowej (skrzydło jest 
dwudzielne), keson jest poszerzony, a tylne 1ograni-

® 
@ --­
@ 

@ 
........_______......_ 

czenie stanowi dźwigar pomocniczy, przechodzący 
skośnie d o tyłu. Skrzydło ł ączy si z kadłubem w 
trzech pun.kłach: dwa sworznie przen _ zą siły z dź v·­
gar.a głównego, 3-cim punkt m je t okucie z moco­
wane na dźwigarze r:;omocniczym . Swc-rz.n·e są typu 
rozprężnego (rys. 4), co USU\Va t uzy , połączen i u. 
Część tylna skrzydl:l jes t kryta płóln m. 

Lotki są typu szczelinowego, w cz ści przedniej 
lekki keson kryty sklejką, za dźwigar m płótno. Ste­
rowanie lotek l inkowa. 

Kadłub j e L spawany z I ur ~talowy ch chrcmo­
mclibdencwych . W zqści przc.•dn:C'j jl'St, zawi zone 
na 4 okuciach, l oże Yilniko,, e. PrzPgroda cgniowa 
jest wykona11a z blachy dura..o,,·cj. Za przegrodą 
cgn~cwą mi śc i się kab ina załogi, a 11a.<:lt:pn: za ie­
dzeni2.mi po .<:tronie praw j jes t umieszczony zbiorn:k 
paliwa. po lewej b agażnik o ład : wno '· ci 30 kG i po­
jemności ok. 60 dm". Kadłub je. t prof!lo\\ any die,·­
nianą kon s trnkcją kryl 9 płótnrn . 

Usterzenie jest wykonane w l n posób. że er 
kierunku jest umieszczony za ustcrzcni m poz:omym, 
co zwiększa skuteczność st ru przy wy pro, adzan;u 
z korkociągu . Obydwa stateczniki są wy onane 
z drewna i kryte sklejką. Stery mają szk ;ele z drew­
na, części odciążające_ są kryt e · klejką. resz a płó nem. 
Po zdjęciu osłon bla~zanych jest do t p do dżw·g: en 
i linek urucham:ających tery . 

Podwozie trój g◊leniowe je t o adzone n kra­
townicy kadł u ba, co ma tę za'. tę. że po odjęciu krzy­
deł rnmolot stci na ,. wl a_nych nogach '· i nadaje s.:ę 
do transportu koło\Yego. K ola bal 0no\\"e o :śnieniu 

• I 

Rys. 2, Kabina „żaka 3" . 
1)1 prę,dkoś-ciomierz , 2) wariometr; 3) huso.la; 4) wysokościomierz; 5) obrotomierz; 6) manometr pali\,·a i oleju ; 7) ter­
mometr 0 ,Jej.u (wycho,dzące.go); 8) kran paliwowy; 9) prze.łącznik i.skrowników; 10) tabl:czka z dan ym; ; 11) dźw ignia 
gazu ; 12) ,d .rążek s terowy; 13) orczyk; 14) ,rączka -cl.la przestawiania orczyka; 15) rączka dla przestawiania s ·edzen ia; 

16) rączki hmulca; 17) gaśnica; 18) siedzen ie (p ilota). 
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R ys. 3. Me-chanizm przestawiania_ or-czyka. 

Rys, 4. Sworz e ń rozpręż ny s łużący do lączen.ia_ 

skrzyd e ł z kadłubem . 

1 ~ at. - Amortyzatory dęjowo-powietrzne (o ciśnie­
niu napełniania 47 at) dz<i.a.łają bez zarzutu. Kola 
są zaopatrzone _ w hamulce, jednak w obecnym stanie 
konstrukcja hamulców nie jest wystiarczająoo •opra­
cowana i są one niepewne w dz.iałaniu. Każde koło 
jest hamowane oddzielną rączką. Rączki są umliesz­
cz·one przed -tablicą przyrządów pokładowych. T1aki • 
układ ma swoje zalety w porównaniu do różnic01wtego 

sterow ainia hamulców za polś-redntctwem orczyka, lub 
też dźwignii osadzonych ina pedałach i uruchamianych 
ruchem stóp. Wi „ż,aku 3" hamulce mogą być -uru­
chamiane n1ezależnie ,od położenia -orcz.yka, co przy 
kołowaniu z bocznym wiatrem. jest dużą z.a-letą. Wadą 
zaiś jest to; że dla uruchomienia hamulców pilot miu.si 
puścić drążek ster,owy. · Z teg,o wynika, że do startu 
i lądowania hamulce raczej nie mo.gą · być użyiwane, 
_chyba że interweniować ~ędzie drugi członek załogi. 

Kółko ogonowe jest umieszczio.ne na końcu resora 
obrotowo i sprzęż,01ne przy pomocy amortyzatorów 
gumowych ze sterem kierunkowym. 00 uła.t1w1ia koło:-. 
wanie. Niestety nie może się ,ono obracać o 3609

, toteż 

przy przeta-czaniu samoll\otu do tyłu, ogon musi by.ć 

n.iesfony . 
. Do nap_ędu zastosowa,no czter-ocyli_ndrowy silnik 

rzędciw 1y, odwróco-ny, chł,o<lzony powietrzem, Walter 
„Mikr•oin III" , ·O mocy 65 KM przy 2600 ,obr /min. Si!linik 
j-est zaw'Jeszony elastycznie ina pr,ostym łoiu zespawa­
nym z rur stalowych. Dostęp do silnika, po ł:atwym 
odjęciu masek b ocznych, jest bardzo wyg,odny. Uru­
chamianie ręcznej pompki benzynowej •oraz przelewu 
gaźnika j,est wyprowadzone na zewnątrz mask( co 
ułatwia z,naćznJie rozruch silnika (rys. 5). Silnik wy-:­
maga b:a:rdz10 lekki.eg,o przelania i zaskakuje bez trud­
ności. ' Śmigło jest przy tym pokręcane ręcznie. 

Instalacja paliwowta jest prosta. Jeden zbiornik 
spaw,any z blachy aJ1,uminiowej o pojemności 40 1 jest 
umieszczony za kabiną zał-ogi. Zawór paliwowy jest 
uruchamiany rączką osadz,oną ,na desce prz,ed fotel:a­
mi. Ciśnienie -paliwa (do 0,3 at) or.az -o1eju (2 -.-· 4 
at) wskazuje jeden dwuwskazówkowy manometr. 
Należy stosować pa,liiw10 .o liczbie oktanowej 72. 

Z knlei parę uwa,g -odnośn!ie pilotażu „Żak.a 3". 
Zaj~_ci.e miejsc w kabinie i zapuszczenie silnika 

n/ie nastręcza trudności. Przy ws1aidaniu natlieży jed­
nak zwracać uwagę na wirujące śmigł-o, gdyż do sa­
molotu wsiada się od przodu (po knawędzi na-tarcia 
skrzydła). Przy próbie silnik daje ,około 2200 obr/m;n . 

W czasie rozbiegu przy starcie samolot lekko 
ucieka w prawo, daje si ę jednak łatwo utrzymać na 

... 



Rys. 5. Siln ik „Walter Mikron" i jego zawieszenie. 

~ierunku Grczykiem. Ogon podnosi łatiwo - nie należy 
Je~?a~ zbyt prędko ściąga,ć. ,,Żaka 3" należy rozpę­
dzie az„di?· 90 km/godz. i dopiero w,tedy ściąg1nąć. -
Po wyJscm w powietrze przytrzymać przy ziemi aż 
do uzyskania na szybk-02ciomierzu 115 km/godz., po 
czym przystąpić do wznoszenia na tej szy,bkości. Nie­
pełne podni·esieni,e ogona w czasie rozbiegu ,przedł.uża 
rozbieg i może uniemożliwić stant bak samo wczesne 
oderwa,nie od ziemi powoduje wytrącenie prędkości. 

Najlepsze wznoszenie ma miejsce przy prędkości 
110 km/godz przy 2370 -0br/min - p oleca s:.ę jednak 
stos01wrać nieco mniejs.ze obroty dla zaoszczędzenia 

silnika. Najwli ększia, prędk-ość wzrnoszenia, przy ziemi, 
wynosi 2,7 m isek; 1000 m sam~l:ot osiąga w ,około 7 
minut, a 2000 m w 16 minut. 

Prze1'ot ekonomiczny należy wykonywać na 
n = 2200 przy czym prędkość (równoważna) wynosi 
130 km/godz. Zużycie pal,iwa wy;nosi 1w1 przybliżeniu 
13 1/godz, co ,odpowiada zasięgowt 300 km. Przy sil­
nym wietrz,e czołowym obroty mogą być zwiększone 

do 2350, co daje prędkość (równoważną) 140 km/g,o-dz 
a zużycie paliwa 16 I/godz . ' 

Na pełnej mocy, przy ,obrotach n = 2600 1os:ią,g1a 

się maksymalną prędkość równowa~ną 1wynoszącą 

155 km/godz. (Przy pełnym otwarciu przepustnicy 
w locie poziomym mo-żna osiągnąć obr,oty n = 2730 

i prędkość vr = 157 km/godz, c,o jednak nie jest wska-

zane z uwagi na przeciążenie silnika). 
PuŁap praktyczny wynosi -okołio 3500 m , a czas 

potrzebny do jego osiągnięcia - ,około 44 minut. 
Przy schodzeniu na zamkniętym gazie, zwłaszcza 

w zimnej porze roku , cylllindry i gl10,wice przechładza­
ją się znacznie, toteż należy schodzić raczej na gazie 
(n = 1700 - . 1800). 

Prędkość lotu (według szybkościomierza) o<lpo­
wi2.daj ąca najmniejszemu kąto1 wli pla111owan!ia wynosi 
120 km/godz, przy czym prędk1ość -op,adania wynosi 
2,8 m/sek przy n = 1200. 

Dla skrócen:a podejścia do lądowania mogą być 
wykonywane ślizgi , jednak niezbyt głęho,k i,e (prze­
chylenie okalo 15°). Należy dać pełną nogę i tylko 
tyle lotki, żeby samct;ot nie schodził z kierunku. 

.. 

Prędk•ość podchodzenia do lądowania wynosi 
100 - 110 km/gdz. Po wyrównaniu samolot wytraca 
szybkość i dochio,dzi do ziemi w położeni u na 3 punkty 
przy prędkości 85 - 90 km/godz. Czas dobiegu = 15 

sek, a odległość156 m. Kołowanie po ziemi jest łatwe 
- nawet przy dość mocnym wietrze. 

Stery są wystarcz.ające dJLa bez piecznego prc1wa­
dzenia samolotu, a siły na sterownicy we wszystk:ch 
fazach lotu (lot poziomy, wznoszący, ślizgowy ) n;e 

są zbyt duże . 

Po przeciągnięciu, k tó re nas t ępuj e przy prędk ości 

wskazywanej 80 km/godz, nieza leżn :e czy silnik pra­
cuj,e na pełnej mocy , czy też jes t zdławiony, _amolot 
n ie ma, skłonnrnści d o , walenia się '· na skrzy dło. Lotki 
są cały czas wys,tarczająco skuteczne. Sam przebieg 
oderwania strug jest bardzo łagodny , samolot rozpę­
dza się lekko, przy czym strata wysokości jest zni­

k•oma. 
Do wprow,adzeniia w korkociąg potrzebna jest 

zdecydowan:a akcja sterami, po up rzed nim przeciąg ­

nięciu samolotu (pełne skrzyżowanie s terów w mo­
mencie utraty szybkości) - w przeciw,nym bGwiem 
razie samolot wchodzi w spiralę i rozpędza s Lę. W kor­
kociągu s tr:ata wys,okośc i jest dość znaczna - 150 m 
na jedną zwitkę, 230 m na dwie zwitki, a szybkość 
wir-owania duża - 1 obrót na 3 sek. Po \vycofan iu 
sterów do p,olożeni:a środkowego, wirowanie natych­
miast ustaje i samolot wychodzi z kor koc· ągu , rozpę­

dzając się przy tym d•o 150 km/godz. 
Samol-ot jest stateczny statycznie dookoła wszys t­

kich trzech ,osi, przy drążku t rzym anym . atomiast 
zachowanie się samolotu z drążkiem puszczonym n ie 
j~st prawidł,~we, gdyż zbyt duże siły tarcia sterownicy 
me po21wiallla:Ją na powrót wychylonych sterów do po­
łożenia środkowego. 

Zwr,otność samolotu jest dobra. 
Graniczna prędkość nurkowania wy nos 250 

km/godz, a n ieprzekraczalna przy tym il ość obrotów 
silnika - 2850. 

. J ,ako samolot szkolny I-ego stopnia , Żak 3· ' nie 
Jest przeznacz,ony do wykonywania akrobacj i, t oteż 

poza spir:aa·ą , ślizgami, głębok i mi skrętam i i kork o­
ciągiem nie powinny być wykonywane żadne inne 
ewolucje. 
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Badania w locie przy prędkościach poddźwiękowych 

w· C:rtykule poniższym wprowadzono pewne okre­
ślenia nie stosowane dotąd w naszej Literaturu lot­
niczej. Określenia te wyróżni-one są kursywą, a po­
nadto zam,iestczone i objaśnione są w dziale „lotnicze 
słownictwo techniczne" na str. 48 . 
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SPIS OZNACZEŃ: 

- wsp. siły nośnej samo,lotu 

wsp. siły nośnej usterzenia 
wysokoś-ci, 

- wsp . oporu sama1otu, 

- wsp . wypadkowej sHy aerodyna-
micznej , 

wsp . m omentu samo1otu, 

wsp. momEntu wz.gl~dem środka 
aer-aiyna·m·i cznego, 

opór całkowity samolotu 

ciąg, 

ciężar sam1olotu w locie, 

powierzchnia nośna, 

powierzchnia u sterzenia wys,oko•­
ści , 

średnia cięciwa aerodynami,czna 
skrzydła , 

odległość !ś-r-odka · cięż.kości, samo­
lotu od środka aerodynamicznego 
usterzenia wysokości, 

cecha usterzenia wysokości, 

kąt natar-cia skrzydła, 

kąt na tarC'ia usterzenia Wysoko­
ści , 

- odgięcie strug za skrzydł-em, 

kąt zaklinowania usterzenia .wy­
sokości, 
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Tłumaczenie· artykułu p. t . ,,Fli_ghl 
re_search at high subsonfc speeds„ opu­
blikowanego w „Journal of th e Royal 
Aerohautic;a[ Sociefy'' s ierp ień 1948. 
Tłumaczył inż. R . Lewandowsk i. 

kąt wychylenia steru wysokości 
(+ do dołu) , 

kąt wychylen:i:a s teru kierunku, 

kąt wychyleni,a klapki wyważa­
steru wys,okośd. 

w:s:półcz. siły nośnej usterzenia 
wys{lkości, 

wspókz. momentu zawiasowego 
s teru wysokości, 

- 1zaip,::i1s :sta:t€1czn.01śd sta~y,cznej 
z drążki,em ·trzymanym, . 

---- 1zap,a:s st.a teieznoś-ci s,ta tycznej 
z drąż:kirem . puszczonym, 

zapas sterownio,ści , 

odległość środka -cieżkości od 
punktu ,odniesienia, 

odlległość s,r-odka aerodynamli.czne-
1go od punkt.u 1oidini,es-i-eniia. 

liczba Macha, 

ciśnienie statyczne,. 

- gęstość powietrza, 

/ - bezwzględny wsp·. lepkości, 

prędkość równowa:żin.a = rzieczy­
wista prędkość · s amolotu wzglę­

dem !P10W1i:etrza . V~ . . 
::- 1gęstość powd•etrza w warunkach 

lotu, 

- .normalna, .gęSitość ,powietrza, 

- liczba Rey:ą;oldsa , 

- .przyśpieszeni :e ziemsk1ie, 

współczynnik ciśnieni:a, 
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1. WSTtP. 

Jeszcze 10 lat temu n a!jwiększa prędkość osiągania 
przez samolot nawet przy nurkowaniu rzadko prze­
kraczała. połowę prędko,ści' dŹJwięku. W tych warun­
kach powietrze otaczające siaimolot zachowuje s::ę tak, 
jak gdyby byłi nieściśliwe i siły, jakie działają na 
samG~ot, mogą być obliczone na podstawie praw rzą­
dzących •aiercdynamiką cieczy nieściśliwej. 

W czasie wojny 1939-45 dokonia.no wielkiego po­
~tępu w csiąg2ch samolotów, a prędkości 1otu prze­
kroczyły 3/4 prędkości dźwięku nawet w lode pozio­
mym. Przy tych pręd!kościach po1w ie trze nie zacho­
wuje się już jak ciecz nieściśliwa, prawa -a,erindyna­
m'iki komplikują się i konstrukt,or samolotu napotyka 
n2 szereg nowych zagadnień związanych z os,obliwy­
m i i niesP'cdziewanymi zj.a,wiskarnli wynikającym?] ze 
tciśliwości powietrza. 

Celem niniejszego artykułu jest ·omówienie zna­
crnnia, jakie dla wyjaśn':-enia tych zjawisk mają ba­
da1ni,a w locie, ze specjalnym uwzględnieniem, prac 
wykonanych w Angielskim Instytucie Lotn'.i.czym 
(Royal Aircraft Establishment) w Farnboriough w cza­
s ie ostatnich lat. 

2. PRZEDMIOT BADAŃ W LOCIE. 

Przede wszystkim, musimy uśtal1: ć dokładne 0,gra­
nicze,nia, jakim z konieczności muszą podlegać bada­
n ia w locie. Ni_e m!0•żna bowiem przepro•wadzić w locie 
tak wyczerp uj ących i systematy,cznych badań , jakie są 
możliwe w tunelach aerodynamicznych. Towa,rzyszące 

zawsze badaniom w locie trudności w dokonywan': u 
szybkich m odyfikacji ,oraz w bezpośrednim mierzeniu 
rił i momentów, ,występujących . ,n..a sam1olocie, są 

o wi.ele większe iprzy wielki-eh prędkościach. Przy­
czyną tego j esCfaikt, ze lot musi odbywać się w wa­
runkach, przy których wystę·P :uj ą gwałtowne i czę.s.to 
nieprze widziane zmiiany aerodynamicznych własności 
s am olotu. 

P otrzeba uzyskan'ia szczegół-owych danych, odno­
szących się die. hc.Jd2.nia samolotów o naturalnej wiel­
kości, ce1lle m! i; c1równ2nia ich z wynikami otrzymy­
wanymi na modelach, a 1.iakże potrzeba wyjaśn\enia 
zj2wisk związ 2111ych z tymi badaniami, jest obecnie 
dużo większa niż kiedykolwiek, ponieważ l iczby 
Reynoldsa, u zyskiwane na modelach, są ciągle zbyt 
małe i niepewności związane z · niezniajomośc:ą popra­
wek tunelowych są znacu!ie większe przy dużyc:h 
liczb a<.:11 Macha. · 

Jest więc wskazane prowadz'i_ć badania w locie 
przy wielkich prędkościach w dwóch kierunkach: 

1. Badania nad w-airt!o-ścią pomiarów tunel,owych 
i innych , ,dokonywanych na modelach oraz 
przystosowalnością ich do ,warunków l otu 
rzeczy.w;istycą_ samolotów. Bada·nia te są głów­
nymi źródłem podstawowych danych i iiależy 
podkreślić, że praca ta ma ,ogromne znaczenie. 

2. Praca nad za,ga.dnieniami, które nie mogą być 
skutecznie badane na mod e1'ach ani studio­
wane teoretycznie„ jak np. •odkształcenia aero­
elas'ty.czne, przy !których badania tunel,o,we 
zawodzą. 
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Rys . 1. Pcrównar, ie liczb Re ynold a. w, st~pujących 

w loc ie (wyki-es ) i w badan iach m o ::lelo,,·ych (t abeb ). 

I 

Mając te ograniczenia na uwadze omów:my naj­
pierw stosowane w ostatnich l a tach m e tody i t ch ­
nikę b2daiń w l ocie i:rzy wielk ich prędk o·c : ach oraz 
sa,rne pomiary, p otem objaśn:ony będzie wpływ śc ' ś ­

liwośc'i powietrza na opó r , wypór. statecznoś ć, .st row­
ność i inne zjawis ka , wreszcie zaś przeds ta w ·my po­
krótce prawd{:1p odobne przysz ł e k ierunki rOZ\\ 'OJ O\\' 

badań w locie przy Wie lk ic h prqdk ościach. 

3. METODY BADAŃ I TECH IKA 
POMIAROWA. 

Przy badaniu w l ocie wpływu ściśL w ości pow:e­
trza spotykamy się z trzema nowymi , \\ ażnym : czy n­
nikami, które odidzialywują na m e t c-dy i t chni kę po­
mtarową, n.ie występują zaś w loc :e z prędkości ami 
mniejszymi, Oto one: 

1. Zmfamy aerodynamicznych własności samolc ­
tu, zachodzące przy dużych liczbach Macha, 
są często tak znaczne i niespodziewane że mo­
gą spowodo1wać katastrofę. wobec tego od pi­
lota wymaga się wielkich umiejętności i do­
świadczenia. 
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z. p011jeważ częs t o prędkośc i b ad an e przekra­

czaj ą te, jak ie są możliwe do osi ągn ięcia w lo­
cie pozicmym, kon iecz.n e j es t p rze pro w a d za ni e 
ha1dań w locie nur k owym. 

3. z po,wodu wpływu w ielkich prędkośc i , bardzo 
małe zmiany mie rzony ch wielkości (np. ką­
tów wychylenia ~teru wysokości) mogą mieć 

zasadnicze znaczenie, to t e ż · jest wymagana 
b.ardz:o wielka dokł adność pomiarów. 

_ Konieczne jest stosowanie wysokowartości<c1wych 
urządzeń samozapisujących. Podcz.as pra-cy w 10-bs.za-

e ciużych liczb Macha w R. A . E. samoloty były n . 
zwykle wypo~aż-one w przyrządy d o, m ierzenia kątów 
wychyleni a · sterów, sil :1a d_rążku ste_rowy~, prę~­
kości, wysiokości, przyspueszen normalnych 1 podłuz­
nch, ewentualnie kąta natarcia i kąta odchylehlia . 
Przyrządy te fotografowano przy pomocy k a1mer_y foto 
F. 24 z·aopatrzo,nej w napęd T. 35 tak, że z.djęcia były 

-wykonywane sa.mJO'czynnię w regularnych odstępach 
czasu. Jeżeli il-ość miejrnai jest ogranliczona, -to można 

- użyć samv..-:zynnej kamery 35 mm. W wypadkach, gdy 
zm:iany zachodzą szybko, k<onieczne są aparaty kine ­
matograficzne. Ostaitnio zostały wprowadzone przy­
rządy notujące wychylenia sterów i przyśpieszenia 

. w spiasób ciągły, o czym będzie mowa dalej. Wskaza­
nia przyrządów mierzących kąty wychylenia siteru 
wys-okcści, kierunku , lotek c.raz klapek wy~rażających 

przekazywane są „de~ynem", który pozwala na do­
kładne pO'l'liiary matych zmian, rzędu jedne.go d o 
·dwóch stopni. Ruch steru przenosi się na naidajnik 
„desynu" za pośrednictwem krzywki zaprojekto-'v\'.anej 
w ten sposób, aby pełny zakres „desynu" ,odpowiadał 

małemu wychyleniu płaszcz.yzny sterującej, nie ogra­
niczając przy tym jej ruchu. 

•· W pierwszych badaniach przy dużej liczbie Macha 
w R. A. E. przyśpiesz.enja normalne mierz-ono przy 
pomocy zwykłego przyś.pies.zen!iomierza typu KolLs ~ 
mań. Później , gdy trzeba by'io notować szybkje zmia~ 
ny przyfpieszeń ,oraz ,otrzymać dokładne pomiary 
-przyśpieśzeń pcdlużnych opracowano przyśp i eszęni:o--

Rys. 2, Przyśpiesze1niomierz po,dłu.źny sto,sowany do _p~m,ia-
• 1· • 1 d · 'k :1k d 0 ~ynu· 2 - .c1ęz-arek a·ow o,p·oru w oc1-e. - n"° aJn1 m. ro, ~ -~ ., , 

zawieszony na <Sprę.żynie; 3 - ,s,i-lniczek elektryczn y na prąd 
stały 24V, napę,dzaj'ą.cy roilki. 

niierz o nastawianym tłumieniu i zmiennej cŻęstości 
drga1'l •w,lasnych. Je:st 1oin pokazany na rys. 2 

Przyrząd ten okazał się bardzo ud-a1ny. Zasadniczą 
jego częścią jest_ ciężarek, który mo,że się przesu\.vać 
po dwóch wirujących wałkach. Ciężarek jes,t dwudziel­
ny, przy czym w m·iejscu podziiału jest warstwa filcu, 
obejmująca 'jednocześnie oiba wałki. Tłumienie, j.est 
regulow.ane przez zmianę ciśruie,nfa pomiędzy połów1-
kami ciężarka i wałkami przy pomocy śrub ściąga-

. f ących . Własna częstość drgań i cz.uło.ść może być 
zmieniana ,przez zwykłą wym!ianę sprężyny. Walki 
są napędzane silniczkiem elektrycznym .na prąd sta­
ły 24 V : Ruch ciężarka notuje _za po·średnictwem 
,,desynu" samoczy,nny przyrząd. Zastos OJw'anie tego 
przyrządu do p omiarów 0P'oiru •przy nurkowaniu bę­
dzie omówione szczegóto•wo w rozdziale 4. 

Kąt nata!rcia ~- kąt odchylenia są zwykle mierz.o­
ne przy .pomocy skrzyd~łka, umiteszczonego, :na wy­
sięgniku w odległości 70 % cięciwy przed krawędzią 
natarda skrzydła. Kąt E'krzydełka względem r: nii 
odniesienia mierzy się przy p:01mocy n=1dajnika1 „desy­
n u", zam,ocowanego wzdłuż skrzydełka i ipolą czonego 
z odbiorni•k'iem w samoczynnym przyrządzie notują­
cym. Dokładność uzyskiwana przy użyciu teg,o przy­
rządu (około ½. % nie jesit. ca•lko1wicie zadawalająca , 
ale jest wystarczająoCJI dobra dla czynien ia poprawek 
przy pomiarze oporu za pomocą przys pi-eszeni•omierza 
p odłużne-go, jak: to będzie ipóźniej onówione . -

Prędkość i wy~.okość określa się z ciśnienia s ta­
tycz,nego i dynamicz,nego przy użyciu zwykłych rurelk 
Pitota i prz.ew:odów statycznych 1r,ołączonych ze wskaż_ 

nikiem prędkości i wysokości w samoczynnym przy­
rządzie notującym . Same wskazania też podleg:1•ją 

wpływowi. _ ś-:; iśliwości p o,wiet.rza r trzeba tu wprowa­
dzić poprawkę cecnowa11ia s.z.ybkościomierza l'::, 1v wy­
nikającą z tegó, że ci~n ien ie d::,rnamiczne jest zarówn•> 
funkcją :lliczby Macha · jak i wskazywanej prędkośc'i 

lotu. · Popra,vka: ta jf'st dobrze Znana · i n ie wymag:,. 
wv~aśnień. D ruga roprawka wynika z faktu , że 

w~i•ólczynnik ciśnienia sta,tr•cznego Pi/½ p1v 1
2 v~ d~­

-wclnyrn.- miejscu w :eolu ciśhień na skrzydle zmienia 
się z liczbą Macha i z prędkością wskazywaną. Zwy­
k le przyjm/uje się , że c'iśnienie w przewodzie statycz­
nym zmie,nia się z liczbą Macha według p_rawa Gl~u­
erta. Założenie t o, jest dość 111i<epewne, g,dyz p osluguJ e­
_my s i ę ciśnieniem na krawędzi natarcia, ponieważ 

jednak w tym wypadku ·ca-lkowita poprawka jest 
zwykle mała, nie gra tu ona du~ej roli. P 1oprawka na 
c'iśnienie statyczne ,przestaje być słuszna, gdy na 
skrzydle pojawia się fala uiderzeni,owa. W _ty,ch wa­
•r'u.n.kach nie ma całkowicie zadawal a j ąc J m etody 
określenia błędu położenia. P e w:ne pomiary błędu 
położenia przy d•uźych lilcz'biach Macha 1były wyk CJ­
nan.e w R. A. E. Samolot badany fotograf.owano , gdy 
;przel atywał obok płatowca typu L~nca,ster ,_ p_rzy czym 
,p amiar wysolkcści był ':"'ykona..ny Jednoczesn\e. Są t~ 
konieczne dalsze bada.ma; z,a,mm zosta111e ?Pl aco~an. • 
rr.uetoda określania błędu położenia ~l a wy~,zy_ch hczb 
Macha (powyżej 0,85). Wydaje się Je•dnakze, ~e •obec­
ne spo.soby wprowadzania popraw:~ zachowaJą słusz= 
n:aść aż do liczby Macha M=i.0,85 1 J_est mał•c1 ?ra,~tdo 
podobne, żeby p•oprawki te 'były duze przy w,1.ększych 
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wartościach M , jeżeli będą użyte zwykłe rurki Pitota, 

umieEzczone na krawędzi natarcia. Rurka Pitota, 

umieszczona pod sikrzydłem, nie może być stoS!owana, 

ponieważ po 1p 01jawieniu się miejscowych prędkości 

dźwięku na sk r zydle, 01bszar ponaddźwiękowej zmia­
ny ciśnienia może si ę przesunąć poza otworki statycz­

nego przewodu, a wtedy poprawka staje się duża 

i niemożl iw:1 do ustalenia. 
Przy pomiarach prędkości i wysokości za pomocą 

rurki Pitota w czasie nuflko.wa,nia o,dczyty wyso­
kości i prędkości wskazywanej muszą być także popra­

'Nione z uwagi na opóźnienia w przewodach przy 

gwałto 1,,vnych zmianach ci śn ienia . Można wykazać, 

że spadek ciśn i enia 6, p wzdłuż rurki o długości l, 

przekr0ju wewnętrznym s i średnicy d jest określony 

,,vzorem: 

gdzie 

K = (~) (~ + Q) 
7t d4 \2 

p gęstość povvietrza 
p, współczynnik lepkości 

Q obj ętość wysokościomierza hub szybkościio· · 

mierza . 

Można ten wzór napisa•ć w innej postaci: 

-5 
2,93-10 

.1p = wµ.K - - ---
-6 

l-6,88-10 h 
dh 

w - - -
dt 

prędkość o,pa<lania 

h - wysokość w sto,pach. 

Należy zwróc1c uwagę, że poprawka na opóźnie' 
nie jest .odwrotnie prop,o,rcjonalna do 4-ej potęgi śred­

nicy przewodów. W typowej instalacji, składającej 
się z normaJl\nej rurki Pitota umieszczonej na samiJm 

końcu skrzydła i p;ołąc:wnej z szy,bkości,omlierŹiem!, 

wyrnkościomierzem i wariometrem: duralowymi ,prze­
wcd am.i o średnicy zewnętrznej 5/16", poprawka na 

opóźnienie jest niewielka i nie musi być bardzo, do­

kładnie wyznaczana, nawet dla najbardziej strom:ego 

, nuffkowania. Poza • oipó,źnien:i'am!i w przewodach wy­
~ stępują jeszcze mechniczne •Opóźnienia ,w przyrzą,dach 
1 notujących. Według przeprowadzJ01nych pomli arów 
' całkowite opóźnienie w przyrządach notujących mo-

że być wyrażone w postaci 

6,P = [ dp:dt] p,Kl 

Z:W . 
N 1ązek między K1 i K j,est następujący: 

K1 = 1,5K + 1,1 . 109 

W praktyce p,Oisługujemy się zwykle układem 

dwóch wysokoścfomierzy w rnmoczynnym przyrzą­

dzie notującym, połączonych ze sobą przewodem 10\ ma­
łej średnicy .i •01 dłu.gośoi około 4 stóp. Wartość K1 

jest obliczona dla każdego przyrządu, przyłączonego 

d o źródła ciśnienia, a także i: dla połączenia pomiędzy 

cbydwoma wyrnkoiśoiomi.erzami. Opóźnienie wska-

zań wysokości dla k tóregokol wiek przyrządL, j st 

określic1ne wzorem : 

\. f różnica odczyt1l 
K 1 (dLa przyrządu) , \ wysokościomierzy 

6,h= -------'---- - -­
K1 (między wysokościomierzami) . 

W ten sposób 01trzymu jemy prostą i bezpośredni ą 

metodę ,obliczania poprawki w zależności od odczytów 
na obydwóch wys·ok1oś ci omierzach. 

P omiar prędkości i wysokości przy pomocy rurki 
Pitota, pomimo złożonoiści u k ł a du wyżej opisanego, 
pozostaje nadal wygodnym sp csobem przy d użych 

liczbach Macha. Jednak -p rzy naj wyższych osiąga­

nych liczbach Macha m \lsi m y j u ż szukać innych me­

tod. Na,jwiększe możliwośc i daje zastosowanie ra­

daru. 
Aparat r,a,darowy S. C. R. , zmodyfikowany dla 

strzelania przeciwlo,t niczego, był użyty i:rzez R.A.E. 

dla pomiaru kąta w zniesien ia, kursu i odległ ośc" sa­
molotu nurkującego z wielką szybkcścią . Z ponia­
ró,w tych można obli czy ć wysokość i prędkość w cza­
sie całego nur k c·w an ia . S t w:erdzono, że prędkość i 

liczba Macha mogą być mierzone w t n sposób z do· 
kladnością do + 1 % . Glówn ;1 wadą tej metody jest 
duża il oś ć ob li czeń , kon ieczna dla określenia pręd­

kości . 

Liczba M ac ha jest zwyk le obliczona ze znanej 
prędkośc i i wysokości, kon· eczn2 jes t jednak za•Jpa­
trzenia pilot a •we wskaźni k liczby Macha, podający 

jej wartość w postaci b ezpośredn iego odczytu . Budo­
wa takieg10 przyrz ądu jest oparta na tym, że liczba 

Macha może być wyraż c na w zależności od całkowi­

tego ciśnienia Pe i ciśn ienia statycznego p według 

wzoru: 

~ y J\'F (1 + 4 + 
p 

40 
+ ..... ) = Pe p 

Wobec tego przy rząd sk ł a d a się z membramy różni ­

cowej, której odkształcen ia są proporcjonalne do p c - P 

i z drugiej membra ny an eroidowej. której odkształce ­

n ia są proporcjon ailne do p. Odpow·edn ia przekł ad n ia 

łączy te dwa ruchy w ten s posób . że ruch , \· kazó,,·ki 

Pe - P 
zależy .od ---- . Przyrząd mcże być wyskalo,\·any 

p 
tak, żeby dawał b ez r: oś redn io l ic zbę Ma ,:ha. 1usi być 

tu uwzględniona popra w ka na b łąd położenia . 

Jest rzeczą oczywistą, że badania w locie przy 

dużych l iczbach Macha wymagają bardzo wysok ich 
kwalifika,cj i ze strony pilota. Zjaw iska ściśli \\·ości , na 

jakie może on napotk ać, są zasadniczo różne od zja­
w'is:k , z j,aki'mi mamy do czynien ia " . le ·e przy 

mniejszej liczbie M acha. P oza tym pcsób. w jaki 

pilot powinien zareagować , aby n ie dop uścić do nie­
bezpieczn.ej sytua cji , jest częs t o k r a11c :::wo różny od 

sposobu podyktowa nego doświadczen iem , :-iabytym 

w latach z małymi p rędkośc ia mi. Z tego pO\\·odu .lbli­

żanie się do n ieopanowan ych jeszcze obsza r ó·\ liczby 

Macha winno odbywać się s topn iow o. Każdy lot w i­
nien być darannie przeanalizowany, zanim uczyni t ę 

:wwy kro~ naprzód. W tu, spo,ć,b możn~ b ę dz: <2 

przewi!dzieć większe zmiany iwyważenia , stateczności , 

skuteczności s terów lub też za uważyć w porę n iebez-
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r,ieczne zjawiska. Wymaga to oczywiśc ie nie tylko 
ścisłej 1wspólpracy pilotów li techników,, ale 'także 

i zro·w mien ia przez t.ych pierwszych te~hnicz nej stro­
ny zag&dnienia. 

4. WPŁYW śCiśLIWOśCI NA OPóR 

4. 1. Pomiar całkowtitego oporu samolotu na pod­
stawie prób W' locie nurkowym. 

Pierwsze pomiary całkowitego 1oporu profilowe­
go samo1otu przy dużych licZibach Macha były wyko­
nane oko~a 5 lat tem'U przez obseriw.owanie zmiany 
prędkości i wysokości w ustalonym :nurkowaniu. Opór 
obliczano z prawa zach'ow,ania energii. Ta ·metoda dała 
ogólne pojęcie o przyrastaniu współczynnika, oporu 
przydużych iLi.czbach Macha, jednak uzyskana dokład­

ność była.' niewielka. . 
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Rys•, 3. ·Meteo,r I (z krótkimi gondolami), Typowe zesta­

wien.ie wyników nurko-wania, uzyskane prz,y użyciu metody 

ener,getyczl!ej. Każ,dy symbol odpowiada osobnemu nurko-

waniu. 

Rysunek 3 przedstawi a wyniki: typowej serii po­
miarów według wyżej podanej m,etody. W tym •wy­
padku dla osią,gnięcia wymaga,nej liczby Macha nur­
kowanie było str,ome (aż do 45'0) . Niedokładność 
zmnie~sza się z ma:l'ejącym . kątem nurkowania. 

Zna-cznie więk..<\Zą dok:ła-d:ność można osiągnąć 

przy użyciu przyśpi,eszeni.omierza po.dłuż.n.ego. dla bez­
pośred,nich pomiarów przyśpieszenia wzdłuż toru lo,tu. 
Przyśpieszeniomierz, używany zwykl-e do tego celu 
w R. A'. E., był już opu.sany wyż.ej, a stopień dokład­
ności, uzyskiwany przy jego użyciu, widoczny jest 
z rysunku 4. 

Przyśpieszeniomierz ten montuje 'Slię na samo­
locie w pobliżu śr,o-dka ciężkości ta,k, aby jego oś była 
równoległa do interesującej nas części toru lotu . 
W praktyce, pol!lieważ pofożeni.a -samolotu w cza:sie 
nurkowania nieco się zmieniają, nie można uzyskać 
ścisłej równoległości osi iprzyśpieszeniomierza do toru 

lo t.u prz.ez cały ,okres badania i należy wprowad.zić 
po.pr~;"kę. Pomiędzy tymi ,wielkościamli mo•żemy 
ustahc prostą zależność o dos tatecznej dokładności: 

(P x - T) /Q = R + n <I> 

gdzie R jest ,odczytem przyśpieszeni omierza podłuż­
nego (w jednostkach g) w dowolnym momencie nur­
kowania, n - przyśpieszen!iem normalnym, <I> - ką­
tem między osią przyśpJeszenfomierza pia-dłużnego 
a torem lotu, P x -całkowitym OIP'01rem samolotu, Q -

cię~arem w 1ode, T - ciągiem s ilników netto. Kąt <I> 
mozna zna:leźć mierząc kąt natarcia samio1otu przy po­
mocy poprzednio ,opisanego wskażnika skrzydełk!owe-· 
go 1ub też na .podstawie badań tunelowych . . Nie jest 
tu konieczna 1wielka dokładność pomiaru kąta <I> 
gdyż wy-raz n <l> jest zwykle bardzo mały, jeżeli oś 
przyśpieszeniomierza była usta wfo1na, wyt.Sitarcza(j ąco 
dokładnie. Dla •cikreślenia oporu wystarcza zwykle 
posłużyć się obliczeniową wartośC'ią ciągu. Ciąg silnika 
cdrzutoweg10 można zmierzyć w sposób podany poni­
żej. 
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R ys. 4. Meteo,r IV EE 4,5,4, Porównanie oporu całego .sa­

molotu mierzonego po·dczas ;~otu p o~iomego i, r,,urkowania. 

Linia pelna aż -do M =, 0,811 o-dpowia-da wy n'kom ,z ki:tu 

pozkmego .na wys,o.kości 25 OOO st ó!P', ,Odosobnione pun.kły . 

odpowiadają r..urko,waniu przy .różny,ch ,ob.r,o,lach si.lników 

i w.s,półczY'n,n.iku cz zmiedającym się o d 0,06 -do 0,09, Naj­

wyż,szą li,czbę Ma,cha o,s,iągnięto na wy.sokoś•c i iok . 25 OOO 19,lóp . 

Wartość oporu P x, otrzymana w ten sposób, za­

wiera oczywdście ,w sobie ,opór indukowany. Zwykl'e 
jednak opór i'nduk•O"wany w czasi,e interesującej nas 
częiści nurkowania rz2.dko p rzekracza 2 % qpo-ru cał­

kic,witeg.o, tak że •oblicz.ona pop-ra.w:ka oparta o pomia­
ry przy m;niejszych szybkościach .i nie uwzględniają­
ca możliwych zmńan efektywnego 01poru indukowa­
nego z liczbą Macha, jest wystarczająco dokładna dla 
wyzna,cze1nia oporu pro.fil-01w1ego. 

Os.iągnięcie dużej dokładności przy użyciu tej 
metody zależy od zachowania stałych warunków pod­
czas nurk•owania, a zwlaszcz,a wyelimJinowania ślizgów, 
oraz od prawidłowego u sta·wienia p·o dłużnego przy­
§ipiesz,enicmierza. J-es t tu k•o.niiecz,ne silniejsze tłu.rn:ie­

nie niż 1przy j:nnych pomiarach przyśpief:.zeil, ponieważ 

zmniejsza -ono niedokładności po1w1odiowane -drobnymi 
i stosunkowo szybk':m:i odchyłkami ·oid toru lotu. Wy-
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Rys. 6. Pro centowy wzrost ·oporu w zależności od liczby 

Macha na po,dstawie prób w locie wykonanych w R. A. E. 

niki pomiarów, uzyskane podczas typowego nurko•­

·wania, wykonanego w celu ustalenia oporu przy dużej 
liczb'e Macha, przedstawia rys. 5. 

Rys. 6 przedstawia wyz:i.iki pomiarów O[Poru przy 
dużej liczbie Macha ,dla kiil1ku samolo,tów. Z tych 
krzywych można wysnuć szereg cieka1wych wnioskó-w. 
Tak nrp. przy liczbie Macha około 0,82 przyrost O'.poru 
profilowego samolotu Spitfire bez działek jest prawie 

1 taki sam ja,k i d'l'a .samolotu Meteor, pomimo gondol 
„na skrzydla,ch u tego ostatni·eg,o. Poniżej tej liczby 

przyrost 01poru Spitfire'a j es t większy niż dla Met eo­
ra. Powyżej · M = 1 0,82 opór Meteora wzrasta silniej 
niż dla Spitf'ire'a. Może to z.achodzić częściowo wsku­
tek położenia największej grubości proiilu skrzydła 

M.eteora bardziej ku tyłowi i CZGści c wo w s kutek szyb­
kteg o Żwiększania się ~poru int.crfer ncy jnego gondol 
na skrzydłach przy l iczbie Ma cha powyżej 0,80. 

· Opór ·samo}otu Meteor z normalnymi krótk imi 

gcndolaun.i jest również pok aza ny na rys. 6. Znacznie 
wcześniejszy r,rzyro~t c,poru w porównaniu do Melco­
ra-.z długim i gondolami j es t ~p c wodowany wcz2śn i cj­

szym oderwaniem w m1c,1 sc u przejścia gondo;i 
w skrzydło . Fotografie pa~emck •\\'Clnianych wykc1-
zały to oder,wanic poczyna j c1c cel l iczby M(l cha o k o ł o 

0,72 przy gondolach krótkich. i=rzy 0.75 było ono już 
znaczne . . Przy przedłużonych gondolach pasemka za­
chowywały się dość ·pokojnie <1:ż do liczby Macha oko­
ło 0,8. Przepływ r, cwietrza przez s;Jniki ,vydajc s i ę 

n ie wywkra:ć 7.naczniejs ze~o wpływu n ·t przyro t 

cporu wskutek ściśliw c ści w d oś ć dużym obszarze \,·y­

datku. 
Powa.żny wi::!yw wyslaj ;1cych cle. m en 1 ń\,· ~:1mo­

lolu na . opór widocz ny j es t z kr7ywych pcctanyc,1 na 
rys 6. Widoczne różnice spo\\'oclowane ~,! obccn ośc: <! 

działek maz wyr~uklościami w idocznymi na skrzydle 
(rys. 7) . 

Ry s . 7. Spitfire XXI z działkami i 01 1 ofil wan ;em. 

W Anglii nie prowadzono yslemalycznych b ada11 
n2.d wpływem chropowatości. powie r z hni lub jej po­
falcwania na 'Przyrost op oru przy dużych l iczbach 
Macha. Pomiary wy•kcnane na jedn ym z samclotów 
w R. A. E . w c iągu pev,,nego czasu , kiedy stan je<10 

pcwierzchni ulegał dość silnE-mu i;:ogor~zen iu, n:e \\·y­
kazały widocznych zmian. Niestety, l in ia przejścia 
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Rys. 8 . . Mustang III . R.ozkla,dy ciśnieni a na skrzydle y O 11 I-' · · '!k d ' prz cz , • orown,3.111e wyn11 ów ba ań w Locie z wy n ikami 

o trzymanymi w tunelu na wielkie prędkości . 

w warstwie powierzchn iowej :n;ie był-a, mierzona w ko­
lejnych fazach badań i n ie jest wykluczone, że prze­
chodziła ,całkiem z. prziodu, nawet na samym ,początku 
tych badań, niezaJ.eżnie od względnie dobrego wykoń­
czen_ia powierzchni skrzydła. Przy żadnym z. pomia­
rów oporu przy dużej hczb ie Macha n ie były wyko­
nane obser:w:acje iprzejśda w arstwy laminarnej w 
burzliwą, co jest ni-estety dużą usterką i te·n s tan rze­
czy musi być ,w. bliskiej przyszłości naprawiony, 
zwłaszcza z tej racji, że przejście przepływu z la~i ­
narneg.o w burzliwy ma, prawdopodobnie wielki bez-
pośr~dni wpływnai zjawiska wynikaj ące ze ściśliwośc.i. 

4. 2. Pomiary całko-witego 1oporu . w locie J>OZi.o­
mym. 

Obecnie już można osiągnąć na niektórych samo­
lotach doStatecznie duże prędkości lotu pozjomego, dla 
prowadze~ia badań nad wpływem ściśliwości. Można 

. tu osiągnąć większą dokładność ni ż \Przy nurkciwaniu, 

. gdyż w.arunki lotu · są bardziej ustalone i łatwiejsze 
do studiow ania. Rysunek 4 przedstawCa por5w nanie 

. badań oporu samolotu -M~teor w ~,ocie ~-ozi.om y m i 
. podczas nurk,owania. Zgodhość wyników obu metod 
. jest doskonała. 
. . . Przy po-miar:.ach w loci-e poziomym opór określa 
się przez 10ibliczenie ciągu na różnych wysokościach 
i obrotach silnilk,ów (•odrztitowych) na ,podstawie ciś­
nienia dynamkz,neg,o i tetn1peratury ,w, dyszy wyło-

tcwej. Obliczeni1e t,o op,i,era się na fakcie, że całkowity 
ci ąg si lnika odrzutowego ·może być wyrażony w z.a­
leżności od ciśnienia . dynamicznego w dyszy wyloto­
wej oraz -ciśnieni a w otaczającej atmosferze. Ilość 
przepływaj ąceg,o gazu zależy ,od :p,awyżs,zych para­
metrów oraz całkowjte-j tem\peratury w dyszy wyilo­
towej. J,eżeli zatem charakter tych zależnoś-ci został 
ustahmy na podsta1wie .ba.dań na hamowni, to znając 
całkowite ciśnienie ora:z temperaturę w dyszy, można 
bezpqśrednio określić ciąg- netto w d!owo:lnych wa­
runikach lotu. Zazwy:cz.aj Zl.ljpeł:nie wystarczy użyć 
pojedyńczej rurki Pito-ta w dyszy :wylotowej., ponieważ 
zmiana rozkładu ciśnienia w przekraj-u dyszy wylo­
t ow,ej z wysok1ością jest zwykle zn.ik•oma. 

4. 3. Pomia.ry oporu profilowego przy dużych 
Iiczhach M:a,cha. 

Pomiary wpływu ściśliwości na całkowity op.ór, 
omówione w poprzedni'm rozdzia'l:e, po:owialają na wy­
jaśnienie oddziaływania liczby Macha ina osiągi -samo­
lotu, a także umożliwiają ,Przewi.d)'1wania osiągów 

przyszłych szybkich samolotów. Celem dokładniej ­
szego zrozumienia czynników mających wpływ n a 
wzrost oporu ora:z d.la systematyczne.goi porównywania 
z badaniami na modeLach jeSit _bardzo po-żądane wy­
ko;nani'.e pomiarów wpływu ·ściśliw,ości na miej scowy 
wspókzy.nrtik oporu w okreś1c_mym\ przekroju skrzy­
dła: 
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Wypróbowano dwie metody zmierzające do tego 
celu : 

1. pomia1r r,o~kład,u ciśnień wZJdłuż profilu płata 
celem oblitCze:nfa oporu kształtu :p,rzez całko­
w:anie, 

2. p.omiar r.ozkładu całkowitych ciśnień w obsza­
rze zaburzeń za skrzydłem (w,ake) i ,obliczenie 
stąd oporu profilowego. 

Pierwszą metodę wypróbowano z dodatnim skut­
kiem w R A . E. na jednosilnikowym samolocie. 
W przekroju pomdar,owym było około 40 otworków 
p cłącz.onych z ba,terią ma,nometrów zainstalowaną 

w samoczynnym przyrządzie notującym, przy czym 
fotografie odczytów !były wykonywane w ,dwusekundo­
wych odstępach W · ustalonym l<oc:e nurkowym 
z 40.000 stóp (12.200 m). W ten s1p,o:só!b zanotowaino 
dostiatecznie dokładnie rozkłady ciśnień, z. których 
można było obli:czyć opór ks.ztałtu pr101filu skrzydła 

dla szeregu hczb Macha, aż do wartości 0,82. 
Typowy zespół krzywych rozkładu óśn:ień ,przed­

stawia rys. 8, a ,odpowiadające temu zmiany opo.ru 
kształtu z liczbą Macha są widoczne na rys. 9. 
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Rys, 9. Mu,s,!ang. P:o,równanie wspólcz·ynników opom pro­
filowe.go skrzydła i oporu kształtu z ba,dań w lo-c.ie i z ba,d·ań 

tu:nelowy,ch . -

Rysunki 8 i 9 zawierają także dla porównan~a wy­
niki podobnych pomiarów, wykonanych w tunelu, na 
wielkie prędkości w R.A.E. Badany prz.ekrój mode~u 
od,powiada,ł d,okładnie · wielk•ości naturalnej samolotu 
bez uwzględinienia jakichkolwiek odkształce11 spowo­
dowanych obciążeniami występującymit w 11ode. 

Pomiary :odkształceń bada:n:ego przekroju były . 
wykonane w locie i na,jwięk~,ze odchylenie wynosiło 
mnfoj ni·ż 1/10" (2,54 mm.) ,przy szybkości nurkowania 
450 rnp,h (724 km/ godz .~. 

Należy zaznaczyć, że tak małe :odkształcenie osiąg­

nięto skutkiem\ wzm.ocnie.nia komory amunic~jnej 
w gqrnej .części skrzydła. Zanim zostało to uczyn1:on~, 
1,ozkład ciśnień w locie •wykazywał ·znaczne m1a.ks1 -
mum na krzywej ssania, jakie nie wystt}p,ow.a,ł,01 rN czą-
iie ,badań tunelJJo,wych. •. 

Drug,a ,metoda bada:nia współczynnika ,oporu pro­
filowego skrzydła w locie -,,,... przy pomocy mierzenia 

rozkładu szy,bkości w strumieniu zaburzeń _ za skrz~­
dłem _ jest n1i,ec,o mniej mio~olna , ale posiad~ ~wie 
wady. pi0 IP'i.erwsze - szerokość pasa tych zm~eJszo­
nych prędko:ś:ci jest tak duża_ p,~zy __ znacznych hczbac~ 
Ma.cha ż,e musi być użyta duza 1losc rurek P1tota , t~o 
rzących rodzaj grzebienua. Szerokość takie:go grze?1e­
nia mus,i wynosić •około połowy długosc1 c:ęc1wy 
pr1ofilu. Po drugi,e - znaczne odchylenia p_rze-plywu 
od kierunku lotu w obszarze 1poza falą c:sn:en:ową 
czynią obliczenie c;poru priof:ilowe,go n :epewnym . 

Powyżej 1mnówione pomiary 1,ozkładu c iśnień 

były wykonane na samolocie Mustan~ _i za.nim zos}taly 
wykonane ,pomiary rozkŁadu prędkJo,sc.1 za skrzyd,em, 
.samolot uLegł z.ri.iszczen:iu, TOdobne Jednak badarna 
były wykiomane i opublikowane ·w1 Ameryce. Wyniki 
pomiarów a,merykańskich podano nia r~s. _10 . _ Krz~wa 
oporu profilowego ,oblicz,o.na z tych pomiarow Jest row­
nież podana na rys. 9, jednak z wyżej wyjaśnionych 
pcwicdów nie wyda.je się ona być dokładna. 

Rozkła.d ciśnień wzdłuż profih1 01 az pomiary ob­
szaru zaburzeń za skrzydłem r.zucają ciekawe światło 
na mechanizm przyrostu ,oporu, co będzie omówione 
w następnym r,ozdzi,ale . 

4. 4. Pochodzenl!e i analiza przyrostu oporu. 

Zwyk'Le przyjmuje się, że przyrost oporu przy du­
żych liczbach Macha jest związany częściowo ze spad­
ki,em ciśnienia w zakresie ponaddźwiękio-wym , a częś­
ciowo jest rezultatem · •oderwania na powierzchni 
skrzydła w -oikolicy pows.tawania fali uderzen;owej 
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Rys . 10. Wpływ ścieśliw.ości powiet,rza na obsza r zaburzeń 
za skrzy.dkm. Profiil sk rzydła zmodyfikowany NACA 44, naj­
wię'ksza grubość g/t = 14% na 40~/o c,ięciwy. ( ACA T . N. 
1144) 

o,d'ieglość od cięc'.wy s kr zyd ł a (w gór,; - , w d ói- ) 

miej scowa cięciwa 

Założenia te wydaje się potwierdzać rys . 10 . Wy­
k,onano szeT•eg ,obHczeń dl:a ustalenia wzajemnej wiel­
kości tych wpływów na przyrost oporu. Również ob­
serwacja. pas-emek wełnianych przyklej onych do i:;o­
wierzchni skrzydła pozornie potwierdza te założenia. 
Np. w wypadku samolotu Mustang ,pasemka na gór­
nej stronie skrzydła zaczynają ulega ć zaburzeniom 
przy liezbi.e Macha = 0,74 i wykazują bardzo ~ilne 
zaburzenia w obszarze poza połową głębokości cięciwy 
przy Uczbie Macha = 0,79. 
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Ryis. 12. Sp'tHre, Rozkła·ct c1smen na skrzydle prz•y 
M = 0,85 na -podstawie ba-dań w lo ci-e. M z = miejsc,owa 

liczba Macha. 

Niestety, jest to nadmierne uproszczenie zjawiska. 
W pierwszym rzędzie przykład krzywych rozkładu 

ciśnień z rys. 8 i obliczony stąd opór kształtu wyka­
zuje, że nawet przy najwyższych osiągniętych licz­
bach Macha pr.awie cały przyncst oporu jest związany 

z tworzeniem śię ponaddźwiękowego obszaru przed 
falą uderzeni,cwą i tylko mały ułamek tego przyrostu 
ma związek ze zmianami ciśnienia na części skrzydła 
z2:wa,rtej po,nrię-dzy . falą uderzeni-or,vą i krawędz.ią 

spływu . Ponadto pozytywny gradient ciśnienia jest 
· zachowany aż do krawędzi spływu i ciśnienie w tym 

skrajnym miejscu je_st stale dodatnie, nawet przy naj ­
więks~j osiągniętej Liczbie Macha . (0,82 przy Mu­
sta:n,gu, 0,85 przy Spitfire, patrz rys. 11 i 12). W 1 tych 
wypadkach nie zachodzi oderwanie. 

Stwievdzono p o,za tym szybkie zgrubianie się 
warBtwy powierzchniowej poz::i falą uderzeniową 
i obecność tej grubej wars twy burzliwej wywołuje 
dr,ganie pasemek wełnianych na powierzchni skrzydła 
(zawodność pasemek powierzchniowych jest do.brze 
Zlliana przy badaniach oderwania przy mniej-szych 
szy;bkościach lotu) . P e:szerzanie się obszaru zaburzeń 
za skrzydłem widoczne na rys. 10. jest s.powodor-v1ane 
częściowo zgrubia.niem się wa,rstwy powierz.chni-owej , 
a częściowo spadk'i,em ciś.ni,enia dynamicznego w miej­
scu, w którym· fala uderzeniowa sięga do warstwy 
powti,erzchniowej . 

W więks:?Jości przek.roj ów skrzydła rz,eczywiste 
oderwan~e może ewentualnie zajść przy -dostatecznie 
dużej liczbie Macha i ,gdy t-o nastąpi, istnieje praw­
dopodobieństwo siilneg-o wzmożenia się efektów. ściś- . 

liwości. Są dowody, że zachodzi to na samolocie Mu­
~tang pr;zy licz:bie Macha powyż:ej 0,8. Z:r-es,ztą jest 
Jeszcze c1Iągle wi.e11e rzeczy do ,wiyjaśnienia w związku 
z wzajemnym odd:z:iaływani,em fali u,den,enio,wej 
~ wa1rstwy, powie,rzchniowej, a z.wlaszcza z wpływem 
1>ch na p,rzyr.astani-e oporu. Badania w lode mają bar­
dzo duż,e zna,czeinie dla ro21w: ąza.nia tych .p,r-oblemów z,e 
w:zględu na duży wpływ liczby Reynoldsa. Następnym 
k ro kiem w inno być u stalenie związku mi,ę,dzy zjawi­
~kami ściśliwości a pofożenhem ,puhktu przejścia prze­
piywu laminarnego w burzliwy, w wa.rstwi,e p10-
,w1ierzchniowej. 

5. WPŁYW śClśLIWOśCI NA WVPóR. 

Badania tunelowe wyk-a-~ały, że w-pływ ściśli­
wośc1 na wypór wyraża się: 

1) zmi,aną pochylenia krzywej wypio,ru, 
2) zmianą kąta .nata;rci,a, -odpowiadającego zero,­

wem:u ,wiypor.owi, 
3) zmianą wspókzynnika najwi,ększego wyp10,ru 

(,c; max ). 

Najwa1żniejszym z tych czynników jest wpływ 
l iczby Macha na współczynnik największego wyporu. 
Niest·ety, tego rodz,a,ju pom:,ary są trudne do wyko­
nania w 1ode ·z następujących p01w1odów: 

- przeciągnięcie przy dużych liczbach Macha 
jest zwykle utrudnione występow,ani,em takich 
skutków śdśliw,ości jak zmiany wyważeni,a 
i statecz:niości lu.b też trzepota-n~e ; 

- przecią,gnięcie przy dużej liczbie Macha może 
być tosiągnięte, nawet na :najwyższych ,osią­
g,alnych wysokościach, ty'l:ko przy nurko,w1a-niu 
lub skręcie - a w tych warunkach pomiar 
szybl.mści, staje się trudny. 

Z tych powodów więks~01ść prób, mających na 
c_elu pomhar wyporu w 1ocie przy dużej liczbe Macha, 
ma znaczenie tylko orientacyjne. Prz.y m;).iejszych 
liczbach Macha, w każdym wyp.a-dku baidani,a określ,a,.. 
ją rzeczywis ty ,wspólczy:nnik wyporu . Gdy liczba Ma­
cha w zrasta, dochodzimy dio sytuacji, w której wspól-
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Rys., 13. Ty-po.wy p:rżykła,d ogranioz~rui.a -w,s,pókzynnika 
siły nośnej .skut.kiem ś<;:śliwości . 
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czynnik wyporu jest ograniczony przez. zmi,anę wy­
ważenia lub stateczności albo też przez trzepotanie, 
zan :m nastąp i właściwe przeci-ągnięcie. Wypór w tych 
warunkach jest tak samo ograniczony jak i przy 
Cz max· 

Współczynnik wyporu w całym obszarze Jest ogra­
niczony w sposób poda,ny na rys. 13. Przy liczbie 
Macha około 0,8 wsipółczynn'ik wyporu w rzeczyw.i­
sbości może sp.aść aż do 0,2. 

Wyniki pomiarów, w których ,osi,ągnięto prawd-o­
podobni,e największy w.sp,ókzynrrik wyporu przy do­
s tatecz,nie dużej liczbie Macha, zestawiono na rys. 14 
z-danym1 z bada,ń tunelowych . 

Vv1ykres t en i pewne inne 'ogólne wskazó'W'ki p,o,-· 
zwalają przypuszcz.ać, że wpływ skali na największy · 
w spólczynni,k wyporu traci na znaczeniu przy dużych 
liczbach Macha. M)ożna to zr,ozumi,eć w ten sposób , 
że ist,ota przeciągnięcia .zmieni,a się z,e wzr.astającą 

liczbą Macha; spadek wyporu j est prawdtopodob,n.ie 
związany raczej z ogran iczeniami ,w1spółcz.yn:n.ika ciś­
nieni,a na -górnej powierzchni skrzydła wraz z powięk­
s zainiem się ssania na pow'ierzchni dolnej, niż z odeT­
wa:niem opływu. 

W pr.aktyce pic-ważne różnke pomiędzy ba-daniami 
mo.delowymi i badan'iamu ,w: locie powstają praw­
dopodobnie z tego p1ow10.du, że przy duż·ej 'l:iczbie Macha 
poszczególne ,ograniczen1a wyporu, zach10.dzące na sa­
molotach, j.ak np. trzepotanie, nie występują w ogóle 
na model.ach. Oczywiście jest rzeczą szczególnie ważną 
opracowa,ć takie met,ody interpretowan~a pomiarów 
mode1c-wych, żeby ograniczeni,a spowodowane trzep·o­
taniem mo,gly być zrealizow.ane bez uciekania się do 
buda11 ,wi locie. 

6. STATECZNOść I S'I'EROWNOść. 

6. 1. Zasady ogólne: 

W wypadku małych szybkości, przy. których 
w:plyw ściśli.waści oraz odks,ztałce 11 ae1,ore.1,astycznych 
jest znikomy, kąt wychyleni,a steru . wys10kości, ko­
nieczny dla zachowania j a.kkhkdllwi,ek stałych warun­
ków 1otu samo1otu o danym zaklinio,waniu s·tatecznik.a 
pozic·m:e:g.o i o określonym środku ciężkości samolotu , 
jest w pe,wnym przybliżeniu j edy,n i,e funkcją współ­
czynnika wy1poru. Wspólczynni·k momentu zawiasowe­
go s teru wysokoścL jest funkcją tylk,o kąta natarci,a 

. stat ecznik.a poziomego i kąta wychylenia, steru wys.c,­
kośc i ,o.raz klapki wyważającej. W tych warunkach 
przy rozważaniu stateczniości podłużnej mo-żna posłu­
g~wać się liniowymi za1lież11Jościami j,ak to czynił Ga·tes. 

Przy ,w,ielkich szybkościach wychyleni,e steru wy­
~ok1c-ści, koni,eczne dla wyważenia samolotu, jest już 
funkcją zarówno liczby Macha jak i współczynnika 
wyporu; rów:ni,eż i współczynnik momentu zawiaso­
wego steru wysokości zależy ·c-d liczby Macha. W tych 
warunkach zalożeni,a liniowych zależności tracą już 
słuszność i nawet riozszer~ona ,anali:za podana przez 
Gatesa i Lyona (Reports & Memiol!'anda Nr - 2028) ma 
wątpliwą wa<rtość w obszarze wy,stęp,owania fal ude­
rzeni:01wych, gdy zachodzić mogą duże i nagłe zmiany 
współczynn~ków. Jednak ta ro-zszerzona metoda z. R . 
& M. 2028 stanowi dosk1onalą podstawę do no-zważań 
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R ys. 14 . Wpływ J~czby Macha na największą wart ość 
wspólczy·nnika wyporu. Porównanie ba,dań tunelow yc h 

z ba-daniami w loc ie. 

wpływu ściśliwości na stateczność. T eor ia t a jes t ju ż 
dość znana, jednakże warto jest omówić poszczególne 
określenia mające znaczenie dla naszych rozważań. 

Stateczność podłużna i sterowność samolotu są 
określone przez diwa czynniki: 
zapas stateczności statycznej Kn i zapas sterowności 
Hm· Zapas statecznośc-i' statycznej przy pewnej szyb-

dcm 
kości v j est określony jako K = - - - , gdzie c R 

n de R 
jest współczynnikiem wypadk1owej siły aerodyin­
micznej na samolocie {w przybliżeniu c R może by ć · dcm 
przyjęte za równe cz ), a -- jest pochodn ą w zal o-

dc z 
żeni u, że c R i v są związane zależnośc i ą c R p v" = 
= const. W tych warunkach można wykazać, że s ta­
teczno-ść stat yczna podłużna zachodz i, gdy K n > O. 
Zapas stateczności statyczn e j może być t eż napis3ny 
w po:;:-taci: 

Kn=(-v) (dcm) 
2c R dv 

(1) 

a CzH 
g d zie a2 oz.nacza wielkość przy prędkości v, 

a ~ H 
a V jest cechą usterzenia 1poziomego. Silę nośną 
na usterzeniu poziomym okre.§la współczynnik 

czH = a1tt.H + a2/JH + a3/3 K 

gdzie C/.. H jest kątem natarcia statecznika pozi,omego, 
~H - kątem wychy]eni,a steru wysokości, zaś f3 K -
kątem wychyleni,a klapki wyważającej. 

. Zakładając, że skuteczruość steru wysokości jest 
dodatnia, warunek stateczności statycznej podłużnej 
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z drążkiem sterowym uni ruchomionym moż_c być 

wyrażony nierównością: 

oo może być obliczone na podśtawie prób w loci . 
Środek stateczności obojętnej jest to takie położ -

nie środka ciężkości,, dla którego K 11 
== O, a zapas sta­

tecznośo, statycznej jest odległością · środka statecz­
ności obojęt1tej od śriodka ciężkości , który dla dodat­
niej stateczności leży przed środkir~m stateczności obo­
jętnej. 

Podobnie zapas stateczności s~atycznej z drążkiem 
wolno puszczonym. K' n może być wyrażony w postaci,: 

- d(1 K 
K' n = - V a 3 --

dc_R 
(2) 

gdzie P K jest kątem wychylenia klapki wyważającej 

dla c sH = O, zaś warunkiem stateczności statycznej 

z ~rążkiem wolno puszczonym jest: 

Zapas sterowno'ści Hm jest prop c-rcjonalny do siły 
na drążku lub do wychylen i,a drążka i::otrzebnego dla 
uzyskania przyśpieszenia normalnego 1 g , i może być 
wyrażony w postaci: 

Hm =-Va2 

~~H ;J em Va 1 - - - -nc i: i} C 1: 2 P-1 

a ~H Va1 
= ~Va2 

i} Cz 
(3) 

2 P-1 

gdzie d PH jest wychyleniem; steru potrzebnym. dla 

utrzymania normalnego przyspi,eszenia- ng, 

- Q . iJ czH . 
ll-1 --- zas a1 == --- Jest pochylteniem krzywej 

gpSt a a. 

wyporu. 

Podobnie zapas sterowności z drążkiem, puszczo- . 
iiym m-0że być 1wyriażony w post.aci: 

H\, == _ v ( :: ) ( 
1n: s: ) . 

.gdzie csH jest wspólczynnildiem m omentu zawiaso­
wego ~teru wysokości: 

Ogólne wyrażenie na moment aerodynamiczny wzglę­
dem środka ciężkości samolotu przy dowolnym stanie 
usterzenia poziomego brzmi: 

cm = emo + (x - x,.J . cz + 
- V f<i 1 (~ + -en - ~) + a2 fJ H + a3 fi Kl . 

gdzie (x - x,,) jest odległością śródka ciężkiości od 
środka aerodynamicznego samolotu bez usterz,enia p,o­
ziom go, -en jest kątem zakli,now.ania stateczni-Kła 

pozi•omego względem Unii zel'owego wyporu skrzydła, 
zaś s jest kątem -odgięcia strug za płatem. 

Stosując powyższe •w1yrażeni,e na c w równa.:. 
m 

niach (1) i (3) widzimy, że wpływ ściśliwdści na po-
dłużną stateczność samolotu w ogólności może być 

wynikiem kombinacji p0ipirzedni10 wylicwnych zjaw'isk 
zachodzących phy dużej liczbie Macha: 

1) zmJiany c mo i śnodka ael'odynamiczneg.o, 

2) zmiany 1p·ochylenia krzywej wyporu i kąta 

odpowia·dającego zerowemu wyporowi głównej 
,płaszczyzny nośnej , 

3) zmi:a·ny pochylenia krzywej wyporu dla us te­
rzenia poziomego, 

4) ZJnliany a2 i a~ 

5) zmiany kąta odchylenia strug za skrzydłem 
na usterzeniu, 

6) zmiany charakter-yslyki momentu :z,awiasowe­
go steru wysokości. 

Dla jasnego zrozumienia z-mian stateczności i ste­
rc-wnośc1 samolotu, wywol,anych dużą 'l'icz:bą Macha, 
jest koniecznia, pełna analiza 1w1yżej wym/ienionyah 
zjawisk. Niestety jest to trudne do wykonania przy 
op2 rciu się •o badania w locie, zwłaszcza w wypad­
kach, gdy zagadnienie kompnlitkują duże odkształcenia 

kostrukcji. Więks-zość badal'i. w locie, omawi,anych 
w dalszym ciągu , będzie dotyczyła •ogólneg-o w'plywu 
liczby Macha na zapasy: stateczności. statycznej i ste­
rowności. Należy jednak starać się o analizę ·tych czyn­
ników w. lode, gdyż ma to zasadnicze znaczenie , 
zwłaszcza ze wzgnędu .na dostarczenie bezpośrednieg,o 
materiału dla porówna1,ta wyników badań w lode 
z badania ~ni modelow YY!l~ .i teoretycznymi. Z drugiej 
s trony, badani,e wpływu śc"iśliwości na zapas statecz­
ności stal1ycznej i sterowności ma zasadnicze znacze­
J ie ze wz.gJędu na ogóilne zachow.anie się samolotu 
przy dużej liczbie Macha. 

6. 2. r wne typowe pomia1·y stateczności i ste­

rowności w locie przy dużej liczbie -Macha. 

6. 2. 1. Zm..ia1na wyważenia W' loc,ie nurkowym. 

Najwcześniejsze przejawy wpływu ściśliwości na 
stateczność podłużną samolotów dotyczyły znacznych 
i często ndebezpiecznych zmi,an w wyważeniu, jakie 
_występowały przy nurk•c-waniu z wielkimi prędkoś­
ciami. 

w ·1yko nano szereg ,pomiarów ·tych zmian. Typ·o,we 
przykłady z.a1wiera rysunek 15. Są tu ip,rzedstawione 
zmiany wychy'l1eń steru wysokl(),ś ci, konieczne dla wy­
ważen:,a samolotu Spitfire oraz dwóch samolotów 
typ·u Mustang - jed~ego ze sterem pokrytym płót­
nem, drugiego z,e sterem pokrytym metalem. Róż­

nice pomiędzy wiynikami ,obu Mustangów były spo­
wodowane przede wszystkim ·odkształceniami, steru 
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- f 1------+- - -+--- --1- -· 
- - wyi11k1 badań w locie 

I
" tune/ow 

-4'~----"-----'---'----'-.,__ _ _,__~---'--'-- ~ 
443/48-R 15 

Ry.s; 15, Zmiana kąta wychylenia steru wy,sokości 6, ~H 
z liczbą Macha (mie.rzona ,o-di kąta wychy.leni,a steru potrzeb­
nego ,dla wyważenia samofotu p,rzy pr~y~p•ies~eniu lg, 
przy te j .sam e j prę,dko śc i równowatr:~j i małej ,lic;,;bi? 

Macha) . 

krytego płótnem. Zamieszc~ono również. dane porów­
nawcze, •osiągnięte •w tunelu na wielkie prędk,o•Ś i 
w RA. E. przy liczbie ReynoLdsa ,około 2X 106

• 

Należy przypuszczać, że te dużę zmiany w wywa­
żeniu były spow,odowane częściiowo odkształceniami 
elastycznymi w locie. W wybranym wypadku, wyłą­
czając deformacje krytego płótnem steru Mustanga I, 

.cdksztaken1a t,e n i,e grały dużej roili. 

pr1;dl-iośc równowa żna mil/godz. 
200 250 300 150 400 450 ,. 500 u„ 

Mf~ -- -- M=067 „t, 
mata wyfol-iość M" O} 

M=0,75 oko to 10000 stóp [3050m ) 

\ 
l 

M" 0,8 " duza wysoko' ć 
ohoto 30000 stópr9140 m) 

I -
443/48 - R IS 

Rys . 16. Mu,stang. Kąty wychylenia steru wysokości ,po­
trubne ,dla wyważenia samololu przy duże•j prę,dkości 

(p·o,d.ane ,dla ,dwóch wysokości) . 

Jest to wido.czne z rysunku 16, gdzie są podane 
wychy1le:nia steru w1ysokości,, p,01tr:zebne dla wywa.żenfa 
w zależności od równoważnej prędkości lotu dla. 2-ch 
wy,sok•ości,. N a małej wys•ok•ości zachodzi n~e-wi.elka 
zmiana w. kątach wychy1eni.a steru aż do prędkości 
równoważnej 440 m. p. h. (M = 0,7). Na dużej ,wyso~ 
k1olści (30 OOO stóip = 9 150 m) kąt wychylenia stęru 
zmienił się aż o 3° · już pirzy p,rędk,ości 330 m. p. h. 
(M ==, 0,8), cz.y'.lli że ta zmiana j,est całkow:ici,e zwLązana 
z liczbą Macha, a ni,e z •o.dk:sztalcentami. 

Tak jest jednak nie ·z.aws21e. Pew:ne ba,dani,a wy­
ko:nane w Nii1emiczech na s,amJol10de Me 262 wykazały 
wpływ ,odkształceń elastycznych oraz ściśliwości na 
stateczność podłużną. Zmiany wyważenia z szyb­
kością były mi\e-rzio,ne na k:ilku wy.sakości:a.ch, przy 

- 10L _ __J __ -::L.,----L---;-!c;-- __,J'----,:-;,---;;-' 
0,5 0,6 0.7 0.8 M 

443/48 -R/1 

Rys. 17 . Wpływ liczby Ma~ha i odkształ ceń konstrukcji 
r.:1 kąt ,vychy!en:a s teru .,.,- y.sokości potrzebny dla wywa żen i a 

samoloiu (Me 262) . 

;:"M] __ ,,, +-10 

o· - -
0,2 D:1 0,6 Cz 

04 0.6 Cz 

- 10°t--t-t--+---+---1 

/Jk 
-12•------

44J/48 -R/R 

_
4 

O.Z 0/ i 0,6 O.O 1,0 M 

-12 ~--t---t---\ł-------j 

J3k 
-14 ..__ _ _,_____ .,__.,____, 

+ 5000 ' 
0 15000 ' 
o zsooo· 
® 30000' 
X 35000' 

Rys. 18. Mekor IV. Wychylenia steru wy s:kości i klapki 
wyważające j konieczne do wyważen' a a:nolot 1. 14.000 

obr ./ min . 
~H - wychylen ie steru wysokości potrzebne do wyważen ' a 

,samolotu przy ze,rowym kąc ie klapki. 
p1ochylenie k rzywej odpow iadające ,doda tniej 

steleczności _ 

czym mJi,erzono jednocześn~e odkształcenia usterzenia 
oraz kadłub.a . Wyniki są podane na rys. 17. 

Widać tu, że zmi,any wychylenia· steru wysokości 
potrzebne dla 1wyważenia zależą od wysokości lotu. 
Jest to spowodowane znacznymi odkształceniami 
usterzenia wysokości. Przeważna część tych zmian, 
pociągająca za sobą zadzieran'e s:ę r;rzodu zamo:, tu 
na małych wysokościach , jest spowodowana ,o dkształ­
ceniami konstrukcji i gdy z krzywych równowagi dla 
różnych wysok,ości wye11iminować wpływy odksztal­
cen, wszystkie punkty wyznaczają jedną krzywą, wy­
kazującą zmiany wyważeni a w k:erunku opuszczania 
przodu samolotu, zaczynając od liczby Macha około 
0,75. 

Wyżej omówiony wpływ ściśliwości na w,ychy­
lenia steru wys:o;kości konieczne dla wyważenia jest 
wynikiem: 
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1. zmian emo i środka aer ody namicznego s amego 

skrzydła, 

2. zmian kąta odchylenia strug za skrzydłem, na 
wysokości! usterzenia poziomego w skutek zmian 
w rozkŁadZli€ siły nośnej wzdłuż rozpiętości tegoż 

skrzydła, 

3. zmi,ain położenia samolotu, koniecznych dla uzys~ 
. kan'ia wymaganego iwiyporu. 

Dla samolotu zblii;onego do układu k'.l!asycznego 
trzeci czynnik -daje moment pochylający na łeb . Drugi 
czyru1ik daje taki sam moment, o ile fala uderzeni.owa 
tworzy się najpierw przy nasadach skrzydła . Czyn­
nik pi,erwszy m'oże działać w obydwóch kierunkach, 
ale nie wydaje się prawdopodobne, żeby mógł prze·­
wyższyć poprzednfo podane czynniki. Toteż na o.gól 
zmiana wyważenia przy zwykłym ukŁadzie da sam o­
lot ciężki na łeb, o ile n ie zachodzą iv,,1iększe odkształ­

cenia elastyczne konstrukcj'i. 

Meteor zdaje się być wyjątkiem od tej reguły. 

Początkowa zmian.a wyważenia daje samoU,ot ciężki 

na ogo,n aż do M = 0,8 . Jakkolwiek ta zmiana wywa­
żenia może być nieco skomplikowana odkształcenia­
mi, to jednak wydaje się, że główna przyczyna leży 
w ściśliwości, w iprze ciiwieństwie do Me 262 , zewnętrz­

n:e podobnego do Mete-0ra. Może to by ć s;powodowane 
początkową stratą nośności na zewnątrz gondol s ilni­
kowych, powodując zwiększenie c-dchylenia s trug na 
usterzeniu. 

P,oczątkowa zmiana wyważenia ·w, kierunku cięż;­

kiego ogóna, po przekroczeniu liczby Macha = · 0,8 
przechodzi szybko w ciążenie n,a łeb (rys. 18) . 

6. 2. 2. Pomiary stateczności podłużnej prz.y dużej 
liiczbie Macha. 

Zmiany w wychyleniu steru wysokości, koniecz_ 
nym d1a wyiW!ażenia, w za'lieżności od liczby Macha, 

2· 

--~ /VI = 0,80 I 
I o 

a 

/ 
V- I- I 

fv1 =0,75 
o / 

+ 1 o / M=0,70 

a o - ---- I-
M=0,60 

o -f.1 = 0,40 
o 

0,1 0.2 0,3 0,4 

' ' ' , 

VJH=Odla M=0,80 

'/3,,=0dla fvf =0,75 

~H=Odla M=0,70 

~,,=O dla fvf = 0,6 

0,5 0,6 Cz 0.7 
443J48 - R19 

Rys. Eł. Mel-eor IV. Kąty wychiy1knia ,s,te:,ru wyiia,k,oiśc-1 
potrzebne· do wyważenia -samolotu przy ,s tały,ch liczba-eh 

Mia.cha. 
p,ochyle.nie krzywe j odpowiadające ,dodatniej 

steteczności. 

omówione powyżej , wykazują, ze stateczność statycz· 
na uleg.a zmiano.qi, ciążerrte na· ł-eb na określonej · wr 
s,o.kości ws~az.uje ·zwykle ,n:a zmniej_sze:n'i-e· zapasu sta­
teczności statycznej. Te zmiany statec21ności statycz­
nej mogą być hardz,o duże. Np. w wypad-1,{u Met.eora 
(rys. 18) początk-owo za:chodzi: znaczny wzr.os,t w za­
pasie stateczności z drążkiem trzymanym. przy wzra­
stającej liczbi,e Macha, następnie -stateczność inaczni:e 
się zmniejsza, tak że zapas stateczności statycznej 
s t aje się ujemny dla M powyżej 0,8. W w1elu wyp,a,d• 
kach mamy duży uj-emny zapas stateczności statycz­
nej przy najtwyższych osią1ganych .Liczbach Macha: Do­
brym teg,o przykłiadem jest samo1ot V,ampire (rys. 20). 

Jest widoczna nagła, b ardzo s:ifoa zmiana ,w d/3 H 
. ~z 

zachodzącą prz.y pewnym cz n.a różnych wyso•ko,ś­

da.ch . Zmiana ta zachodzi przy tej samej 'luczbie 
Macha .nia k.aiidej wys:ok:ości i j-est wyłączni.e wywo­
łana ściśliwości.ą. Przy .największych . osiąganych 
prędkości-ach mamy .bard_zo duży ujemny zapas sta­
te czności statecznej na każ.dej_ wysokości. 

Na szczęście, przy tych dużych prędkościach 

znaczny ujemny zapas stateczności sta fJycznej me 
wydaj,e się mieć tak silnegio wpływu na ,ogólną sta· 
teczność, jak by to miało m iejsce przy szybkości:a,ch 

m ni,ejszych. Ważnymi czynnika mi przy dużych pręd--
d/3n d~H 

kości.ach są nie całkowite pochodne -- (lub -d-, 
dc z v 

. dcm 
czy tez -d ), które wszystkie są prioporcjonalne do 

Cz 

K n , a'l,e cząstkowa pochodna "~ H przy stałej liczbie 
<>cz . 

Macha. T•en czynnlik jest też najważniej:szy we wzo-­
rze na zl:ip.as st•erowności Hm (porównaj wzór 3). l\lioże 

•on być ·oikTeśfony z 'ba:daf:i. w locie trzema sposOihami : 

l. przez an:aHzę krzyi·Mych wychylenia steru wy­
sokości, p,otrziebnego do wyważenia w funkcji 
c z , dla stałych liczb Macha, przy różnych wyso­
kości.ach lotu poziomego, 

2. ;przez bezp oś-re.dni ip omiar zapas u steriowności, 

3. przez szcz,egół-ową analizę drgań ;podłużnych 

w różnych w.an.mkiach lotu. 

Pierwsze dwli·e meto.dy były .stc,sowa.ne w R. A. E. 
Metoda trzecia n ie z1ostała jeszcze ,dostatecznie r-o,z:w-u­
nięta w Ang'.11ili, ale j€s t szeroko stos,c1wana w Stana.eh 
Zjednocz,onych, j.ak to op'isuje Milli,ka.n w „J :oiurnal 
of the Aer·o.nautical Scien'Cies" z września 1947 r . Za­
stof:iC'Wlanie pi-erws.zej metody do wyników otrzyma­
nych w l·o,ciie poziiom:ym na M,ete:oirze- jj V.ampirze j'es:t 
podane na rys. 19 i 21. ·(Str .. 72) . 

. W wypadku Meteiora zachodz1 aż do· rrajwyższyc_h 

·. . . h t , . M t ł t " ~ H li' b os1ągmętyc· war osc1 s a y 1wtzros - - - z · cz . ą 
. <>Cz 

Macha, świad·cząc o zm1n i,ejszającej się stateczności. 
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Rys. 20 . Vampire I. Kąty - wychyle,nia s teru wy sokośc i ko­

nieczne cl.o wyważenia sam nlotu. 

W wypadku Vampi,ra , przy małym wspók2,ynniku 

. 
0 ~ H . . lk . . d 1· b wyporu zm11any w --- są mew1-e 1e az 10 1cz y 

, o Cz _ _ · 

Macha = 0,75, natomiast powyżej zachodzi znaczny 

dk a~H k · t ··p spa e · . - - , ws -azuJą:cy -na wz'l0os t sta .ecznoscl. rzy 
. o Cz . 

współczynniku wyp:oru cz powyżej 0,1 •wydaje się za­
a ~H 

chodzi ć stały wzrost- - ze wzr,a.stającą liczbą Macha. 
. O C z 

Przypadkowo mamy tu do czyni,en:ia ze znaczną nie­
zgodnością między badaniami w locie i tune1owymi, 
te 0.s tatnie wykazują znaczne zmlniejsz·enie się statecz-

WS!&.1?.. . >-

nośd p rzy M = U,8 i mały ch cz . T a n iczgudn oś ·· może 
być sp,owod~wana 1ltckalnym wi:Jywern . skali \\. rn1:cj­
scach połączenia skrzydł a z belk am i niosącymi uste­
rzenie. Wskaz.uj e to n a j edno z poważniej szych zag~d­
ni•cń .przy ana1iQ: ie w w y n iku b a d ań tunelowych . mia­
nowicie n,a wpływ sk a l i, jak i może by ć w idoczny 
w c..-z ęści.Ja .ch samoliot u , gd zi-e efe k ty w•na liczba R ey­
noldsa Jes.t zna czni,e -mni,e jsza, n i ż obliczon :1 dla ś red ­
niej ciędwy skrzydła r zeczywis tego . 

00 0 1 0,2 0.3 0,4 0,5 Cz 
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Rys . 2 1. Vampi'!'e I. Kąly wyc h yle n ia k la pki wyważa j ące j 
potrzebne d o w yważenia s a molotu . 

Doko1iczenie n a,s tąp i w ze, zyc1e na s t ę p nym . 
To be concluded . 
Tra n steaLe-d from th e ,J ,ou rna l of R oya l Aer ona u lica l 

Society (Augus l 1948) with p ermis s io n of th e Societ y. 

NOWOŚCI TECHNICZNE 

NAJWitKiSZY SILNIK TURBINOWY. 

Zdjęcie przedstawia silrniik turbinowy Northropa, 
Turbodyne; posiada on wti:elostopniową turbinę sp.a.li­
nową oraz wielostopniową sprężarkę osiową. Turbo­
dyne II rozwija moc 10000 KM i jest obecnie najwięk­
szym silnikiem lotnkzym. Poz·ostała energia spalin jest' 
wykorzystana do uzysk.a,rria dodatkowego ciągu. Silnik 
ten ze względu na swą wysQką m oc nie nadaje się do 
zabudowania na żadnym .z dotychczas wykonanych 
płatowców. Dila prób w loc'ie przewidywana }est za-
1::)udowa jego w odpowi:edni•o zmodyfikowanym dziobie 
bombowca Boeing B-29. 

Aviation }Veek, Novern..ber 29, 1948. 
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OWE RADZI ECKIE śl\1 I GLOWCE: 

,,\Vi crtol c t" 1 . l(amowa. 

Jest to śmig ł ow·cc i:roj ldu doś,, ;adczoncgo r~­
dz.ieckiego konstru ktora wiropłatów - N. I. Kam owu. 
Pierwszą konstrukcją Kamowa był w i rnpłat T<AS'Kfl · 1 
wykonany w 1928 r. 

Termin „Wiertol et" powst~ll z połączenia dwóch 
wyr,azów: 1wdert'kalnyj 1 tez k i użyły został p e raz 
pierwszy w roku 1928 do oznaczenia wiropbtu 

KASKR-1. 
Wierta1.et Kamowa rozn t się zasadn iczo w budo­

wie od znanych konstrukcji Bratuch in a . Odznacza 
się on nadzwyczajną prostotą k nstrukcji. Zespól 
nośny składa się z dwóch przeciwb ieżnych wirników 
trójłopatko.w,ych umieszczonych na jednej osi. śmi­
głowiec wyposażony jest prawdopodobnie w ·dwucy­
lindrowy silnik, chłodzony powietrzem. Kra ta ka­
dłuba, zawierająca silnik wraz z przekładnią oraz 
fotel pilota. umieszczona jest bezpośrednio na dwóch 
pływakach. 

Załączone zdjęcie ilustru je ,wyraźnie oryginalną 

konstrukcję „ Wtiertoleta" . 

0 stat11i śmigłowiec Bratuchina. 

Prof. Bratuchin jest au torytetem w d ziedzi,n ie kon­
strukcji wiropłatów; opracował on szereg prototypów. 
Jego nowy śmigłowiec przedstawiony na ilustracji 
wydaje się że jest powJ ększeniem dwumiejscowej 
„Omegi", która . wzięła udział 1v pokazach p o-dcz.as 
święta lotnictwa w Moskwie, w ·ta tach 1944-45. 

· Nowy 'Śmigłowiec posiada pr.awdopodobn;e kon­
strukcję całkowicie metalową. Ma on zabierać sześciu 
pasażerów; załioga składa się z dwóch ludzi. Posiad a 
on d:w1a przeciwbieżne wirniki umieszczone bezpośred­
n:o nad silnikami. Silniki zamontowane są n a koń­
cach krótkich skrzydeł podp.artych zastrzałami . Sil­
niki są przypuszczalnie ewolucją 600-konnego gwiaź­
dzistego silnika ASH-21. 

·Aviatfo~ Week, ApriL 18, 1948 

SZ BO\VIEC Z POMOCNICZYM SlLNICZKIEl\1 
S'l'RUlVIIF.NJOWYM. 

Francuskie Zakłady F ou ' a .zbudowały os t:a.tn,i10 
ci kawy p roto typ jednomi js owego szybowca z p o­
m ocniczym napędem slrumi ni owym. Szyb c,w; c ten 
pl'Zeznaczony jest prawdopodobnie do bad ań m eteo­
rc1 ogicznych na dużych wysokościach; przeiw:idziany 
jest on równ.ież jako l kki szkolny amolot akroba­
cyjny. 

J est to wo1nonośny średniopł at z u sterzeniem 
w ksz t.a t łcie V. Rozpiętość wyn osi 13 m , powierzchnia 
skrzydła okoł o, 13 rn2

• Platy i kadłub są konstrukcji 
drewnianej, usterzenie jes t całkowicie metalowe. W· -
posażony jest w silnik turbostrum1ieni o-wy „Szy<llow­
ski-Turbomeca" dający 80 kG. ciągu przy 32.000 
cbr/min (ciąg maksymalny m a wynosić 90 kG). Śred­
nica silnika :w,ynosi 42 cm . Zamontowany jest on nad 
kadłubem tuż poza kab i ną pilota. Szybowiec posiiada 
jednokołowe p odwozie ara? zwykłą płozę ogonową . Po 
osiągn ięciu pułapu , •przewidz iane jes t schowa1n :e s il ­
nika w kadłub - d a.lszy lot m a być normalnym lotem 
czybowcowym . . 

Cał kowity cięża r s, lart ,wy pzy1b owca wyrws<i.ć: minl 
497 kG. w tym ciężar sam ego szybowca - 274 kG, 
zaś ciężar silnika, zbiornika oraz paliw·a - 140 kG. 

Szybowiec ten. został wy~tawiony w bieżącym ro­
ku na Międzynarodowym Salonie Lotniczym w Paryżu 
jako Castel-MaubousE-in M. 8R- 13 „Cyklone" i wzbu­
dził ogólne zainteresc1w1a.n ie, stanowiąc jeden z najcie--
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kawszych eksponatów ·Salonu. Całkowity ciężar wy­
stawionego -egzemplarza wynosi 485 kG, obciążenie 

płata - 37,3 kGlm12
• Obliczone wyczyny: szybkość 

maksymalna ,na poziomie morza -- 250 km/godz; szyb­
kość maksym:aHlna na wysokości 3.500 m - 260 
km./godz; szybkość wznoszeni:a, przy ziemi - 3,9 rnj sek; 
pułap - 10 .000 m; długość startu - 350 m. 

Ai.rcraft Engineering, ApriL 1949, 

Aeronaub-vcs, June 1949 

NOWY SPOSÓB ODLADZANIA OKIEN KABINY 
SAMOLOTU. 

Firma Pittsburg Plate Glass Co wyprodukowała 
nowy typ niezamarzających szyb pod nazwą „nesa" . 
Szyby ut\.vo,rzone są z dwóch płyt szkla,nych z zawar­
tą m'iędzy nimi warstwą ,przezroczystego plastyku 

. zwiększającą wytrzymałość zespołu. 
Warstw:a plastyku powleczona jest cienką war­

stewką materiału „nes:a"., będącego przewodn ikiem 
prądu ,elektrycznego. 

Prąd ,do warstewki doprowadzany jest za pomocą 
· dwóch pasków przewodnika wklejonych w przeciw­
legle krawędzie szyby . Opór elektryczny przewodzą­
'cej ,warstewki powoduje wyw·iqzyw:ani,e ,9ię ci-epł.a 

w ilości wystarczającej do · s topienia każdego osadu 
1,odu na zewnętrznej powi,erzchn:i szyby. 

Próby przeprowadzane p odczas lotów n:a.d ,Północ­
nym Atlantykie-m wypadły pomyślnie. 

Aviation Week , March 14, 1949 

DOŚWIADCZALNY ZESPóŁ RAKIETOWY. 

W ośrodku doświadczalnym Wlhite Sand wykona­
no w lutym br. pierwszy .próbny l ot dwustopniowe j 
ra.kiety. Raki,eta składała się ze zmodyfiko1W1anego 
pocisku V-2, niosącego rakietę WAC. Rakieta osiąg­
nęła p10-doibno wy-sokość około 400 km; największa 
szybko:ść miała wynosić -około 8.000 km/godz .. Według 
da:nych z obserwacji lotu , rakieta V-2 •odpadła na wy ­
sokości 32 km, zaś największa szybkość osiągnięta zo­
stała przez WAC na wysokości około 100 km. 

The AeropLane, March 11 , 1949 

PiRZYRZĄiD OSTRZEGAJĄCY PRZED BRAIOEM 
TLENU . . 

Ostatnio w Air Force School of lV"'-f-:dicine (RandoJiph 
Field) ,c,pracowano przyrząd ostrzeg~jący pi'lota gdy 
grożą mu zia.burzen.ia wywołane brakiem tlenu. Przy­
rząd ten, zwany w sk rócie EEG, będ~c umocowanym 
na głowie .pilota , reaguje na zJaw1ska zachodzące 

w mózgu podczas ni-ed,o,statku tlenu. Na ,wysokości 

7.600 m okres cza~u pomiędzy pierwszymi. objawami 
n:e-do-s tatku tlenu, a wystąpieniiem zaburze1'i wynosi 
270 sek. Przyrząd ostrzegający reaguje już po upły­
wie maksirnrum 100 sek, tak że pilot ma jeszcze oko-lo 
3 minut czasu -do włączenia aparatu tlenowego, 
względnie do ewentualnego doprowadzenia go do po­

rządku . 
Doświadcz,enia z przyrządem EEG były przepro­

w,adzane na 107 os-oba ch. W 105 wypadkach wyniki 
były pozytywne. 

Aviation W ee k, ApTi1 4, 194 9 

NOWY SYSTEM ROZRUCHU SILNIKóW 
STRUMIENlOWYCH. 

AiResearch Manufacturing Company w Los Ange­
les wyprodukowała ostatnio mały silnik turbin o-wy 
dający równoważn ik 65 KM mocy. Silnik len, \\' 1ażą­

cy około 40 kg , i:; os iada j e dnostopniową turb i nę spali­
nową , dwm:topniową sprężarkę, oraz dwie komory 
Ep.alania. Wyposażony jest w 3/4-konny rozrusznik 
elektryczny zasilany z akumulatora. Sprężarka sil­
nika jest przewymiarowana; większa część sprężonego 
powietrza u zyskanego z n ie j służy do napędu \vysoko­
cbroto-w,ej turbiny powietrznej rozrusznika pneuma­
tycznego , który jest bezfośrednio sprzęż ony z walem 
du ·ż.ego silnika turbostrumien iowego lub turb inowego. 

Ten system r ozruchu unieza leżn ia samoloty wyposa­
żone w silniki tu rbinowe od pomocniczych startowych 
urządzeń lotn:skowych , koniecznych do rozruchu..tego 
typu silników. Silniczek t en może poza tym zasilać 

sprężonym powietrzem wszystkie ins talacje pneuma­
tyczne sam-olotu, jak urządzenia klimatyzacyjne, 
urządzenia ogrzew ające , urządzenie do utrzymywania 
stałego ciśnie11 ia w kabinie s-amolotów wysokościo­

wych itp. 

Aeronaut-ica1 Engineerfog Review, Februa.ry 1949 
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G. W. MIKLASZEWSKI - Modele latające. (Przekład 
z rosyjskiego). Bibl. L igi 
Lotniczej. Wyd. ,,Prasa 
Wojskowa" . Wars zawa, 
1948; str. 304. 

Ta piękna książka dla n aszej młodzieży służyć ma 
ta podręcznik dla jnstruktorów modelarstwa i zaawan­
sowanyoh modelarzy, którzy znajdą tu odpowiedź na 
większość zagadnień lotniczych. Modelarstwo lotnicze 
bowiem to nie tylko zabawa w miniaturowe lotnictwo, 
ale jak słusznie. zaznacza autor, modelarstwo może 
posłużyć jako wspaniała szkoła samodzielnej , tw•órczej 
pracy, wychowująca przyszłych wynalazców, p racow­
ników naukowch i konstruktorów, a takich ludz t właś­
nie lotnictwo potrzebuje. 

Dla spełnienia tego zadania autor wyłożył ,odsta.­
wy aerodynamiki, mechaniki lotu i statyki lotniczej 
~r sposób przystępny a jednocześnie bezbłędny, czego 
nie można powi-edzieć np. o wielu niemieckich pod­
ręcznikach mode1arstwa. 

Ponadto autor celowo usunął ze swej książki 
wszystkie specjalne reguły modelarskie, których pełno 
w literaturze anglo-amerykańskiej, aby nie stwarzać 
niepotrzebnego balastu dla pamięci młodzieży, nato­
miast położył naci•sk na zrozumienie fizyka1lnej strony 
zjawiska. Dopiero w oparciu rJ te podstawy można 
te czy inne „recepty" poprawnie stosować. 

Książka zarwtiera poza tym rysunki kilkunastu 
modeli latających (w tym jeden śmigłowiec), obszerny 
rozdział dotyczący budowy modeli , osobny o śmigle 
i silniku gumowym. Silniki benzynowe omawia bar­
dzo krótko, a o samoz-c11plcinowych nawet nie wspomina . 
To samo odnosi się do silników odrzutowych, ale ina­
leży pamiętać, że autor pisał tę książkę w r. 1945. 

Tłumacze zasłużyli niewątpiliw'ie na podziękowa­
nie od młodzieży • za tak cenną książkę, ale od strony 
fachowców muszą spotkać się z rzeczową krytyką. 

Dokończenie ze str . 54 

Insba~acja elektryczna powinna być wykonana 
w ten sposób, aby wszystkie światła zapalane z wi•e­
życzk1i kontro1nej jak: lampy dróg startcrwych, prz-e­
szkodowe, graniczne, latarnia lotniskowa, wskaźnik 
kierunku lą<lowania itp. miały na planie lotniska od­
powiadające im lampki sygnalizacyjne, które mają 
wskazywać, czy włączone światła palą s1ię, czy nie. 

Oświe1/lienie lo,tnisk w dużym stopniu zależy od 
typu użytkowanych samolotówi i od urządzeń adio­
wych, stosowanych w danym czasie do ułatwienia 
ślepego lądowania. Ponieważ charakterystyki stoso­
wanych samolotów n ie są stałe, a urządzenia do śle­
pego lądowania będą ulepsz:ane, pi.·zeto i wymagan!ia 
odnośnie elektryfikacji Oiotnisk będą również z bie­
giem czasu ulegały zrnJi anom. Jak wynika z P'owyższe­
go opisu, problemy związane z elektryfikacj ą lotnisk 
są skomplikowane i wymagają studiówi oraz stałego 
śledzenia postępu technik.i w tej dziedzinie. 

_ , 

KSIĄŻKI 

Zacznijmy od aercdynamiki (str. 33). Czytamy: 
. , gę~tość p cwietrza tzn. wagę jednego m 3 m ierzymy 
w kg/m 3

" - winno zaś być: ,,ciężar ,właściwy 1
) po­

wietrza" tzn. ciężar jednego m 3
, gdyż gęstość jest ilo­

razem ciężaru właściwego przez przyśpieszenie ziem­
skie, zaś waga jest przyrządem d o m ierzen ia ciężaru 
i wszelkie liczne zwroty typu : waga modelu, waga 
skrzydła Hp. są błędne; winno być oiężar modelu itd. 

Tłumacze nie uznają linii prądu (linii taka), 
a wprowadzają lini•e strug? (str. 46). 

O przepływie turbulencyjnym mówią: strumień 
zawirowany iJ.ub zawichrzony. W·idmo opływu (str. 52) 
ma oznaczać obraz przepływu. 

Łuk osiowy profilu - to lirvia środkowa lub szkie­
let profilu. 

Używamy określenia profil o stałym środku par­
cia, nie zaś o nieruchomym. ia,g śmigła jest siłą, 
w'ięc określenie - siła ciągu - nie jest poprawne, 
a występuje wielokrotnie. Czasem trzeba uży · zwrotu 
wielkość ciągll. 

Zamiast moc (praca) za tracona winno być : zużyta 
na ... lub praca rozciągania, sk1·ęcania itp. 

PrzY'miotnik „niewygodnyj " w całym podręczniku_ 
tłumaczono wadliwie jako niewygodny np. niewy­
godne wydłużenie, wymiary itp ., podczas gdy 1win_no 
być - niekorzystne. Natomias,t 1pols,kie , niewyg od­
ny" - to rosyjskie „nieudobnyj " i w tym znaczeniu 
wy tępuje u Miklaszewskiego np . na str. 164 oryginału. 

Maziste myuło potasowe nazywamy potocznie 
szarym mydłem a ni:e zielonym wg. dosłownego tłu­
maczenia. 

Siła nośna poza ś·rodkiem ciężkoiś,ci pochyla m:odel, 
a nie zakręca (str. 166), zmniejszenie prędkości za 

PN 
1) kl · <ł rmy ----~ powi11,ien się wyra,żać ory w5 no N _ G'20SO 

w k /m3 
- przyp. red. 
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skrzydłem jest skutkiem przyhamowan.ia warstwy 
pow'ietrz.a a nie zagarnięda (str. 173). 

Stateczność .-, boko,waja" - to boczna a· !l'ie ;po.­
:prz.eczna ('sr. 158). 

Emalit - to lakier, a nie cellon, który po ro,syj­
sku nazywa się „aeroŁak". Terminy z wytrzymałości 
materiałów - również często błędne: ,,nati.a,żenie" -
to naciąg papieru, a nie naprężeni•e (str. 37), ,,moment 
soprotiwlenia" - to wskctźnik wyJ'rzymalości, a n i·e 
moment oporu; ,, wremiennoje so:p-rntiwlenie" - to 
wytrzymałość doraźna, a ni1e "czasowy opór" (str. 252); 
moment i naprężenie , razruszajuszczeje'' -- to rnor­
ment wzgl. naprężenie n.iszczące, a nie odkształcające 
(str . 250). Zamiast zapas wytrzyrnało-ści przyjęto u nas 
określenie pewność lub współczynnik pewności . 

Korekta cyfr i wzorów - słaba. Np . str. 141 -
trzy poprawki : o =:: 0,55 zamiast błędnego o = 55; 
we wzorze 48 brak dwu pierwiastków, wi•ersz niżej 

G 
p =-; bez zbędnego v; str. 182 - Aop. poz.= O wj,nno 

być 0,6; s tr. 44 p = 1,125 'Winno być 0,125; s tr. 200 -
wzór na Mk b1:;dzie błędny, j eśli poprawić wg. erraty; 

s tr . 208 - jednostką momentu bezwładności jes t 
kgm, 

kGmsek 2 a me --- • 
sek~ 

Pomimo usterek, które niei\•.r ąt.pliwie zos.taną u su­
nięte w ina.stępnym wydaniu, czytając tę książkę, 

mimowoli z,azdrościmy obecnej młodzieży, że ma tak· 

piękny podręcznik, którego nam baridzo brakowało, 
gdy dwadzieścia parę l at temu sami budowaliśmy 

modele. 

A. A. UMANSI{IJ - Prostrnstwfennyje si:stem,y. Gosu.­
darstwiennoje izdatie'Lstwo strov­
tielnoj Viterntury (Stróji Zdflt) 

M oskwia 1948. 

Kslążka A . A. Umanskowo jest bardzo _dobrym 
przykładem wzajemnego zazębiania s-ię statyki lotni­
~zej i statyki konstrukcji inżynierskich. Autor, wy­
korzystując swe do-świadczenie w pierwszej dziedzi­

. nie, przenosi znane mu metody i rozwiązani.a do dr1u· 
giej dzied.ziny statyki. Ze 1w!zględu na riieco odrębną 
P'Osfać kons trukcji inżyniers:kich, technik czy inżyni.er 
lotni.czy nie znajdzie w tej książce przykładów, które 
mógłby bezpośredno przenieść na spotykane w statyce 
konstrukcji platowcowych z;a,gadnienia. Ta pozorna 
wada jes t jednak z drugi.ej strony zaletą . Konstrukcje 
inżynierskie są znacznie prostsze od lotniczych i zro­
zumienie zasad przenoszenia sil na prc-s tszych e1'e­
men tach stanowić może wstęp do oi;anowania prze~ 
b iegu sił w konstrukcjach b ardzie j zlożc,nych. Wpro­
wadzeni,e, szersze niż to jest praktykowane w statyce 
kcinstrukcji lotniczych, pojęcia s tatycznej zamien­
n cści ścianki i pręta kratolv,micy umożliwia konstruk­
torowi lotniczemu zro.zumienie dość skomplikowane­
go przebieg u sil w o1rnlicach wykrojów konstrukcji 
skorupowych. Z. B. 

KRONIKA Z PIL 
NOWI CZŁONKO-WIE 

W drugim kwartale b. r. zostali zweryfikowani 
i przyjęci na członków Kola Lotniczego in:a.stępujący 
Koledzy: 

79. Lenkiewi•cz Stefan 
80. Bocheński Jan 
81. Gruszczyfiski Em.:i1 
82. Kamiński Kazimierz 
83. Karskf. Janus z 
84. K.urz yfiski Marian 
85. Szurgott Andrzej 
86. Witkowski Ryszard 

87. SoUyk Tadeusz 
88. Frąckowiak Witold 
89. L eyko Jerz y 
90. Kołodziejczyk Leon 
!Jl. Wadawski Mie:cz. 1 

92. Soltyk Witold 
93. Hryniewicz Piotr 
94. Kartazińsfov Henryk 

ODCZYTY. 
W okrcs.i,e sp1:a wozda,wczym odbyły się następu -

- jące odczyty: 
1 kwiet,nia b . r. - odczyt kol. Jerze go Pindery 
p. t. ,,Zarys elastooptycznej_ metody analiz y na­
prężeń". 

oraz 

29 kwietnia - odczyt kol. prof. Jer zego Bukow­
skiego p . t . ,,Profile Laminarne". 
27 m'.aja - odczyt kol. Jana Staszka 
p. t. ,,Opływ profilu przy ponadkrytycznych licz­
bach Macha". 

22 czerwca - cdczyt kol. pro.f. Bronisława Bo·­
chenka p . t. ,,Wytrzynictlość 1netali w wysokie/i 
temperaturach". 
Odczyty odbyły się w audytorium Ins.tytutu Aero­

dynamicznego w Warszawie ul. 6 Sierpnia 24 i cieszy­
ły się dużym za,interesowaniem oraz frekwencją. 

WYCIECZKA. 
Dnia 10 czerwca b. r. odbyła się wycieczka człon­

ków ZPIL do warszawskiego portu lotn iczego PLL 
„Lot" na Okęciu. Czł-o,nkowie wyciieczki zapoznali się 
z obecną ·organizacją :::łużby ruchu i bezpieczeństwa 
na. lotnisku Okęcie oraz z;w1iedzili stacj ę goniometrycz­
ną. 
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Wskazówki dla autorów wspólpracuiących z „Techoiką Lotniczą" 

1. Przed przystąpieniem do opracowall'lia arty­
kułów mompilacyjnych lub tłumaczeń do „Techniki 
Lotniczej" należy porozumieć się z redakcją, celem 
upewnienia się, że dany temat nie jest w ,opracowaniu 
przez kog,o imnego. 

2. Przy opracowywaniu artykułów należy poło­
żyć jak największy nacisk na przejrzystość układu, 
zr-0zumiałość i jasność treści. Brak tej cechy sprawia, 
że najwartościowsze nawet prace nie mogą - być na,le­
życie ocenione. 

Należy posługiwać się zdaniami, krótkimi, myśli 
główne ,należy wyraźnie uwypuklać, choćby nawet 
przez powtarzanie się. 

Specjalnie ważne jest staranne i logiczne wprowa­
dzanie wzorów, przy czym należy robić jak najmniej 
przeslwków. 

Należy rozbi ć artykuł na logiczne ' rozdziały 
i ustępy, zaopatrując je w tytuły, numerować waż­
niejsze wz.ory, przestrzegając jednakowego słownictwa 
w tekście i na II'ysunkach, przestrzegać nowej pisowni 
polsk :ej zatwierdzonej przez Ministerstwo Wyznań . 
Religijnych i Oświecenia Publicznego z dn. 24 czerwca 
1936 r., oraz ogólnie przyjętych symboli, skrótów itp. 

3. Rękopis względnie mi:lszynopis, nadesłany do 
redakcji musi -odpowiadać następującym wymaga­
niiom: 

a) pisać po jednej stronie z interlinią (z odstępem 
pomiędzy wierszami) wyraźnie, atramentem, na 
kartkach formatu A4 (210 X 297 mm). Z lewej 
strony kartkl musi być zostawiony margines dla 
korekty i uwag redakcj~ szer,okości 30 mm. 
Na pierwszej stro.nie u góry pozostawić wolne 
około 14 strony dla uwag redakcji i ,oznaczen:a 
artykułu. 

b) Maszynopis nadesłać w 2 egzemplarzach na pa­
pierze kancelaryjnym a nie przebitkowym. 

c) W rękopisie lub maszynop isie nie dawać żadnych 
podkreśleń, nie pisać r o z st r z e 1 o n y m d r u -
k i e m, · aini nie- pis a~ wyrazów WERSALIKAMI 
(dużymi literami ailiabetu). Chcąc wprowadzić tę 
formę do tekstu drukowanego należy stosować 
,,Wskazówki dla autorów współpracujących z I1n­
stytutem Wydawniczym SIMP", którą to bruszurę 
prześlemy bezpłatnie · na żądanie, lub pozostawić 
tę sprawę redakcji, zaznaczając jedynie w odpo­
wiednim miejscu czarmym ołówkiem na margine­
się: wydrukować kursywą, wersalikami, tłustym 
drukiem, rozstrzel,onymi literami lub tp. 

d) Nie pozostawiać wolnych miejsc na rysunki. 
W miejscu gdzie ma być umieszczony rysianek 

należy w środku szpalty podać oznaczenie w po­
staci: Rys. 1., Rys. 2., itp. W szczególności nie 
należy wcinać tekstu (tj. zmniejszać sze.rokości 
szpalty dla oznaczenia rysunku). 

e) Wzory matematyczne podawać w oddzielnych 
wierszach. Wzory pisać -odręcznie możliwie naj­
wyraźniej, zachowując odpowiednią wielkość liter 
i cyfr -oraz prawi:dłowe położenie wskaźników 
i symboli. ,, 

f) Odnośniki pisać bezpośrednio po wierszu, w k tó­
rym cyfra ·odnośnika została podana 1): 

g) W odnośnikach biograficznych podawać nazwi­
sko autora, tytuł książki lub artykułu, tytuł i nu­
mer czasopisma, w którym dany artykuł ukazał 
si ę, oraz rok wydania. 

h) Numer-ować kartki rękopisu względnie maszyno­
pisu w postaci: 
- 1 -, - 2 -, itd. pośrodku strony u góry. 
4. Rysunki i wykresy wiinny być wykonane 

w ska11i 1 : 3 (większe, cało-stronicowe) 2 : 1 
pamiętając, że szer-ok:ość szpalty wynosi 85 mm, a sze­
rokość kolumny 17,5 mm. 

Rysunki pow:nny być wykonane tuszem na nie­
zbyt szorstkim papierze rysunkowym lub na białej" 
kalce rysunkowej (kalka niebieskawa lub żółtawa 
jest niewskazana). 

Przy wykiO'Ilywaniu wykresów należy tak dobrać 
skalę, aby po zmn'ejszeniu oczka siatki wykresu miały 
wymiar 5 X 5 lub 10 X 10 mm. ' 

5. Fotografie oryginalne powinny być wykonane 
na gładk.:.m, błyszczącym ,papierze foto,graficznym i -
,o ile możności - retuszowane. 

6. O ile mają być reprodukowrune jakieś rysunki 
J.ub fotografie z innych dz~eł, to dzieła te należy za­
łączyć do ,rękop:su i zaznaczyć na wykazie rysunków 
tytuł i miejsce dzieła, z którego ma być zaczerpnięty 
dany rysunek. 

Wydawnictwa te zostaną zwróc,one. 
7. Wszystkie rysunki, fotograf:e i wykresy w in­

ny być ponumerowane zgodnie z trekstem. Rysunki 
wykresy i fotografie należy składać w oddzielnej 
kopercie, usztywniomej tekturową wkładką. Nie mogą 
być one składane ani naklejane. 

8. Autor obowiązany jest do wykonania co naj­
mniej 2 korekt drukarskich w termiJnach wskazanych 
przez redakcję. Korektę należy przepr,oiwadzić zgcdn' e 
z instrukcją podaną we „Wskazówkach dla autorów 
współpracujących z IW SIMP". 

1) w wyjątkowych wypa,dkach można j-e umie&zczać 
na końcu us,tępu, w którym została po-dana cyfra 
odnośnika. 



Warunki ogłaszania prac w .Technice Lotniczei". 

t. Redakcja „Techniki Lotniczej" przyjmuje do druku jedynie prace nigdzie przed tym · nie dxu­
kowane. 

2. Prace zgłaszane do „Techniki Lotni czej" powinny być wykończone pod względem układu 
treści i stylu, ponadto zgodne z pisownią Polskiej Akademii Umiejętności. 

3. Do druku mogą być zgłaszane zarówno prace oryginalne, jak kmp.pilacyjne oraz tłumaczenia 
·ew. streszczenia najcenniejszych rurtykułów obcych, przy czym należy szczegół-Owo podać źródła, z których 
autor korzystał. 

4. Redakcja zastrzega sobie prawo czynienia poprawek i skrótów w tekście z tym, że ważniejsze poprawki 
lub uzupełnienia zostaną uzgodnione Ż autorem. 

ł 
ll. Nadesłane artykuły kwalifikuje · Komitet "Redakcyjny T. L., który może zaprosić do współpracy wy-

branego przez s~ebie koreferenta, specjalistę danego· działu. 

6. Redakcja zastrzega sobie prawo do przerysowania rlub przerobienia rysunków i wykresów, o ile będą 
one wykonane w . sposób, n ie nadający się do wykonania klisz. 

7. Każdy nadesłany artykuł powinien być zaopatrzony w krótkie, nie przekraczające 15 wierszy streszcze. 
n ie. 

8. Prace należy nadsyłać pod adresem: Redakcja „Techniki Lotniczej", Warszawa, ul. Nowowiejska 24. 

9. Redakcja nie odp_owiada za poglądy wyrażone przez autorów. 

( , 
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