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Wynalazczo$é pracownicza w lotnictwie

Odbudowa Polski zniszczone] w bezprzyktadny spo-
s6b przez okupanta wymaga wytezenia wszystkich sit
oraz wydobycia wszystkich czynnikéw twérczych tkwia-
cych w szerokich masach spoleczenstwa. Jednym z tych
czynnikéw, na ktory mie zwracano do niedawna dosta-
teczne] uwagi, jest wykorzystanie inwencji wynalazcze]j
szarych ludzi pracy, ktdérzy niejednokrotnie mogliby
wnie$¢ bardzo wiele do zbiorowego wysitku budowania
Polski Ludowej. Przyczyng niedociagnie¢ byl nietylko
brak pomocy technicznej, lecz rowniez brak umiejetnogei
wydobycia ukrytych w robotniku zdolnosci wynalazczych.
Nie doceniano warto$ci tych wynalazkow i nie znale-
ziono podejécia do robotnika w sposéb oémielajacy go

do zglaszania pomystow, bez wzgledu na ich poéiniejsza .

ocene.

Rezultaty tego zaniedbamia moglyby odbié si¢ bardzo
niekorzystnie na tempie odbudowy kraju, a zarazem na
wykonaniu planu szescioletniego i dlatego Panstwowa
Komisja Planowania Gospodarczego polozyla specjalny
nacisk na propagowanie wynalazczoéci 1 usprawnien.
Liczne Kluby Racjonalizacji i Techniki. ktére zostaty
utworzone, wykazaly sie juz powaznym dorobkiem wy-
razajacym si¢ miedzy innymi sumg uzyskanych oszczed-
noéci, osiagnietych przez wykorzystanie pomystéw ra-
cjonalizatorskich. ~Troskliwa opieka ze strony wladz
pafistwowych, zapewniajaca nalezycie wysokie premie
i uznanie dla pomystodawcéw jest bodzcem do dalszej
intensywnej pracy.

W ogdlnej akcji racjonalizacyjnej pracownicy odro-
dzonego lotnictwa polskiego nie dali sie wyprzedzié. Przy
wszystkich zakladach pracy powstaly juz Kluby Racjo-
nalizacji i Techniki, majace zadanie opiekowania si¢ wy-
nalazca oraz rozwijajace ozywiong dzialalnosé w kie-
runku szkolenia zawodowego i podnoszenia ogdlnego po-
ziomu technicznego.
wane zostaty przez inzynieréw i technikéw lotniczych
doksztatcajace kursy zawodowe dla robotnikéw w za-
kladach WSK oraz przy Gléwnym Instytucie Lotnictwa.
Kursy te ciesza sig duza frekwencja.

Do zadarn Klubéw nalezy réwniez szerzenie ruchu ra-
cjonalizatorskiego, ulatwianie pracy wynalazczej i ra-
cjomalizatorskie] przez udzielanie porad fachowych i kie-

W ramach tej akcji zorganizo-

rowanie pomystéw do miarodajnych placéwek oraz wy-
tawianie z pomiedzy masy pracownikéw ludzi utalento-
wanych, ktorzy bez tej akcji nigdy nie mogliby wykazaé
swoich mozliwosci. '

Zasadniczym celem akcji racjonalizacyjnej jest poza
uzyskanymi ta droga oszczedno$ciami zlikwidowanie
wszystkich trudnosci wytwéreczych, a w szezegdlnosei
t. zw. waskich przejéé tamujacych cala produkcje. Ko-
nieczne jest przy tym dzielenie sie wlasnymi doswiad-
czeniami i trudnoéciami z calym Swiatem pracy. Akcja
publikacji tematéw racjonalizacyjnych prowadzona na
szeroka skale rozwigzuje te sprawe w znacznej mierze.

Aby jednak dobrze zaczete] pracy nie marnowaé na-
lezy dolozyé staran, zeby zalatwianie spraw zwigza-
aych z zakwalifikowaniem 1 realizacja pomystéw, oraz
wyplacanie premil nie ulegalo tak dlugiej zwloce, jak to
sie czesto dzieje obecnie, bowiem moze to byé przy-
czyna zniechecenia mas pracowniczych do calej akcji.
Musimy pamieta¢ zawsze o tym, ze pracownik warszta-
towy zglaszajacy pomysl racjonalizacyjny daje spote-
czefistwu najpiekniejsza cze$é swoje] osobowosci i dla-
tego powinien byé otoczony jaknajstaranniejsza opicka
1 pomocg techniczna.

Na odcinku usprawnienia pracy kadr lotniczvch bar-
dzo wazna rzeczg jest opracowanie i realizacja planowej,
mascwej, akcji wydawniczej, tak jak to obserwujemy
w Zwigzku Radzieckim. Akcja taka ultatwia szkolenie
nowego narybku oraz pozwala na state doszkalanie per-
sonelu juz zatrudnionego.

Bardzo waznym momentem umozliwiajacym nalezyte
rozwiniecie akcji racjonalizacyjnej jest ustalenie odpo-
wiednich przepiséw i zarzadzen regulujacych zalatwia-
nie formalnoéci zwiazanych z wnioskami. Szereg wy-
danych juz przez réine instytucje zalecen, zarzadzen
i przepiséw nie wyczerpuje, przynajmniej narazie za-

' gadnienia i zapowiedziany przez wladze dekret normu-

jacy te sprawy winien byé wydany mozliwie jak naj-
predzej.
Rozbudowujace sig z zywiotowa sita lotnictwo Polski

Ludowej powinno by¢ przyktadem dla innych dziedzin

zycia gospodarczego w dazeniu do ostatecznego celu,
ktéremu ma imig Socjalizm.

%
* »*

AT
ZPIL i Redakcja ,,Techniki Lotniczej* pragnac przyjsé
z pomocg fachowa wszystkim pracownikom lotnictwa
organizuje na tamach ,Techniki Lotniczej” skrzynke
zapytani technicznych. Listy z napisem — Skrzynka
techniczna — prosimy kierowaé do Redakcji ., Techniki
Lotniczej — Warszawa 1, ul. Nowowiejska 24.
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O$ skrecenia i 0§ écinania w przypadku swobodnego osadzenia

diwigaréw skrzynkowych

Nie tak dawno jeszcze. niemal do czasu pojawienia
sie wlasciwych Xkonstrukeji lotniczych, panowalo pow-
szechne mniemanie, ze diwigar, poddany dziatania sit
poprzecznych, przecinajacych jego o5 podiuzna (linie
srodkéw ciezkosci przekrojow poprzecznych), ulega wy-
facznie wygieciu (zginaniu). Mniemanie to wyplywato,
zapewne, z powszechnego stosowania w konstrukcjach
inzynierskich elementéw, posiadajacych dwie plaszczy-
zny symetrii; jezeli istniala tylko jedna taka plaszczy-
zna, obierano ja zwykle za plaszczyzne dziatania sil ze-
wnetrznych. Z chwila jednak, gdy w lotnictwie zaczeto
stosowaé szeroko elementy o przekrojach niesymetrycz-
nych i jednosymetrycznych (te ostatnie poddane dzia-
faniu sil, nie lezacych w plaszczyznie symetrii), prze-
konano si¢ dowodnle, Ze wygieciu (zginaniu) dzwigara
towarzysza w tych razach obroty przekrojow poprzecz-
nych w swych plaszczyznach, czyli tak zwane powszech-
nie skrecenie. Na drodze doswiadczalnej stwierdzit to
zjawisko juz doéé dawno C..Bach, ktéry wykazal, ze,
o ile sita poprzeczna przechodzi przez pewien szcze-
golny punkt przekroju, mozna uniknaé skrecenia dzwi-
gara.

Jeszcze dzisiaj, mimo pojawienia si¢ licznych warto-
iciowych prac na ten temat,!) sprawa nie stracila
aktualno$ci?) i powoduje niekiedy wsréd konstrukio-
16w lotniczych mmniej lub wigcej istotne watpliwosci.
Nie od rzeczy wigec wydaje sie powrdcenie raz jeszcze®)
do tego tematu i przeprowadzenie rozwazan, bardzo
zreszta ogdélnych, na prostvm i mozliwie przejrzystym
przyktadzie. Nalezy z calym naciskiem podkreslié, ze
wszystkie wnioski, ktére zostana dalej wyprowadzone,
obowiazywaé moga jedynie przy wyraZnie przez nas
przyjetych zalozeniach; extrapolowanie tych wnioskéw
na inne wypadki prowadzié moze do nieporozumien
1 nawet bledéw. Tego rodzaju wtlaénie extrapolacje lub
intuicyjne podchodzenie do zagadnienia — nie umniej-
szajac wcale znaczenia intuicji w praktyce konstruktor-
skie] — byly do ostatnich nieomal lat przyczyna pew-
nych zasadniczych nieporozumien. Z koniecznosci wiec
postuzyé si¢ tu wypada do$é prostymi zreszta wywoda-
mi matematycznymi, gdyz one jedne tylko zastapié moga
nader w danym wypadku zwodnicze wnioski intuicyj-
ne. Wezmy pod uwage diwigar cienkoécienny (tzw.
diwigar skrzynkowy lub ,keson® skrzydla) w ksztalcie
graniastostupa wydtuzonego wzgl. walca (nie komiecznie
zreszta kolowego) o stalym przekroju. Dzwigar ten opa-
trzony jest wewnatrz zZebrami (wrggami) sztywnymi

1) Fundamentalne, zaréwno co do treéci, jak i &cisto-
&ci, rozwazania znaleZé moina w pierwszym tomie dzie-
a [13.

2) Por. np. niedawno opublikowansg interesujaca pra-
ea [2].

3) Por. zesz, 2 (5) Techniki Lotniczej z 1949 r. [3],

w swych plaszezyznach, ktére uniemozliwiaja odksztal
cenie przekrojéw poprzecznych w tych plaszezyznach,
oraz cienkimi usztvwnieniami podtuinymni. Przekroje
tych ostatnich usztywnien wliczone sa do przekroju
écianek dzwigara droga odpowiedniego zwiekszenia ich
faktycznej grubosci. Niestatecznosé catego diwigara lub
pewnych jego miejsc zostaje wvkluczona. Umieéémy
w érodku cigzkoéci O jednej z podstaw dzwigara (rys. 1)
poczatek prawoskretnego uktadu osi wspétrzednych pro-
stokgtnych w ten sposéb, ze oS z ukladu skierowana
jest rownolegle do tworzacych pobocznicy (Scianek ze-
wnetrznych) a csie x 1 y pokrywaja sig z gltownymi
érodkowymi osiami bezwladnosei podstawy. Zaktada
sie, ze dzwigar nie posiada wewnatrz przegréd (jego
przekréj poprzeczny jest przeto tzw. dwuspéjny).

Rys. 1.

Zatézmy, ze ,lewa® podstawa dzwigara zostaje unie-
ru_chomiona w trzech dowolnych punktach (I, 2, 3 na
rys. 1) przez przytwierdzenie &cianek w tych trzech
punktach do plaszczyzny xy, traktowanej jako doskonale
sztywne i nieruchome podloze. Nalezy doktadnie zdaé
sobie sprawe z tego, ze chodzi tutaj o warunek czysto
geometryczny, co oznacza, ze w trzech punktach unie-
ruchomionych nie powstaja absolutnie zadne reakcje.
gdy na diwigar dzialajg sily zewnetrzne. Wprost prze-
ciwnie, zaklada sie, ze o ile diwigar ulega obciaze-
niu — przy czym, jako reguta, obciazenie (wylgcznie
poprzeczne) przylozone zostaje w plaszezyinie ,pra-
wej* podstawy — na obwodzie (na &ciankach) pod-

- stawy lewej“ pojawiaja sie napiecia (reakcje), roz

mieszczone w sposob ciagly wzdluz obwodu podstawy,
w zadnym za$ wypadku nie skupione w punktach utwier-
dzenia. Jest to wiec zjawisko zgota réine od tego, ktdre
zachodzi w tzw. okuciach, przytwierdzajacych dzwigar
skrzydtowy do kadtuba: okucia stanowia tutaj réwno-
czeSnie miejsca utwierdzenia i miejsca reakcji (oddazia-
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tywania podpér). Na rys. 1 napiecia podporowe przed-
stawiono dla wigkszej wyrazistoéci wyh;czme jako stycz-
ne do konturu podstawy, ale, oczywiscie, zrozumiate
jest, ze moga one réwniez posiadaé sktadowe prosto-
padte do przekroju podporowego. Obciazenie zewnetrzne
przedstawiajg, jak juz wemiankowano, napigcia, dzia-
tajgce w plaszczyznie ,,prawej” podstawy (na tzw. wol-
nym koncu diwigara) wzdluz stycznych do konturu tej
podstawy (napieé normalnych z zalozenia tutaj nie ma),

Przyjmijmy teraz, ze, wskutek odksztalcenia diwi-
gara pod dziataniem obciazenia, poszczegélne jego
punkty doznaja przemieszczen u, v, w odpowiednio
w kierunku osi x, y, z oraz ze przemieszczenia te przed-

stawiaja nastgpujgce funkcje zmiennych x, y, z:

u=,ﬂz3-——£%2—~cyz+ez ) )
3 2 ,
__:J)_ 3_1 2 —
v=-rz ~ z? -+ cxz —fz (21

w=(—mz® + nz)z + (—pz° -+ qz)y 4 F(s)—

—ex—+fy. (3)

Mate litery lacinskie oznaczaja tutaj, na razie nie-
znane, wielkosci stale, a F(s), réwniez na razie nie-
znang, funkcje wielkosci s; ta ostatnia wielkoé¢ przed-
stawia odlegtosé dowolnego punktu przekroju (mierzo-
na po konturze w kierunku przeciwnym obrotowi wska-
zéwek zegara) od pewnego pumktu x,, ¥, na konturze,
obranego za poczatek rachuby (por. rys. 1).

Wiadomo,*) ze dla naprezen w §$ciankach diwigara
cienkoSciennego wyprowadzi¢ mozna nastepujgce wzorv:

2w ‘ ’
G’—‘:E Bz ’ (4)

du dx ov dy dw
T—G(az ds Tz ds as)' (5)

Tutaj 6 i © sa to odpowiednio naprezenia normalne
i styczne w przekroju poprzecznym, x = x(s) iy = y(s)
przedstawiaja réwnania parametryczne konturu przekro-
ju w funkcji wspéirzednej s, za§ £ i G sa znanymi
wspolczynnikami sprezystoéci.

Przez podstawienie wartoéci u, v, w ze wzoréw
(1) = (3) do prawych stron réwnosci (4) i (3) otrzy

muje si¢ po prostych przeksztalceniach nastepujace wy-
razenia dla naprezen w $ciankach diwigara:

s=—E[(2_mz—,n)m+(2pz;q)y] , '(5)

=G(cr+%§)- _ @

4) Por. np. [4] wzory (2) i (4).

dx dx
W ostatnim wzorze wyrazenie x cy —y s

ds
no przez réwnowazng mu dlugosc prostopadlej r, opusz-
czone] z punktu, w ktérym os$ z przebija damy przekro;,
na styczna do konturu tego przekroju.

zastapio-

Zastanéwmy sie teraz jakiemu obciazeniu, dzialaja-
cemu w plaszezyznie konca wolnego, odpowiadaia na-
prezenia, przedstawione wzorami (6) i (7). W tym
cclu okreslmy tzw. wektor gléwny o sktadowych X i Y
oraz moment gléwny napie¢ zewnetrznych na tym kon-
cu, sprowadzonych np. do punktu O’, w ktérym oé z
przebija plaszczyzne korfica wolnego. Tym samym na-
piecia zewnetrzne sprowadzamy do sily wypadkowej
przyczepione] w punkcie O’ oraz do pary sit, dziata-
jacych w plaszczyznie ,,prawej* podstawy.

Zauwazmy przede wszystkim, ze napiecia normalne o
w dowolnym przekroju (nie tylko na koncu wolnym)
nie posiadaja wypadkowej w kierunku osi z. Istotnie,
jezeli przez h oznaczymy (dla wigcksze] prostoty) stats
grubo$¢ Scianek, woéwcezas przez catkowanie wyrazenia
(6) wzdluz zamknietego obwodu przekroju wzgledem
zmiennej s (tego rodzaju calkowanie oznaczone bedzie

symbolem f ) otrzymuje sie wyrazenia

j(hxds ij(hyds ,

ktore przedstawiaja momenty statyczne przekroju odpo-
wiednio wzgledem osi ¥ i x. Te zas sa réwne zeru,
gdyz z zalozenia osie x 1 y sa glownymi Srodkowymi
osiami bezwladnosci.

~ Poza tym, poniewai zalozylidmy, ze obciazenie na
wolnym koncu dzwigara dzi-al’a w plaszczyinie (pra-
wej) podstawy, wiec dla z = [ rnapr(;ienia g powinny
znikaé dla wszystkich wartosci x i y, odpowiadajacych
konturowi. Wynika stad ze wzoru (6) Ze jest :

2ml=—n
oraz - (8)

zatem ostatecznie ‘
:E<2mx+2pg)(l—z). (9)

Obliczmy z kolei wypadkowe X i1 Y napieé At na koncu
wolnym diwigara w kierunku osi x i ¥ (czyli sktadowe
wektora gléwnego) oraz moment tych napie¢ wzgledem
osi z (bedzie tn sktadowa M, momentu glownego wzgle-
dem bieguna 0°). - ' o

W tym celu zauwazmy przede wszystkim, ze napre-
zenia (7) i (8), dzialajace na element objetoéci wy-
ciety ze Scianki diwigara, powinny pozostawaé w’ row-
nowadze; jest to rownowaine spelnieniu przez nie na-
stepujacego rdzniczkowego  -réwnania’ .réwnowagi:?)

96 . dr

7z T ds 0 (10)

5) Por. np. [4] wzér (c)y
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Stad po scatkowaniu przy uwzglednieniu (9) jest

ht=2 EmS, + 2 EpS. + hr, , (11)

gdzie ostatni sktadnik po prawej stronie oznacza stala
catkowania, zaé symbole S, i S, posiadaja nastepujace
znaczenia:

S = fsh(yds » ]
' (12)
S, = [ hxds .

Jak widaé, naprezenia Scinajace nie zaleza od zmien-
nej z, sa wobec tego jednakowe dla wszystkich prze-
krojéw poprzecznych.

Rzutujac naprezenia 7 odpowiednio na osie x i y

P

otrzymuje sie wypadkowe X i Y sily, obciazajacej ko-

niec diwigara:

dx”
fhegods =X, ]
) (13)
dy
fht _JS_ ds=Y.
Po podstawieniu wartosci hr z (11) i wykonaniu catl-

kowania przez czeéci, otrzymuje sig ostatecznie naste-
pujace wartosci stalych m 1 p:

X

nm—-— >
2EJ, ]
’ (14)
x|
2EJ,

gdzie J, i J, oznaczajg odpowiednio gléwne srodkowe
momenty bezwladnosci przekroju.

Z kolei podstawiamy obliczone wyrazenia dla statych
m i n z powrotem do wzoru (9) dla naprezenia nor-
malnego i otrzymujemy znany dobrze z elementarnej
mechaniki technicznej wzér

M. M,
6= — X, (15)
Jx y J}'

We wzorze powyzszym oznaczajg (przy stosownym obio-
rze znakdéw) :

M,=—X(-z),

16
My=Y(l—z) , (16)

odpowiednio sktadowe momentu zginajacego w dowol-
nym przekroju z.

Tym samym obliczone zostaly naprezenia normalne
w dowolnym przekroju diwigara w zaleinoéci od skla-
dowych wektora gtéwnego napieé zewnetrznych, dzia-
lajacych na koniec wolny.

Nalezy teraz obliczy¢ naprezenia Scinajace 7. W tym
celu zauwazmy przede wszystkim, ze przemieszczenie w
powinno by¢ funkcjg ciagla zmiennej s, gdyz w prze-

ciwnym razie moglyby powstaé skoki tej funkcji, roy.
noznaczne fizycznie rozwarstwicniu materiaty diwigara
wzdtuz tworzacych. Wynika stad. Ze we wzorze (3)
winno by¢é np.

F(O) = F (L), (17)
gdzie lewa strona réwnosci oznacza wartoéé funkcji
F(s) w miejscu s = O, prawa zas — warto3¢ tej funkej

w tym samym miejscu lecz po dokonaniu obiegu wzdly;
calego konturu o diugosci L. Na zasadzie wzoru (]7)
otrzymuje sig przez catkowanie obu stron réwnosci (7)

jf heds — 2 Ghef | (18)

gdzie f jest pelnym  polem przekroju, ograniczonym
konturem L.

Podstawmy z kolei wartoé¢ hir z wzoru (11), do wo-
ru (18). Otrzymujemy stad wartoé¢ statej hry oraz

dalej po prostych przeksztalceniach nastepujaey wzor
dla naprezen Scinajacych:

X Y . X
— s - LS+ S
he AR A J,.L)( ¥4 +|
L (19)
4 2Ghcf
—+ b f Seds 4+ - zc_ﬁ . I
J.L L
Moment powyzszych napie¢ wzgledem osi z winien,

(jedyna mna korcu wol-
momentu giéwnego na-

oczywiscie, daé odpowiednia
nym dzwigara) sktadowa /.
pie¢ zewnetrznych. Mnozymy zatem prawa strong row-
noéci (19) przez ramie momentow elementarnych row-
ne r i catkujemy wzdluz catego konturu. Wyrazenie,
ktére otrzymuje sie, winno byv¢é wlasnie réwne M.

Ostatecznie po prostvch przeksztalceniach otrzymuje
sie nastepujacy wzor:

G/.’
Yy — Xyg + 4I”c:4L, (20)

gdzie przyjeto oznaczenia

7 fods ) o1
tp = —— | § Surds —2——2f), 12
r 1. ()( ras .

1 S,ds
ysp: I (j(‘S}.rdS——va—-Zf . (22)

i

Przyjrzyjmy sie teraz uwaznie wzorowi (20). Jezeli
pierwsze dwa skladniki po lewej stronie przeniesé na
strone prawga i tg ostatnia oznaczyé przez My, , czyli

M, =

M., — (Yx,, — Xysp) (23)

wowczas okazuje sie, ze, jak wiadomo z mechanikj teore
tycznej, M,, przedstawia sktadowa momentu glownego,
sprowadzonego juz nie do punktu O’ lecz do pewnego
punktu SP o wspétrzednych X,, , y,, w ukladzie pier
woinym x, y, z.
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Wspétrzedne tego charakterystycznego punktu SP
(rp i o wedlug wzoréw 21 i 22) sg niezalezne od
tego. jaki przekrd] rozpatrujemy. Zatem punkty. SP
wszystkich przekrojéw poprzecznych diwigara uktadajy
sie na pewnej prostej (osi) réwnoleglej do tworzacych.
O¢ te nazwano osia srodkéw sit poprzecznych, lub osig
fcinania.®) Zobaczymy zaraz jaks rolg odgrywa ona
przy obliczaniu naprezen.

Ze wzoru (20) mozna obliczyé wartoéé niegkreslone]
dotad statej c. mianowicie

ML
4Ghfr

(24)

Tezeli teraz podstawié powyzsza wartosé do wzoru (19!
dla naprezenn £cinajacych, wéwezas otrzymuje sig

X Y X
== — 2§, — L g 1 A f Syd:
LT g S g S
1°25)
4+ Y § sas+ M,
J.L 2f

Jest rzecza zrozumialy. ze napigcia zewnetrzne (obcia-
zenie) musza byé rozmieszczone wzdtuz konturu prze-
kroju koficowego tak, jak to przepisuje wzér (25).
Gdybv bylo inaczej, wéwczas wzér (25) dla naprezen
obowiazywalby zgodnie z zasada Saint-Venanta dopiero
w pewnej (zreszta niewielkiej) odlegltoéci od kotica
wolnego; na odcinku za$ bliskim kofica wolnego istnia-
tvby naprezenia réine od tych, jakie podaje wzér (25).
. Pomijamy tego rodzaju zaburzenia lokalne naprezeh
i przyjmujemy, Ze na obcigzenie dzwigara skladaja sie
napigcia, roztozone podlug wzoru (25).

Jak widaé, zar6wno naprezenia mormalne (wzér 15),
_jak i naprezenia $cinajace (wzér 25) mozna obliczyé,
znajac wymiary dzwigara i skladowe sity, obciaza-
jacej przekréj koricowy dZwigara, oraz jej moment
wzgledem osi podltuzinej z. ‘

Dla obliczenia naprezen znajomo$é polozenia osi éci-
nania nie jest konieczna, jednakie moment M., wy-
stepujacy we wzorze (25), nie jest niczym innym, jak
momentem napie¢ zewnetrznvch wzeledem tej osi (por.
wzor 23). Zatem, o ile by bvlo z géry znane potozenie
tej osi. obliczenie wielkosSci naprezen datoby sie prze-
prowadzi¢ w sposéb nieco prostszy. '

Przyjrzyjmy sie z kolei wzorowi (25). Pierwsze czterv
sktadniki przedstawiaja wielkoéé naprezefi &cinajacych
w wypadku, gdy M,, = O. Oznacza to, ze sita, obcig-
7zajaca przekrdj koncowy, przecina w tym wypadku
o§ sit poprzecznych. Méwimy wédwezas, ze dZwigar ule-
ga wylacznie zginaniu, gdyz. jak zaraz sie przekonamy,
przekroje jego nie ulegaja obrotowi w swych ptaszczyz-
nach i jedynie przesuwaia sie ruchem postepowvm w kie-
runku osi x i v. Jezeli z kolei zalozyé, ze obcigzenie,
dzialajace na diwigar, sprowadza sie do same} tylko
pary sit, czvli ze X —= 01 Y = O, wéwczas we wzorze
r25) pozostaie po prawej stronie jedynie wyraz ostatni.
Otrzymuje sie woéwczas znany powszechnie ze statyki

b4
érodka $cinania wynro-

(22)

6) Wzory dla wspélrzednych v
wadzono w formie nieco ogélniejszej niz (21) i
jeszeze w 1939 r. Por. [b].

lotniczej wzér Bredta. Oczywiscie, w tym wypadku obo-
jetne jest wzgledem jakiej osi obliczony zostaje moment
napie¢ zewnetrznych. Wynika to rdéwniez ze wzoru
(23), ktéry przybiera postaé

M, = My .

W celu znalezienia wielkoéci obrotu poszczegdlnych
elementéw przekroju poprzecznego dokota osi réwno-
leglych do osi z, moina najprosciej postuzyé sie zna-
nym z teoril sprezystoscl wzorem

o L () 0

(26)
2 \dx dy

Podstawiajac do powyZszego wzoru na miejscu w i v
ich wartoéci z (1) i (2) otrzymuje sie

¥ = ¢z (27)
oraz na podstawie (24)
p= Mol (28)
4 Ghf®

Jest to znany réwniez dobrze wzér dla kata skrecenia.
Nalezy tutaj zwrécié¢ uwage na dwie sprawy. Po pierwsze,
wszystkie elementy danego przekroju diwigara obracaja
si¢ o ten sam kat, zatem nasze zalozenie, ze przekroje
poprzeczne pozostaja sztywne w swych plaszezyznach,
zostato spetnione. Po - drugie, gdy wypadkowa napieé
zewngtrznych, cbcigzajacych koniec wolny diwigara,
przechodzi przez o§ Scinania, diwigar — jak to juz
poprzednio powiedziano — nie ulega skreceniu (wéwczas

bowiem M,, = 0).

Dla konstruktora lotniczego wszelkie skrecenie diwi- -
gara, wywolujace zmiane kata natarcia skrzydla, nie
moze byé, oczywiscie, obojetne. Wynika stad, ze zna-
jomos$¢ potozenia osi $cinania, aczkolwiek nie konieczna
la obliczenia naprezen, jest dlan pozyteczna, gdyz
pozwala mu na dobieranie wymiaréw i ksztaltu kon-
strukcji w ten sposéb, aby linia dziatania obciazenia
przechodzita w pozadanej odlegloéci od osi &cinania.
Ze wzordw (21) i (22) jest widoczne, ze polozenie osi
Scinania nie zalezy od tego, w jakich trzech punktach
przekr6j podporowy przytwierdzony zostaje do sztyw-
nego podioza. Jednakze w danym wypadku przekréj
ten powinien mieé zapewniong moznoéé swobodnego
,;paczenia sie”. Ten wniosek wynika wprost ze wzoru
(3) dla przemieszczenia w, ktére przy z = O nie znika,
lecz staje sig réwne F(s) — ex + fy:

w, = F(s) —ex + fy. (29)

Co do nieznanej dotychczas funkeji F(s), to moina
wartoéé jeéj wyznaczyé ze wzoru (7), mianowicie

~ §

Fis) = —1~ftds— ML frds + R, (30
G 4Ghft |
3]

o

7) Por. np. [1] str. 40,
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gdzie dla v naleiy podstawié jego warto$¢ (25), zas k
oznacza. (na razie nieznang) stata catkowania.

W dotychczasowych rozwazaniach obliczone zostaly
wszystkie state, figurujace we wzorach (1) - (3),
za wyjatkiem e i1 f oraz k£ (wzér 30), mianowicie: m i p
wedtug wzoréw (14), n i q wedlug wzordéw (8) oraz
¢ wedtug wzoru (24). :

_Dla wyznaczenia trzech pierwszych stalych nalezy
obraé wspélrzedne x i y trzech punktéw, w ktérych
dzwigar zostaje utwierdzony. Wowczas ze wzoru (29)
otrzymuje sie uktad trzech réwnan liniowych wzgledem
e, f, k& i niejednorodnych, z ktérych mozna okresli¢ war-
tosci nieznanych statych. Wartoéci ich atoli zaleza od
rodzaju obciazenia, gdyz w odpowiednich wyrazeniach
wystepuja, jak latwo zauwazyé, wielkoéci X, Y oraz

Sp *

Dla wigkszej jasnosci dalszych wywodow poprzesta-
niemy na przykladzie dzwigara o przekroju prostokat-
nym 2HX2B, gdzie pierwszy wymiar odpowiada kie-
runkowi osi y (rys. 2). -

Y
B 4
o
= X
A ) A
7 == _] R
RN
\
N Z = X
//
2 e
b c
| 28 _! 35/50-R2
Rys. 2.

Przekroj taki przedstawia z do$é grubym przyblize-
niem czgs¢ pracujgca skrzydta w tzw. skrzydlach jedno-
dzwigarowych (por. linie przerywana na rys. 2), z kto-
rych usunieto pasy diwigara. »

MoéwiliSmy juz, ze gdy wypadkowa obciazenia uie
przecina osi scinania, przekroje dzwigara ulegaja obro-
towi w swych plaszczyznach. Zachodzi pytanie dokota
jakich punktéw obroty te mastgpuja? W wypadku dzwi-
gara o przekroju prostokatnym chciatoby sie rzec, ze
obroty te mnastepuja dokota punktéw, potozonych ra
osi podiuznej, jako przedstawiajacej 0§ symetrii dzwi-
gara. Zobaczymy zaraz, ze tak na ogoél nie jest i ze
intuicyjne podejécie. do zagadnienia byloby w danym
wypadku do$¢ zwodnicze.

Przyjmijmy — dla wiekszej naocznoéci rozumowan —
ze tzw. okucia zostaly umieszczone w punktach 1 i 2,
odpowiadajgcym koficom 4 i D lewej pionowej &cianki
przekroju podporowego (rys. 2), oraz w punkcie 3, po-
towigcym prawa pionowa écianke BC. Punkty I, 2, 3
sa to punkty, w ktérych dzwigar zostaje unieruchomiony.
Oznaczmy przez h (stala) grubosé scianek, a przez a i b

odpowiednio wspotrzgdne punkiu W (rys. 2), przez

ktéry przechodzi wypadkowa napiec zewn.gtrznych. Wow.
czas funkcje S. i Sy okreslone wzorami (12), P_rZybie-
raja kolejno wzdiuz écia»ne‘k’ .przekr0]u, poczynajac od
punktu 3, nastgpujgce wartosci:

S X l S}’

Na S$ciance

S

s |
| 2

y* hBy

| | B
B-—A  hH(B +—f21—x) -, (B H2BH-z)

A~ D h(\2BH+H2—%)

hBy
D—C hH(B+I% x) —;—l(B'3+2BH—x*)
C—3 h y? hBy

Jest zrozumiale, ze wartoéci S, i S, , przedstawiajace
(po dokonaniu pelnego obiegu od s = O do s = L)
momenty statyczne przekroju odpswiednio wzgledem osi
x 1y, sa rébwne zeru w punkcie 3, gdyz osie x 1 y sg
w danym wypadku osiami Srodkowvmi. Jezeli wartosei
S. i S, , uwidocznione w powyzszej tabliczce, podsta-
wi¢ do wzorow (21) i (22) dla wspoélrzednych Srodkow
écinanie i wykonaé catkowanie, wowczas okazuje sie, ie
w danym wypadku jest x, = y,, = O, co bylo do
przewidzenia ze wzgledu na svimetrie przekroju. 0§ &ci-
nania pokrywa sie zatem tuta] z osia podluing diwi-
gara niezaleznie, oczywiscie, od wyboru punktéw utwier-
dzenia.

Nalezy zaznaczvé, ze podana wyzej tabliczka pozwala
rowniez bezposrednio obliczvé wvdatek naprezen Scina-
jacych, przedstawiony wzoremi (25). W danym raze
catka zamknigta. w ktérej wvstepuje funkcja S, oka-
zuje sie rdéwna zeru, zaé pozostala catka zamknigla
posiada wartoéé

2hH(B -+ H) (2B + H.

Z kolei, przyjmujac dla punktow 1, 2, 3 w, = O, otrzy-
mujemy na podstawie (29) przv uwzglednieniu (25)
oraz (30) nmastepujace dwa réwnania dla wyznaczenia
statych e i f:

2eB+ fH= 2 (Rysp) — L (L 4 5o
Gh h 4
N . (31)
Y 1
2eB—fH="-(R—Sb) + — (-~ + Sa.
Gh + Gh ( 4
Pozostale réwnanie, odpowiadajace unieruchomieniu

punktu 3, pozwolito wyznaczyé stata k jako réwna Be
Symbole R i S oznaczajg nieskomplikowane wielomiany

utamkowe, ktérych dla braku miejsca nie bedziemy ti*
taj podawadé.
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Przez dodanie i nastgpnie odjecie réwnan (31) otrzy-
muje si¢ nastgpujace wartosci nieznanych jeszcze do-
tychczas statych e i f:

XR
2GhB

2

32
] (32)

I =—cna

[XSb—Y(é-{—Sa) ]
Dla odnalezienia miejsca geometrycznego punktéw, do-
kota ktérych obracaja sig poszczegélne przekroje po-
przeczne dzwigara w trakcie odksztalcenia, czyli tzw.
osi skrecenia, nalezy z roéwnan (1) (2) wyznaczyé
wspotrzedne x,, i ¥y, punktow, ktére nie ulegajq prze-
sunigciu (dla punktéw tych winno byé = v =

Czynlqc zatem prawe strony tych réwnan rowne zeru,
otrzymujemy :

_1{_P .y 9
Ty = ( 3z+2z+f),

C

(33)

yu=—1—(—niz2—%z—e), (34)

c\3

gdzie wielkosei m, n, p, ¢, ¢, é, f sa okreslone odpo-
wiednio wzorami (8), (14), (24) i (32). Zatézmy na
chwile, ze na diwigar dziala wylacznie para sit M,, co

oznacza, ze X = Y = 0. Wowczas jest m = n =
=p=gq = e = 0, a z¢ w danym razie jest M ,, —
= Ya — Xb % O wiec z (33) i (34) otrzymuje sig
Tas =i=_M’ (35)
C B+ H
Yoo = — =0 (36)
c

N —————— —

o

‘

~-

)
+

B25/50-R9

Rys. 3.

Jak widaé ze wzoréw (35) i (36), przy czystym skre-
caniu diwigara skrzynkowego utwierdzonego w trzech
punktach jak na rys. 2, o§ skrecenia (w danym wy-
padku prosta i réwnolegla do osi z), lezy w plaszczyznie
.osi x i z w zmiennej odlegtoéci x,, od osi z, zaleznie

od stosunku wymiaréw przekroju. Wykres na rys. 3

. . . ., Ko ledmodei - od
uwidacznia zmiennoé¢ stosunku __7_ w zaleZnosci = of

st-osum‘kul;— . Z wykresu tego wynika, zZe w‘pfze'kfojach

poziomo wydluzonych (rys. 4) Srodek skrecenia jpst
bliski Scianki (lewej) utwierdzonej w dwéch punktach
1 i 2; gdy natomiast przekrdj jest wydtuzony w kie-
runku pionowym, Srodek skrecenia przybliza sip do
punktu 3, lezgcego na prawej Sciance. Dla przekroju

- kwadratowego 0§ skrecenia pokrywa sie z osia podluing

dZwigara (przedstawiajgca roéwnoczeSnie of Scimania).
Ten ostatni wniosek wynika wprost z twierdzenia ogol-
nego, ze w przekrojach, ktéore nie ulegaja spaczeniu
pod wplywem czystego skrecania — a sg nimi wszyst-
kie wieloboki wpisane w kolo o §ciankach réwnej gru-
bosci — o0é skrecenia pokrywa sig zawsze z osig podtuz-
ng niezaleznie od obioru punktéw utwierdzenia.?)-

7
-~ FSS
145 (o)
2
o—
I S5 A *3 76)
2
1 35/50 - Po
Rys. 4.

Powréémy znéw do wzorow (33) i (34) i zaléimy
w nich X = O. Oznacza to, ze dzwigar jest poddany
dziatanin napigé zewnetrznych, ktére sprowadzajg sig
do sity wypadkowej Y polozonej w odleglosci a od
osi z. : o ki

W tym wypadku jest m == n = o0 oraz e = o. Ze

wzorow (33) i (34) przy uwzglednieniu (8), (14),
(24) i (32) otrzymuje sie

PR B —
=TT B+H) GB+H I‘ m (5 4 )+
n Bz(31—z)«|—zBH(3B—|—H) ],"'(3"7)
yss=0.- (36)

Ze wzoréw powyzszych (w ktérych przyjeto £ = 2G)
widoczne jest, ze 0§ skrecenia mie jest w ogdlnym wy-
padku linig prosts, lecz przedstawia krzywg parabolicz-
ng, lezaca w plaszczyinie xz. Gdy ramig roénie tzn.
gdy sita obciazajgca oddala sig od srodka sit poprzecz-
nych i skrecanie przewaza nad zginaniem, wzér (37)
dla x,, zdaza stopniowo do wzoru (35). Gdy natomiast
a maleje do zera, a co za tym idzie wplyw skrecania
staje si¢ coraz mniejszy, Srodek skrecenia pozostajac
wcigz na osi x, oddala sig coraz bardziej od $rodka sit
poprzecznych.

8) Por. -[6].
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Jest to zrozumiate, gdyz w tym ostatnim wypadku
poszczegblne punkty przekrojéow dzwigara doznajag prze-
mieszczen coraz bardziej zblizonych do czystej transla-
cji (ruchu postgpowego), ktéra jest réwnowazna obro-
towi dokota osi, znajdujgcej sie ,,w nieskonczonosci®.

Wzér (37) daje si¢ roéwniez wyprowadzi¢ bezpo-
érednio w sposéb elementarny drogg wyznaczenia osi
obrotu, zastgpujgcego przesunigcie postepowe (gdy
M, = O01iY s O) oraz obrét dokota osi, okreslonej
réwnaniami (35) i (36) (gdy ¥ = O i M, s 0).

X Y X
gy
L (=108 ©
0 0S DOOtYZNG = OS SCInona -

05 Skrec._olg Czyst 170 SATEC.

0S Skrec.

35/50-RS

Rys. 5.

Do podobnych wnioskéw doprowadza nas rozwazanie
wypadku, w ktérym ¥ = O i X £ O. Tutaj érodek
skrecenia wedruje w ptaszczyinie réwnolegtej do plasz-
czyzny yz i odleglej od tej ostatniej o

B(B— H)
B+H

Ty == —

Gdy b — oo, tzn. gdy coraz bardzie] przewaza skre-
canie nad zginaniem, o$ sil poprzecznych wyprosto-
wuje sie i przybiera polozenie opisane wzorami (35)
i (36) dla czystego skrecania. Przeciwnie, gdy & - O
i wplyw skrecamia coraz bardziej zanika, o$ skrecenia
oddala si¢ do nieskoniczonosci. Jest zrozumiale, ze w wy-

S e Za S B "o e o %

(35)

padku najogélniejszym, gdy zaréwno X jak i Y nje 4,
réwne zeru, o$ skrecenia mozie wedrowaé w przestrzen}
w bardzo szerokich granicach.

Z tego, co zostalo powiedziane wynika, ze dla przy.
jetego sposobu zamocowania pojecie osi sprezystej, pod
ktérym rozumie sig czesto prosta, faczaca w sobie cechy
osi $cinania 1 osi skrecania, na ogét nie istnieje.?)

Nalezy tutaj zwréci¢ uwage na pewng charaktery.
styczng okolicznoéé. Mianowicie, oddalanie sig osi skre.
cenia wystepuje réwnolegle ze zmniejszaniem sig wply-
wu samego skrecania, w zwiazku z czym wynik jego,
tzn. obrét przekrojow, staje sie nikly i moze byé 4.
niedbany. W tym wypadku chodzi wigc raczej o obli
czenie wplywu zginania, wyrazajacego sie ugieciem
skrzydta. Natomiast gdy wplyw skrecania wzmaga sie.
oé skrecenia zbliza si¢ coraz bardziej do polozenis
i postaci granicznych, opisanych wzorami (35) i (36).
Znajduje si¢ wiec w skonczonej odlegltosci od osi
I w tym zatem wypadku przemieszczenia. wywolane

>y | obrotem przekrojow. nie sg znaczne.

357.

9) Por. réwniez [1] str.
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Inz. STANISLAW WOJCICKI
Gléwny Instytut Lotnictwa

Komory spalania odrzutowych silnikéw sprezarkowych

WSTEP

Zastosowanie odrzutowych silnikéw sprezarkowych
w lotnictwie spowodowato powstanie zupelnie nowych
probleméw przy spalaniu paliwa ptynnego. Wymagania
stawiane komorze spalania silnika lotniczego, gléwnie
za$ duze natezenie spalania, niskie stosunkowo tempe-
ratury gazéw spalinowych, jej lekkos¢ i ograniczone wy-
miary nie pozwalaly na oparcie si¢ na konstrukcjach sto-
sowanych dotychczas w urzgdzeniach innego typu. Z dru-
giej strony brak podstaw teoretycznych dla nalezytego
zobrazowania zjawisk aerodynamicznych, fizycznych
i chemicznych zachodzacych w komorze zmusit do prze-
prowadzenia olbrzymiej ilosci badan, ktére daty w re-
zultacie szereg standartowych typéw komor. Przedsta-
wienie dotychczasowych wynikéw doswiadczefn jest ce-
lem niniejszego artykutu.

WIELKOSCI CHARAKTERYSTYCZNE.
SPRAWNOSC.

a) Sprawno$é cieplna.

Sprawno$é cieplna uwzglednia straty wywolane przez
niezupelne spalanie oraz na skutek promieniowania
i przewodnictwa. '

Definiowana jest ona w dwojaki sposéb:

1) jako stosunek zuzycia paliwa w komorze idealnej

i rzeczywistej '

Gi
Moy =
g
Oznaczajac: /\i, — przyrost entalpii czystego powietrza

odpowiadajacy przyrostowi tempe-
ratury w komorze (Kal/kG),
W, — wartoéé opatowa paliwa (Kal/kG),

ig, — entalpia paliwa w temp. poczatko-
, wej (Kal/kG),
li2 — entalpia produktéw spalania H20,

CO: itp. minus entalpia O: zuzy-
tego do spalania,

g — rzeczywiste zuzycie paliwa w kG/kG
powietrza,
g:  — zuzycie paliwa w komorze idealnej

w kG/kG powietrza,
otrzymamy z bilansu cieplnego po przeksztalceniu:
—__ Qb

Wt ig—iy,

8

stad
giWutig —i)\g)

2) jako stosunek przyrostu entalpii w komorze rzeczy-

wistej (A 1) i idealnej (A I: ).

Tie1

I
Teg = A‘
AL
poniewaz
ANl =g. W,
Nl = Ni,+g (iM' —1g,)
otrzymamy

AU 2 he Tl

- (2)
K g. W, W,

Poréwnanie dwu tych definicji prowadzi do nastepu-
jacych wnioskéw:

a) w obydwu definicjach przyjeta sprawnosé zdaza
asymptotycznie do 100%,

b) obydwie pozwalaja na poréwnywanie réznych ko-
moér spalania,

c) wada definicji drugiej jest jej zaleinoéé od stanu
odniesienia,

d) definicja pierwsza jest bardzie] zgodna z rzeczy-
wistym zadaniem komory, a mianowicie wytwarza-
nia spalin o okreslonej temperaturze.

Réznice miedzy 7., i 7,; wynosza w granicach spraw-
nosci 90 <+ 1009, od 1,2 do 0%.

b) Sprawnoéé mechaniczna.

Dla okreélenia sprawno$ci mechanicznej stwarzamy

pojecie ,,mechanicznie” idealnej komory spalania.

Komore taka charakteryzuje:

1) ta sama temperatura, ciSnienie i predko$é ma wlo-
cie oraz temperatura i sktad spalin na koncu, jak
dla przeptywu rzeczywistego,

2) przeptyw bez strat ciSnienia (A\p = 0),

3) brak strat energii na maped urzadzen pomocni-
czych (E= 0). ‘

Sprawnoscig mechaniczng komory spalania nazywamy

stosunek spadku entalpii, jaki jest mozliwy do uzyska-
nia w silniku po wyjéciu spalin z komory rzeczywistej
(N\i. ) do spadku mozliwego do uzyskania w wypadku
uzycia komory idealnej mechanicznie (/i ).

Strata spadku entalpii spowodowana spadkiem ciénie-

nia w komorze wynosi (rys. 1).

al:Ait - Airz

Catkowita strata mechaniczna po uwzglednieniu strat
na naped akcesorii

8i, = di- E

Stad sprawnos¢ mechaniczna
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AUS (3)

(A
kal/kg P, Dy - ciSnienie w komorze
P na wejsciu
P2 - cisnienie w komarze

na wylocie
P2

== - rozpre2 w silniku 2

Ps rzeczywistq komorg

Aap=py-p, - strata cisnie-
nia w komorze

S kallx 4K 537/49 -R1

Rys. 2. Schemat zaptonu przy pomocy $wiecy wtryskowej
wedlug patentu inz. W. Narkiewicza.

¢) Sprawno$é ogélna. .

Sprawno$¢ ogélna definiujemy jako stosunek odnie-
sionej do 1 kG paliwa energii, ktéra moze byé zamie-
niona na prace efektywna czynnika wylatujacego z ko-
mory rzeczywistej, do. w ten sam sposéb rozumianej
energii- czynnika wylatujgcego z komory idealnej.

L. Lte
R 8
(] . " 1 i
[t an — |- 222
poniewaz
I+ g i
~1 a = Ty = e
+a iei i
wige
A L,
Tio == e ;
‘, T e AT =)
lub
To == _*Inc:ﬂ (4)
T
Ait
gdzie L, — energia wylatujqcegd z komory rzeczywi-

stej czynnika, ktéra moze byé zamienio-
na na prace efektywna w kGm/kG.

WSPOLCZYNNIK STRAT CISNIENIA

Wspotczynnik strat cisnienia jest to stosunek spadku
cisnienia statycznego w komorze, do ciénienia dyna-
© micznego panujgcego na jej wlocie.

b Ap 5 a — przyspieszenie ziemskie,
= ———2_ (5) 1 — kG/m® — cigzar wlasciwy
g Y powietrza na wlocle,
w— predkosé powietrza na wlocie
(m/sek).

Wartoéé wspoéiczynnika strat.ci'é'niex}ia jest prawie sta-
ta dla danej komory i nie zmienia sig ze zmiang para-
metréw wlotowych (predkosé, gestosc 1.tp.), a zalezy
jedynie od wspoétczynnika nadmlalju. powietrza. Z tego
powodu wspétczynnik  ten ’umozllwl.a poréwnywanie
strat przeptywu réznych komor. pracujacych w réznych
warunkach jedynie z zachowaniem statego stosunku pa-
liwa i powietrza.

NATEZENIE SPALANIA.

Natezenie spalania jest to ilos¢ kalorii' (Q) wywia-
zana w ciggu godz. w komorze, przypada:]zgca na I m?
objetoéci komory i I at ciénienia panujacego na jej
wlocie

Kal
I= Q : '3—»—(—1*%-* (6)
V.p.r m?®, at. godz.
Tt — czas spalania (godz),
p — ciénienie panujace na wlocie komory (kG/cm?),

V — objetos¢ komory (m3).
OCENA KOMOR SPALANIA.

Na osiggi komory spalania wptywaja trzy rodzaje
zadan, ktére stawiaja przed nig trzy odmienne zupetnie
zakresy operacyjne.

Sa to:

1) rozruch i start,

2) przyspieszanie silnika,

3) stata praca na wysokosci.

W celu zapewnienia tatwosci i pewnoéci rozruchu
stosowane jest w silnikach przelotowych dodatkowo pa-
liwo rozruchowe, odznaczajace sie wieksza odparowal-
noscig niz paliwo zasadnicze.

Dla zwigkszenia stopnia pewnosci zapfonu zamiast
zwyktych $wiec lotniczych uiywa sie obecnie specjal-
nych $wiec wtryskowych.

. —
- -
| T T strumied gtdwny
o —_ - . —
= T
T~ L,
~ strumien swiec
, wiryskowe)

537/49~R2 liwo
w

Rys. 2. Schemat zaplonu przy pomocy §$wiecy wtryskowe]j
wedlug patentu inz. W. Narkiewicza.

Rys. 2. przedstawia schemat takiej swiecy.

Swieca ta sklada sie z wtryskiwacza i elektrod.

Strumien rozpylonego w powietrzu paliwa rozrucho-
wego zostaje zapalony od iskry elektrycznej powstalej
miedzy elektrodami. Palacy sig strumien miesza sie
z gléwnym strumieniem mieszank] paliwowej i za-
pala go.
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Prmaz
pmin
W zwiazku z tym, 7ze dla uzyskania dobrego rozpylenia,
koniecznego do zmniejszenia opéinienia mechanicznego
i fizycznego potrzeba w warunkach normalnych przy-
najmniej okolo 10 at, stad maksymalne ciénienie po-
winno wynosi 1000 ai, co jest oczywiécie nieosiagalne.
Przyktadem wtryskiwacza, ktéry moze pracowac przy
duzym zakresie wydatku bez zbytniego wzrostu ciénie-
nia jest wiryskiwacz ttoczkowy (Lubbock), przedsta-
wiony na rys. 4.

75D K\ F % A
ovadas San =

537/49-R4

szego cisnienia powinien wynosi¢ 100 ( = 100).

Rys. 4. Wtryskiwacz ttoczkowy Lubbock.

Zasada jego dzialania polega na tym, Ze wzrost cis-
nienia paliwa powoduje cofniecie sie ttoczka (4), a ten
z kolei odstania dodatkowe otwory, przez kiére mozc
przeplywacé paliwo. ’

Jego wada jest skomplikowana budowa, a co za tym
idzie i trudno$¢ wykonania.

Prostsze w konstrukcji sa: pokazany na rys. 5 typu
»Duplex® 1 na rys. 6 wtryskiwacz z regulacja $ciekowa.

Pierwszy z nich posiada dwa komplety otworkéw da-
jacych ruch wirowy paliwa, do ktorych jest ono dopro-
wadzone niezaleznymi przewodami. Odcigeie ktoregos
z tych przewodéw zmniejsza wydatek bez wplywu na
rozpylenie.

Zasada dziatania wiryskiwacza drugiego polega na
regulacji przeplywu paliwa przez otwér wylotowy przy
pomocy skierowania okreslonej iloéci paliwa z komory
wirowej do przewodu sciekowego.

537/49-R5

Rys. 5. Wtryskiwacz dwuprzewodowy ,,Duplex‘.

% ., Przewdd sclekowy
S
A/] —-———
Z przewdd doprowadzajgcy
537/49-R6

Rys. 6. Wtryskiwacz z regulacja $ciekowa.

Wiryskiwacze powyzsze catkowicie rozwigzuja, przy-
najmniej narazie, problem doprowadzania do komorv
paliwa rozpylonego. Wirysk paliwa w komorach roz-
pytowych odbywaé sie moze z pradem strumienia po-
wietrza, wzglednie pod prad.

Stad podziat komér na

wspotpradowe i przeciwpradowe. Komorg rozpylows

wspolpradowa przedstawia rys. 7.

537/43-R7

powietrza

Rys. 7. Komora rozpylowa wspolpradowa (Lucas).

Strumienn powletrza zostaje rozdzielony u wlotu na
dwie strugi.

Struga pierwsza tworzaca powictrze pierwotne skiero-
wana jest do komory ogniowej, czesciowo poprzez za-
wirowywujace skrzydetka A oraz przez otwory B. Pa-
liwo doprowadza rozpylacz C. Wrytworzona mieszanka
spala sie. Ewentualny micjscowy nicdomiar powietrza
zostaje wyrownany przez doprowadzone otworami I} i E
powietrze wtérne.  Reszta powietrza wtérnego miesza
sie ze spalinami wyplvwajac szezelinami F.  Zalety tej
komory jest jej prostota budowy oraz wysoka spraw-
noéé mechaniczna ze wzgledu na male straty przepty-
wu. Wada zaé zbvt wielka dtugoié. Ma to olbrzymie zna-
czenie, szczegdlnie przy silnikach ze sprezarka osiowa,
gdvz i tak sa juz one zbytnio rozbudowane wzdiuz

Na rys. 8 przedstawiona jest rozpvlowa komora prze-
ciwpradowa.

\

537/49-R8

Rys. 8. Rozpylowa komora

przeciwpradowa.

Powietrze pierwotne w komorze tej przedostaje sie
otworami stozka A i zawraca strumicn paliwa rozpylo-
nego. przez rozpyvlacz B. Powietrze wtérne doprowa-
dzone jest przy pomocy otworéw w plaszczu komory
ogniowej podobnic jak w komorze poprzedniej. Nalezy
zwréci¢ uwage na to. ze korzyvstniej jest stosowaé
mniejszg ilo$¢ wiekszveh otworéw anizeli  odwrotnie.
gdyz pozwala to na glehsza penectracja strug powietrza
wtornego, co zapewnia lepsze wymieszanie.

Zaleta te] komory jest. w przeciwicristwie do poprzed-
niej, mata dlugoié. Wrywolane jest to zwiekszeniem
drogi kropel paliwa, oraz lepszymi warunkami odparo-
wania, gdyz krople poruszajacc sie przeciwpradowo zo-
SFan omywane przez strumien powracajacej, a palace]
sig juz, mieszanki.

Sytuacje te pogarsza nieco zlepianie sie biegnacych
w dwu przeciwnyvch kierunkach i napotvkajacvch na
§iebie kropelek.  Sprawnoié mechaniczna tej komory
jest nieco gorsza od komory omawianej poprzednio.
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KOMORA Z ODPAROWANIEM PALIWA.

Wprowadzenie tego typu komor miato na celu zmniej-
szenie mechanicznego i fizycznego opéznienia zaplonu.
Komora ta przedstawiona jest na rys. 9.

537/49 -R9
I

Rys. 9. Komora zwrotna z odparowaniem paliwa.

Paliwo do niej doprowadzane jest w postaci pary
rurkami ,,4“, umieszczonymi w komorze ogniowe;j.
Wirysk pary odbywa sie pod prad podgrzanego przez
oddzialywanie Scianek komory ogniowej i zawirowanego
na jej wlocie powietrza.

Powietrze wtérne dostaje sie do wnetrza komory
ogniowej otworami B. :

Zaleta komory sg dobre warunki spalania, uzyskane
przez wstepne podgrzewanie powietrza i paliwa. Wada
jest niska sprawno$¢ mechaniczna, wywolana duzymi
stratami przeptywu oraz niski zakres stosunku naj-
wickszego wydatku paliwa do najmniejszego. Niewiel-
kie zmniejszenie 1 powoduje zalewanie plomienia,
zwigkszenie zaé obniza odparowanie, przez co plomien
wydtuza si¢ i zagraza lopatkom turbiny przepaleniem.
Dodatkowa wadg komér z podgrzewaniem paliwa jest
wytracanie si¢ z paliwa podczas podgrzewania, ciezkich
weglowodoréw i osadzania sie ich w przewodach, co
powoduje w koficu zatkanie tych przewodidw.

KOMORA Z PODGRZEWANIEM MIESZANKI.

i e

537/49-R10

Rys. 10. Komora z podgrzewaniem mieszanki.

tworzonej mieszaniny powietrze -— paliwo wynosi od
2 do 3. Mieszanka ta zostaje podgrzana w laskach az
do temperatury zaptonu. Wyplyw mieszanki odbywa
sie¢ pod prad doprowadzonego specjalnie uksztaltowa-
nymi odcinkami rur 4 powietrza Wymieszanie mie-
szanki z powietrzem zuboza ja az do stosunku stechio-
metrycznego, ktéry daje najlepsze warunki spalania.

Powietrze wtérne doprowadzone jest. szczelinami B
oraz poprzez mieszalnik C.

Zaletami tej komory s3:

1) doskonala sprawno$é cieplna,

2) wysokie natezenie spalania i zwigzana z tym matla

dtugosé,

3) dobra regulacja bez wuzycia skomplikowanych
wtryskiwaczy (paliwo doprowadzone jest tu przez
zwyczajne zakoniczone otworem rurki),

4) brak potrzeby stosowania wysokiego ciSnienia
wirysku, ktére jest nieodzowne dla uzyskania na-
lezytego rozpylenia w komorach rozpylowych.

Wada tej komory jest nieco nizsza sprawno$é¢ mecha-
niczna od komér rozpylowych, oraz bardziej skompli-
kowany ksztalt komory_ogniowej.

Wszystkie opisane komory ze wzgledu na ksatalt na-
leza do grupy komér dzbanowych. Oprécz tego typu
istnieja jeszcze komory pierscieniowe, ktére pod wzgle-
dem zasady dzialania niczym nie réznia si¢ od komér
opisanych wyzej.

WPEYW WARUNKOW FIZYCZNYCH
NA SPRAWNOSC CIEPLNA KOMORY. '

Najtatwiejsza metoda zbadania wplywu poszczegol
nych parametréw na sprawno$c spalanla. jest przepro-
wadzanie badania w poblizu granicy statecznoéci pto-
mienia (rys. 11).

Wtedy wplyw ten latwo daje sie zauwazyé i jest bar-
dziej uchwytny rachunkowo. ’

A)

12 )
8
granica
. % Statecznosci
6 obszar Z

statecznosci

ptomienia % )
4 4
2 7
0 — =

20 40 60 80 100 120 m/sek
$37/49-R N

Rys. 11. Stateczno$é plomienia w zaleznosci od wspélezyn-

Paliwo w komorze z podgrzewaniem mieszanki pa-
liwa z powietrzem doprowadzane jest do przymocowa-
- nych do éciany czotowej komory ogmiowej rur zakrzy-
~ wionych w formie lasek. Do tych samych lasek do-
chodzi cze$é powietrza pierwotnego, tak Ze stosunek wy-

nika nadmiaru powietrza i predkosci przeplywu (dla
komory rozpytowej przeciwpradowej).

Uzyskanie dokTadnych i zgodnych z rzeczywistoscig
wynikow zostato umoiliwione dzigki rozwojowi techniki

’
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pomiarowej: predkosci przeplywu, temperatur i skfadu
chemicznego- spalin.

Najwigcej trudnosci sprawito dokladne wyznaczenie
sktadu chemicznego. ’

‘Normalne przemystowe metody (aparat Orsata), ze
wzgledu na duzy stopien rozprowadzenia, sg zupelnic
‘niewystarczajace.

Dla przyktadu podano udzial objetosciowy skfadni-
kéw niespalonych w spalinach odpowiadajacych spraw-
noéci spalania 7 = 0,99 i wspoétczynnikowi nadmiaru
powietrza 4 = 10,

‘Metan — 0,0095%,
Wodér — 0,032 %
co — 0,0027%,

Niezmienione weglowodory— 0,0015%

Kwas mréowkowy — 0,038 %,
Formaldehyd — 0,016 %
Wegiel — 0,108 % mg/1 litr spalin

Najbardziej zadawalniajgce wyniki analizy chemicz-
nej dala metoda absorbcji, w ktorej czeéci sktadowe
spalin wiaze sie chemicznie, a po wytraceniu wazy. Me-
toda powyssza daje btad mniejszy od 1% w pomiarze
sprawnosci cieplnej przy analizie spalin o 2 = 10.
Kolejno$é czynnoéci analizy podana jest na rys. 12.

ze zbiornika suche i czyste powietrze

Z rtecig

probka gazu oddzielacz rteci

chtodzenie do -80°C

pochtanianie H20 i CO»-okreslenie C02
utlenianie CQ i H;

pochtanianie H,0iC02 -okreslenie H, i CO
spirala platynowa utlenianie CHq

pochtamanie H20 i COz - okreslenie CHy

przeptywomierz

do pompy prozniowej 837/49-R12

Rys. 12. Absorbecyjna metoda analizy spalin.

Wplyw parametréw wlotowych na sprawno$¢ spalania
zostal zilustrowany na podanych nizej wykresach.

Wykres na rys. 13 przedstawia zaleimo$¢ sprawnosci
cieplnej komory od temperatury wlotowej.

Wzrost sprawnosci ze wzrostem temperatury wloto-
wej ttomaczy sie skroceniem opéZnienia termicznego
i chemiczmego, a wigc czasu potrzebnego na odparo-
wanie paliwa oraz czasu reakcji wstepnych.

Na wykresie 14 .przedstawiony jest wplyw predkosei -
wlotowej na sprawno$¢ cieplng. Wazrost tej predkosci
obniza sprawno$é. Tlomaczy sig to zmniejszonym

T %
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Rys. 13. Zalezno§é sprawno$ci cieplnej komory od tem-
peratury wlotowej powietrza.
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Rys. 14. Wplyw predkoseci wlotowej na sprawnosé
spalania.

czasem pobytu mieszanki w strefie spalania przy wyz-
szych predkoéciach.

Predko§¢ przesuwania si¢ czola plomienia w nieru-
chomej, stechiometrycznej (a wigc w dobrych warun-
kach spalania) mieszance jest rzedu kilku m/sek. Prze-
cietna predkosé przeptywu w obecnie stosowanych ko-
morach wynosi kilkadziesigt m/sek (20—60).

Ta okolicznoéé wlaénie zmusza do stosowania z jed-
nej strony omawianego juz wyzej podziatu komory na
dwie strefy, spalania si¢ paliwa z powietrzem pierwot-
nym i mieszania sie spalin z wtérnym, z drugiej za$
zawirowania mieszanki, co zwigksza droge czastek pa-
lacych sig oraz powierzchnie czola ptomienia.

Wraz ze wzrostem bowiem stosunku powierzchni czo-
ta ptomienia do objetoéci przestrzeni spalania zmniej-
sza si¢ przemieszczenie plomienia wymagane do zupel-

. nego przebiegu reakcji.
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Na rys. 15 przedstawiony jest wykres ilustrujacy za-
leznoé¢ sprawnosci cieplnej od cisnienia wlotowego.

N7 A
100 : .
90 - /,/ '
wol— 74 1

70 /

/ P

TR 80 90 00 10 12 kglem?
- £37/43~R1S
Rys. 15. Wplyw cidnienia wlotowego na sprawnosé

spalania.

Spadek ciSnienia zmniejsza sprawno$é spalania. Tto-
maczy si¢ to zmniejszeniem szybkosci reakcji spalania,
gdyz ta zalezy miedzy innymi od koncentracji skfadni-
kéw (paliwo-powietrze).

Wzrost wysockoéci lotu w zwigzku z ograniczonymi
obrotami sprezarki wywotuje obnizenie wydatku po-
wietrza dolatujacego do komory. Powoduje to (przy
4 = const.) obnizenie wydatku paliwa, a tym samym
i ciSnienia wirysku. Zbyt male ciénienie wtrysku w ko-
morach rozpytowych zmniejsza rozpylenie, a tym sa-
mym wymieszanie sie paliwa z powietrzem. Ten czyn-
nik oraz dodatkowo spadek cisnienia i temperatury do-
lotowej wraz z wysokos$cia obniza sprawnoé¢ cieplna ko-
mory, a tym samym temperaturg spalin przed turbina.
Moc turbiny staje sie niewystarczajaca do napedu spre-
zarki i obroty jej spadaja.

Inz. RYSZARD LEWANDOWSKI
Gtéwny Instytut Lotnictwa

Jako paliwo do napedu sprezarkowych silnikow od-
rzutowych uzywana jest nafta, ktéra posiada wartosé
opatlowa zblizong do wartosci opatowej benzyny, a jest
bezpieczniejsza w uzyciu.

Proces spalania wszystkich paliw ciektych weglowo-
dorowych przebiega jednakowo."

ZAKONCZENIE.

Obecna linia rozwojowa odrzutowych silnikow spre-
zarkowych, a wiec stosowanie coraz wyzszych ciénien
i temperatur przed turbing, sprzyja rozwojowi komér
spalania w kierunku coraz wiekszych natezen spalania
i sprawnoéci cieplnych. Zastosowanie wysokiego cis-
nienia umozliwi skonstruowanie, bez ogladania sig na
straty mechaniczne, lepszych stabilizatoréw plomienia
przez co bedzie mozna podniesé predkosé przeptywu,
a tym samym natezenie spalania.

Wzrost temperatury, az do teoretyczne] wynikle] ze
spalania mieszanki stechiometrycznej wywola zniesienie
podzialu na strefe spalania i mieszania; ta ostatnia zo-
stanie wyrugowana, przez co objeto$¢ komory zmaleje,
natezenie spalania za$ wzrosnie.
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Podstawowe pojecia z dziedziny statecznosci podluznej,

sterownosci i zwrotnosci

WPROWADZENIE

Stateczno$¢ jest to zdolno$¢ samolotu do utrzymy-
wania bez udzialu pilota ustalonego stanu lotu i po-
wrotu do niego gdy samolot zostal z tego stanu wy-
tracony.

Lot ustalony istnieje wtedy gdy suma sit 1 suma
momentow dzialajgcych na samolot jest réwna zeru.
Jezeli w razie zaistnienia zaburzenia ruchu uwzgledni-
my tylko sity dziatajace w locie ustalonym prostolinio-
wym to zachowanie sie samolotu bedzie rozpatrywane
statycznie. Jezeli moment aerodynamiczny bedzie prze-
ciwdziatal zaburzeniu to méwimy o pozytywnej statecz-
nosci statycznej. Takie ujecie jest jednak bardzo uprosz-
czone, gdyz ruch samolotu w wyniku zaburzenia prze-
staje by¢ ustalony, wystepuja wigc sily spowodowane
zmianami predko$ci liniowych i powstaltych predkosci
katowych, réwniez zmiennych. Stanowi to przedmiot sta-
tecznosci dynamicznej. Samolot jest stateczny dynamicz-

nie gdy zaburzenie z czasem maleje. Statecznosé sta-
tyczna jest warunkiem koniecznym ale nie wystarczaja-
cym stateczno$ci dynamicznej.

W niniejszej pracy ograniczam sie do. rozwazan ru-
chu samolotu tylko w plaszczyinie symetrii. Celem na-
szym bedzie jakoéciowe i iloSciowe ustalenie statecznosci
statycznej oraz sterownosci a takie omowienie zwigzku
jaki istnieje pomiedzy sterownoscia a zwrotnoscia sa-
molotu.

Poszczegbélne definicje pojeé z tych dziedzin byly
juz podane w ,Lotniczym slownictwie technicznym*
(,,Technika Lotnicza® nr. 2/49 i 3/49). Na tym miej-
scu podamy ich geneze i znaczenie.

Poniewaz nie chodzi o podanie szczegétowych sposo-
béw obliczen a jedynie o analize tych pojeé podsta-
wowych, poczynione beda liczne uproszczenia. I tak
przyjmiemy, e wszystkie wspotczynniki aerodynamiczne
nie zaleza od predkosci, pominiemy wplyw Scisliwosci
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powietrza oraz odksztalcenia elastyczne konstrukeji sa-
molotu.

SKRZYDL.O

W rozwazaniach nad statecznoscia podluzna intere-

suja nas w pierwszym rzedzie nastepujace cechy skrzydla:
P .

powierzchnia noéna S, wydtuzenie 1 = —, wielko&é
i polozenie éredniej cigciwy ! oraz przebieg zaleinosci
wspolczynnikéw ¢, i ¢, od kata natarcia a.

W pierwszym przyblizeniu poslugujemy si¢ $rednia
cigciwa geometryczng I, = I bardziej stuszna jest

tzw. $rednia cigciwa aerodynamiczna I, wyrazajgca sig
wzorem

L/2 .

2
=2 ray,
Sf 4
o

stusznym przy zalozeniu, ze jest uzyty jeden i ten sam
profil na catym skrzydle. Polozenie S$redniej cieciwy
okresla wzér

L/
— 2
X = — ld
sf Tay
0

przy czym x i x sa odleglosciami érodka aerodyna-

micznego od dowolnie obranej osi wspélrzednych.
Wypér skrzydta okresla wzér ¢, = aa, teoretycznie

a dla skrzydla o wydtuzeniu nieskoficzonym réwna sie

2n, dla skrzydta o wydluzeniu skonczonym A przy elip- .

A
A+ 2

tycznym rozkladzie obciazen

a = 2%

Wartoéci a sa znane dla poszczegélnych profili, przy
czym w rzeczywistoéci dla 1 = oo wahaja si¢ w grani-
cach 6,0 <+ 5,3 na rad. (czyli odpowiednio 0,105 —
-+ 0,092 na 1°). Przy obliczaniu wartoéci ¢ dla po-
wierzchni nosnej nalezy uwzglednié: dobér profili, zbiez-
noé¢ skrzydta, wydtuzenie, wielkoéci ewentualnych szcze-
lin (np. pomiedzy statecznikiem i sterem), obecnodé
powierzchni deformujacych wiry brzegowe (np. uste-
rzenie poziome z podwéjnymi plaszczyznami pionowy-
mi) itp. Jezeli szczelina jest mniejsza niz 14 % miejsco-
wej cigciwy to praktycznie nie gra ona roli i mozna ja
pomina¢ w obliczeniach, gdy zaé jest wieksza niz 14 %
to wplyw jej na a musi byé uwzgledniony.

Teoretycznie kat ¢ odgigcia strug w duzej odleglodci

-za skrzydlem przy zalozeniu eliptycznego rozktadu ob-
cigZzen, wynosi )

Cs

T A

Wspélczynnik momentu pochylajacego skrzxdla .wzglg.
dem punktu odleglego o x od poczatku éredniej cieciwy
wynosi

Cm = Cmo +(x —_ x.,) (i, :

gdzie x, oznacza polozenie Srodka aerodynamicznego.

Cmo dla profili symetrycznych jest réwne zeru, dla
profili zwyklych jest na ogél ujemne i waha si¢ w gra-
nicach —0,03 do —0,12. Dla profili o linii szkieletowe]
ksztattu ~ (z odgieta do géry krawedzia sptywu) ¢ .,
ma warto$éé dodatnia.

USTERZENIE POZIOME.

Wspétczynnik wyporu usterzenia poziomego c, ma
postaé bardziej ztozona niz w przypadku skrzydla, gdy:z
poza katem natarcia a, mnalezy uwzgledni¢ wplyw kata
wychylenia steru B, oraz kata wychylenia klapki wy-
wazajacej B;.

lh ~a
=-l—hi %\\\iﬁ -
244/49-R1
Rys. 1.

Ch = a; o + @Bn + a3 B

Do a; odnosi si¢ to wszystko co zostalo powiedziane
przy skrzydle. Wartosci teoretyczne a,/a, dla réznych

X srednia cieciwa steru
stosunkéw E =

sg podane
Srednia cigciwa usterzenia

08 S
d /
a
77}; //
a6 v
a4
02
é [ -
0 o1 02 a3 0,4/ £
$4:2/49-R2
Rys. 2.

na rys. 2. Wielkoé¢ szczeliny i ksztalt przedniej kra-
wedzi steru ma zasadniczy wplyw na stosunek a,/a,
W rzeczywistosci otrzymujemy zwykle mniej niz 80%
teoretycznej wartoéci. Wspélezynnik @, obliczamy
w podobny sposéb wychodzac ze stosunku a,/q, dla

Srednia cigciwa klapki wywazajgcej

El’ gd.zie: El =

Srednia cigciwa usterzenia
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Zwykle wptyw klapki wywazajacej na cu ]est maly
i moze by¢ pominiety (a; = 0).

Ze wizgledu na sily na sterownicy i zachowanie sig
steru przy drazku puszczonym, waziny jest moment za-
wiasowy wystepujacy na sterze:

M,

Chqh Shslns = Pu.ey;
przy czym
ch = b, on + b, B + b, 5. (2)

Dla zwykltych powierzchni sterowych (nieodcigzonych)
wartoéci by, by, by sa ujemne czyli przy zwigkszaniu kata
natarcia usterzenia lub tez wychylaniu steru do dotu
ma on tendencje do wychylenia sie w przeciwna strone
dazac do ustawienia si¢ w fozu wiatru (jak chora-
giewka).

Zaleznoé¢ b, i b, w funkcji E dla profilu symetrycz-
nego NACA 0009 jest podana na rys. 3.

0 =
~0005 1/
bebib, 32 \- /—: -~ teoretyczne
nat? __—7|  —— doswindcz
-0010 ,
- 0015 &~
0 02 04 06 08 E 10
0
\\
-010 \j
by >
a, S
-0.20 R
=030

244 /4983

Rys. 3.

Czesto jednak przy wigkszych samolotach lub duzych
predkosciach lotu sity na drazku wypadatyby zbyt du-
ze i wielkoéé momentu zawiasowego musi byé¢ zmniej-
szona przez odcigzenie (kompensacje) aerodynamiczne
lub inny sposéb. Zwykle stosuje si¢ jako odciazenie aero-
dynamiczne:

a) aerodynamiczna powierzchnie odciazajaca,

b) przesuniecie osi zawiaséw steru do tylu,

¢) klapke odciazajaca (patrz rys. 4).

W pierwszym wypadku powierzchnia o wielkosci
5 =+ 10% powierzchni steru przed osig zawiaséw daje
doé¢ duze zmniejszenie b; i b,. Przy dostatecznie du-
zej powierzchni odciazajace] mozna uzyskaé b, wigksze
od zera podczas gdy b, moze mie¢ mala wartos¢ ujemna.
Oznacza to, ze gdy usterzenie ma pewien kat natarcia
to puszczony ster ma dazno$¢ do ustawienia sie ,prze-

ciwko® wiatrowi. Obliczenie zmiany b, i b, spowodo-

wanej tym odcigZeniem jest bardzo trudne, gdyz po-

\7&7 \%ﬂ\/

244/49-R4

Rys. 4.

wierzchnie odciazajgce poloione sa na skraju usterze-
nia, gdzie splywa wir brzegowy bardzo deformujacy -
oplyw, za$§ ksztalt ich bywa bardzo réiny. Z drugiej
strony zmiana wielkosci i ksztaltu takiej powierzchni nie
nastrecza trudnosci przy prototypie tak, ze mozna w cza-
sie prob dojsé do wymaganych wielkosci b, i b,. Wplyw
na b, jest zawsze wickszy niz na b,.

Przesuniecie osi zawiaséw w celu zmniejszenia
b, i b, stosowane jest bardzo chetnie. Parametrem
jest tu stosunek odlegtosci krawedzi natarcia steru od
osi zawiasow do odleglosci osi zawiaséw od krawedzi
sptywu. Przy E =~ 50% wartoSci b, i b, dochodzg
prawie do zera. W praktyce przesuniecie osi wynosi
10 = 40% tak, ze b; i b, pozostaja ujemne. Wspél-
czynnik b; jest bardziej wrazliwy na przesuniecie osi
zawiasow niz b,, tak, ze osiaga warto$¢ dodatnia wczes-
niej i dopicro dalsze przesuwanie osi do tylu zmienia
znak b, na dodatni. Duzg role gra ksztatt czesci przed-
niej steru, wielkosé szczeliny i ewentualnie rodzaj jej
uszczelnienia. Zaokraglony ksztatt czeSci przedniej daje
zmuiejszenie momentu zawiasowego. Natomiast za-
ostrzony ksztalt a takzZe zamkniecie szczeliny zwiekszaja
moment zawiasowy.

Zmiane b, mozna uzyskaé przy pomocy klapki odcia-
zajacej. Jezeli sprzezemy tak klapke na sterze, ze wy-
chyleniu steru w jedna strone odpowiadaé bedzie samo-
czynne wychylenie klapki w druga strone czyli

Be/ Ba — k

to bedzie:
ch = byas + byfh,

gdzie
b, = b, — kb,
=004
-0,03 /
b, |/tas
L
-002
-001
0 02 04 a6 08 F 10
244/49-R5

Rys. 5.
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W ten sposéb moina uzyskaé b, wigksze, rowne lub
mniejsze od zera w zaleznoéci od wielkoéci klapki od-
cigzajgce] i przekltadni k.

. L .
Wartosci b, w zaleznoéci od E i —— sg podane na
rys. 5. hs

Trzy wyzej podane metody odcigzania (typowe ale
nie jedyne) moga byé stosowane jednoczeénie zapew-
niajac konstruktorowi swobode w ksztattowaniu b, i b,
oraz w ewentualnych zmianach tych wspélczynnikéow na
gotowym platowcu, gdy tego zajdzie potrzeba. Ma to,
jak to bedzie wykazane dalej, zasadnicze znaczenie przy
studium statecznosci i sterownosci.

UPROSZCZONY SCHEMAT STATECZNOSCI.

’

Poczatkowo. wezmiemy pod uwage uproszczony sche-
mat samolotu, sktadajacy sie ze skrzydia oraz usterzenia

poziomego, przy czym ciezar w locie niech bedzie

a cigg grupy napedowej T. Wielkosé I jest érednig cie-
ciwg skrzydla, Sa i Sa, oznaczajg odpowiednio: Sro-
dek aerodynamiczny profilu skrzydla i usterzenia;
($.c.) oznacza potozenie érodka cigzkosei catego samolotu.
Kat natarcia skrzydta o (odpowiednio «, dla uste-
rzenia poziomego) jest liczony od linii odpowiadajacej
zerowemu wyporowi, v jest katem zaklinowania usterze-
nia poziomego wzgledem skrzydla (zwykle t < 0), & jest
katem odchylenia strug za ptatem, wywolanego syste-
mem wiréw wg. teorii Lanchestera-Prandtla. (Rys. 6).

=
N
244/49-R6 a,

h

Rys. 6.

Dla lotu ustalonego mozna napisaé naslgpujace wa-
runki réwnowagi

P. + Pu Qcos i = 0,
P. + Puw 4+ Qsini — T = 0,
M, + Poix— x)1 — Pozol + My Pu L, —
— Pazh+ Tzr=0. (3)

W tych réwnaniach poczynimy szereg uproszczen:
pominiemy mianowicie ‘wyrazy Py zql, Pu zi, Mo, Tzr,
gdyz sa one zazwyczaj male w poréwnaniu do
M,, P.(x—x,) 1, Py Ly. W réwnaniu pierwszym i dru-
gim pominiemy P, i P. z tych samych wzgledéw.
Kat toru lotu wzgledem ziemi i nie przekracza zwykle
kilkunastu stopni (za wyjatkiem lotu nurkowego) totez
przyjmuje cos i = 1 oraz sin i ~ i.

Teraz bedzie:
P = Q,
P. 4+ Qi =T,
M, + P, (x—Xa)l — Pu L = 0,
lub tez po podzieleniu praez Sl

qn Sh L
qg Sl

Cmo + C; ('\: - ’\‘a) _—' Czh = (.

Dla danego samolotu wielkosé jest statg, na-

zwiemy jg cechqg usterzenia poziomego i
przez:

oznaczymy

S L
St

W dalszym ciggu przyjmiemy, ze predkos¢ v poza
odgieciem & nie ulega zmianie, czyli v &~ vy . Stad

gulq = 1.

Pominiemy réwniez wplyw S$cisliwosci oraz odksztal-
cen elastycznych samolotu, tak ze wspélezynniki aero-
dynamiczne bedg niezalezne od predkosci. Bedziemy
rozpatrywali ten zakres katow natarcia i wychylen steru
i klapki wywazajgcej, gdzie wspélczynniki aerodyna-
miczne sg liniowymi funkcjami katéw.

Wspoélczynnik  momentu  pochylajacego  wzgledem
srodka ciezkosci wyrazi sie wiec:
Cm = Cmo + C.(X— X — ca V, (4)

a warunek réwnowagi, czyli wywazenia samolotu. przez
Cn = 0.
W locie drazek sterowy moze byé trzymany przez pilo-

ta lub tez puszczony, totez rozwaziymy

w obydwu tych wypadkach.

statecznosc

W rzeczywistoéci realizacja tych przypadkéw napo-
tyka na pewne trudnoSci; i tak przy duzej predkosci,
gdy sily aerodynamiczne na sterach sz znaczne, pilot
moze nie byé w stanie ,zablokowaé® drazka, poza tym
zawsze istniejace luzy i elastyczno$é uktadu sterowego
beda powodowaly, ze ster bedzie wykonywal ruchy
wbrew woli pilota. Do badan w locie statecznosci przy
drazku trzymanym wykonuje si¢ mechaniczne urzadzenia
blokujace. W przypadku drazka puszczonego, na ste-
rownice dzialaja poza silami aerodynamicznymi tarcie
oraz sily masowe. To tarcie moze byé zmniejszone
lecz nigdy wyeliminowane i w pewnym sensie dziala jak
»trzymanie drazka. Wptyw sit masowych moze byé
zniesiony przez wywazenie statyczne i dynamiczne, nie
zawsze jest to jednak mozliwe, gdyz graja tu role jesz-
cze wzgledy konstrukeyjne.

W og("ﬂnoéci mozna powiedzieé, ze w locie z mals
prgdkos‘(‘:lq zbli.z'amy si¢ do warunkéw z ,,drazkiem trzy-
manym® (nacisk wywierany przez pilota duzy w po-

.rownaniu do sil aerodynamicznych i tarcia), natomiast

w locie szybkim — niezaleznie od tego czy pilot trzy-
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ma drazek czy mie — warunki odpowiadajg zachowa-
niu sig samolotu jak z ,drazkiem puszczonym® (sily
aerodynamiczne duze w poréwnaniu do sily pilota
i tarcia). - ’

W naszych rozwazaniach przyjmiemy ze ster wyso-
koéci jest statycznie wywazony, a w ukladzie sterowni-
czym nie ma tarcia. :

STATECZNOSC STATYCZNA
PRZY DRAZKU TRZYMANYM.

Warunkiem pozytywnej stateczno$ci statycznej jest
taki charakter przebiegu ¢, dla calego samolotu, przy
ktorym przyrostowi kata natarcia da odpowiada taka

zmiana wspélezynnika dc,, , ktéra dazy do przeciw-

dziatania temu przyrostowi kata natarcia — czyli ana-
litycznie:

dc .

— < 0, gdzie

da

—

Cm = Cmo + Cy .x_xﬂ) ;V[al (O. _L T = 8)+02 Bh+a3 @‘l
(5

Po zrézniczkowaniu (kat zaklinowania usterzenia =
pozostaje bez zmiany) wzgledem 2 i pominieciu a

olrzymamy:
dcm de dph i
=a (x—X) — Vl]a, (I = —)+ 6
- =al [y (1 = =) 2y =2 (6],

W przypadku drazka trzymanego (B,=const.) bedzie:

x-xa<ffi(l — de).
a \ do

Prawa strona réwnania jest zawsze dodatnia i okresla
przesuniecie do tylu $rodka ciezkosci konieczne dla za-
chowania statecznosci.

Gdy samolot nie posiada usterzenia czyli V = 0 to
dla zapewnienia statecznosci X << X, , czyli $rodek cigz-
kosci musi leze¢ przed srodkiem aerodynamicznym —
a dla spelnienia warunku ¢,, = 0 musi byé

Como = —— C» (X — X4, czyll Cmo = 0.

Totez w ukladzie samolotu bezogonowego postugu-
jemy sie specjalnymi profilami o odwréconej wedréwcee
srodka parcia lub tez w inny sposéb uzyskujemy Cmo=>0

Przy normalnym uktadzie skrzydta ("Cmo<Z0) uste-
rzenie poziome jest koniecznoscia.

Przyjmujac, ze w obszarze usterzenia & = 2 C—; 1 pod-
Tk
stawiajac
' N M IN
a=2n , a4y — 2% oraz r =
)\ + 2 )\h )\h
otrzymamy
— de h— 2
v —55) = ‘
a da A4+2r

Widoczny jest korzystny wptyw wydtuzenia skrzydta
i usterzenia. Wartoéé V waha sig¢ w granicach 0,4
(samoloty o duzej zwrotnoéci, mysliwskie) do 0,9 (duze
samoloty transportowe).

Gdy érodek cigzkosci samolotu jest potozony w ta-

dcm

dao
w §rodku réwnowagi obojetnej. przy drgiku trzymanym

X, = X, 4»7‘1‘(1 ——i—e)
a da

kiej odleglosci x,l, ze =( to méwimy, ze jest on

Dla samego skrzydta (V== 0) érodek réwnowagi obo-
jetnej zbiega sig ze érodkiem aerodynamicznym skrzy-
dta, usterzenie poziome przesuwa go do tytu.

Przy analizowaniu rzeczywistego samolotu nalezy
uwzglednié wptyw kadluba, gondol i podwozia, ktére
dzialaja uniestateczniajaco przesuwajac Srodek réwno-
wagi obojetnej do przodu. Wedtug Millikana [2] ka-
dtub powoduje przesuniecie o 2 -~ 4%, a gondole
025 +45%.

Pominiecie wyrazu P.z,l w réwnaniu (3) jest row-
nowazne z przyjeciem polozenia $rodka cigzkosci samo-
lotu na wysokosci $rodka aerodynamicznego, co nie
zawsze ma miejsce. Przesuniecie $rodka ciezkosci do
dotu poprawia statecznoéé, a do géry — psuje. W pierw-
szym przyblizeniu ten wplyw mozna obliczy¢ wg. wzoru

NTn =

Za

10
czyli obnizenie érodka ciezkoéci o 0, I przesuwa Sro-
dek réwnowagi obojetnej o 0,01 1 do tylu. Ma to
szczegblne znaczenie przy dolnoplatach, gdzie srodek
ciezkoéci lezacy zwykle nad $rodkiem aerodynamiczmym
wprowadza nieregularno$¢ w przebiegu c¢, pray du-
zych ¢, , zmniejszajgc statecznoéé, co jest niebezpieczne
(np. przy ladowaniu).

W warunkach rzeczywistych mamy zmniejszenie pred-
koéci vp— v i deformacje oplywu wystepujace w obsza-
rze usterzenia, a takze rozktad obcigzen na skrzydle
i usterzeniu odbiega od eliptycznego. Scislejsze wy-
znaczenie tego dzialania jest mozliwe na podstawie
dmuchan  tunelowych. W  obliczeniach ~ wstgpnych
uwzgledniamy je przez przyjecie pewnego wspotezyn-
nika v, — tzw. sprawnosct aerodynamicznej usterzenia
(w miejsce pominictego we wzorze (4) q»/q )

_[A—2
Xp = Ia—}—'f,hV()\_*_ 27‘)

Nizej podana tabela, utozona przez Millikana [2] po-
daje wielkoé¢ 7 dla réinych uktadéw samolotow:

Uklad samolotu ! Tin
|
i
dolnoptaty z pojedyficzym usterzeniem | .
pionowym 0,58 = 0,70
dolnoplaty z podwdjoym usterzeniem ;
ofoncwym 0,65 = 0,75
gérnoplet: i dwuplsty z pojedygnczym 0.80
usterzeniem pionowym ’
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Powyzsze dane odmnosza sig do starszych samolotow.
Obecnie w samolotach nowoczesnych, zwlaszcza przy
usterzeniu wysoko podniesionym 7, dochodzi nawet
do 1,0. :

Wreszcie pare stéw o wplywie grupy napedowej.
Ciag daje poza skladowa T w kierunku predkosci »
jeszcze druga — prostopadta (nieuwzgledniona na rys. 6),
gdyz kierunek » zmienia si¢ wzgledem osi silnika.
Poza tym mna $migle, gdy pracuje ono w skoénym opty-
wie, pojawia si¢ oprécz skladowej osiowe] jeszeze skla-
dowa w plaszczyznie wirowania. Strumiefi za$miglowy
deformuje rozktad predkosci za skrzydlem oraz na
usterzeniu wprowadzajgc ponadto asymetrie. W sumie
dzialanie pracujacego silnika jest silnie uniestatecznia-
jace i moze przesunaé Srodek réwnowagi obojetnej do
przodu nawet o kilkanascie procent, zdarzaja sie¢ jed-
nak odstepstwa od tej regutly.

Sciste okreslenie tego jest bardzo trudne nawet przy
badaniach tunelowych i odpowiedz daja dopiero ba-
dania w locie.

W locie $lizgowym, gdy silnik jest zdlawiony, te
komplikacje odpadaja i badania tunelowe zazwyczaj
daja wystarczajaca doktadnosé.

ZAPAS STATECZNOSCI STATYCZNE]
PRZY DRAZKU TRZYMANYM.

W celu iloSciowego okreslenia statecznos$ci statycznej
jest rzeczag wygodng wprowadzenie pojecia zapasu sta-
tecznosSct statycznej przy drgzku trzymanym jako

dcn >

Kn=— dc,

po zrozniczkowaniu réwnamia (6) wzgledem c,
mamy

otrzy-

den da
do de,  *® +

1 ds L

czyli zapas stateczno$ci statycznej mierzy sie odle-
gloscia (wyrazong jako czeéé éredniej cieciwy) $rodka
cigzkoéci od Srodka réwnowagi obojetnej. Zapas jest
dodatni gdy $rodek ciezkosci lezy przed érodkiem réw-
nowagi obojetne;j.

Wezmy dla przyktadu samolot mySliwski o 1 — 6
iln=42oraz V = 0,45. Wpltyw kadluba na poto-
zenie $rodka réwnowagi obojetnej ocenimy na 3%
a ns = 0,63. Niech x, = 0,24, a $rodek ciezkosci
niech lezy ma 30% od poczatku éredniej cieciwy i 15%
powyzej srodka aerodynamicznego.

Wzgledna odlegtosé srodka réwnowagi obojetnej be-
dzie wige: ,

Kn=—

a,
a

+v

—f{h—=2 4
xn=xa+7]hV(—“ - Xka -——020,24
»+2r Atz =7 7= 0,24 +
6—2
+063.045-2—"2 003215 _ 437
642 0 10 :
22

za§ zapas stateczno$ci statycznej przy drazku trzyma-

nym w locie $lizgowym wyniesie :
- Kp =2, —x=0,317—10,300 = 0,017
czyli 1,7/, (gdzie 100°/,—Ls)

STATECZNOSC STATYCZNA
PRZY DRAZKU PUSZCZONYM.

Gdy drazek sterowy bedzie puszczony (czyli ster uzy-
ska swobode wychylania si¢) to w danych warunkach
oplywu ster ustawi sig tak, Ze moment zawiasowy bedzie
rowny zeru.

Analitycznie warunek puszczenia steru wyrazi sie:

Cp = blah + b2ph + bﬂpf—: 0 »
stad

e g

Po podstawieniu do réwnania (5) (indeks ’ oznacza
warunek puszczonego steru)

C'm=Cmo + Cs (T — x,) —7[(a—|—r—e)(a, —

_azﬁ)-az % B: |

Po zrézniczkowaniu (klapka wywazajaca oraz kat za- -
klinowania statecznika pozostaja bez zmian) bedzie:

dc'm - '
—S——=a(a:—-x,,) — Va,(l—ﬁ) ( —&-—bl)
do da a; b,
Warunkiem statecznoéci jest
dc'n —o,
da

czyli

x — xa<T/—a—'(l—£)(
a da

*&ﬁ)

Z powyiszego wynika ze puszczenie drazka powoduje

pojawienie si¢ czynnika (l— &%)w wyrazeniu cha-
a; b,

rakteryzujacym wplyw usterzenia na statecznodé. Ten
czynnik, jakkolwiek zwykle mniejszy od’ jednosci, moze
przyja¢ wartoé¢ wigksza lub jej réwna.

Srodek réwnowagi obojetnej przy drazku wolno pusz-
czonym okreslimy analogicznie jako takie potozenie

14
srodka ciezkosci x’, przy ktorym dc'n =0,
o
czyli
x',,=xa+T/&.(1_£) _ @ b,
a da a, b,
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Wprowadzimy pojecie zapasu statecznosci statycznej
przy drazku puszczonym:

K,n=_dcm___ dcm__dg_=
dc. do de,
—:xa+—V£L(l—‘ d_E’) (l_g‘z—_b—l)-x == x'n_'-x-(8)
a 'da a, b2

Ten zapas statecznosci przy drazku puszczonym moze
byé mniejszy lub tez wigkszy od zapasu statecznosci sta-
tycznej przy drazku trzymanym.

Widzimy wigc Ze wzajemny stosunek tych zapasow
a, b,
_ a, b,
a, 1 @, 53 zawsze dodatnie przy czym e, > ay. Z tego
co poprzednio powiedziano o b; i b, wynika Ze moga
mieé one rézne wartosci (ujemne i dodainie) zalezne od
odcigzenia steru. I tak przy b, > 0 a b, <{ 0 samo-
lot bedzie bardziej stateczny z drazkiem puszczonym
niz trzymanym.

jest zalezny od czynnika(1—

) . Wspétezynniki

ZWIAZEK POMIEDZY STATECZNOSCIA A WYCHY-
LENIAMI STERU I SILAMI NA DRAZKU, EW. WY-
CHYLENIAMI KLAPKI WYWAZAJACE].

Jezeli samolot znajduje sie w locie ustalonym to

cm==~0 1 rozniczkujac réwnanie (5) wzgledem ¢, otrzy-

mamy
x—xa—vg‘(l——d—E —Va, 4@ =0,
a do dc,
czyli b = — ,Kn . (9)
dc, Va,

Z tego rownania wynika, ze zapas statecznosci statycz-
nej przy drazku trzymanym okresla wielkos¢ wychyle-
nia steru konieczng dla zmiany ¢, czy tez predkosci
lotu o okreslong wartosé. Tak wiec np. duza statecznosé
statyczna przy drazku trzymanym wymaga znacznych
wychylen steru dla uzyskania okreslonej zmiany c,.

Zapas statecznosci statycznej moze postuzyé do okre-
slenia zakresu wychylen steru, mianowicie przy przed-
nim skrajnym polozeniu Srodka ciezkosci, gdy K, jest
najwigksze, ruch steru musi byé wystarczajacy dla uzy-
skania wymaganej minimalnej predkosci lotu.

Na podstawie réwnania (9) mozemy wyznaczyé za-
pas statecznosci statycznej K, z prob w locie. Wykonu-
jemy loty kolejno przy dwéch roznych potozeniach srod-
ka cigzko$ci roznigcych sie o A\ X. Predko$é zmieniamy
w interesujacych nas duzych gramicach, przy czym mie-
rzymy wychylenia steru konieczne dla uzyskania odpo-
wiednich predkosci lotu. Na tej podstawie otrzymamy
wykresy B = f(c,) dla jednego i drugiego pofozenia
srodka ciezkoéci. _

Na podstawie réwnania (8) Kn; — Knpy = A\ X.
B,

i oplerajgc sig na wzorze
Cs
(9) otrzymamy dwa réwnania z dwiema niewiadomymi

Z wykreséw obliczamy d

skad

K., = AL Rl
ni (dﬂh) 3 (_d@h) dC. 1
dc; /, dc,/,
W celu ustalenia znaczenia K’, wyjdziemy z wyra-

zenia na wspélezynnik momentu zawiasowego (2), po
zrézniczkowaniu ktorego wzgledem c, otrzymamy:

d cp b, de dBnx dB.
—— = ] —— b, b. .
( da)+ ~dc,,+»d dc,

dc, a

Mogg byé teraz dwa przypadki:

I) Przyjmiemy ze klapka wywazajaca jest caly czas
nieruchoma lub tez poprostu brak jej, wtedy

dB.
dc,

(10')

= (0 lub b, = 0

Po podstawieniu do réwnania (10) wartosci
otrzymamy

(9)

dor_ bo|_ ., Vﬂ(l _de .(1 —a—‘zlﬁ-)+x —
de, Va, al\ . da) a, b,
. — _ b2_» . K’"

a

W celu lepszego uzmystowienia znaczenia

de,

konamy nastepujace przeksztalcenie.
Sita na drazku wyrazi sie wzorem

lns
Py = ciqi Shs - —= = const. chpv?
€h
(patrz wzér (1)).

Jezeli sita bedzie zmieniona to w pierwszym momen-
cie

dP, = const. dcipv® = const ( Z(c:h ) de,.pv* -

W locie ustalonym c¢,0%=const., po zréiniczkowaniu
wzgledem ¢, otrzymamy

d .
de. = — 2¢, =2 — const. 2
v U
d
dP, = consl.( Ch ) p—dz{-——consl.K'npgz
dc, v v

Wynika stad wniosek, ze gdy predkosé lotu v chee-
my zmieni¢ o okreélony procent to sita na drazku do
tego potrzebna jest proporcjonalna do zapasu statecz-
noéci statycznej przy drazku puszczonym

AP, const
Qv ooe
v
II) W drugim wypadku przyjmiemy, ze samolot jest

wywazony przy pomocy klapki wywazajacej tak, ze lot
odbywa si¢ z drazkiem puszczonym (czyli ¢, =0)

K=
(11)
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Po zrézniczkowaniu réwnania (7) wzgledem ¢, otrzy-

mamy
b _ by, de\ b, d
dc, ab, do b, dc.
Rézniczkujac réwnanie (5) dostaniemy
dcm . . 7 a, ds == d@h .
o, = TRy '(’ do ) Ve e,
—_— dﬁ‘ .
— Vaa'd—c‘:— 0
co po podstawieniu jph i uporzadkowaniu da:
Cx
,' T _‘liﬁ_ dpl
K, — V"a(aa - )dc.. (12)

Z réwnania (11) wynika, ze sita na drazku potrzeb-

na do zmiany predkoéci o pewien stosunek jest propor-
cjonalna do zapasu statecznosci statycznej przy drazku
puszczonym K',. Wzdr za§ (12) wskazuje, ze wielkosé
wychylenia klapki wywazajacej jest réwniez proporcjo-
nalna do K’,.

W przypadku wiec duzej stateczno$ci statyczmej K '/,
dla zmiany predkosci lotu jest konieczna duza sita na
drazku sterowym lub tez znaczne wychylenie klapki wy-
wazajgcej. Na podstawie réwnan (8), (11) i (12) mozna
okreslic K’, z préb w locie w podobny sposéb jak przy
ustalaniu K,.

Gdy samolot nie posiada klapki wywazajacej na ste-
rze wysokosci (lub tez jest ona nie uzywana), mierzymy
sity na drazku i przynalezne predkosci i z wykresu

Py = f{v) obliczamy Ap,./ (% )

Jezeli natomiast lot bedzie wykonywany z drazkiem.

puszczonym a predkoéé lotu bedzie zmieniana za po-
érednictwem klapki wywazajgcej to majgc zmierzone §

dB:

i v przejdziemy do wykresu ;= f(c,) i obliczymy

Jakie praktyczne znaczenie dla konstruktora i pilota
maja wyprowadzone tu wielkosci K, i K'»?

Waznoé¢ K, polega na tym, ze jest ono niejako ,,wbu-
dowane“ w samolot i poza projektem wstepnym nie-
tatwo moze byé zmieniane. Na K, wptynaé mozna np.
przez zmiang diugosci kadtuba, wielkosci usterzenia, prze-
suniecie $rodka ciezkosci itd. Wszystkie te zabiegi sa
doé¢ drastyczne.

W poréwnaniu do projektu wstepnego Srodek ciez-
kosci gotowego samolotu ,lubi® zwykle znalesé sie da-
lej w tyle niz przewidywano, réwniez dalsze modyfika-
cje samolotu (dodatkowe wyposazenie itd.) maja zwy-
kle ten sam skutek.

Okolicznoécig tagodzaca jest natomiast fakt, ze moze
byé dopuszczona lekka miestatecznoéé pray drazku trzy-
manym bez zgubnych skutkéw (zdarza sie to czasem
na samolotach mysliwskich, akrobacyjnych). Pilot jest
bowiem mniej wrazliwy na male zmiany potozenia drai-
ka sterowego nizhy to sig ma pozér zdawalo. Reaguje

de,

on natomiast zdecydowanie na sity. Wymaganiem pilo-
tazu jest, zeby odpychaniu drazka odpowiadalo opusz-
czanie nosa samolotu (zwigkszanie predkosci) a Scigga-
niu — podnoszenie nosa (zmnmiejszanie predkosci) cc
jest odpowiednikiem K, = 0.

Jezeli K', << 0 to mamy odwrocenie kierunku sity
przy zmianach predkosci, sktonmoé¢ do samoczynnego
przeciagania i zacieéniania skretéw, a wigc zjawiska
bardzo niepozadane. Totez dodatni zapas statecznosci
statycznej przy drazku puszczonym jest bezwzglednie
konieczny.

Z tego, co bylo powiedziane o b1 i b2 widac, ze przez
stosunkowo proste zmiany w odcigzeniu steru mozna
uzyskaé zadane K’, a takze K’, > K, (co ma znacze-
nie przy K ,<<0). K’, nie powinno by¢ jednak wigksze od
K, o wigcej niz 0,05, gdyz inaczej ster jest bardzo ,ner-
wowy“ w czasie lotu w burzliwym powietrzu.

RUCH SAMOLOTU PO LUKU KOLA W PLASZ-
‘CZYZN_IE PIONOWE] — STEROWNOSC.

Jezeli w czasie lotu ustalonego { P, = % v’ Sc, = Q>

ster wysokosci zostanie ‘wychylony (np. Sciggniety) o pe-
wien maty kat /\ S to w tym momencie wskutek powsta-
nia niezréwnowazonej sily na usterzeniu /\P ., samo-
lot obréci si¢ dookota Srodka ciezkosci w sensie zwigk-
szenia kata natarcia czyli ¢, zwigkszy sie o /\c. Przyj-
miemy, ze manewr jest tak maty i szybki, ze predkosé
v (lotu ustalonego) nie zdazy ulec zmianie. Powstanie
wigec przyrost wyporu

S

P+ AP.= 3 pv?S (¢ + Ac)=(1+n) Q

v

'244/49-R7

] Ten przyrost wyporu nQ spowoduje powstanie przy-
Spieszenia prostopadtego do toru samolotu. Tor samo-
lotu ulegnie wigc zakrzywieniu, zaé powstala przy tym
sita odérodkowa dziatajgc na mase samolotu Q/g zréw-
nowa'iy sig ze zwigkszonym wyporem (przyjmujemy ze
/\i jest bardzo male)

‘gd = A P, = nQ
8
czyli przyspieszenie odérodkowe d = ng.

Predkosé katowa tego ruchu wynosi @ =
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Jednoczesnie samolot bedzie sie obracat dookota swe-
go Srodka cigzkoéci z ta sama predkoscia katowa o
wskutek czego na usterzeniu, oprécz predkoéei v, pojawi
sie skladowa w = Lyo, w wyniku czego kat natarcia

awiekszy sig o N\op przy czym g\ v, A Ny = %:

LingpSc,
2Q
lub tez wprowadzajac p. == _Q bedzie: Ax, =

: SalLyo

ne, I
=7

Poczatkowo o, = 2 -}t — =, gdy jednak ster zostanie
wychylony o /\ 8n to spowodowana tym zmiana

. ds

warunkéw lotu wywota du=do — Td1+ N,

stad

ah—|—dah=a—|——ACz+r—ehda,é_c_z+nc‘,1
a doa a 2 ",

v

Wyrazenie na wspotczynnik momentu pochylajacego
okreslone poczatkowo wzorem (5) po wychyleniu steru
o /\f n przybierze postaé

JAYe

a

Cmo+ € (1+ 1) (X xa)—I_/[ai(a—l— +T__E_

_defe pne Ly m A as] ()
do « 2 W :

Po odjeciu réwnania (5) od réwnania (13) i uporzadko-
waniu otrzymamy:

a4 de = a4 — ay \ B
SRR a ! d a] + 2 nc,
i podstawiajac wartoé¢ X, |
'V&A@h=x~xn—7/a—‘.
c; n 2w

A\ Br
n
nie sig zerem. Powiemy wtedy, ze $rodek ciezkosci znaj-
duje sie w Srodku sterownosci przy drazku trzymanym

Przy pewnym potozeniu srodka ciezkosci sta-

._.a1 — a

X=X, L+ V1, Vot =V
T 2 2

a,thSP —
2Q

. . P a,
Poniewaz wartoé¢ V —-

2y
srodek sterownoéci lezy poza sSrodkiem réwnowagi obo-
jetmej a odlegltosé ta zalezy od wymiaréw samolotu,

jest zawsze dodatnia, to

obcigzenia powierzchni Q/S oraz wysokoéci lotu (p).

Wprowadzimy teraz pojecie zapasu sterownosci przy

drgzku trzymanym H ., jako

v Ad
Cz n

H, = x,— X = — V(14)

Jest to wiec odlegloéé érodka sterownosci przy drazku
trzymanym od aktualnego potozenia $rodka ciezkosct
i jest dodatnia, gdy &rodek cigzkoSci lezy przed érod-
kiem sterownosci.

Piszac wzér (14) w innej postaci otrzymamy

0 Q
AN S g
n ov? Va,

czyli zapas sterownosci H, okresla wielko&é wychyle-
nia steru /S, konieczna dla uzyskania przyspiesze-
nia ng. 7 powyiszego wzoru wynika, ze dla uzyskania
tego samego przyépieszenia ng potrzeba tym wiekszego
wychylenia steru im wigksze sa Q/S oraz H, a mniej-

sze p, v, Via,.

W celu uzyskania zwiazku pomiedzy sita na drazku
Pyin wyjdziemy ze wzoru (2) skad obliczymy £, .
Po podstawieniu do réwnania (5) otrzymamy

a, b,

a, bz) +

Cm = Cmo + C, (x—xa)—Vi a, o (1 —

+2%Hwﬁm-&ﬁq=0 (15)

b, a, b,

Gdy ster zostanie wychylony o /\pBr to wspétezynnik

momentu zawlasowego dozna przyrostu Ac;. Rowna-
nie (15) przybierze wtedy postaé
Cm == Cmo + C: (1 -+ 1) (x—xX,) —

LT A N
a, b, b,

— Ve, o+ Aw) (1-

+%@U—EQH]=0

a, b,
Po odjeciu stronami i uporzadkowaniu
X — X, __:_\79_1.(1~.(E)(1_£Ei) +
a da a, b,

NV (I*AQZ’_'H_& Ao

2w a, b, b, cn
oraz po podstawieniu wartosci x’, otrzymamy
- a Ch = a, a,b
V- Le =X —xX,— V- (1— 27
byc. n 2 a, b,

Powiemy, ze érodek ciezkodci znajduje sie w s$rod-

ku sterownosci przy drazku puszczonym x',, gdy Ao 0

czyl
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Analogicznie zapas sterownosci przy drgzku puszczo-

nym bedzie

- a Ch
H’mzx'm_x=_[/__._2.~__é___
bc. n

Zamiast /\¢s wprowadzimy poprzednio ustalone wy-
razenie :

A P
2

vip

Acw =

cornst.

Po podstawieniu do réwnania (17) otrzymamy

A\ Ps — const.b:,,c,,v?p=
n Va,

Sila konieczna do uzyskania przyspieszenia n jest wigc
tym wigksza im Q/S oraz H', sa wigksze.

Zapas sterownosci H', jest tym wigkszy im Srodek
ciezkosci jest bardziej w przodzie w stosunku do x ',

Jezeli Srodek ciezkoSci bedziemy zblizali do érodka
sterowno$ci x ‘,, to H',, bedzie dazyl do zera a sila
potrzebna dla uzyskania danego n bedzie coraz mniej-
sza.

Z réwnania (16) wynika, ze gdy (1-2&)>0 to

ay b,
zwigkszeniu statecznosci przy drazku puszcz-c;nym towa-
rzyszy jednoczesne zwigkszenie sit na sterownicy dla
uzyskania danego n.

W mysél ogélnej zasady, ze poprawa statecznoéci psuje
sterownos¢ i odwrotnie, samolot jest bardziej sterowny
im sity czy tez wychylenia, konieczne dla uzyskania
danego n s3 mniejsze, czyli odpowiednie zapasy sterow-
nosci H,, 1 H ', mniejsze.

Dla okreélenia sterownoéci samolotu H, nie ma ta-
kiego znaczenia jak H's, gdyz o uzyskaniu danego n
decyduje to czy wymagana sita AP, nie przekracza
mozliwosci pilota. '

H.i H' . mogg byé pomierzone w locie w naste-
pujacy sposob: wywazamy samolot na lot nurkowy przy

réznych predkoiciach i wykonujemy szereg ,,wyrwan“ .

az do uzyskania okreSlonej dopuszczalnej n. Podczas
tych manewréw mierzymy AB, A P, i n. Powtarzamy
lot dla paru polozen érodka ciezkosci. Obliczenie zapa-
sow sterownoéci wykonujemy w podobny sposéb jak to
byto objasnione przy zapasach statecznosci.

- q
x V Zu
L x,—y sro sro’ s.st
s.st’
sa. /ic_./
K] = a a,b
X Vsif1- 281
A ; ~——Kp \\__2,4(7 015g)
—x/, - ‘
; . Hep
, Hrm
p—x
7 (=1 — 244/49-R8
Rys. nr 8.

ZWROTNOSC

Zwrotnoéé moze byé okreSlona jako zdolnoéé samo-
lotu do wykonywania w okresSlonym czasie okreslonych
manewréw. Zanalizujemy zwrotno$é jedynie w pl’as-z.-
czyZnie pionowej (x, z), gdyz miniejsza praca ograni-
cza sie do rozwazan w tej tylko plaszczyznie co bymaj-
mmiej nie zweza do tego zakresu stuszno$oci wyprowa-
dzonych dalej wnioskéw odnosnie zwrotnosci.

Manewrem wchodzacym w gre niech bedzie lot po
tuku kota, czyli pewnego rodzaju ,pgtla®. Dla uprosz-
tzenia przyjmiemy, ze lot odbywa sie ze stala pred-
koéciag po torze v, ze stala predkoscia katowa w, czyli

v
= —— = consl.
0}

Zwrotniejszy bedzie ten samolot, ktéry po wykonaniu
calej petli predzej znajdzie sie w punkcie wyjsciowym
(rys. 9). Nie decyduje tu wigc predkosé po torze lecz
czas trwania mamewru, jak to podkresla definicja zwrot-
nosci.

[
U « Tor samolotu
mniej zwrotnego

A 244/49-R9

W locie z predkoscig katowsa w -wystgpuje przyspie-
szenie normalne d = ng = vw. To przyépieszenie za-

lezy od uzyskanego przyrostu wyporu n = -=--

i osiagnigcie jego jest zalezne od sterownoéci. Przyrost
/¢ = c',— ¢, bedzie najwicksey gdy dojdziemy do
odpowiadajacego predkoéci przeciggnigcia sa-
molotu v, .

cz max

 Csmax— C3 v 2
n—-————— —— | — -— ]
C: Up

Czas Wykonywania petli ¢ wyniesie:

v (O] gn

Uzyskanie odpowiednio duzych n (moiliwe dzigki
sterownosci) jest jednak ograniczone wytrzymatoécia
organizmu ludzkiego oraz wytrzymaloscig samolotu. Pi-
lot w pozycji siedzacej, bez dodatkowych urzgdzeni nie
moze znies¢ wigcej niz ok. 6 g, za$ wytrzymalo$é samo-
lotu dozwala od n = 6 (mysliwskie i akrobacyjne na-
wet wigcej) do n = 4 = 25 (szkolne, turystyczne,
transportowe). ’
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rrzy iym sainyin nno samolot Szybszy bfgdzie mniej
zwrotny co jest faktem powszechnie zZnanym.
Upraszczajac wzoér (18) otrzymamy

by

. 2% Up s (% - o 2
1= U T Pl g — DP
g P8 UFD V-, g Av
2

Zwrotno$é¢ bedzie tym lepsza im mnicjsze bedzie
Up, €O odpowiada malemu obcigzeniu powierzchni Q/S,
duzemu C.ma: (dla zwiekszenia zwrotnosci uruchamia sie
czasem urzadzenia zwigkszajace noénoéé, jak klapy itp.)
i matej wysokosci lotu, oraz im réznica miedzy predko-
écig uzytkowa v a v, bedzie wigksza, co ma miejsce

Ini. ROSCISEAW ALEKSANDROWICZ
Giowny Instytut Lotnictwa

Cz max

przy duzej wartosci ~
Q/N.

Zwrotno$¢ zalezy wigc od ogdélnych wlasnosci samo-
Iotu i jest waina ze wzgledow technicznych lub tez
taktycznych. Uzyskanie danej zwrotnoéci jest zapewnio-
ne dzieki sterownosci, ktéra wchodzi w zakres wlasnosci
lotnych samolotu.

i matym obciazeniu mocy

Cx min
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Woinieisze dane o strukturze atmosfery ziemskiej

Niniejszy krotki artykul ma ze zadanie zapoznaé czytelnika w spo-
56D opisowy z gléwnymi sposobami badan wiasctwosci atmosfery i ich
wynikami, ktére na obecnym szczeblu rozwoju techniki budzq coraz
wigksze zainteresowanie wsréd fachowcéw lotniczych.

WSTEPNE WIADOMOSCI O ATMOSFERZE
I METODACH JEJ BADANIA

Gwaltowny skok w rozwoju lotnictwa w zwigzku
z opanowaniem budowy silnikéw odrzutowych zwrécit
nagle uwage konstruktoréw na zagadnienie budowy wyz-
szych warstw atmosfery ziemskiej.

Badacze byliby zaskoczeni naglym zadaniem wypo-
wiedzi na ten temat, gdyby — jak to czesto zdarza sie
w nauce — nie prowadzili od diuiszego czasu skrzet-
nych dociekarn na tej drodze, zdawatoby sie zupehie
oderwanej od bezpoérednich potrzeb ludzkich.

Predkosci i wysokoSci osiagane przez dzisiejsze samo-
loty i pociski rakietowe kaza uwzgledniaé odmienne
wlasciwosei budowy atmosfery (niz te, ktére byly brane
pod uwage dotychczas), zwlaszcza w jej gérnych war-
tlwach, gdzie prawa klasycznej aerodynamiki nie moga
byé nadal stosowane. ‘ :

Atmosfera sktada sie z kilku koncentrycznych warstw,
otaczajgcych nasza ziemie i zasadniczo réznigcych sie

miedzy soba.

Warstwa przyziemna zostala nazwana troposfera, na-
wl¢pne: stratosfera, jonosfera i egzosfera.

Cienka (1—3 km) warstwa graniczna miedzy tropo-
sferg i stratosfera zostala nazwana tropopauza. Odzna-
cza sie ona specjalnym rozkladem temperatur (np. in-
wersjg temperatury ).

Wszystkie wymienione warstwy maja zmienng wyso-
ko8¢, zalezna od szerokoéci geograficznej, pory dnia lub
nocy i pory roku.

Troposfera np. ma wysokoé¢ na réwniku do 16—18 km,
na $rednich szerokosciach geograficznych 9-—I11 Em
1 jeszcze nieco mniejsza na biegunach. Charakteryzuje

sig ona przede wszystkim spadkiem temperatury z wy-
sokosécig, wynoszacym érednio okoto 6,5°C na 1 km.

Dawniej sadzono, ze zasada .im wyzej tym chtod-
niej* jest stuszna dla nicograniczonej wysokoéci. Okoto
45—-50 lat temu stwierdzono jednak, ze od pewnej wy-
sokoéci nie obniza sig ona dalej, lecz zachowuje statg
wartosc. :

Ta wlaénie cze$é atmosfery o stalym rozkltadzie tem-
peratury z wysokoécia zostata wtedy nazwana strato-
sferq. :

W 1902 r. byla wypowiedziana hypoteza (Kennelly
i Heaviside) o istnieniu na duzych wysokosciach atmo-
sfery warstw, posiadajacych wielkie przewodnictwo elek-
tryczne, spowodowane obecnoscia jonéw 1 swobodnych
clektronéw. Pézniejsze badania potwierdzily stusznosé
tych przypuszczen, wykazaly istnienie kilku takich warstw
o zmiennej grubosci, zaleznej od pory doby i roku.

Przestrzenn atmosfery, w ktorej pojawiajg si¢ te prze-
wodzace warstwy nazwano jonosferg. Dolna jej granica
waha sie na wysokosci 80—150 km, gérna siega 500—
1000 km i jest mmiej Scisle okreslona.

Nastepna najbardziej zewnetrzna warstwa atmosfery
nosi nazwe egzosfery. ‘

Badanie wlasciwosci atmosfery odbywalo sie i odby-
wa szerokim frontem przy pomocy wszelkich, dostep-
nych w tym celu érodkéw. Bezposrednie pomiary mozna
byto wykonaé¢ do wysokoéci 22 km, gdy w 1934 r. re-
kordowa ta wysoko$¢ zostala osiagnieta przez radziecki
balon stratosferyczny. Najwieksza wysoko$é, osiagnieta
dotad na samolocie wynosi 18,133 km (Vampire 1948 r.).
Pierwsze pomiary temperatury na wysokoéciach ponad
9-~11 km udato si¢ przeprowadzié przy pomocy spe-
cjalnych termograféw, umocowanych do lekkich balo-
nikéw gumowych, napetnionych wodorem (okoto 45—50
Jat temu),



26

TECHNIKA

LOTNICZA MARZEC 1950

Nastepnie skonstruowano sonde radiowsg, stanowiaca
wazny $rodek badania wyzszych warstw atmosfery we
wszystkich krajach, oraz sondy rakietowe. Przy pomocy
tych sond mozina bylo otrzymac dane, dotyczace tem-

peratury, ciSnienia, sktadu powietrza, sily i kierunku

“wialrow.

Najwigksza wysokos¢ — 400 km — osiagnieta przy
pumocy specjalnie zbudowanej ,,dwustopniowej vakie-
ty* jest granicg pomiarow, ktére mozemy nazwaé bez-
posrednimi. :

Badania spektrograficzne promieni stonecznych na réz-
nych wysokoéciach, zérz polarnych, i éwiecenia nocnego
nieba (nocnej luminiscencji) -daja bogaty material, do-
tyczagcy skladu powietrza na réznych poziomach.l)

Obserwacje drogi, wysoko$ci zapalania sie i gaéniecia
meteoréw, oraz ruchéw ich dilugo Swiecacych éladéw,
pozwalajg na okreslenie temperatury i gestoSci powie-
trza oraz wiatr6w na wysokosciach ukazywania sie me-
teorow.2) .

W 1915 r. zostala podana przez W. Fesenkowa meto-
da, pozwalajgca na pomiar rozktadu gesto$ci powietrza
do wysokosci ok. 200 km na podstawie badania jasno-
éci nieba podczas zmierzchu. Metoda ta jest ostatnio
szeroko stosowana w ZSRR i innych krajach.

Zasada jej jest nastepujgca (rys. 1):

'R

- horyzont

74/50-R1.

Rys. 1. Schemat o§wietlenia nieba podczas zachodu stofica.

jezeli promienie podczas zachodu stofica padaja pod ka-
tem o, wtedy cicfi ziemi w zenicie wynosi h. Po pewnymn
czasie kgt padania promieni zmieni si¢ na o’ i cieni ziemi
podnosi sie do A. W ten sposéb przez okreslony czas
warstwa atmosfery h> — A przestaje by¢ o$wiecana przez
storice, czego skutkiem jest zmniejszenie jasnosci nie-
ba. Do podobnych metod mozna réwniez zaliczyé son-
dowanie atmosfery przy pomocy silnych reflektoréw

(do 55 km).

Badania odbicia fal dzwigkowych, wytwarzanych przez
specjalnie silne 7rédta dostarczaja danych dotyczgcych
rozktadu temperatur. '

1) Bardzo ciekawe zdjecia spektrograficzne udato sie
wykonaé¢ Amerykanom w latach 1946—1947 przy pomocy
zdobycznych niemieckich pociskéw rakietowych V2. Spek-
trograf byl podniesiony wtedy do wysokos$ci 88 km. .

2) Jednoczesne pomiary z dwu odleglych miejsc przy
pomocy kinoteodolitéw 1 radaréw. S$ledzenie znoszenia
Swiecgeych $ladow. ’

Zauwazono mianowicie, zc np. silna kanonada arty-
leryjska jest styszalna w promieniu kilkudziesieciu km,
dalej nastepuja koncenlryczne przestrzenie, gdzi}e odglos
jest naprzemian niestyszalny i znéw go stychaé. Teore-
tycznie bylo dowiedzione, Ze fale diwigkowe na wyso-
koéci (ok. 35—60 km) odbijaja sie od pewnych warstw
powietrza i powracaja na ziemie. Jest to mozliwe, jezeli
temperatura w warstwach odbijajacych, od ktorej zalezy
predkosé diwigku, jest wieksza z wysokoécia. Zjawiska
tego rodzaju byly wielokrotnic notowane np. podczas
upadku wielkiego meteoru syberyjskiego w 1908 r.,
podczas pogrzebu krélowej Wiktorii w 1901 r. w Anglii,
podezas wykorzystanego do takich pomiaréw wybuchu
na Helgolandzie w 1947 r. i podczas licznych specjalnic
planowanych w tym celu eksplozji.

Do nastepnych metod badawczych nalezg pomiary po-
chlaniania lub odbicia fal radiowych w jonosferze. Z zie-
mi do gory wysyla sie sygnal radiowy o czasie trwania
0,0001 sek, po okresie okolo jednej tyslacznej sekundy
sygnal wraca na ziemie i jest notowany przez oscy-
lograf. .

Studia okresowych zmian ziemskicgo pola magnetycz
nego 1 ciSnienia barometrycznego rowniez dostarczaja
cennych  informacji, dotyczacych przewodnictwa elek-
trycznego w jonosferze i ruchow mas powietrza.

Teoretyczne studia nalezg takie do glownych érod-
kéw badania wlasciwosci atmosfery, dotyczy to specjal-
nie teorii réwnowagi promieniowania (energia pochla-
niana i wypromieniowana) i innych procesow cieplnych.

O wlasciwosciach atmosfery na wysokoéciach ponad
tysige kilometréw mozemy dzi§ przypuszczaé wylgcznie
‘na podstawie studiéw teoretycznych.

6towne metody, opisane powyzej, wraz z calym sze-
regiem pomccniczych, zestawione wzajemnie dostarczy-
ly danych, pozwalajgcych na zbudowanie harmonijnej
teorii o atmosferze, posiadajacej jeszcze jednak znaczne
luki i wymagajgcej wyjasnienia przyczyn szeregu obser-
wowanych zjawisk.

CISNIENIE.

Cigzar stupa powietrza o przekroju 1 m? i wysokosci
nieskoriczonej wynosi okoto 10.000 kG (10.332 kG).
W troposferze jest skoncentrowane mniej wigcej 34 ilo-
i powietrza, w stratosferze nie wiele mniej niz .
Trzecia warstwa — jonosfera — zawiera 0,003 powietrza
atmosfery, a egzosfera zaledwie jedna stubilionowa.

Wiaze sie to z pionowym rozkladem ciénienia atmo-
sferycznego, ktére szybko maleje ze wzrostem wyso-
koéci, osiggajac wartoéé bliska zera u gornej granicy
aknosfery, co odpowiada prawie idealnej proini (rys. 2).

Rozktad cisnienia ulega w atmosferze cigglym zmia-
nom. Sg one trojakiego typu, a mianowicie: periodycz-
‘ne, zaleine od pory roku i doby; przypadkowe, zaleine
od panujacej pogody i krétkotrwale zaburzenia, spo-
wodowane duza aktywnoécig stofica.

W troposferze dominujg zmiany przypadkowe, w stra-
tosferze periodyczne, w wyiszych zai warstwach atmosfe-
vy krétkotrwate zaburzenia, spowodowane aktywnosécia
stonca. '

Analiza poszczegblnych ‘zmian ciénienia daje poglad
na uklad wiatrow w skali éwiatowej, zjawiska geomag
netyczne i prady atmosferyczne. \
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Rys. 2. Zmiana ci$nienia absolutnego z wysokoscia (wg.

Grimmingera). Poszczegélne modele atmosfery odpowia-

daja réznym hipotezom.

BUDOWA ATMOSFERY.

Badania widm z6rz polarnych i $wiccenia nocnego
nieba’) pozwolito na okreélenie sktadu atmosfery w bar-
dzo wysokich jej warstwach (do 1000 km). Okazato
sie, ze sktad powietrza na cafej tej przestrzeni jest jed-
nakowy — tlenowo - azotowy z minimalnie zmiennym
ich stosunkiem wzajemnym (ok. 78,1% N2 1 20,9% O:
objetosciowo).

Rezultat ten byt nieoczekiwany i zupelnic sprzeczny
z panujacymi do niedawna pogladami, dotyczacymi skta-
du atmosfery i majacymi swe zrodto w zasadach hydro-
statyki, z ktorych wnioskowano, ze w wyzszych warstwach
atmo‘ifer} powinny przewazac lekkie gazy i ze jonosfera
powinna sktadaé si¢ prawie wytacznie z wodoru.

Wyjaénienie mechanizmu pionowego mieszania sig po-
wietrza na duzych wysokosciach jest jednym z glow-
nych zadan wspolczesne] geofizyki.

Analiza teoretyczna pozwala sadzié, na podstawic
pewnych zatozen, o wylacznej obecnodci atomoéw wo-

doru i helu na wysokosciach rzedu 12.000 km. Trzcha
jednak podkreslié, ze inne zupetnie wiarygodne zato-
zenia prowadza do catkowicie odmiennych wnioskow.

Oprécz tlenu i azotu w atmosferze znajduja sie drob-
ne iloéci argonu, dwutlenku wegla, helu, pary wodnej,
ozonu i innych gazéw. ‘

Do wysokoéci okoto 100 km tlen i azot wystepujg
w postaci czgsteczek dwuatomowych. Jednak powyzej tej

3) Istnieje gléwnie na wysokoéci okolo 180—180 Iem.
Poza tym w innych warstwach na blizej nieokr eslonych wYy-
soko§eiach od 100—1500 km. Pochodzenie do dzi§ nie jest
W zupelnoSei wyjasnione.

vysokosm zaczynaja sie¢ pojawiaé swobodne atomy ile-
nu i wyze] wystepuje on wyl’qczmc w postaci wolnych
atoméw. To samo dzieje sie z azotem, ktéory wg. naj-
nowszych wynikéw badan zaczyna rozkladaé si¢ na
‘wolne atomy na wigkszej miz tlen wysokoéei (ok.
350 km). Informacje te jednak dzi$ jeszcze podlegajy
dyskusji.

Azot nie pochtania energii promienistej zupeinie. Tlen
w bardzo niewielkim stopniu. Para wodna pochtania
ja w bardzo wielkiej ilosci, jak réwniez i1 dwutlenck
wegla. Bardzo duzg aktywnofciag pochtaniania energii
promienistej odznacza sig ozon.

Para wodna posiada szerokie pasma absorbeyjue

w podezerwone] czeSci widma. Do niedawna sadzono,
ze na wysokoéciach stratosferycznych zawartosé jej jest
znaczna (bliska nasyceniu) i ze odgrywa ona tam gléw-
ny role jako czynnik, pochlaniajgcy energig promienio-
wania. Dopiero w latach 1945—46 udato sig zastoso-
waé dostatecznie pewne metody dla zmierzenia jej iloéci
w stratosferze. Okazalo sie, ze zawarto$¢ pary wodnej
w stratosferze jest dziesigtki razy mmniejsza niz przy-
puszczano. Przejécie z troposfery do stratosfery cha-
rakteryzuje sig naglym jej spadkiem. Ilo§é pary wod-
nej, a wiec 1 absorbcja clepla jest zupetnie niedosta-
teczna dla podirzymania obserwowanej w stratesferze
temperatury.

Ozon odznacza si¢ silnym pochlanianiem w wultra-
fioletowej czeSci widma, poczynajac od fali diugodci
03w, lecz jego ilod¢ przy ziemi jest znikomo mala
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Rys. 3. Zmiana $redniej wolnej odleglosci

miedzycza-
steczkowe] z wysokoscig.

Przy pomocy optycznych metod pomiardw siwierdzo-
no, ze zawarto$¢ ozonu w atmosferze w wyzszych war-
stwach jest znacznie wigksza. Najwigksza jego ilosé przy-
pada na wysoko$é od 35—80 km. Z tego powodu war-
stwa ta, stanowigca cze$¢ stratosfery jest nazywana cze-
sto ozonosfera. Powstawanie ozonu ma tych poziomach
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ttumaczy si¢ tym, ze pod wplywem dziatania (pochia-
nianych przez tlen) promieni ultrafioletowych (0,18u)
czgsteczki tlenu rozpadaja si¢ na atomy, ktére z kolei
taczac sig z innymi czgsteczkami tlenu, tworza molekuty
(czgsteczki) ozonu. '

Niedawno zostalo dowiedzione, ze ozon pochlania
16wniez promienie podczerwone. Jest on regulatorem
temperatury w stratosferze o czym bedzie réwniez mowa
w nastepnym roedziale.

Tu nalezy jeszcze zwroci¢ uwage, ze wielkie rozrze-
dzenie atmosfery na duzych wysokoéciach powoduje ol-
brzymi wzrost $redniej wolnej przestrzeni miedzycza-
steczkowej, co w zasadniczy sposéb zmienia whasnosci
fizyczne gazow (Rys. 3).

ROZKEAD TEMPERATUR.

W troposferze, jak juz wspomniano poprzednio, ist-
unicje spadek temperatury o $rednim gradiencie 5'-—7"C
na I km wysoko$ci. Zasadniczym zrédltem nagrzewania
najblizszej ziemi warstwy atmosfery jest sama ziemia,
ktéra dziata w tym wypadku jak rozgrzany przez stoi-
ce piec. Wtérne promieniowanie ziemi sklada sie w wiek-

szoéci z promieni podczerwonych, ktére sa intensywnic

pochlaniane przez pare wodna, zawarta w powietrzu.
Zgodnie z rachunkiem — temperatura powietrza uza-
lezniona od pochtaniania wtérnego promieniowania zie-
mj powinna zmniejszaé sig wigcej niz o 10°C na 1 km
wysokosci. Wskutek tego spadku temperatury powstaje
silny turbulencyjny pionowy ruch powietrza. Masy cie-
plejszego powietrza umoszac sie do gory i ochladzajae
si¢ tam dynamicznie zmniejszaja spadek temperatury
do wielkoéci wspommnianej na poczatku rozdeiatu. Roz-
prowadzanie ciepta dzigki pionowemu turbulencyjnemu
ruchowi powietrza stanowi ceche charakterystyczna tro-
posfery.

W dolnej czesci stratosfery, jak stwierdzono, nie ma
dalszego spadku temperatury, a wiec ruchy pionowe
wywolane nim zamieraja.

W wyzszych 'warstwach stratosfery zaczyna tempera-
tura rosngé i osiaga na wysokosci ok. 50 km swoje
maksimum, po czym znéw sie obniza.

Jej rozktad na tych poziomach jest ttumaczony na-
rastajaca z wysokoScia iloScia ozonu, ktérego najwiek-
sza procentowa zawarto$¢ w stratosferze pokrywa sie
z maksimum obserwowanej temperatury. Cieplo to po-
chodzi od pochtaniania slonecznych promieni ultrafio-
letowych i od wtérnego promieniowania ziemi.

Para wodna, ktorej w troposferze jest duzo, zatrzy-
muje prawie catkowicie promieniowanie (ziemi) o diu-
gosci fal, pochtanianych przez pare wodng i do strato-
sfery dochodzi znikoma jej iloé¢ i odwrotnie, promienio-
wanie ziemi o dtugosci fali 10u, ktére jest pochlaniane
przez ozon swobodnie przechodzi do stratosfery prawie
bez strat.

Do miedawna teoria nie brata pod uwage roli ozonu
i nie moglta wytlumaczyé wzrostu temperatury w wyz-
szych warstwach stratosfery. Ilo$é ozonu w stratosferze
zalezy od szerokoéci geograficznej i pory roku. Przy
rowniku ilo$¢ jego jest mniejsza i zwigksza sig w strone
biegunow. Wiosna iloé¢ ozonu jest majwigksza i pod-
czas jesieni najmniejsza. Uwzgledniwszy ten fakt moz-
na bez trudu wyttumaczyé na podstawie teorii réwno-

wagi promienistej zmniejszanie si¢ temperatury stra-
tosfery i powigkszanie wysokosci tropopauzy od biegu-
néw do réwnika oraz sezonowe jej zmiany. Tych zasad-
niczych faktéw réwniez do niedawna teoria nie mogta
wyttumaczyé [2]. : o

Powyzej ,,0zonosfery temperatura spada i osigga po-
nownie swoje minimum (ok. —30°C) na wysokosci
ok. 80 km. )

Na tej mniej wigcej wysokoéei rozpoczyna si¢ jomo-
sfera. W jonosferze temperatura znéw zaczyna wzrastac
w sposob ciagly tak, ze moznaby zastosowaé zasade ,,im
wyzej tym cieplej. Wynosi ona na wysokosci 250 km
okolo 600°C i roénie dalej prawdopodobnie do 2200°C
na wysokosci ok. 600 km.
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Rys. 4. Zmiana temperatury z wysokoscia.

Studia teoretyczne pozwalaja przypuszczaé, ze w egzo-
sferze utrzymuje sie ona bez dalszych zmian z wyso-
koscia.

Niezbgdne jest tutaj wyjasnienie, ze temperatura jest
tak wysoka w zrozumieniu kinetycznej teorii gazéw, nie
za§ ‘w normalnej termodynamicznej skali, co w warun-
kach gazéw na duzej wysokosci stanowi istotna réznice.

»Kinetyczna® temperatura zgodnie z definicja jest
proporcjonalna do kwadratu $redniej predkosci czaste-
czek.

G. Grimminger pisze: ,,Chociaz wysoka kinetyczna
temperatura istnieje w rejonie warstwy F jonosfery, nic
nalezy stad wnioskowaé, ze ciato stale, umieszczone w tej
przestrzeni bedzie si¢ znajdowato w réwnowadze ter-
micznej z gazem i w tej temperaturze.

Dzieki wyjatkowemu rozrzedzeniu gazéw na tych wy-
sokosciach temperatura ciala bedzie okreslona jedynic
przez procesy promieniowania, wszelkie za$ przenoszenic
ciepta, wynikajgce z obecnosci czasteczek gazu, moze by¢
zaniedbane.

Jezeli ciato porusza sie z bardzo wielka predkoscig,

- towniez bedzie znikoma wymiana ciepta przez zderze-

nia wolnych czasteczek gazu z powierzchnia ciata, cho-
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ciai w czasie takich zderzen czgsteczki traca cala swy
energi¢ kinetyczng™. )
Przyjmuje sig, ze w tych warunkach ciato jest w réow-
nowadze termicznej gdy jego energia wypromicnio-
wana jest rowna pochlanianej ze storica i ziemi.
Tak obliczona temperatura dla aluminium na wyso-

koéci okolo 560 km bedzie wynosié podczas dnia okoto
+15°C.

JONOSFERA.

Stwierdzono istnienie kilku ‘warstw zjonizowanych,
ktérych gruboé¢ i wysokosé ulega periodycznym zmia-
nwom w ciggu doby, co ilustruje rys. 5.

900
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700 warstwyFli F»
tgczq sie w nocy _
. 600F— O 5
* 500
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x 1] e
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1 nizacja
100 “obszar D .
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potudnie potno
czas - godziny %/50 -RS
Rys. 5. PrzybliZone zmiany wysokodci warstw zjonizo-

wanych (w ciagu doby).

Te warstwy o doskonatym przewodnictwie elektrycz-
nym (wobec istnienia jonéw i swobodnych elektronow)
maja duzy wptyw na fale radiowe i zmiang pola magne-
tycznego ziemi.

Dzieki odbijaniu sie¢ fal radiowych od warstw prze-
wodzgcych aimosfery i od powierzchni ziemi mozliwa
jest styszalnosé sygnatéw radiowych na drugiej pétkuli.

Stopien jonizacji roénie naogdt z wysokoscig i okre-
§lany jest przy pomocy krytycznej dtugosci odbitej fali
radiowej. :

Przy danej koncentracji natadowanych czasteczck
w odbijajacej warstwie moze ona odbi¢ dowolng fale
radiowg, dtugosé ktérej jest nie mniejsza od pewnej
krytycznej wielkosci, zaleznej od koncentracji. Obser-
wujac odbicia impulséw radiowych i zmniejszajac stop-
niowo dlugosé fali stwierdzamy, ze przy pewnej jej dlu-
goéci zwrotny impuls przestaje byé notowany przez oscy-
lograf. Krytyczna fale odbicia moina okresli¢ z duzgy
doktadnosciag. Im wieksza koncentracja jonéw i elektro-
néw w warstwie odbijajacej, tym mmiejsza jest krytycz-
na dtugoéé fali. W przypadku odbicia od warstwy W
krytyczna dlugosé fali wymosi czgsto 40—50 m, a przy

C

odbiciu od warstwy ,,E“ — 200 m. Juz te cyfry wska-
zuja na wigksza koncentracje naladowanych czastek
w warstwie F w poréwnaniu z warstwg E“ [2].

Warstwa D o stabej koncentracji jonéw odbija tylko
fale o kilometrowych dlugosciach.

Powstawanie opisanych warstw jonizacji nalezy przy-
pisaé promieniowaniu stonecznemu. Dobrze stwierdzo-
ng przyczyng jest pochltanianie promieniowania ultra-
fioletowego. Studia nad absorbcja potwierdzaja hypoteze,
ze czasteczki tlenu nie istnieja ponmad warstwa E, Ze
warstwa F1 powstaje przez jonizacj¢ wolnych atomow
tlenu i ze warstwa F2 jest zbudowana przez zjonizowane
atomy tlenu i czasteczki azotu (poréwnaj rozdziat o bu-
dowie atmosfery).

PREDKOSC GRLOSU.

Predkoéé glosu jest waznym parametrem w aerody-
namice. Stosunek predkosci lotu do predkosci glosu
w danym osérodku jest dobrze znana liczba Macha. Pred-
kosé glosu jest proporcjonalna do kwadratowego pier-
wiastka z absolutnej temperatury. Scifle mowigc jest ona
zalezna réwniez od dlugosci fali glosowej, wzgled-
nie jej czestotliwoéci 1 jest rzedu Srednich predkosci
czgsteczek oérodka. W troposferze fala gtosowa rozchodzi
sie z mala strata energii. W osrodkach rozrzedzonych
ulega ona silnemu ttumieniu. Im dluzsza jest fala tym
mniejszy jest wzrost jej ttumienia z wysokoscia.

Gdy fala glosowa rozchodzi sie od ziemi ku gérze
tlumienie powstaje na skutek coraz mniejszej ilosci
energii przekazywanej przez drgajace czastki sasiednim
wobec ich rzadkosci i przemieszczania sie w catosci
grup czastek z miejsc zgeszczenia do miejsc, gdzie po-
winno pamowaé rozrzedzenie. Wyrdéwnuje to zmiany
ciénien, a ma miejsce wowczas, gdy Srednie wolne odle-
gloéci miedzyczasteczkowe sa rzedu diugoécei fali. Gdy
okres fali jest dluzszy, wieksza ilos¢ czastek moze zde-
rzyé sie ze sobg i wigkszg iloé¢ energii przekazaé¢ dalej.
Witedy ttumienie jest mniejsze.

Rys. 6 ilustruje tlumienie fal dzwiekowych z wyso-
koécia zaleznie od jej dtugosci.
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Rys. 6. Absorbowanie energii diwiekowej na roéznych
wysokoSciach w procentach na km. drogi (wg. Coxa).
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Znajomo$é tego zjawiska jest pomocna przy okreéla-
niu temperatur ma duzych wysokoSciach przy pomocy
planowanych eksplozji.

ZJAWISKA ELEKTRYCZNE.

Podzieli¢ je mozna na niewidoczne i widoczne. Blyska-
wice wystepuja na niewielkich wysokoéciach na skutek
silnych praddéw rozwijajacych si¢ w chmurach i joni-
zacji atmosfery ponizej i miedzy chmurami.

Zorze polarne sa réwniez zjawiskami elektrycznymi,
jednak przyczyny ich powstawania dotad nie sg Sciéle
ustalone. Ich widma dostarczajg cennego materiatu do
analizy skadu gérnych warstw atmosfery, jednak wiele
pasm tego widma dotad jeszcze nie zostalo zidentyfi-
kowanych.

Zorze wystgpuja na wysokosciach
1000 km.

Do tego rodzaju zjawisk malezy rowmiez Swiecenie
nocnego nieba (luminiscencja). Jest to stale zjawisko,
zachodzgce w obrebie atmosfery ziemskiej, lecz ktérego
pochodzenie do dzi§ dnia nie jest zupelnie jasne. Ba-
danie widm tego $wiatla jest utrudnione z powodu
malej jego intensywnoSci (40% ogolnego swiatla noc-
nego mnieba). ’

rzedu 100 do

Niewidoczne zjawiska sg to réznego rodzaju promie-
niowania, jak np. tzw. promienie kosmiczne, tj. cza-
steczki o olbrzymiej energii kinetycznej, ktdére osiggaja
atmosfere ziemska $rednio w iloéci dwu FEwintylionow
na sekunde (2 miliony milionéw milionéw). Mimo ze
absorbcja atmosfery jest réwnowazna pancerzowi oto-
wianemu metrowej grubosci, mozna je obserwowaé na
powierzchni ziemi. Pochodzenie tych promieni mnie jest
dobrze znane i obecnie istnieje szereg hipotez na ten
temat.

Do niewidocznych malezag réwniez prady elekiryczne
atmosfery i jonizacja jej warstw.

Obecnosé¢ pradow elektrycznych stwierdzono zarow-
no w atmosferze jak i w skorupie ziemskiej.

Istnieje teoria ,atmosferycznego dynamo®, ktéra
przyréwnuje atmosfere¢ do obudowy, ziemie — do sta-
tych magneséw i wiatry atmosferyczne, niosgce warstwy
przewodzgce — do rotora dynamo. Teoria ta opiera
si¢ na hipotezie istnienia okreslonego systemu wiatrow
w skali Swiatowej.

WIATRY W ATMOSFERZE.

Od dawna stwierdzono istnienie pewnego regularne-
go ukfadu wiatréw na powierzchni ziemi. Istnieje on
réwniez i u goérnej granicy troposfery. Goérne i dolne
prady powietrza tworzg zamknigte cykle w ramach
troposfery. Stwierdzono réwniez istnienie wiatréw o wy-
jatkowo duzej predkosci w rejonie stratosfery.

Pomiary odbywaly sie przy pomocy obserwacji wy-
sokich (ok. 80 km) chmur tzw. chmur swiecgcych i zno-
szenia swiecgcych $ladow meteoréw (jak wspomniano
w pierwszej czesci artykutu). Wiatry te podlegajg wiel-
kim periodycznym wahaniom w ciagu doby i zaleinie
od pory roku. Inne pomiary wskazujg na istnienie obsza-
réw o silnych pradach pionowych na duzej wysokoéei.
Teoretyczne rozwazania oparte na rozktadzie temperatur
i ciénienia w rejonie miedzy 50 a 80 kmn wysokosci
potwierdzaja mozliwos¢ ich istnienia (Rys. 7).
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Rys. 7. Zmiany predko$ci wiatru z wysokoscia.

WPLYW WEASNOSCI ATMOSFERYCZNYCH NA
CIALO LUDZKIE.

Ludzie, ktérzy latajg na wielkich wysokoéciach mu-
szg by¢ zaopatrzeni w dodatkowy tlen i zamknieci w ka-
binach, wewnatrz ktérych bedzie panowaé cisnienie zbli-
zone do ciSnienia na powierzchni ziemi. Ciato ludzkie
moze wytrzymaé pewne zmiany charakterystyki atmo-
sfery, lecz zdolnos¢ ta jest bardzo ograniczona.

wysokosé 21000 m

ohazy bakterii znaleziono w atmasferze. :
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Rys. 8. Wplyw atmosfery na ciato ludzkie.

*) wystawione na normalne warunki atmosferyczne na
wysokosci bez dodatkowego tlenu,

**) wystawione na ciénienie normalnie panujgce na
wysokosei, lecz z dodatkowym tlenem,
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Niskie ciénienie oddzialywuje zaréwno na
warok, stuch, jak i na zdolnosé reagow
bodzce zewnetrzne.

Inajdujace si¢ wewnatrz ciala ludzkiego gazy i para
wodna powoduja puchniecie skory przy cisnieniu okolo
69 mm Hg (odpowiednia wysokogé wynosi ok. 14500 m)
Wiadomo jest rowniez, ze krew gotuje sie przy nvormal:
nej temperaturze ciata przy cisnieniu 47 mm Hg.

Intensywno$¢ oddziatywania roznych cech cha,raktery~
stycznych atmosfery na funkcje czlowicka zaleina jest
od wysokoéci 1 czasu ich dziatania.

Rys. 8 pokazuje jakie sa skutki oddzialywania zmien-
nych z wysokosciag warunkéw atmosferycanych na czto-
wieka i inne Zyjace istoty [1].

mowe,
ania na rozmaite

W niniejszym schematycznym zestawieniu najciekaw-
szych, jak sie wydaje, i najnowszych wiadomos$ci i pro-
bleméw dotyczacych wlasnosci atmosfery nie byto zu-
pelnie mowy o pogodzie ani o rozmieszezeniu i ro-
dzaju chmur, poniewaz zagadnienie to majlepiej jest zna-
ne ogoétowi czytelnikéw i stanowi specjalny rozdzial
w nauce (meteorologia). '
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[1] H. E. Roberts — The Earths Atmosphere. Aeron.
Eng. Rev. Oct. 1949.
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Strojenie wysokich stojew

Rzucamy wezwanie...

Redakcja ,,Techniki Lotniczej* urzqdzitla w dniu 20 stycznia b. r.

zebranie czytelnikéw, na kiérym poruszono sprawe wyboru tematéw
i poziomu artyvkulow jakie majg si¢ ukazywaé w pismie. Stosunkowo
nieliczny udzial Czytelnikéw i brak wypowiedzi Kolegéw z réinych
Srodowisk naszej pracy lotniczej — spowodowaf, ze Redakcja nie uzy-
skata spodziewanego materiatu informacyjnego. Artykul drukowany
pont‘ej ma na «:xu zapocz wkowanie p.wnego « ykti arty wtow - - dla
tego oczekujemy od naszych Czytelnikéw gloséw czy takie tematy i tego
rodzaju ujecie beda odpowiadaty ich wymaganiom, przy czym chetnie

bedziemy widzieli listy z rzeczowq opiniq krytyczna.

A moze do teczki redakcyjnej naplyne wreszcie prace tych wszyst-
kich ludzi lotniczej pracy, ktérzy dotychczas wzdragali si¢ przed pu-
blikowaniem swych doSwiadczen?

Gdy to nastapi — cel poniiszego artykulu zostanie osiagniety.

Wszyscy Pracownicy Lotnictwa — w dowolnym éro-
dowisku i na dowolnym szczeblu pracy — jednocza swo-
je wysitki dla bardzo, wydawaltoby sie, miewielkiego
tworu — dla samolotu.

-Czy bedzie to uczony z instytutu naukowego two-
rzacy nowe prawa i formuly aerodynamiki,

czy bedzie to konstruktor w biurze studiéw,

czy rzemieSlnik na warsztacie produkcyjnym,.

czy mechanik obstugujacy na starcie,

czy meteorolog przygotowujacy komunikat pogody,

czy radiooperator prowadzacy do lotniska docelowego
maszyne w stuzbie lotnictwa komunikacyjnego,

czy pilot z S. P., z aeroklubu lub linii lotniczych,

wszyscy ci ludzie interesujgcy sie lotnictwem i pra-
cujacy w lotnictwie, pomimo bardzo réznorodnych za-
je¢ wykonywanych i czesto nie stykajacy sie nawet ze

sobg bezpoérednio —— stanowia jedna rodzine, przy
czym tacznikiem pomiedzy nimi jest ten wlasnie nie-
wielki twér ich mézgéw i rgk — samolot.

Bede sie staral uzasadnié ten poglad.

W umyéle konstruktora zaczyna sie ksztaltowaé no-
wy pomyst samolotu. W pracy swej nad projektem nie
moze byé on odosobniony. Dla opracowania aerody-
namicznego musi otrzymaé dane dmuchan i rozktadéw
cisniei na platach i usterzeniu od uczonego — specja-
listy od spraw aerodynamiki. W sprawach produkeyj-
nych porozumieé¢ sig musi z warsztatowcami, by uzgod-

nié¢ z nimi metody fabrykacyjne i przebieg procesu pro-
dukeyjnego. Wytwérey silnikéw i osprzetu musza byé
mu pomocni przy doborze odpowiedniego wyposazenia.
Technolog poda mu swoje dane dotyczace materialow.
ktére mozna wykorzysta¢ i zastosowac. ‘

Wspétpraca tych wszystkich ludzi, przy wysitku rze-
mieélnikéw wykonujacych z metalu lub drewna zapro-
jektowane konstrukcje — doprowadzi wreszcie do wy-
'kohiczenia tak pomyélanego tworu. Bylby to jednak

~ produkt niedokoficzony, poniewaz wspéipracowato przy

jego tworzeniu tylko grono wytworcow.

Konstruktor musi wiec dla uzupelnienia swojego
projektu porozumieé sig z dalszymi czlonkami rodziny
lotniczej. Musi wiec siegna¢ do bogatego doswiadcze-
nia ludzi stanowiacych zespoly obstugi samolotow.
Czesto wiadomoéci otrzymane od rutynowanego mecha-
nika platowcowego, silnikowego lub osprzetowego, kto-
ry przy obstudze wielu typow samolotéw w réznych
warunkach i okolicznosciach ,,zjad}“ — przystowiowe —
,zeby“ i ,w malym palcu® posiada zaséb wiadomoscel
praktycznych opartych na wlasnym trudzie i obser-
wacji — przyczyniaja sie do tego, ze twér mozgu kon-
struktora i ragk rzemiedlnika uzyskuje — nieoficjalna
wprawdzie — aprobate tych zainteresowanych mecha-
nikéw lotniczych. »

Zéby nie byé golostownym przypomne tylko kilk
zagadnien, w ktérych zdanie mechanika moze mieé¢ ka-
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pitalne znaczenie. Wymieniam przyktadowo: rozmiesz-
czenie wziernikéw dla smarowania ruchomych czeéci ste-
rownic, dostep i umieszczenie czesto odejmowanych
czesci instalacji jak np. filtry, osadniki itp., rozlozenie
poszczegblnych czesci sktadowych instalacji radiowej
stanowigce] wyposazenie samolotu, ksztalty owiewkow
i prowadnic powietrza chtodzacego, mocowanie wysta-
jacych urzadzen pomiarowych, rozmieszczenie sworzni

mocujgcych oraz zlaczy przewodéw i1 wiele wiele
innych.

Istotna réwniez role w powstawaniu i ksztaltowaniu
sie projektu samolotu maja piloci — i to zaréwno ci,

ktérzy w codziennych planowych lotach stuzg w liniach
lotniczych jak i ci. ktdrzy w aeroklubach ksztalcg i ‘tre-
nuja mlody narybek lotniczy w umiejetnosci latania.
Uwagi tych ludzi, dla ktorych projekt samolotu urzeczy-
wistnia sie¢ 1 ktérzy bezposrednio uzytkowaé go beda,
83 nadzwyczaj cenne i niezastgpione.

Znowu zacytuje kilka zagadnien, w ktorych niepo-
sledni udzial bierze personel latajacy. Wygoda i ce-
lowo$é rozloienia elementéw sterowania w kabinie, roz-
mieszczenie poszczegélnych przyrzadow i urzadzen na
tablicy poktadowej, dostep do urzadzen bezpieczenstwa,
wlasciwy odstep pomiedzy poszczegdlnymi dZwigniami
itp. — to sa dziedziny, w ktérych wiele do powiedzenia
maja uzytkownicy.

- W podobny sposéb moznaby oméwié rolg wielu dal-
szych czlonkéw rodziny lotniczej przy pracy nad mno-
wym projektem samolotu wzglednie przy doéwiadcze-
niach, uzupelnieniach lub remontach samolotéw beda-

cych w uiytkowaniu. Nie checg jednak niepotrzebnie
przedtuzaé tego artykutu i nuzyé Cig, Czyt.elmku.. B

Zapytasz jednak dlaczego w ogéle Reda}(c]? zamiescita
podobny artykut. Nalezy Ci sig odpowiedz Oto ona.

W naszej wielkiej rodzinie lotniczej, kazdy wspdl-
twérca dziela ma pewna role do spelnienia, role wyzna-
czong mu przez miejsce pracy i spelniana tam funkcje.
Z biegiem czasu kaidy pracownik nabiera w swej dzie-
dzinie rutyny. Staje sie specjalistag. Poniewaz — jak
to sig staralem poprzednio wyjaéni¢é — nie jest on
w pracy tej odosobnionym, lecz jest sktadnikiem tej —
nazwanej przeze mnie — rodziny lotniczej, trzeba, zeby
mégt podzieli¢ sie swoimi do$wiadczeniami i wynikami
z towarzyszami tej samej pracy. W ten sposéb moze
wydatnie przyczynié sig¢ do ulepszenia metod produkcji
lub do stworzenia lepszego, pod kazdym wzgledem dzieta.

Chcemy, zeby trybuna, na ktérej Pracownicy Lot-
nictwa wymienialiby nawzajem swoje doswiadczenia
dla ogoélnego dobra Lotnictwa Polski Ludowej staly
sie tamy ,,Techniki Lotniczej*. Dlatego oprbécz wezwa-
nia na wstepie niniejszego numeru o kierowanie przez
czytelnikéw swych watpliwoéci i zapytan do rozpoczyna-
jacej swa dzialalno§¢ Skrzynki Technicznej — wzywa-
my wszystkich Pracownikéw Lotnictwa do nadsylania
do ,,Techniki Lotniczej* swoich notatek, uwag czy arty-
kutéw na tematy techniczne zwigzane bezposrednio z ich
praca — dla udostepnienia ich szerokiej gromadzie ro-
dziny lotniczej.

Czekamy na Wasz odzew!

Inz. Stanislaw Madeyski

"Lotnicze stlownictwo techniczne

Informujemy naszych czytelnikéw, ze na skutek sta-
ran ,,Techniki Lotniczej* zostala utworzona Podkomi-
sia Stowniciwa Lotniczego przy Komisji Lotniczej PXN.
Jak zaznaczyliSmy w zeszycie 2/49 bedzie istniata écista
wspodpraca pomiedzy pracami Podkomisji a naszym dzia-
tem Lotnicze Stownictwo Techniczne®; przeznaczamy

NOWOSCI

NOWY RADZIECKI PRZYRZAD
REJESTRUJACY TLOSC IMPULSOW

Spoéréd réznych sposobéw pomiaru ilosci impulséw
najbardziej rozpowszechnionym jest sposéb liczenia od-
dzielnych impulséw za pomoca przekaznikéw elektro-
magnetycznych.

Wadg tych przyrzadéw jest bezwtadnoéé réznych czesei
konstrukeyjnych mechanizmu niedopuszczajaca na do-
ktadng rejestracie impulséw o czestotliwoéci wyisze] niz
6000 okr./min. :

Poza tym dokladnoéé wskazari takich licznikéw za-
leze¢ bedzie od maksymalnego zakresu wskazan.

Aby uniknaé tych wad stosuje sie rézne uklady lam-
powe, ktbére przepuszczaija do licznika mechanicznego
impulsy stanowiace catkowity ' ulamek ogélnej ilosci
impulséw np. 1/2, 1/3, 1/10 itd. Jednakze mie wszyst-

mianowicie cze$¢ taméw naszego pisma na publikowa.
nie i dyskusje nowoutworzonych pojeé.

Jednak prace podjete przez Podkomisje Slownictwa
Lotniczego wymagajg mieco czasu celem uporzadkowa-
nia materiatu, okredlenia kolejnoéci robét itn., musicie
wige Czytelnicy, uzbroi¢ sie w powna doze cierpliwodci.

TECHNICZNE

+ ]
S} Wejs’c:e?

kife te uktady sa dostatecznie pewne w dziataniu, a za-
leznie od przektadni przyrzadu wymagaja ukltadéw wie-
lolampowych, trudnych do regulacji.

Ponizej podajemy opis oraz schemat elektryczny przy-
rzadu, za pomoca ktérego moina mierzyé impulsy. Przy-

‘rzad ten posiada pieé przekladni; 2, 5, 10, 20 i 40,
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Smarowanie silnika jest obiegowe z pompa i chtod-
nica oleju. Centralne smarowanie napedéw za‘pewn?a
pompa olejowa uruchomiana lewa noga pilota. Si‘ln}vk
musi byé zapuszczany przy wylaczonym sprzezeniu
z wirnikami. Wiaczenie wirnikéw odbywa si¢ przy ma-
tych obrotach silnika. Wimiki rozkreca sie recznie
i gdy tylko predkoéci obwodowe czotowych kot zeba-
tych wyréwnaja sie, przesunigciem recznej dZwigni do-
konuje si¢ sprzezenia. Wiaczanie to jest wprawdzie bar-
dzo prymitywne, lecz urzadzenie to jest jednak znacz-
nie lzejsze od stosowanych odérodkowych i innych,
a przy pewnej wprawie kota przy wlaczaniu nawet nie
zgrzytaja. ’

Sterowanie wysckoéciowe 1 poprzeczne przeprowa-
dza si¢ ustawianiem topatek wirnikow. Przy sterowa-
niu na wysokoéé Yopatki wirnikéw ustawia si¢ jedna-
kowo, przy poprzecznym —— poszezegélnym wimikom
nadaje si¢ mniejszy lub wiekszy kat nastawienia lopa-
tek. Lot do przodu wywoluje sie pochyleniem wirnikéw
do przodu, dokonywanym przez przesuwanie fotela,
skutkiem czego zmienia si¢ potozenie érodka cigzkodci
catego $miglowca. Jezeli fotel jest wmieszczony w skraj-
nym przednim polozeniu to $miglowiec osiaga pred-

koé¢ maksymalna, poniewaz woéwczas skladowa pozio- -

ma ciggu jest najwigksza. Jezeli fotel jest w skrajnym
tylnym polozeniu ~— Smiglowiec leci do tylu. Stero-
wanie kierunku odbywa si¢ w sposéb nastgpujacy. Je-
zeli zmmiejszymy ciag przy locie do przodu przesta-
wieniem ltopatek wirnika na prawej stronie — S$migto-
wiec obréci sie w prawo, podobnie w lewo. Przepustni-
ce gainika steruje sie prawa obrotowa rekojescig. Obro-
tem lewej rekojesci wytacza sie polaczenie fotela z ra-
ma, przez co mozemy zmieniaé¢ jego polozenie, a tym
samym predkosé lotu.

(Letectvi, roczn. XXVII Nr. 4, 20.2.1950).

UNOWOCZESNIENIE ,,.DAKOTY*.

Do najbardziej popularnych samolotéw transporto-
wych mozna bez watpienia zaliczyé Douglas’a DC—3
zwanego inaczej ,,Dakota®, C—47, C—49 lub tez C—53.
Wytwérnie amerykanskie wypuécity okoto 11.000 tych
samolotéw, poza tym byly one produkowane z licen-
cji w Zwiagzku Radzieckim. Prototyp DC—3 odby?t
pierwszy lot 18.XIL.1935, a od 36 r. samoloty te prze-
leciaty wiele milionéw kilometréow w stuzbie lotniczej.
W miedzyczasie zwickszono dopuszczalny ciezar w locie
do 12.700 kG (w transposcie wojskowym dopuszczano
nawet 14.000 kG).

Do dnia dzisiejszego ponad 1.000 tych samolotéow
lata na réinych liniach po calym éwiecie.

W miare doskonalenia sie techniki lotniczej wzrasta-
ja i wymagania stawiane nowoczesnym samolotom ko-
munikacyjnym pod wzgledem osiggéw i bezpieczen-
stwa. Miedzynarodowa Organizacja Lotnictwa Cywil-
nego (ICAO) ustalita pewne wymagania, ktére od
roku 1953 beda musialy speiniaé samoloty komumika-
cyjne dopuszczone do ruchu miedzynarodowego. Wy-
magania te, zwlaszcza odnoénie lotu przy uszkodzonmym
jednym silniku (samoloty dwusilnikowe) sa do&é su-
rowe. Obecnie bardzo niewiele typow czyni im zadoéé
(oczywiscie przy pelnym obciazeniu dyktowanym wzgle-
dami ekonomicznymi), A

Przy obciazeniu 12.700 kG DC—3 nie speinia wy-
magan ICAO i dopiero po obnizeniu cigzaru w locie
do  10.700 kG czyli redukeji tadunku uzytecznego
o 2.000 kG czyni im zadoSc. Obe«cnie.l'adunek uzytecs:
ny wynosi ok. 3.500 kG. Po zredukowaniu go do 1'..300 kG
(dla spetnienia wymagan ICAO) ekon.oml’a .uzytkowa-
nia samolotu obnizy sie znacznie prze‘l'(resla.quc mozli-
woéé uzywania go PpPo roku 1955_?. Poniewaz p“rzypu53.
cza sie, ze jeszcze w tym czasie kilkaset ,,D.akf)t b'l;dzie
nadawalo sie do uzytku, czynione sa wysﬂlfl zmierza-
jace do zmodernizowania ich i dopagowanw. do wy-
magan ICAO. Poniewaz proby te sa c1eka.w.e ze wzgle-
déw dydaktycznych oméwimy na tym miejscu propo-
zycje amerykanska i angielska.

— DC 3, — — — Super DC 3, *+ ,,Mamba Dakota“
Firma Douglas przewiduje do3¢ daleko idace zmiany
w istniejgcym platowcu. W ,,Super DC—3% czesci ze-
wnetrzne skrzydta wymienione zostaly na nowe o duzym
skosie krawedzi natarcia. Nie tvle tu chodzi o upodob-
nienie do samolotéw ultra szybkich co o odpowiednie
potozenie $rodka cigzkoéci wzgledem éredniej cieciwy
skrzydta przy nowym rozwigzaniu konstrukeyvjnym. Kota
gtowne podwozia chowaja sig teraz catkowicie w gondole
a kétko ogonowe w kadtub. W swej przedniej czeéci
kadtub zostal przedtuzony o ok. I m. a kabina pasazer-
ska przerobiona tak ze mieéci teraz cztery rzedv foteli
zamiast dawnych trzech (rzedy sa wzgledem siebie prze-
suniete tak ze umieszczenie czwartego rzedu nie powo-
duje nadmiernej ciasnoty). W ten sposéh ,.Super DC—3¥
zabiera 30—38 pasazeréw w poréwnaniu do 21 w sta-
rym ukladzie. Drzwi do kabiny otwieraja sie do dotu
tworzac jednoczesnie wygodne schodki. Usterzenic réw-
niez zwigkszono w celu polepszenia sterownoéci przy
matych predkosciach lotu. -

Najistotniejsza jednak zmiana jest zastosowanie wiek-
szych silnikéw o mocy 1.475 KM (Wright Cyclone
R 1820 o mocy 1.475 KM lub Prait & Whitney R 2.000
o mocy 1.400 KM, obydwa na paliwo o liczbie oktano-
wej 100/130) zamiast dotychczasowych o mocy 1.100—
1.200 KM. Predkosé¢ podrézna wzrosta skutkiem tego
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mi przewodami (dla ominiecia chowanego podwozia)
konczacymi sie na wierzchniej stronie skrzydta. Dazie-
ki zamianie silnikéw zaoszczedzono ok. 450 kG. Halas
powodowany praca turbin jest znacznie mniejszy a poza
tym drgania platowca sa o wiele stabsze niz przy silni-
kach ttokowych. Zastosowano émigla czteroramienne
o érednicy 3,05 m (Super DC—3 posiada émigla tréj-
ramienne o érednicy 3,5 m).

Szybkoé¢ podréina waha sie w granicach 265-—370
km/godz a najwieksza wynosi 415 km/godz. :

Obstuga turbin jest prostsza niz silnikéw tlokowych
a ilos¢ godzin pracy do gléwnej naprawy dla ,,Mamby*
dochodzi do 500.

Dla poréwnania podajemy wykresy zasiegu w funk-
cji tadunku uzytecznego (wykr. 1). Dla obecnie do-
puszczalnego ciezaru catkowitego standartowego DC—-3
12.700 kG przy odlegtosciach 480--800 km Yadunek
jest ten sam przy czym ,Mamba-Dakota® jest tu szyb-
sza o ok. 90 km/godz. Zdecydowana wyzszosé uktadu
.Mamba-Dakota® jest natomiast widoczna z wykresu 2,
utozonego dla ciezaréow odpowiednio: 10.700 { 12.110 kG,
koniecznych dla spelnienia wymagai ICAO. Teraz wi-
daé, ze przy znacznie wiecksze] predkosct przelotowej
-Mamba-Dakota® zahiera o wiele wiecej tadunku na

KRONIK

NOWI CZL.ONKOWIE

W pierwszym kwartale br. zostali przyjeci na czton-
kow ZPIL nastepujacy koledzv:

114 — Nowinski Jerzy,

115 — Rogalski Wojciech.

WALNE ZEBRANIE ZPIL.

W dniu 17 lutego odbyto sie Walne Zebranie ZPIL.
Po zlozeniu sprawozdania zebranie udzielito absolu-
torium ustepujacemu Zarzadowi. oraz wybralo nowy

Zarzad w nastegpujacym sktadzie:

Przewodniczacy kol. Roth Wiktor.

odlegloséci 480—800 km w stosunku do standartowego
DC—3 (3.200 kG w poréwnaniu do 1.900 kG).

W obecnym stadium rozwoju silniki turbinowe zu-
zywaja ok. 0,33 kG paliwa na KM.godz. jednak trzeba
tu pamietaé ze paliwem tym jest nafta, a nie benzyna
o liczbie oktanowej 100/130. Poza tym zyskuje si¢ ma
czasie gdyz przelot moze byé dokonywany na stosun-
kowo duzym obciazeniu silnikéw, gdzie zachodzi opti-
mum zuzycia paliwa. Liczac zuzycie ma jeden tonokilo-
metr wypada ono dla ,,Mamba-Dakoty* niecate dwa
razy wigksze niz dla Super—DC—3 a tego rzgdu co
dla starego DC—3 dopasowanego do wymagan ICAO.
Koszt samego paliwa nie decyduje jednak o optacal-
noéci calego transportu lotniczego. Giéwnym atutem
schematu ,,Mamba-Dakoty* w poréwnaniu do Supera
jest znacznie prostsza i tansza przerobka.

Turbiny spalinowe sa obecnie w pierwszym stadium
rozwojowym, ich zaletv sa roznorakie a po udoskonale-
niu i uzyskaniu materialu doswiadczalnego w dziedzi-
nie ich uzytkowania (do tego celu stuzy miedzy inny-
mi ,,Mamba-Dakota®) znajda mniewatpliwie szerokie za-
stosowanie w szybkie] komunikacji lotniczej.

(Flight 2126/49, Aeroplane 2011/49, Interavia 11/49.
Aviation Week Vol. 51 Nr. 14).

A ZPIL

Z-ca Przewodniczacego kol. Lewandowski Ryszard.
Z-ca Przewodniczacego kol. Nowirnski Jerzy.
Sekretarz kol. Roézariski Zbignicw.

Czt. Zarzadu: koledzv: Kurzynski Marian, Rogalski
Wojciech i Witkowski Ryszard.

ODCZYTY

W okresie sprawozdawczym zostalv wygloszone na-
stepujgce odezyty:

kol. Jarominek Witadystaw —
wanie samolotéw;

kol. £unc Michat — Aerodynamika molekulara:

kol. Koslacz Stanistaw — Istota korozji.

Automatyczn stero-
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Wskazéwki dla avtorow wspédlpracujacych z Technikg Lotniczqg”.

1. Przed przystapieniem do opracowania artykulow
kompilacyjunych lub ttumaczen do ,,Techniki Lotniczej*
nalezy porozumie¢ sie z redakcja, celem upewnicnia sie,
ze dany temat nie jest w opracowaniu przez kogo innego.

2. Przy opracowywaniu artykuléow nalezy polozyé
jak najwiekszy nacisk na przejrzystos¢ uktadu. zrozu-
niiato$¢ i jasnos¢ tresci. Brak tej cechy sprawia, ze naj-
wartosciowsze nawet prace nie moga by¢ nalezycie
pcenione.

Nalezy postugiwaé sig zdaniami krotkimi, mysli
glowne nalezy wyraznie uwypuklaé, choéby nawet przez
powtarzanie sig.

Specjalnie waine jest staranne i logiczne wprowa-
dzanie wzoréw, przy czym nalezy robi¢ jak najmnicj
przeskokow.

Nalezy rozbic¢ artykut na logiczne rozdziaty i ustepy,

zaopatrujac je w tytuly, numerowaé wazniejsze wzory,
przestrzegajac jednakowego stownictwa w tekicie i na
rysunkach, przestrzega¢ nowej pisowni polskiej zatwier-
dzonej przez Ministerstwo Wyznan Religijnych 1 Odwie-
cenia Publicznego z dn. 24 czerwea 1936 r., oraz ogdlnie
przyjetych symboli, skrétow itp.

3. Rekopis wzglednie maszynopis, nadestany do re-
dakcji must odpowiadaé nastepujacym wymaganiom:

a) Pisa¢ po jednej stronie z interlinia (z odstepem
pomiedzy wierszami) wyraznie, awramentein, na
kartkach formatu A4 (210 > 297 mul. £ lewej
stronv kartki musi byé zostawiony margines dla
korekty i uwag redakcji.  Hod¢ znakow w judnym
wierszu winna wynosi¢ 50.  Na picrwsze] sironie
u géry pozostawié wolne okoto 14 strony dia uwag
redake]i i oznaczenia artykutu.

b) Maszynopis nadesta¢ w 2 cgzemplarzach na pa-
pierze kancelaryjnym a nie preebitkowym.

¢) W rekopisie lub maszynopisie nie dawad zaduych
podkresien, nie pisa¢ rozstrzelonym dru-
kiem, ani nie pisa¢ wyrazom WERSALINAM:
(duzymi literami alfabetu). Chege wprowadzic te
forme do tekstu drukowanego nalizy  stosowac
Wskazéwki dla autorow wspotpracujacych z Insty-
tutem Wydawniczyvm SIMP™, ktora to hroszure prze-
slemy bezp'atnie na zadanie, lub pozostawic te spra-
we redakeji, zaznaczajac jedvnic w odpow ednin
micjscu czarnym ofowkiem na marginesic: wydru-
kowaé¢ kursvwa, wersalikami, tuslym drukiem, roz-
strzelonymi literami lub tp.

d) Nie pozostawiaé wolnych miejsc na rysunki. W miej-
scu gdzie ma byé umieszczony rysunck nalezy w Srod-
ku szpalty podaé oznaczenie w postaci: Ros 1.
Rys. 2., 1ilp.

W szczegdlnosci nie nalezy weinad

tekstu (tj. zmniejsza¢ szeroko$ci szpalty dla ozna-
czenia rysunku).

e) Wzory matematyczne podawaé¢ w oddzielnych wier-
szach.  Wzory pisa¢ odrecznie mozliwie najwyraz-
nicj, zachowujgc odpowiednia wielkosé liter 1 cyir
oraz prawidlowe polozenie wskaznikow i symboli.

f) Odnoéniki pisaé bezposrednio po wierszu, w ktérym
cyfra odnoénika zostata podana.l)

g) W odnosnikach biograficznych podawaé mazwisko
autora, tytut ksiazki lub artykulu, tytul i numer
czasopisma, w ktérym dany artykut ukazal sig, oraz
rok wydania.

h) Numerowac kartki rekopisu wzglednie maszynopisu
w postaci:
— 1 —, — 2 —, itd. poérodku strony u géry.

4. Rysunki i wykresy winny by¢ wykonane w skali
3:1, wigksze (calo-stronicowe) w skali 2:1 pamigtajac,
ze szerokosé szpalty wynosi 85 mm, a szerokoéé¢ kolumny
175 mm. '

Rysunki powinny byé wvkonane tuszem na niezbyt
szorstkum papierze rysunkowym lub na biatej kalce ry-
sunkowej (kalka niebicskawa lub zoltawa jest nie-
wskazana).

Przv wikonywaniu wykreséow nalezy tak dobrac
skale, aby po zmniejszeniu oczka siatki wykresu miaty
wyniiar 5 X 5 lub 10 X 10 mm.

5. Potografie oryginalne powinny by¢é wykonane na
gladkim, biyszczacym papierze folograficznym 1 — o ile
moznoscl — retuszowane.

6. O ile majg byvé reprodukowane jakicsd rysunki
lub fotografie z inmych dziel, to dzieta te nalezy za-
taczyé do rekopisu 1 zaznaczvé wa wykazie rysunkow
ivtut i miejsce dzicta, z ktéorego ma byé zaczerpniety
cdany rysunck.

Wydawnictwa te zostang zwrécone.

7. Wszystkie rysunki, folografie i wykresy winny
bvé ponumerowane zgodnie z tekstem. Rysunki, wy-
kresy i fotografie nalezy sktadaé w oddzielnej kopercie,
uszhywnionej tekturowa wkfadka. Nie moga byé one
skfadanc ani naklejane.

8. Autor obowigzany jest do wykonania co naj-
mniej 2 korckt drukarskich w terminach wskazanych
przez redakeje.  Korekte nalezy przeprowadzi¢ zgoduie
z instrukcja podang we ,,Wskazéwkach dla autoréow

wspotpracujgeych z IW SIMP*,

1) w wyjatkowych wypadkach mozna je umieszczaéd
na koneu ustepu, w ktérym zostala podana cyfra
odnoénika.
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