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NOWA TECHNIKA

..obecna svtuicja miedzynarodowa, kiedy imperializm mo-
bilizuje wszystkie sity do nowej agresji, stawia przed nami
nowe wielkie zadania, wymaga od nas jak najwiekszego sku-
pienia wszys kich naszych sil i uruchomienia wszvstkich re-
zerw (z przemowienia Frezydenta Rzeczvpospolitej Boleslawa
Bieruta na VI plenarnym posiedzeniu KC PZPR)

Pomysiny bilans pierwszego roku Planu Sze$cioletniego nie moze byé powodem do spo-
czecia na laurach w zadowoleniu dobrze wyko nanej pracy. Rok 1950 byl tylko pierwszym ro-
kiem Planu Szeicioletniego i mie powinniémy zapominaé o tym, Ze przebylisémy dopiero nie-
wielkq cze$é drogi, a rozszerzona baza technicz na zmusza nas do wiekszych wysitkéw, aby na-
dgzyé za coraz to gwaltowniej rozwijajgcymi sie wymaganiami Zycia. ’

Wymaganiom tym mozemy sprostaé tylko przy pelnej mobilizacji wszystkich sil w opar-
ciu o nowoczesnq, socjalistyczng baze techni czna.

Jednym z podstawowych elementéw nowej techniki jest polityczna mobilizacja i uSwiado-
mienie zatogi odnodnie postawionych zadan. Wynikiem jej winien byé nowy, socjalistyczny
styl pracy pozwalajgcy na ujownienie wszystki ch ukrytych sit wytworczych i odpowiednie ich
wykorzystanie. Ten nowy styl przejawia sic w specyficznej dla socjalistycznego spoleczen-
stwa dyscyplinie pracy oraz odpowiednim za akcentowaniu czynnika ekonomii wytwdérezosci.

W dgzeniu do poprawy warunkéw zyciow ych musimy zawsze pamietaé o tym, Zze wzrost
plac musi byé poprzedzony wzrostem wydajno sci pracy, tylko wtedy bowiem jest on uzasad-
niony ekonomicznie i daje zdrowe podstawy gospodarki narodowej.

Zacie$niajace sie coraz bardziej wiezy la czqce nas ze Zwigzkiem Radzieckim i Krajami
Demolkracji Ludowej ulatwiajg nam sytuacje umozliwiajgc wzajemng wymiane doswiadczen
i przydpieszajgc tym samym marsz ku socjali zmowi.

Zaréwno zobowiqzania przedterminowego wykonania planéw odcinkowych oraz oszczed-
na gospodarka surowcowa i materiatowa, jak réwniez zastosowanie w najszerszym zakresie
postepu technicznego i organizacyjnego sa prze jawami wlasnie troski o ekonomie wykonania.
W szczegdlnosci nalezy potozyé nacisk ma racjo nalizacje proceséw produkcyjnych, stosowanie
ulepszen i postepowych norm pracy, zwieksze nie zakresu robét akordowych oraz jak naj-
szerszq mechanizacje. :

. Od inzynieréw i technikéw wymaga ten no wy styl pracy zniesienia bariery dzielacej biuro
od warsztatu i catkowitego zespolenia wysitkéw catej zatogi w dgzeniu do realizacji planu. Od
nich tez wymaga sie w pierwszym rzedzie prze tamania oporéw i niecheci do stosowania nowo-
czesnych metod produkcji cechujacych nowq te chnike,.

Na personelu naukowo-technicznym spoczy wa réwniez trudne zadanie wyszkolenia kadr
nowych ludzi, ktérzy zaspokojg rosngcy coraz gwattowniej gtéd wykwalifikowanych rgk robo-
czych. Zadanie to mozna rozwigzaé jedynie dro gq intensywnego szkolenia zawodowego oraz
przekwalifikowywania robotnikdéw. .

Tylko od stylu naszej pracy zalezy nasza przyszto§é. Tworzymy Nowaq Technike!
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Naprezenia i odkszialcenia

skrzydlta dwudzwigarowego osadzonego sztywno

W pracy tej wyprowadzono wzory dla mnapreietr w skrzydle dwudiwigowym
o przekroju trapezowym dowolnym lecz stalym. ZatoZono, 2e pokrycie przencsi jedy-
nie naprezenia $cinajqce, natomiast napreienia mormalne przejmujy pasy, ktdérych
przekroje sq roine; obcigzenie dZwigara stanowi sila poprzeczna, przyloiona na kofi-
cu wolnym. Uwzgledniono wplyw utwierdzenia sztywnego na naprezenia w diwi-
garze. Wykazano, Ze 0§ skrecenia nie przedstawia w ogdlnosci linii prostej i polo-
2enie je zalezy od obcigzenia. O§ ta mie przechodzi ma ogdl przez $rodek Scinanig
przekroju obcigZonego. Rownoczed$nie udowodnicno, 2e gdy sila obcigzajgca prze-
chodzi przez S$rodek S$cinania przekroju koficowego, wszystkie przekroje diwigara
z wyjatkiem koncowych ulegajq w ogdlnym wypadku obrotowi.

1. UWAGI WSTEPNE

Na innym miejscu rozpatrzono naprezenia i Qd—
ksztalcenia tzw. kesonu skrzydiowego z pracuja-
cym pokryciem (tzn. przenoszacym 2z zalozenia
obrocz naprezen $cinajgcych réwniez naprezenia
normalne)?). Przypomnie¢ trzeba, ze dzwigar cien-
koécienny w ksztalcie graniastostupa (wealca) o sta-
lym przekroju nie posiadal tam wyraznie uksztal-
towanych paséw podluznych i ulegal obcigzeniu
sila poprzeczng, przylozong na koncu welnym.
W przekroju osadzonym S$cianki dzwigara przy-
twierdzone byly w trzech punktach do sztywnego
podtoza, co-, jak wiadomo, odpowiada tzw. swo-
bodnemu osadzeniu (nie stawiajacemu przeszkod
spaczeniu przekroju podporowego pod wplywem
napbrezen S$cinajgacych). Oprécz znanych wzorow
dla naprezen normalnych i $cinajacych podano
wzor ogbélny dla wspdirzednych $rodka s$cinania,
rozumianego jako punkt, przez ktéry przechedzi
sila poprzeczna na koncu wolnym dzwigara, gdy
jego przekroje poprzeczne (w danym razie wszyst-
kie) nie ulegajg obrotowi w swych plaszezy-
znach?). Réwnoczeénie wykazano, ze o$ skrecenia,
przedstawiajaca miejsce gecmetryczne $rodkéw
cbrotu przekrojow poprzecznych, nie przedstawia
na ogo6t linii prostej i nie przechodzi przez $rodek
scinania, gdyz polozenie jej w przestrzeni jest uza-
leznione od obioru (trzech) punktéw podparcia
przekroju osadzonego.

W praktyce lotniczej csadzenie swobodne skrzy-
dla spotyka sie, jak wiadomo, do§é rzadko i ra-
czej ma sie do czynienia z wypadkiem zamocowa-
nia czeSciowego (przytwierdzenie w czterech lub
wiece] punktach), wzglednie zamocowania sziyw-
nego czyli zupelego, gdy wszystkie punkty prze-
kroju osadzonego pozostaja nieruchome. Réwnie?
czyste konstrukeje skrzynkowe (kesonowe), nie za-
opatrzone w pasy, stosuje sie w skrzydtach na ogél

1) Zeszyt 1(8) ,, Techniki Lotniczej* z r. ub. [17.
2) Por. wzory (15), (25) oraz (21) i (22) pracy [1].

sporadycznie. W zwigzku z tym pozyteczne wy-
daje sie rozpatrzenie konstrukeji, posiadajacych
silne usztywnienia podiuzne (pasy) i zamocowa-
nych sztywno. Z jednej bowiem strony traktuje
sie te konstrukcje w obliczeniach praktycznych
(aczkolwiek ze zrozumialych wzgledéw) czesto-
kro¢ tak, jak gdyby osadzenie ich bylo swobodne,
z drugiej strony — pomimo istniejacej na ten te-
mat obszernej literatury $wiatowej — niektdre
pojecia i definicje nie zostaly dotychczas dosta-
tecznie $cisle sformulowane?).

Wyrazne pasy spotykemy gtownie w tzw. skrzy-
dtach wielodZzwigarowych. Wplyw utwierdzenia
sztywnego na naprezenia w skrzydle dwudzwiga-
rowym (przekréj prostokatny, cztery pasy o jed-
nakowym przekroju) rozpatrywali w Polsce
A. Grzedzielski i W. Billewicz, podajgc rozwigza-
nie dla tzw. czystego skrecania?*). Ostatnio w spo-
séb poglebiony rozwazyt J. Naleszkiewicz pracg
skrzydla zbieznego o przekroju trapezowym?).
Z rozwigzan autcrow zagranicznych znane sa roz-
wiazania P. C. Dunne‘a dla dzwigara walcowego
o przekroju tropezowym z jedna osia symetrii
oraz J. Hadji-Argyrisa i P. C. Dunne‘a dla dzwi-
gara stczkowego o przekroju dowolnym®),

W artykule ninieiszym, ovartym o teorie dzwi-
garéw cienkoéciennych, zreferowana juz ponrzed-
nio w ogdlnych zarysach na lamach ., Techniki
Lotniezei“T), vrzeprowadzona jest analiza napre-
zen i odksztatcen skrzydla o przekroiu dwusodj-
nym, posiadajgcego dowolng ilo§¢ pasdéw i osadzo-
nego sztywno. .

Dla wiekszej naocznosci rozumowan, co nie
umnieisza zreszta ogdlnoscei wnioskéw, ograni-
czono sie do rozpatrzenia skrzydla dwudzwigaro-
wego o stalym przekroju trapezowym (trapez do-

3) Por. fundamentalne uwagi na podobny temat M. T.
Hubera w t. T [2].

4) [31 1 [4].

5 [5].

6) Por. [6] oraz cytowana tam w wykazie literatury

" prace 13.

7) Por. [7] oraz [8].
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wolny, wszystkie pasy rézne) z pokryciem prze-
noszacym tylko naprezenia Scinajgce. Obciazenie
stanowi sila poprzeczna przylozona na koficu wol-
nym.

2. ZALOZENIA I WZORY OGOLNE

Rozpatrzmy dzwigar cienkoscienny w ksztalcie
graniustostupa o stalym przekroju wielobocznym
i dtugosei L (rys. 1 i 2). Wzdluz krawedzi grania-
stostupa umieszczone sa usztywnienia podluzne
czyli pasy. Pola przekroju paséw, oznaczone przez
fi (i = 1,2, ... n)dlai-go pasa, traktowane sg jako
skupione w wierzchotkach przekroju dzwigara.
Srodek ciezko$ci wszystkich pdl f: oznaczamy
przez S i traktujemy jako Srodek ciezkosci prze-
kroiu dzwigara (bez uwzglednienia przekroju $cia-
nek)?®). '

TL-45/50-R1

Rys; 1.

Umiesémy poczatek O ukladu prostokatnego
osi wspolrzednych x, y, z w $rodku ciezkosci prze-
kroju utwierdzonego. O§ z kierujemy réwnolegie
do tworzacych dZwigara, a osiom x i ¥ nadajemy
polozenie giéwnych $rodkowych osi bezwladnosei
przekroju. Zakladamy, jak zawsze, ze wobec ist-
nienia sztywnych zeber poprzecznych, odksztat-
cenie przekrojow poprzecznych dzwigara w swych
ptaszezyznach jest godne pominigcia. Obcigzenie
dzwigara stanowi ciagly uklad napieé zewngirz-
nych, przylozonych w przekroju koncowym na
koncu wolnym 1 stycznych do konturu. Daja sie
one sprowadzi¢ do wypadkowe]j sily poprzecznej
P (P., P,), przechodzace] przez punkt o wspdl-
rzednych x,, Yp, L (rys. 3). Zakladamy, jak to zwy-
klo sie czyni¢ w obliczeniach praktiycznych, ze na-
der cienkie pokrycie zdolne jest przenie$¢ jedynie
naprezenia $cinajace, natomiast naprezenia nor-
malne przenoszone sg w calo$ci przez pasy. Pod
dziataniem obciazenia przekroje poprzeczne, pier-
wotnie plaskie. ulegaig tzw. spaczeniu, w zwigzku
z czym przekrdj utwierdzony wykazuje daznosé

8) Bedzie wykazane dalej w pcie 3, ze takie zaltozenie
jest zgodne z zalozeniem przyjetym co do podziatu pracy
pomiedzy pasy i Scianki dzwigara.

TL-45/50-R2

Rys. 2.

do ,,zaglebiania sie“, wzgl. ,,odstawania® od po-
dioza, stanowiacego podpore. Zalozymy, ze abso-
lutna sztywnos$é podloza uniemozliwia catkowicie
spaczenie pas6éw, natomiast nie wywiera wplywu
na swobodne spaczenie Scianek (wszystko, oczy-
wiscie, w przekroju podporowym). Zalozenie takie
jest zgodne z zatozeniem poprzednim, dotyczacym
przenoszenia przez Scianki jedynie naprezen $ci-
najacych.

Wobec sprzeciwu podloza, w pasach powstaia
dodatkowe naprezenia normaine, zanikaiace do
zera w miare przyblizania sie do kerhca swobod-
nego; w przeciwnym razie na konicu swobhodnvm
musiatyby wystani¢, wbrew zalozeniu. zewnetrzne
napiecia normaine, réwnowazace odnowiednie na-
piecia wewnetrzne. Mimo 7e podio?e nie stowia
sprzeciwu spaczeniu ¢cianek, nalezv prryigé, e
przenosi ono na $cianki naniecia &cinaigce. soro-
wadzaiace sie tacznie do skladowei povrzecznej
oddzislywania podinza na przekrdi ccadzenv coraz
ew. pary sil. To ostatnie zalozenie, niezbedne
z punktu widzenia teorii (rownowagsa naniet dzia-
lajacych na element $cianki), upraszeza réwno-
cze$nie analize zjawiska, pozwala bowiem nomi-
na¢ zaburzenia lokalne ukladu nanieé. wynikle
z ew. wprowadzenie reakcji jako samvch tylko sit
skunionych, dziatajgcych na pasv. W rzeczywi-
stosei w skrzydiach wielodiwigarowych z tzw. po-
kryciem njeprzcujacym wprowadzenie sit re~keiji
nastepuie za posrednictwem okué przviwierdzo-
nych do pasdéw i sity te ponrzez stosownie wzmoc-
nione zebkro przeplywaija z kolei na $cianki., Wy-
nika stad, ze w bezpo$redniej bliskoéci przeraiu
utwierdzonego naprezenia rzeczywiste w &cian-
kach réznié¢ sie beda od naprezen, obliczonych na
podstawie teorii.

Oznaczmy teraz (por. rys. 3) naprezenia ¢cina-
jace w &ciance (i, 1 + 1) -ei o stalei grubosci i, 44
przez t:i,i;4 4 , a naprezenia normalne w pasie
i-tym przez o;.

Wowcezas wydatek naprezen Scinajgcych w roz-
patrywanej Sciance jest réwny

Li,it, == hi,i+ 1,041,
a sila osiowa w pasie i-tym jest réwna

Ni == f; Si.
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7Z réwnan réwnowagi napie¢, dzialajgcych na ele~
ment $cianki o wymiarach ds i dz (rys. 4a), gdzie
s przedstawia wspoirzedng, liczong wzdluz kon-
tutu przekroju (rys. 2), wynika nastgpujaca zrozu-
miala rownoseé:

a(Ti)i+l) —
28 -

o. (2.1

TL-45/50-R3

Rys. 3.

Zatem wydatek naprezen $cinajacych jest w da-
nym przekroju (ustalona wielko$¢ z) staly dla kaz-
dej Scianki, ograniczonej weztami i oraz (i + 1).
Nie oznacza to atoli, ze wydatek ten jest staty dla
danej scianki, gdy wspoéirzedna z ulega zmianie.
OczywiScie, oba te wnioski obowigzujag rowniez
dla naprezen $cinajacych przy zalozonej niezmien-
nej grubosci poszczegdinych Scianek.

Rozpatrzenie rownowagi elementu pasa (rys. 4b)
doprowadza do nastepujacego zwigzku:

dN;
dz

+T;,g+1_TiA1;i=O- (2.2)

Jezeli przez u (z) i v (z) oznaczyé odpowiednio
sktadowe przesuniecia przekroju (jako catosci)
w kierunku osi x i y, przez ¢ (z) kat obrotu prze-
kroju (réwniez jako calosci) dookota osi z i przez
w(s,z) spaczenie poszezegdlnych punktow prze-
kroju, woéwczas otrzymuje sie®)

v =1v+4 9z, (2.4)
— du dv
w == — —-(flz—— xr — dé‘ y '+ lU(S,Z), (25)

gdzie wielko$ci oznaczone kreska poziomg przed-
stawiajg skladowe przemieszczenia calkowitego
punktéw dzwigara cdpowiednio w kierunku osi
x, Yy, z. W uzaleznieniu od wielko$ci u, v, w, ¥
sity normalne w pasach i wydatki naprezen $cina-
jacych w Sciankach daja sie przedstawié w postaci
nastepujgcej?):

M Por. [7] wzory (3.1) =+ (3.3).
10) Por. [7] wzory (3.4) i (3.5). Dla dzwigardéw grania-
stostupowych o stalym przekroju nalezy tu zalozy¢
I=0i=1 oraz t = z.

.Mzﬁszﬂ(

o d*u I.—dg‘l) + w;
dzz  dz Y ZZwa

dv ow; ;
Tiyity = Riyie Tiyigy = Ghiigg (— Tiji4+ \’L') (2.7)
dz ds

We wzorach powyzszych i , i oznaczajg wspel.
rzedne punktu, reprezentujacego przekro; pasa
a w; oraz W i,i4, odpowiednio wielkosé¢ spaczenié
i-go pasa oraz (i,i-+ I)-ej Scianki. Symbol Tiyig
pazad stawia dlugosé prostopadtej, OpUSZCZOnej zele
Srodka ciezkoSci przekroju na (i,i +1'-szq Scianke,

TL~45/S0 R4

Rys. 4.

Zakladamy, ze material dzwigara nie ulega roz-
wastwieniu; oznacza to, ze funkcja spaczania
w (s, z) nie posiada skokéw. Catkujac wobec tego
obie strony wzoru (2.7) wzg.edem zmiennej s raz
w granicach od O do s, nastepnie za§ wzdhiz ca-
tego obwodu przekroju o diugosci 1, otrzymuiemy
nastepujace wyrazenia dla spaczenia w dowolnym
punkcie P (rys. 3) (i, i + 1) -ej $cianki oraz dla
jednostkowego kata skrecenia:

-1

1 N
Wi, i+,(8,2) = © S Uit b4 1 F i 4 Siyid |-

j=1

i—1

dd
- 2 ( Fij4, - Fiiqy )—,Lwl(z), (2.8)
dz
=1
Z Tiyid . Liyigy
® = .29
dz 2 GF

We wzorach powyzszych (por. rys. 3) oznacz
Si,i + , wspbirzedng dowolnego punktu P (i, i+1)-€)
$cianki, mierzong poczawszy od wezta i-go, F pole
ograniczone konturem przekroju poprzecznego
dzwigara, Fj,j- ; pole trojkata rozpietego na punk-
tach S, j, 7 + 1 jako na wierzchotkach, F¥ i+ pole
tréjkata S i P; wi (z) przedstawia spaczenie wezia
(przekroju pasa) i = 1, od ktdrego rozpoczynamy
rachube wezléw w ogélnej ilosei n. Wezel
(n + 1) -szy przedstawia réwnoczesnie wezel
pierwszy.
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Symbol Z nalezy przyjat za réwny zeru. . Fars 4§
i1
= L°sp =— -}(Z Sz Tiyigr Lyt 1-2F1j;*”—— ) )
3. SKRZYDLO DWUDZWIGAROWE = Ligs
OSADZONE SWOBODNIE ~ hi it (3.6)
Uwazajmy rozpatrywane skrzydto dwudzwiga- n
rowe (rys. 1) za osadzone swobodnie. Woéwczas i, i 41 S,
unieruchomienie przekroju podporowego naste- n h. :I vt
puje w trzech punktach, powiedzmy na okuciach N T Ty T i
1, 2, 3. Oznaczmy naprezenia i odksztalcenia ¢ 5% = 7 Z e Tl Ligid n :
w wypadku osadzenia swobodnego znaczkiem O. g Lis 41
Jak wiadomo!!), wielko$é spaczenia staje sie hi, iq1
wtedy niezalezna od zmiennej z: i=I (3.7)

wo p— wo (S) (3.1)
i jest poza tym
d2u° —_ M.Y =Px(L“‘Z, (3 2)
dz? EJ, Er, ' T
d? p° . M. _ P, (L—z) (3.3)
dz? EJ. EJ. ’ .
M M,
1\7,'0 = f; ( x i — b Ii) » e, (34)
S/ 7Y 7,
A ;_;,H—I Sy;
P, P, p, “~ Niit:
TOi,i+I=_—TSﬁ_7SxH_—J—%*#+
y x y li,jil
hi,x'+1
i =1
l——i'i+1 Sxi
+_1_)3; i=1 i + M'sp (3; 5)
Jx T 2 F 3
li:i—l—]
hi iy

i=I

We wzorach powyzszych I. oraz I, oznaczaja
gléwne $rodkowe momenty bezwladno$ci prze-
kroju (samych tylko pasow), S.: oraz S,; momenty
statyczne wzgledem osi glownych wszyst-
kich i paséw, poprzedzajacych dang S$cianke
(i, i + 1)-szq wedtug rachuby wspélrzednej s, zas
M°sp moment sily obcigzajgcej koniec dzwigara
wzgledem tzw. Srodka $cinania SP (w przekroju
na koricu wolnym). Wspoélrzedne x°sp, Y°sp tego
punktu przedstawiaja mnastepujace zrozumiaie
wzory!?):

11) Por. [9] wzory na str. 12, 13, 15 i 30.
12) Por. [9] wzory (42).

Przez podstawienie wyrazenia dla naprezen &ci-
najacych wediug wzoru (3.5) do wzoru (2.9)
otrzymuje sie znany wz6r Bredta dla jednostko-
wego kata skrecenia w wypadku, gdy pokrycie
przenosi jedynie naprezenia Scinajgce:

n

,S.o C] i,
d _ Mesp l_i_+l (3.8)
dz 4 GF*? hi i1,
i=]
Poniewaz jest ,

Mesp = P, (xp— x°sp) — Py (yp——¥°sp) , (3.9)
zatem, gdy sila poprzeczna przechodzi przez $ro-
dek $cinania {1, = z°%p, Yp = Y°%sp, Zp = L,

Mesp = 0),

jednostkowy kat skrecenia i, co za tym mastepuje,
kat skrecenia kazdego bez wyjatku przekroju po-
przecznego dzwigara sg réwne zeru.

Ten prosty wniosek wypada dobrze zapamigtac,
gdyz dla sztywnego utwierdzenia przekroju pod-
porowego stwierdzimy dalej (pt 6) zjawisko za-
sadniczo rézne.

Podane dopiero co wzory (3 . 4) = (3 .7) wyka-
zuja pelng analogie z wzorami wyprowadzonymi
na innym miejscu?®) dla dzwigaréw z tzw. pra-
cujgcym pokryciem, nie posiadajacych paséw.
Réznica polega jedynie na tym, ze we wzorach
(3 .4) = (3 .7) pominiete zostaly momenty sta-
tyczne i bezwladno$ci przekroju S$cianek. Takie
uproszczenie jest dopuszczalne, jezeli S$cianki
uwaza¢ za niezmiernie cienkie w poréwnaniu
z wymiarami poprzecznymi paséw. Jak widag¢,
z zalozenia podzialu pracy konstrukeji pomiedzy
Scianki i pasy wynikia mozliwo$é¢ potraktowania
grubosci $cianek za znikomg. Bylo to zresztg do
przewidzenia. Oczywiscie, przy zalozeniu, ze po-
krycie przenosi jedynie naprezenia $cinajace,
otrzymuje sie nieco inne polozenie Srodka $cina-
nia niz przy zalozeniu, ze przekr6j pracuje row-
nomiernie (tz. przenosi w kazdym punkcie za-
réwno naprezenia Scinajace jak i normalne). Wy~
pada wyraznie podkresli¢, Ze podane wyzej wzo-
ry sa wazne tylko dla przyjetego osadzenia swo-

13) Por, [1] odpowiednio wzory (15), (25), (21) i (22).
Grubos$é Scianek byla tam dla prostoty uwazana za stala
dla catego przekroju. S _ .



6 TECHNIKA

LOTNICZA MARZEC 1951

bodnego. Podobnie pojecie $rodka $cinania zo-
stalo okreslone tylko dla przekroju koncowego,
w ktorym dziala obcigzenie. Gdyby obcigzenie to
przytozyé w innym przekroju z # L, wowczas
obliczenie ulegloby skomplikowaniu i nie daje sie
z gory przewidzie¢, czy istnieje w ogole taki
punkt w przekroju obcigzonym, ktory odgrywa
role $§rodka $cinania wedlug podanej wyzej defi-
nicji (stwierdzajgce], ze wszystkie przekroje dzwi-
gara nie ulegaja obrotowi w swych plaszezy-
znach). Jak widaé, zwyczajowa definicja $rodka
§cinania dotyczy w zasadzie wypadku swobod-
nego osadzenia oraz obcigzenia na konicu wolnym.
Wypadek o0gdlny powinien byé potraktowany
odrebnie.

4. WPLYW OSADZENIA SZTYWNEGO

Osadzenie sztywne przekroju podporowego wy-
maga przylozenia ukladu samozréwnowazonego
napie¢ (lub zbioru takich ukladéw), ktéry spro-
wadzi przemieszczenia calkowite punktéw tego
przekroju w kierunku osi z do zera (por. wzér
2.5). Uwazajac pojecie ukladu samozréwnowazo-
nego za znahe czyteinikowil?), rozpatrzymy ukla-
dy samozréwnowazone w wypadku skrzydia
dwudzwigarowego.

Obliczmy z wzordéw (3.2) i (3.3) plerwsze po-
chodne wielkosci #° i v° w miejscu osadzenia
(z = O). Otrzymujemy woéwczas

du®
= C,, (4.1)
l dZ. lz == 0 1
v | — C,, (4.2)
i dZ. z =0

gdzie C, i Cy, oznaczajg stale calkowania.

Zgodnie z oznaczeniami podanymi na rys. 2 na
podstawie wzoréw (2.5) i (2. 8) otrzymuje sie na-
stepujgce przemieszczenia catkewite paséw w kie-
runku osi z w przekroju osadzonym swobodnie:

pas 1 w’, = — C,z, — Cyy, -+ w, , (4;‘3)
—— I 190
W 2w, = -, liz"d‘ng‘z‘ClIz‘ Coyyt”y,
G dz (4.4)
— ] dd°
W 3wy o= — (10, Lis+1°y, lyg)-—— 2 (Fip+ Fog' -
G dz
- Cix,— Cyy, + w,’, (4.5) -
a ] o (/]
n 4 wy = _G‘('Cjz Ly - 7, las+f°34 L)
dde _ | ‘ ’
“‘(’iz"ziFlz"' Fy3+F 34)‘”‘C1I4_C2<‘]4 + w*, .

(4.6)

14) Por. np. [7] pt 5.

{).o

We wzorach powyzszych przedstawia wie.

kos¢ stala, okreslong wzorem (3.8), w," ozgaes,
spaczenie pasa 1-go, a %,: 11 Sa naprezeniamj 4.
najacymi, odpowiadajacymi wydatkom naprezef;
(3 . 5). Przypomnie¢ nalezy, ze wskaznik O ch,-
rakteryzuje osadzenie swobodne.

Gdy $cianki dzwigara sa plaskie — jak w ga-
nym razie zakladamy—woweczas pole Fs i»i41(por.
wzor 2.8 i rys. 3) jest liniowa funkcja Zmiennej
Si,i41 1 spaczenie kazde] scianki przedstawia o4-
cinek prostej. Zatem sprowadzenie do zerg Spa-
czenia pasdéw w przekroju osadzonym usuwa spa-
czenie Scianek.

Jest oczywiste, ze uklad Samozrownowazony sit
ktory pozwala usunaé spaczenie paséw, sklads sie
z czterech sit podiuznych P; (i = 1,... 4) zwréco-
nych antysymetrycznie (rys. 1). Na razie nie moj-
na jednak przewidzie¢, czy taki uklad bedzie je-
den, czy tez wypadnie przylozyé kilka takich
ukiadow,

Zalozmy, ze wielkosé sil, tworzacych uklad
samozroOwnowazeny, zmienia sie jednakowo wraz
z oddaleniem od przekroju osadzonego.

Zatozenie to jest zgodne z fizyczng strong zZja-
wiska, gdyz nie ma powodu do przypuszezenia, ze
wygasanie naprezen ku koncowi swobodnemuy za-
chodzi w rézny sposob dla poszczegdlnych paséw.
Matematycznie oznacza to, ze sily ukladu moima
przedstawi¢ jako ilcczyny dwéch funkeji, kazda
jednej zmiennej (s wzgl. z), przy czym funkcja
zmiennej z bedzie jednakowa dla wszystkich §cia-
nek i pasow.

Na podstawie wzoréw (2.6) i (2.7) piszemy za-
tem

Ni; = Ef;(— Az;— By: -+ w:* ) duwr , . (47)
dw?®;. <
T, i50= Ghi, i1 (Criipy + — o=, (48)
s
gdzie przyjcto nastepujace oznaczenia:
3o, z
cu g
dz?® dz
v _ p dw* (4.10)
dz? z
i{—}Zsz, R P8 11
dz
W o= ' w* (4.12)

Tutaj w* i w *oznaczaja funkcje jednej zmien-
nej (s wzgl. z), a znaczki i wzgl. i, i + 1 wartost
pierwszej z tych funkeii w wezle i—tym wegl
w (i, i + 1)-ej $ciance. '
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Wprowadzimy do wzoru (4.8) oznaczenie

ﬁhi, i+1( Cri,it1 —f—-il'v'—;—”——tl—): Dyiyrr . (4.13)
E ds _

Ze wzoru (2.1) wynika woéwczas, ze wielkoge
D;,; , jest stala, gdyz nie zalezy od zmiennej s,
a z zalozenia nie zalezy od z. %fatwo sprawdzié
droga catkowania (4.13) wzgledem s, ze dla $cia-
nelk plaskich spaczenie przekroju, wywolane dzia-
faniem ukladu samozréwnowazonego, przedstawia
cigg odcinkédw prostych.

Stosujac oznaczenie (4.13), otrzymuje sie za-
miast (4.8) prostszy wzor
‘ Tiigr = E D;,; 4 w*.

Podstaw1amy teraz wyrazema dla N; oraz T;, i
z (4.7) i (4.14) do réwnania rownowagl (2.2) Po
rozdzieleniu zmiennych otrzymuje sie nastepujace
dwa réwnania:

d? w=

— Kwr= 0, (4.15)
dz?®
L(Di;i—rl - DI'—I,I') —,I'—kﬂ (""AI; - By,+ wis) = 0’

fi ' (4.10)

gdzie k? oznacza nieznang stalg dodatnig.

Pierwsze z tych réwnan pozwala wyznaczy¢
funkcje w* , charakteryzujaca zmienno$¢ spacze-
nia w kierunku podluznym dzwigara. Ogdélng cal-
ke réwnania rézniczkowego (4.15) mozna przedsta-
wi¢ w postaci

w* = Me*: | Ne~k (4.17)

gdzie M i N oznaczaja (na razie nieznane) stale
catkowania.

Réwnanie (4.16) stuzy do obliczenia spaczenia
ws; paséw. Na podstawie tego réwnania sitg
podiuzng N; w pasie mozna przedstawi¢ w prost-
szej formie, mianowicie

N; = E (Di-r,i — Dy, iy) dw

(4.18)
k? . dz

- Z otrzymanych wzordéw wynika, ze jezeli po-
mingé¢ stale M i N, naprezenia ukladu samozrow-
nowazonego i przynalezne do nich odksztalcenia
uzaieznione zostaly ogoélem od 8 nieznanych sta-
tych: czterech stalych typu D: s oraz statych
A, B, C1ik?

Jedng z tych statych, mianowicie C, latwo
przedstawi¢ bezposdrednio w postaci zaleznej od
stalych D :.ir;. W tym celu wystarczy scalkowaé
‘wzdtuz catego obwodu przekroju obie strony wzo~
ru (4.13), biorgc pod uwage cigglosc funkcn w’
(pt 2). Otrzymujemy wowczas

. (4.14)

z i+
i S 4.19
~ 2GF Z bt )
=]
lub na mocy poréwnania z (4.14)
= L Z t l (4.20)
QGsz Li41 i, i1, -‘ (4.

i=I

co jest zgodne z wzorem ogdlnym (2.9) i zaloze-
niem (4.11). W og6lnosci dla wyznaczenia wymie-
nionych wyzej stalych dysponujemy nastepuja-
cymi siedmioma réwnaniami:

1% Czterema réwnaniami pasow
typu (4.16),
2% Trzema réwnaniami réwnowagi momentéw

sit wzgledem osi ukladu wspéirzednych

réwnowagi

n

3

Niz; = O, (4.21)
i=1
ZN,y.=O,A......’.,(4.22)
i—=1 - ‘

(4.23)

n
E Ti,id1 roivr = O
=1

Aby ulozy¢ pierwszg grupe réwnan, obliczamy
ze wzoru (4.13) droga catkowania wzgledem zmien-
nej s w granlcach od O (wezet i-ty) do 1+ 1 we-
zel i + 1-szy)

s —_—
s ; B
Ghi, i + I

Diiv1li, o4 —2Fi441 C.
(4.24)

wsi+l J—

Z kolei ukladamy warunki réwnowagi (4.16) dla
i-go oraz (i- +1)-go wezla. Po odjeciu tych réw-
nan stronami i uwzglednieniu (4.24) otrzymuje sie
ogobine roéwnanie pierwszej grupy w postaci na-

~ stepujgcej:
E; 1 1 1
—D. RNy i tian ——— ) Dj it F——Diry,iqg
f T Gl £ for 0 fon
— R [(ipy— i) A+ Qb —Y) B+2F, i, C] = O .
| (4.23)

Wypisujemy cztery réwnania typu powyzszego
oraz trzy réwnania (4.21) = (4.23). Lacznie two-~
rza one nastepujacy uktad siedmiu réwnan linio-
wych jednorodnych wzgledem siedmiu mewmdo—
mych Dy, Dyg, Dy, Dyy, A4, B i C:
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1 El12 1 1
=1 =D R — =
' fi a ( G hy f fz.) fz
I .. E 1,
= 2 ‘——D; + (k2____ P
‘ £ Ghy fo S
E 1) 1
i=3 -
Ss hsy  fa Ja Je
1
i=4 iD.aHr(l‘%"' Eh—i*“)
fi Ghy  fo £ 1

Wz — ¥:1) Dy, 4 (y, — Y2) D2y + (y,

(xy — x) Dy + (x, — T,) Dy - (x, — ;) Dy, 4 (x,

Fig Dig + Fy Dy

Z ukladu powyzszego mozna, oczywiscie, okre-
$li¢ szeS¢ nieznanych stalych w zaleznosci od jed-
nej pozostatej.

Oznaczmy dla krétkosci

Liyiy, = _El_éi_il_ (4.27)
G hi,i —+ 1
k? (ﬁ:]z + Lzs "}‘ La4 + Lu) h? ,L»ﬂa
. 1 1
kl Lza k2 L —
R A
KL, z KL,
fs
A=
k% L,, 0]
F F,,
O x3 - l‘,
0 Y2 —Y»
Obliczenie powyzszego wyznacznika, ktore

w konsekwencji doprowadza do obliczenia warto-
Sci wspodlczynnika k?, jest dogé klopotliwe. Stosu-
Jac metode Laplace‘al?), otrzymuje sie po dluz-
szych przeksztalceniach nastepujacy wzér dla
wspoiczynnika k2

k

4
’ 1
ZI (Fi—l—l:"-l-z:i—%a)2
g ___ i=1
T

2 Li: 4, [Fi+2:i+s+
1 ‘ .

&

(4.29)

(.__j)i—l—l m
F

]2

15) Por. [6] pt 4.3.

! Dy, _l_LD%_kz (xg—x,) A—FK® (y,—y,) B—2R*F,, C=0,

s L _N\p.+Lp —p B2 B—2kF

T T T o 23+7 31 (1‘3——1‘2) A— (93’_92) 23 C= 0,
3

‘!—D‘za'l’ (kz—(; li —_{'_“") D34+_D41_k2 (x,~—x3) A—hk? (3}4‘—83) B—2k? F, C= 0,

1
D41+7D12"—k2 (x—x,) A R (y,- yi)B—:?kzF“ C=0,

w

(4.26)

— ¥ Dy + (1 — y) D,y = O )
- 1‘4) Ddl = 0 ’

+ Eu D:ﬂ _,_ F41 D4l

Wiadomo, ze, aby uklad réwnan liniowych jed-
norodnych dopuszczal rozwigzania rézne od ZeTa,
wyznacznik tego ukladu powinien by¢ réwny ze-
ru. Wyznacznik ten po dodaniu drugiego, trzecie-
go 1 czwartego wiersza wzgl. kolumny odpowied-
nio do pierwszego wiersza wzgl. kolumny przyj-
muje posta¢ nastepujaca:

R’ L., R L, F O 0
1
}—; 0] Fyy x3-1, y,~0,
1 I J
fs o f, _o
é— R* L, — % ——?11- F,, x,—z, y,-y,
F,, F,, O O 0
Ty — T4 r —z, O O 0
VeV, v, —v, O O 0 |42)
We  wzorze POWYyZszym  oznaczono pIZeZ

Fity,i+5,i45 pole tréjkata rozpietego na odpowied-
nich wezlach jako wierzchotkach; 17_'i+2,i+.-. (por.
TYs. 9) oznacza pole trojkata o podstawie Li +5,i+3s
1 wierzcholku w punkcie przeciecia przekatnych
przekrojg boprzecznego dzwigara; m jest rowne

m =“F—12 - Fy, + E3F41 - E4F12+F41F23 (430)

Ze wzoru (4.29) wynika, ze stata k? posiada tyl-
ko jedng. warto$é. Oznacza to, ze dZzwigar cztero-
basowy posiada tylko jeden uklad samozréwnowa-
Zony.

Z kolei pPrzystepujemy do obliczenia z ukladu
(4.26) statych D;,; ., (i=1,.4)oraz AiB w za-
leznosci od jednej z nich. Za te ostatnig przyj-
miemy D, i oznaczymy ja krétko przez D:
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= m
fom
D,, = D —d,D (4.33)
4 A . m
- F‘za“‘_“
FJA F .
7 Foom
12 4 F . }
¢ TL-45/50-R% D, = — - = d, D, (4.34)
. 237 T
Rys. 5. . F
oraz dla ujednostajnienia przyjetych oznaczen
: D, =d, D=D. (4.35)
Dy, =D. (4.31)

Wéwezas z trzech ostatnich réwnan ukladu
(4.26) obliczy¢ mozna kolejno

.A=aD=

Z pierwszych dwoch réwnan ukiadu (4.26)
otrzymuje sie ponadto

2 B2 Fi o (1, y5—y:)—n(y,—y )], (4 36)
= m
Fv,l + e D
F : = e Ea o) —Tlol To— 7
Dy=——"—D=4d,D, (a37 PP Inme )t ) 4.87)
Fy,—— .
a F gdzie przyjeto nastepujgce oznaczenia:
| d Fy \
1 1 I o3 12 ‘
m= b (et Ly gt B S s
11 fi f fy F £ R
d T
d]g ( 1 1 31 EE] h ’
n =-——+ k2L23—'—‘—"“ d”+_’_k2m2Li:‘+ d":f+ S . (4'39\
" h fr s fs F £ R '
Latwo sprawdzi¢, ze przez dodanie pierwszych dv = — 'z kel
czterech rownan ukladu (4.26) otrzymuje sig obhi- "7~ b(Me* + Ne™**) 1 K,, (4.42)
czong poprzednio bezposrednio wartod¢ staiej C
wedlug wzoru (4.19), co zresztg bylo z goéry do 4o . .
przewidzenia. —— == ¢ (Me?** 4 Ne~*2), (4.43)
Ze wzoru (4.19), stosujac oznaczenia (4.27) dz

i(4.32) =+ (4.35), przedstawiamy teraz wartosc
stalej C w postaci '

4 .
C = CD:%ZL‘”_F‘#-d“_'-*“. (4.40)

i=l1

W ten spos6éb uzalezniono wszystkie poszukiwa-
ne stale D \», D,;, D3, , A, B,C, od jednej tyiko sta-
tej D (por. 4.31), a poza tym obliczono stalg k?
(wzor 4.29). ' ]

Obecnie nie ma juz przeszkéd do wyznaczenia
odksztatcen skrzydia pod wplywem dzialania sa~
mego ukladu samozréwnowazonego.

W tym celu obliczamy ze wzoréw (4.9) < (4.11)
oraz (4.17), (4.36), (4.37) i (4.40), po wykonaniu
calkowania pierwszych dwdéch wzoréw wzgledem
zmiennej z: P

du

. (4.41)
dz

= a (Me" -} Ne**) -} K, ,

gdzie K, i K, oznaczajg state catkowania, a MiN
sa odpowiednio réwne '

2 =i
|

|

MD,
(4.44)
ND

Wielko$¢ calkowitego przemieszczenia paséw
dzwigara w kierunku osi z wskutek dzialania sa-

- mego ukiadu samozréwnowazonego daje sie wy-

znaczyt ze wzoru ogoélnego (2.5) przy uwzglednie~-
niu wzordw (4.12), (4.16), (4.41) i (4.42).

- W ten spos6b otrzymujemy

— 1 _ —
wi =W(di—J,t~di,i+l)(Me"‘fi—er“"‘)—“ -

— Kz — Kyi. - . (4.45)
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Podobnie napiecia uktadu samozréwnowazone-
go mozna w oparciu o wzory (4.14), (4.18), (4.32)—=+

(4.35) przedstawi¢ w postaci nastepujgcej:

Ti,: .= Ed.,: 1, (Me* - Ne~#), (4.46)

N;= —i—(d,-—1,;f—d;,;+,)(—Mekz—fﬁe—kz), (4.47)

Ostatecznie wiec wszystkie wielkos$ci poszuki-
wane zostaly uzaleznione — o ile chwilowo pomi-
nat stale calkowanie K; i K; — od dwoéch niezna-

nych stalych, mianowicie MiN.

dU p, | z?

MARZEC 1951

5. SKRZYDLO DWUDZWIGAROWE
OSADZONE SZTYWNO
O ile osadzenie swobodne rozpatrywaneg,

- skrzydla zastapi¢ osadzeniem sztywnym, WOWezag

do naprezen i odksztatcen, obliczonych poprzedn;,
dla wypadku osadzenia swobodnego (pt 3), wy-
padnie dolgczy¢ cdpowiednie naprezenia i gq.
ksztatcenia, wywolane dzialaniem ukladu samg.
zré6wnowazonego (pt 4).

Postepujac w ten sposob, otrzymujemy catkowi-
te (sumaryczne) odksztalcenia i naprezenia na pod-

stawie wzoréw (3.2) -+ (3.5), (3.8), (4.1), (42),
(4.41) = (4.43), (4.46) oraz (4.47), mianowicie:

—wz——'hw-ﬁ+awwAmm%HQ+EL. (5.1)
dz EJ, 2
dVv P z? — -
= X Lz — — b (Mek= Ne=*) + (C;, + K,), (5.2
=i e ) b e 4 €+ K,
O 0 :
at A/I Sp — —
— = — L;,; c (Mek*= Ne~*=) | (5.3)
dz 4 EF? Z +1 + (Me = -
i=1

Tiivy=T%, i+ Ed:i,: 1, (A—le"%—}—ﬁe“’"), (5.4)
Ni= N?° -+ —f“ (diioy—dii +,) (Mckz—we“’”). (5.5)

We wzorach powyzszych U = u° + wu, V=0"+u,
© = 9 -+ ¥ oznaczajg odpowiednio sumaryczne
rrzesuniccia czastek skrzydia w kierunku osi x
i y ukladu wspblrzednych, zag © — sumaryczny
kat skrecenia jednostkowego. Napiecia opatrzone
kreska poziomg przedstawiajg napiecia sumarycz-
ne. Wszystkie te wielkosel uzaleznione sa, jak
fatwo spostrzec, od czierech mieznanych statych,
miancwicie M, N, (C, + K;)i(Cy +- K,). Stale te
mozna wyznaczyé z nastepujgcych warunkéw:

1° Z warunkéw sztywnego osadzenia przekroju
podporowego, ktére zapisaé mozna ogoblnie w po-
staci (por. wzory 4.3 +— 4.6 oraz 4.45)

% 4+ w, (0) = 0, (i=1,..4). (5.6)

W warunkach tych wystepuje dodatkowo stala
w°; , figurujgca we wzorach (4.3) = (4.6).

2° Z warunku, ze na koncu wolnym dzwigara
nie ma napie¢ normalnych, gdyz z zalozenia
dzialaja tam jedynie napiecia zewnetrzne styczne
do konturu. Warunek ten wedlug wzoru (5.5)
przybiera postaé '

Me't — Ne-* = O | | (5.7)

albowiem jak wynika z (3.4) sily podiuine w pa-
sach, obliczone dla wypadku osadzenia swobodne-
go, znikajg przy z = L.

Wykorzystajmy przede wszystkim warunki
(5.6), uwzgledniajac (4.3) = (4.6) i (4.45). Otrzy-

mujemy woéwcezas nastepujacy uktad réwnan linio-
wych niejednorodnych wzgledem sum szukanych

statych (M + N), (C, -+ Ky), (C, + K,) oraz " :

Te (cztery) warunki wyrazaja, ze przemieszeze- 1 - dLE VSN o
nia calkowite paséw w przekroju ppodporowym fLk? (MA-N) ~(Cit K)o, — (G, + Koyitw=0,
powinny znikngé. (5.8)
d———m_d” \M-+-N) — {C K L oo dd° | T% Ly '
1o k? ! ( 1+ 1)1‘2““(C2—[——K2)32—,—w1——=: d 2F12_ —I‘E“_r (5‘9)
z
I —du (FLR)(C 4 K d 9° w0 LypF 1 bog
Js R? (C; + K)) Ts — (Cy + Ky, + vy = 2(F12+F23)—;L—G——;(5‘10)
z
dy —1 __ _ o doe 2215 Lyt Lyg +Psalas.
f, B (M +N)— (C;, + K,) Te— (C, —+ I{zlya ‘l‘wo:: 1212 e

Tz2(F12+F23+F34} -
' : (5.11)
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Przez kolejne odjecie ro6wnania poprzedzaj_qcego
od bezposrednio nastepujacego sprowadza sie po-
wyzszy uklad rownan do ukiadu prostszego,z kt6-

. . 2k2 .

M4+ N = A [, Fpyy + g (Fpsq — Fay) + a3 Fip] ,
C+ K= +

1 I A

— wy (o, (3 — ¥,) — % (2 — 1) ] } »

C. + K, =

+ ws (o (T3 — ) — oy (z, — x,)] } )

Dila krotkosci zapisu przyjeto tutaj nastepujace
oznaczenia:

A=2w, F3,42 w, (Fasq— Fyyy) +2 wy

w, = d,, (;;—1 n é) - dys i — 315 . . (5.16)
w, — dy, (é n é) — d,, é — %, (5.17)
ol )
;== iﬁoZFme écoi,i+1.li,,-+1,(i='1,2,3)(5.‘19)

Warto$¢é w°, nie zostala wypisana i daje sie
obliczy¢ np. z réwnania (5.8). .

Pozostaje jeszcze okresli¢ stale M i N z r6wnan
(5.7) i (5.12), aby zadanie zostalo calkowicie za-
konczone. Pomijajac ten prosty rachunek, ograni-

1
Z { w; (o (x, — T3) — o (x5 — )]

F123J (515)

rego obliczyé mozna bezposrednio wartoSci nie-
znanych stalych (wlasciwie ich sumy):

(5.12)

{ —w; [0 9y — ¥s) — o W — ¥ + w, [ (¥ — ¥s) — o3 (92 — vyl —

(5.13)

w, [0y (x, — x3) — o5 (x, — z,)] +

(5.14)

6. OS SKRECANIA I OS SCINANIA
W WYPADKU SZTYWNEGO OSADZENIA

1. OS SKRECENIA.,

Wiadomo, ze gdy osadzenie skrzydia uwazaé za
swobodne, 0§ skrecenia — w zaleznos$ci od obioru
trzech punktéw utwierdzenia — moze wedrowaé
w przestrzeni w szerokich granicach!$). W danym
wypadku, gdy chodzi o skrzydlo dwudzwigarowe,
ktére zdecydowaliSmy przytwierdzi¢ do podloza
za posrednictwem paséw, istniejg w ogélnosei
cztery rézne polozenia osi skrecenia.

Zastagpmy teraz osadzenie swobodne osadzeniem
sztywnym. Wéwcezas na podstawie wzoréw (2.3),
i(2.4) oraz (5.1) + (5.3) otrzymujemy po dokona-

_niu catkowania wzgledem zmiennej z nastepujace

czymy sie na tym miejscu jedynie do krétkiego Tréwnania, wigzace wspélrzedne T, Yo, 2
przedyskutowania otrzymanych wynikéw. punktow osi skrecenia:
2 3 R .
—Py—(LZ——E—\)+P—[M(ekz—1)~N(e"kz—1)] + (C'2+K2)z
V EJ, 2 6 ,
TIss = ""'@ = s s e (6.1)
c —_ —— .
L:,; . — | M(et* — 1) — N (e * — ]
4EF=2 poe b | Hle - =T (e /|
. i=1
Px Zz k —hz
L-———~ —-I— M(e‘—— I) — N(e® — I + (C,+K))z
U EJ, 2
Yss = 6‘ = : (6.2)

M'sp

—_— 4 EF?
16) Por. [1]. =1

Z Liyipiz - [M(ekz—z) _ Tv(e—kz u]
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Z réwnan powyzszych wynika, :
w wypadku sztywnego osadzenia pr‘Zel.{rO]U: pod-
porowego polozenie osi skrecenia nie jest jedno-
znacznie okre$lone (dla danych wymiaréw i ma-
terialu skrzydla), lecz zalezy od sposobu i — co
jest charakterystyczne — od wielko$ci obcigzenia.
OS$ skrecenia nie przedstawia réwniez na ogot linii
proste].

- 2. 0§ 3cinania. ,

Potozenie Srodka Scinania w plaszczyZznie dzia-

lania sily obciazajacej okresla sie z warunku, ze

ze rOwniez

przekrdj dzwigara, lezacy w tej plaszczyznie, nie
ulega obrotowi. W danym razei sila zewnetrzn,
(P., - P, ) dziala w plaszczyznie z = L, zatem
warunek, wyznaczajacy odpowiednie polozenje
punktu zaczepienia (%, , Yp) sily, otrzymuje sie

'z przyréwnania warto$ci € (L) do zera. Obliczmy

kat skrecenia dowolnego przekroju dzwigara, Od-
powiednie wyrazenie przedstawia mianownik nry-
wej strony wzoréw (6.1) wzgl. (6.2). Po zuzytko-
waniu wzoréw (3.5), (5.12) i (5.19) oraz uwzgled-
nieniu (3.8) i (3.9) otrzymujemy

0 (z) = P, { — (9p — ¥°sp) [‘(Z + e —2—((@’“———1) —8 (e"“—~]))]—{—'

| e 1) —ste - o} +r {ime — 1| 1= + o (e~

— B(e — 1>H+ < [(ehz— 1) — (e — 1)]}.

We wzorze powyzszym oznaczono przez [ stosu-

nek B = —— aprzez 7,g ,j‘x‘i fy tatwe do obli-
M

czenia wyrazenia, state dla danego skrzydila, kto-
rych nie bedziemy tutaj podawa¢ in extenso.
Jezeli zazada¢, aby kat skrecenia © (L) obcig-
_ zonego konca skrzydia byl réwny zeru niezaleznie
od wielkoéci obcigzenia, wowczas wyrazenia w na-
wiasach figurowych we wzorze (6.3) powinny
znika¢ dla z = L. Z otrzymanych w ten sposéb
dwéch réwnoéci wyznaczyé mozna wspdlrzedne
T p = Tsp Oraz yp == Y sp punktu, przez ktéry
przechodzi¢ powinna sila poprzeczna, gdy prze-
kr6j koncowy dzwigara (w ktérym ta sila dziala)
ulega jedynie przesunieciu postepowemu (bez
obrotu). Punkt ten przedstawiaé¢ bedzie srodek
écinania w wypadku osadzenia sztywnego, gdy
obcigzenie przylozone jest na koncu wolnym.
W ten spos6b otrzymujemy

;SP: IOSP—‘ _ fyL
e S —— (6.4)
—k—[w“ — 1} —Be~* — 1)]
(1,7517 =yOSP + fx —
- xL
g+ - (6.5)
—;;_[(ekL —1) - @ (e~kL_1') ,

Jak wynika z powyzszych wzordéw, srodek écj-
pal}ia ulega w ogdélnym wypadku przesunieciu, je-
zell csadzenie swobodne zastapi¢ osadzeniem
sztywnym,

Poprowadzmy sile boprzeczng przez Srodek sci-
nania (xse, y sp, L). Ze wzoru (6.3) przy uwzgied-
rieniu zwigzkéw (6.4) i (6.5) otrzymuje sie wow~

(6.3)

czas nastepujacag wartosé kata skrecenia wzdlys
catkow:ie] rozpietosci skrzydla:

0(z) = (&f&l@ﬁ)%{ (e 1) — ek — 1) L

L i
A [v R (e Bt |16
S glr]-qrl ‘ ‘
k
gdzie przyjeto oznacsenie

[L]==(e" —1)—p (e kL —]). (6.7)

Wzér powyzszy wskazuje wyraZnie, ze przglo-
zenie sily poprzecznej w $rodku $Scinania nie wy-
klacza skrecenia dZwigara na calej jego diugnic,
pomimo tego ze przekrdj poczatkowy 1 koacowy
nie ulegaja obrotowi w swych plaszczyznach..

Z przeprowadzonych w ostatnim pcie rozum-
wan, dotyczacych skrzydla dwudiwigarowego
csadzonego sztywno, wynikaja nastepujace wnio-
ski cgblne:

1° O$ skrecania nie przedstawia na 0g6! linii
prostej i potozenie tej osi w przestrzeni zalezy nie
tyllf.o oG rodzaju lecz réwniez od wielkodei obera-
zenia.

Z° W przekroju koncowym (pokrywajacym sig
z plaszczyzng dzialania obciazenia) istnieje purkt,
zwany ¢rodkiem $cinania tego przekroju. Gdy sifa
obciazajgca przechodzi przez ten punkt, koniec
‘wolpy dzwigara nie ulega obrotowi w swej plasi-
¢zyZnie, ratomiast pozostale przekroje skrzydia
(z wyjatkiem oczywiscie przekroju podporowego)
W ogélnym wypadku odpowiednim obrotom ule-
gaja.

3% O§ skrecania nie przechodzi w og6lnosci
przez srodek $cinania w sensie wyzej okreslo-
nym.

Gdyby sila poprzeczna, stanowiaca obciazenie
skrzydla, dzialala w dowolnym przekroju o wspdl-
rzednej O << z << L, woéweczas podana definicja
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$rodka $cinania po odpowiedniej modyfikacji po-
winna okre$li¢é réwniez $rodek $cinania dowolne-
go przekroju. Wypadek ten, nie przedstawiajacy
w swej istocie trudnosci zasadniczych, pozostaje
}tutaj nie rozpatrzony.
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J. ROSCISZEWSKI

Asystent Katedry Mechaniki Lotu
Politechniki Warszawskiej

Podluzna statecznoéé dynem’czna

w locie z duzg predkosicia (poddiwickowq)

CZESC 1

Wstep. Pojecia ogélne. Wykaz oznaczen. Réwnania ruchu. Wplyw $cisliwosci na
stateczno$é: a) zmiana wspdlczynnika sily nosnej, b) pochylenie krzywej sity nosnej,
¢) wspdétczynnik oporu, d) wspdlczynnik momentu, e) wspoélczynnki aerodynamiczne
steru, f) pochodne wystepujace w réwnaniach statecznodci, g) wspétczynniki réw-
nania stateczno$ci, h) uproszczone réwnania statecznosci dynamicznej.

1. WSTEP.

Podluzna stateczno$é dynamiczna samolotu roz-
wazana byla przez wielu autoréw i w zaleznosci od
sposobu upraszczania skomplikowanych rownan
matematycznych, przedstawiajacych wyidealizo-
wany schemat zjawisk fizycznych, rczwazania te
dawaty lepsze lub gorsze przybliZzenie w stosunku
do rzeczywistych, warunkéw wystepujacych w lo-
cie,

W ostatnich latach, zwlaszcza wojennych, wraz
z wprowadzeniem nowych typéw szybkich
i zwrotnych my$liweéw o malym zapasie statecz-
noéci statycznej oraz dilugodystansowych bom—
boweoéw, przystosowanych do lotow na duzych
wysokoéciach, zagadnienia statecznosci dynamicz-
nej staly sie¢ bardzo aktualne.

Komplikacja zjawisk fizycznych, wystepuja-
cych w locie, zalezy w znacznej mierze od prg::dk(?-
$ci samolotu, powodujacej w miare zblizania sig
do predkosci dzwieku (predkosci ro:zchodzen'ia sie
zaburzen) wzrastajacy wplyw SciSliwosci _na
wspblczynniki aerodynamiczne poprzez zmiang
przeptywu (mozliwos¢ powstania fal cisnienio-
wych) i wzrost odksztalcen powierzchni nosnych.

Wprowadzenie napedu strumieniowo-odrzuto-
wego i konieczno$¢ zastosowania wywazenia ma-

sowego i aerodynamicznego steréw pociagaja za
soba odpowiednio dodatkowy wplyw strumienia
gazow wylotowych i zmiane charakterystyk aero-
dynamicznych samolotu.

Powyzsze zmiany, wywolane wspomnianymi
cdksztalceniami oraz wplywem strumienia ga-
zo0w wylotowych, zwiazane sg $cile z duzymi
predkosciami, chociaz nie lacza sie bezpoérednio
ze zjawiskami $cisliwosci.

W artykule niniejszym, poza podaniem ogél-
nych réwnan mechaniki, stusznych dla przepty-
woéw Scisliwych i niesci§liwych, zajme sie w szcze-
goélnosci wplywem $cis§liwosei i odksztalcalnosci
powierzchni ncénych na statecznosé za posrednic-
twem wspoOiczynnikéw, wystepuigeych w réwna-
niach. Brak dostatecznej ilosci danych doswiad-
czalnych zmusza do potraktowania tego zagadnie-
nia raczej jakosSciowo od strony fizycznej, a nie
ilosciowo. Niestety, trudne jeszcze w naszych wa-
runkach do zrealizowania, badania w locie i bada-
nia tunelowe, nie pozwolily na sprawdzenie da-
nych, zaczerpnigtych z literatury.

Zagadnienia statecznosci dynamicznej wymaga-
ja znajomosci wlasciwosei profilow i statecznosci
statyczne] 1 stanowily temat kilku artykutow

-w ,,Technice Lotniczej“. Przy rozwazaniu wpty-

wu ScisliwoSci potrzebna jest rowniez znajomosé
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zagadnien zwigzanych z p-rze-plywe_m przy d.gzych
liczbach Macha. Uzupelnienie, wyjasnienie 1 wy-
prowadzenie niektérych wzordéw znajdzie czytel-
nik w zalaczonym spisie literatury.

9. POJECIE STATECZNOSCI.

Stateczno$é jest to cecha samolotu, ktora okresla
charakter jego ruchu po wychyleniu z potozenia
réwnowagi. W zaleznosci od tego, czy samolot po-
siada tendencje powrotu do réwnowagi, zakioco-~
nej na skutek dzialania sit zewnetrznych, czy tez
tej tendencji nie posiada, nazywamy samolot sta-
tecznym lub niestatecznym.

Stateczno$¢ moze by¢ statyczna i dynamiczna.

Stateczno$¢ statyczna jest wilasciwoscia samo-
lotu odnoszacg sie do sil i momentéw statycz-
nych. Ruch samolotu po wychyleniu z potozenia
réwnowagi jest (nie zawsze) oscylujacy wskutek
zmiany pochodnych wspéleczynnikéw aerodyna-
micznych. Jezeli zmiany wtasciwosci lotnych
przebiegaja w kierunku zwiekszenia wychylen
od potozenia ré6wnowagi, méwimy o ,niestatecz-
nosci dynamicznej*.

Stad wida¢, ze o statecznosci statycznej mozna
mowic tylko w przypadku malych i wolno zacho-
dzacych odchylen od warunkéw réwnowagi, kie-
dy w przyblizeniu mozemy uwaza¢, Ze sily bez-
wladnosci sg roéwne zeru. ,

Przy rozwazaniu statecznosci dynamiczne] do-
chodzg dodatkowe sily i momenty bezwladnosci,
a takze uwzglednione zostajg zmiany pochodnych
wspoélczynnikéw  aerodynamicznych.  Widzimy
stad, ze stateczno$¢ dynamiczna jest pojeciem
znacznie ogblniejszym, zawierajgcym w sobie po-
jecie statecznosci statycznej.

Poza pewnymi, omawianymi dalej, rzadkimi
przypadkami stateczno$¢ dynamiczna pociaga za
sobg stateczncs¢ statyczng ale nie odwrotnie (sa-
molot stateczny statycznie moze byé¢ niestatecz-
ny dymnamicznie). W pojeciu statecznosci dyna-
miczne] wazny jest stopien statecznosei, mierzo-
ny zwykle odwrotnoscia czasu, potrzebnego do
sttlumienia polowy amplitudy. Ogdlne rdéwnanie
ruchu oscylujacego mozemy napisaé w postaci:

5):2‘(':6" N )

gdzie C — stala
t — czas
M = rn *+ ij. — pierwiastek réwnania ruchu

W ogélnym przypadku ruch samolotu moze sie
sklada¢ z kilku skladowych ruchow, przy czym
jako kryterium statecznosci uwazany jest ruch
»,najniebezpieczniejszy*. Wystarczy wiec, zeby
jeden ze sktadowych ruchéw byt rozbiezny (r.<<0,)
aby samolot stat sie niestateczny.

Rozwigzanie réwnan statecznosci przy dosé du-
zym zapasie statecznosci daje dwa mozliwe typy
ruchow:

1. wolno tlumione oscylacje o dlugim okresie

(fugoidaine) rzedu 30 — 120 sek.

2. szybko tlumione oscylacje o krétkim okre-
sie 2 — 10 sek.

Y a
m J#0; r>0

)
yh b
y, J#0;, r=0

N
N

)

<
N\

S

Y (+0, r<0

C
J
N\

O W)
Y
J=0; r=0
L
yh f) //
Y
J=0; r<0
L
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Rys. 1. Roézne rodzaje ruchdéw po wychyleniu samolotu
z polozenia réwnowagi o wielkosci y..z okre$leniem zna-
kow czeSci rzeczywistej i zespolonej pierwiastka réwna-
nia ruchu.

Statecznosé moze byé¢ rozwazana z trzymanym
l'ub puszczonym drazkiem sterowym. Wprowadza-
jac rzeczywiste wladciwosei uktadu sterowego (od-
ksztalcenia i tarcie), mamy w praktyce do czynie-
nia, w przypadku rozwazan statecznoéci z puszezo-
nym drazkiem, pewne cechy drazka trzymanego
(dzieki sitom tarcia) i odwrotnie — wskutek od-
ksztatcalno$ei steréw i ich napedéw w warunkach
trzymanego drazka, mamy pewne cechy drazka
puszczonego. W interesujgcym nas przypadku
szybkich samolotéw mamy przewaznie stery wy-
wazone masowo i aerodynamicznie i piiot nie
reaguje na male ruchy steréw, co stwarza wa-
runki ,,drazka puszczonego®. Na ogél statecznost
z drazkiem puszczonym jest gorsza, niz z trzy-
manym — stanowi wiec ostrzejsze kryterium.
Stateczno$¢ dynamiczna samolotu zalezy od wa-
runkéw lotu, przy czym w pewnym zakresie sa-
molot moze by¢ stateczny, a w innych nie.
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3. WYKAZ OZNACZEN ! — odleglo$é s$rodka sit aerdynamicznych
o na usterzeniu od $rodka ciezkoSci samo-
Cz, C:, Cm — wWspolczynniki aerodynamiczne, " lotu
odniesione do kierunku strug
o h — odleglo$¢ punktu potozonego w odlegh
cr= } c* ~+c.? — wypadkowy wspdleczynnik 0,25 ¢ od srodka ciezkosci samolotu
aerodynamiczny
§ — powierzchnia skrzydia
V, — predkoéé w locie przed zakidce-
niem Sy — powierzchnia usterzenia
n — gestosé powietrza na — sprawnoé¢ usterzenia
0
3 = - — stosunek gestoéci powietrza do je-~ ( g stosunek ci$nienia predkofei na uste-
2 go gestosci na poziomie morza \T,Hz “") rzeniu do ci$nienia predkosei strumie-

u, w — przyrosty predkoéeci w locie po
zakl6ceniu, odpowiednio wzgle~
dem osi xiosiz

g — przyrost predkosci katowej wzgle
dem osi y .

¥ — przyrost kata toru
o, — kat natarcia w locie ustalonym
¢ — kat wychylenia steru wysokosei

¢ — kat odchylenia strug za skrzy-
dlem mna usterzeniu

dc. - . o .
A = 7= — pochylenie krzywej sily nosnej
* przy nieskonczonym wydluzeniu
dc, . — .
a = _Jcr_ — pochylenie krzywej sily no$nej
* przy skonczonym wydiuzeniu
dc, . . .
a.= zct — pochylenie krzywej sily nosnej
* przy skonczonym wydluzeniu z
uwzglednieniem $cisliwo$ei
a, = %C’H — pochylenie krzywej sity nosnej
*H dla usterzenia
dC,H , . . .
Q= 5 ‘pocizhodna wspbiczynnika sity nos-
- nej wzgledem kata wychylenia
steru
dcmn . .
b =- dor pochodna wspélczynnika momen-
AH tu zawiasowego usterzenia wzgig-
dem kata natarcia
dCmu .
by= — 25 pochodna wspétczynnika momen-

tu zawiasowego usterzenia wzgle-
dem kata wychylenia steru.

Ma = —gl — liczba Macha

C — predkosé dzwigku

>

— wydluzenie skrzydta

¢ — $rednia cieciwa aerodynamiczna

nia niezakidconego

1Sy

V—_—C_S— — cecha ,,objetosciowa’ usterzenia
_Q
m== —g— — masa samolotu
W o stose” samolétu
v o Sl »8€
X |
o — Xu ou _
oSV, oSV, bezwymiarowe wspoiczyn
2 X niki pechodnych sit aero-
X ——  dynamicznych skierowa-
g, = w9 7 nyeh wzdhuz osi x wzgle-
pSV, oSV, dem przyrostéw predkodei .
przy P
°X uogo6lnionych
_ X _ 29
Y A A A
oZ
. . . ou
analogicznie wzgledem osi 2 z, = — > itd
pSV,.

M. oM I

ey A T 1 A |
oSLV, ou Psl V bezwymiarowe wsp6t

czynniki pechodnych

Y=t 97, » momentu pochylaja-
" pSLV, ou pSIV, cego wzgledem przy-
- rostow preakosci i

_ M, _aM I | ich pochodnych.

™= S1:V, aq pSEV, |
oM 1
w = w SP = ——. )
ip = — — promien bezwladnosci samolotu

ml

- T — czas aerodynamiczny
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V 1 c - towg réznicag miedzy’ vyynikami, otrzymanymj ty
7= _ T — droga, a rzeczywistoscia.

oSV, 2g g S 2o

— jednostka czasu aerodynamicz-

nego
K. — zapas statecznoéci statycznej
H,, — zapas sterownosci
2b — rozpietosé statecznika

V. — predkos¢ krytyczna dzial 0xdwr-oatnego

steru
V., — predko$¢é krytyczna rozbieznos$ci skret-
" nej
a. , Gy itp. — oznaczaja wsp a, az z uwzgled-

niemniem S$cisliwosci

&, d',itp. oznaczaja wsp. a;,a,z uwzglednieniem
odksztalcalnos$ci

4, ROWNANIA RUCHU

Sily i elementy okre$lajgce ruch samolotu sg

dwéch rodzajow: :

1. aerodynamiczne, zwigzane z ruchem po-
wierzchni noénych i odpowiadajgce wlasci~
wosSciom otaczajgcego powietrza,

2. Sily i momenty masowe, wynikajace z cig-
zaru i przyspieszen w najogoélniejszym zna-
czeniu. :

Zalozenia.

1. Na statecznos$é podluzng nie wplywaja sity,
wzdtuz osi Y momenty wzgledem osi X i Z
oraz ruchy wzgledem osi Y.

2. Podczas gaklocenia réwnowagi emieniaja
sie tylko pochodne wspoélczynnikéw aero-
dynamicznych.

3. Zakiadamy, ze gestosé powietrza jest stala,
co odpowiadaioby lotowl poziomemu,
wzglednie lotom przy malych katach toru.
W rozwazaniach nad lotami przyv duzych
katach toru zalozenie statej gestosci daje
pewien biad, o wielkoSci rosngcej wraz ze
zbiizaniem sie predkosci samolotu do pred-
kosei dzwieku.

Przy predkosci lotu o duzym kacie to-
tu okreslonej predkoscig krytyezna, roznice
pomiedzy okresem drgan fugoidalnych obli-
czonym z zaniedbaniem gestosci, a okresem
‘znalezionym z uwzglednieniem zmian  do-
chodzi¢ moga do 40% (przy wzrastajgcej
gestosel wzrasta okres drgan).

Podobne w przypadku lotéw o duzych katach
tcru powstaje pewien blad wskutek zaniedbania
zrniany predkosci dzwieku z wysokoscig, jest on
jednak znacznie mniejszy od poprzedniego.

Powyzsze zalozenia stanowig pewne przyblize-
nie w odniesieniu do rzeczywistosci, okreslajace
sprawnoéc danej metody, wyrazajacg sie procen-

Rownania statecznos$ci stanowia ogoélne, znane
z dvnamiki, réwnania sit i momentéw wzgledem
oxrt(u)gonalnego‘ ukladu Wsp(’)lrzednych (v, y 2),
w ktérym o§ x pokrywa sie z kierunkiem pred-
kosSci w ruchu niezakloconym (V) (patrz rys, 2).

osie

predkosci
predk. Kat.
sity
momenty
mom bezwt
katy

TL=22/50-R2

PN NE N =] Rl P
O] X< P <=
»QQZN'JUEN
g
N
h ]

Rys. 2. Uklad osi (%, y, z) zwigzanych z kierunkami nie-
zakléconych predkosei oraz osi (t, b, n) zwiazanych z sa-
molotem. Tabelka podaje predko$ci liniowe, katowe itd.

- zwigzane z ukladem x, y, z.

Poczatkiem ukladu wspdirzednych jest Srodek
ciezkos$ci. Stateczno$¢ rozwazana jest w locie pod
katem v, do poziomu.

Ogoélne réwnanie stateczno$ci mozemy napisaé
w postaci®):

M o B)® - C)® 4+ DA E =0. ..
gdzie w ogbélnym przypadku
A = rn - ifn;
Bezwymiarowe wspdlczynniki réwania (2)
w locie $lizgowym o kacie toruy, przy zamknie-
tym gazie napiszemy w postaci:
B, =N +4+v+ %
€= P+ o+ Nyv+ Q;
D, = Qo -4 P,v 4+ Ry — 8§
E = R o — T =;

3)

*) A Theoretical Analysis of Longitudinal Dynamic Stabiity
in Gilding Flight R & M 2075. = :
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gdzie
m
O = — Py —
lp
m
V= — ——;
Ip
n,
[ 5 S
lB
m,
L= "1 — ;
lp
N, = '_(xu_'l_ Zw)§
P1 = Xu~- Zw K o Zu
Q1 _ —xu— tg ‘{1
Cs
‘Rl == (Zu _ xu tg ‘{‘]_)
2
C s
Sl == — X
2
Cl )
T, = — (f0 — T 1g 1,

2

Nalezy zwréci¢ uwage, ze wzory 2), 3) wypro-
wadzone zostaly przy zaloZeniu nieskonczenie ma-
lych wychylen od polozenia réwnowagi, ktoére
jak wykazalo doéwiadczenie w przypadku wiek-
szych wychylen nie daje duzych biedow.

Rownania te stajg sie niesluszne w przypadku
lotéw przy duzych katach toru, wtedy bowiem
nie mozna méwi¢ o lecie ustalonym poniewaz sa-
ma tylko zmiana gestosci powoduje zaklécenie
ruchu.

Zeby samolot byl stateczny dynamicznie, czgsé -

rzeczywista pierwiastka réwnania (2) musi by¢
ujemna (oscylacje zbiezne), co pocigga za sobg
warunek

B,; C; D; E.; > O
dodatkowo musi by¢ spelniony warunek Routh‘a:
R=B,C, D,— D?*?—B*E > 0O .. 14)

Jak wynika z dalszych rozwazan, statyczna sta-
teczno$é jest dodatnia, gdy E: > O. Wspblczyn-
nik E:1 zwykle pierwszy zmienia znak; stanowi
wiec pierwsze kryterium stateczno$ci dynamicz-
nej. :

Mozliwe jest jednak, ze w pewnych warunkach
C, predzej zmienia znak niz Ei, a wiec przy sta-
teczno$ci statycznej moze wystapi¢ rozbieznosc
dynamiczna.

Rozwigzanie réwnania statecznosci (2).
Ci jest zwykle duze w poréwnaniu do D1 i Ej,

réwnanie (2) mozemy wiec przedstawi¢ w po-
staci:

17

/ D, B, I Eu}
A2 B, X\ C) 1\ M — T LT (5)
| ER L&t A
Roz‘wiac‘zanie'\ wyrazenia w pierwszym nawiasie
daje pierwiastki, przedstawiajace szybko ttumio-
ne drgania o matym okresie. Rozwigzujac drugie
wyrazenie otrzymamy pierwiastki, odpowiadajgce
ruchowi fugoidalnemu o dlugim okresie, dajace
si¢ przedstawi¢ w postaci: :
}‘n= - rniijn; n———“1,2,
gdzie r. jest tlumieniem ruchu fugoidalnego,
wyrazonym przez: '

rn'—-“l"(&_‘M\‘ . . o . . . .(6)

2\ c? |’

‘a j — czestotliwoscia kolowa (pulsacja)

R B, -2 . . . 7
iy = S )

1

Okres bezwymiarowy

 an 4/ G _
T Q/E1_,(8)

- r.* C,
]/ =75

gdy r» jest mate w poréwnaniu z

£
¢
rowy okres napiszemy w uproszczonej formie

'1'=21:]/Ct; )
E,

Okres w sekundach otrzymamy przez pomno-
zenie réwnania (7) lub (8) przez jednostke czasu
aerodynamicznego.

Czas potrzebny do sttumienia polowy amplitu-
dy w sekundach

bezwymia-

tlog, 2 141 Q ¢ .
In T'n S s
5. WPLYW SCISLIWOSCI NA STATECZNOSC

Wskutek $cisliwosci powietrza, wiasciwosci lot-
ne samolotu, a wiec i statecznos$é, ulegajg zmia-
nie ze zblizaniem sie¢ jego predkosci do predko-
$ci rozchodzenia sie zaburzen (predkosé dzwie-
ku). : '

Wplyw écisliwo$ci ma stateczno$é zauwazono
najpierw podczas wyprowadzania maszyny z lo-
tu nurkowego, kiedy to wskutek zmiany wlasci-
wosci powierzchni nosnych, konieczne byly
wieksze  wychylenia steréow 1 wystepujace
w zwigzku z tym duze sily zmusily do wprowa-
dzenia specjalnych urzgdzen pomocniczych.

W ostatnich latach, wraz z rozwojem szybkich
samolotéw o napedzie strumieniowo-odrzutowym,
wplyw Scisliwosci na stateczno$¢ nabierat coraz
to wiekszego znaczenia, nawet w locie poziomym

1 = . (10)
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Zrozumienie wplywu SciSliwo$ci powietrza na
stateczno$é ulatwi rozwazenie zmiany rozkladu
cisnien dokota profilu. W tym celu skorzystamy
z wynikow teorii dwuwymiarowego przeplywu
$cisliwego, ktore w rozwazaniach podiluznej sta-
tecznosci dynamicznej daja lepsze przyblizenie
w locie na matych katach natarcia przy wolno za-
chodzacych odchyleniach od polozenia réwnowagi
(ruchy fugoidalne), niz teoria ruchu tréjwymiaro-
wego, ktéra oddaje lepsze ustugi przy rozwaza-
niach stateczno$ci bocznej i kierunkowej. Stoso-
walno$¢ teorii dwuwymiarowego przeplywu do
podluznej statecznosci dynamicznej ogranicza kat
skosu skrzydla, ktéry nie moze by¢ zbyt duzy.

Z rozwazan Prandtla-Glauerta wynika, Ze cis-
- nienia, a wigc i predke$ci na powierzchni ciat
smuklych o oplywie dwuwymiarowym (w przy-
blizeniu skrzydlo i usterzenie poziome, gdzie ma-
my jeden wymiar maly o stosunku do pozosta-
Iych) ulegaja zwiekszeniu, podczas gdy w przy-
padku ciat tréjwymiarowych (kadilub, gondola)
cisnienia pozostajg bez zmiany.

Wobec tego na powierzchniach no$nych,
a szczegodlnie na skrzydle, moze powstaé wzrost
predkosci az do predkosei dzwieku, przy predko-
sci samoiotu mniejszej od predkosci dzwieku;
predko$¢ ta okre$lona przez krytyczng liczbe
Macha nosi nazwe predkosci krytycznej.

la przypomnienia podamy charakter zmiany
wspolezynnikéow aerodynamicznych wskutek $Sci-
sliwosci:

a) Wspblczynnik sily nos$nej zmienia sie w od-
niesieniu  do odpowiedniego  wspéiczynnika
w przeplywie niescisliwym wedtug wzoru Prand-
tla-Glauerta

Csy

Cee = ———
: VI1— Ma?

. 11)

lub w sposoéb bardziej dokladny wg wzoru Kar-
man-Tsien

Cs

Cye ==

M(l2 C,
I +vy1—Ma® 2

Wskutek S$ci$liwo$ci zmienia sie nie tylko Cz
ale takze i rozklad Cz wzdluz rozpietosci.

Charakter tej zmiany jest trudny do uchwyce-
nia i moze by¢ okredlony na podstawie badan.

dc. \-
da

Wazng role w réwnaniach statecznoéci odgry-
wa wspoblczynnik

VT = e + (12)

b) Pochylenie krzywej sily noéne;j (

dc,
do

Przy nieskoniczenie wielkim wydluzeniu pochy-
lenie krzywej sily nosnej pod wplywem S$cisliwo-
$ci wzrasta w przyblizeniu (wg wzoru Prandtla-
Glauerta) proporcjonalnie do

e

L
VI—M2"

Dla skrzydia o skonczonym wydiuzeniu A. D,
Young podal wzér przeliczeniowy

A + a,

a= | )a S
’ Ay 1 — Ma* +Q

\

(13)

Teoretyczne warto$ci ., okreslone wzorem
Younga sg mniej wigcej zgodne z wartodciami
do$wiadczalnymi, dla grubosci do 15 procent i az
do liczb Macha zblizonych do krytycznych.
Weér Multhoppa:

1:4 T /A
Gc Wydmg;?'em'e A= A~ A Learet
Qu=04 : / /Y

12 ' L

\ grubos¢
procent.

5
///’\ \J_Z

10 —]
08 .

skrzydto Typhognia
grub.proc.przy nasaczis 192\
» »ona Kodcu 137

| WV

S i a5 05 o7

08 Mg 09
TL~22/50~-R3

Rys. 3. Wplyw S$ci$liwoéci na stosunek wspotczynnika
pochylenia krzywej sily noénej ac do wspolczynnika po-
chylenia sily noé$nej przy Ma = 0,4. Dla réznych grubo$ci
procentowych profilu. -

Dokladniejszymi wzorami na a. sq:
Wzor Multhopp'a:

1 (1 I\ —
ac_( *EE)VI_M“Z_F

o

—I—%[]—}—]/]—]—%(I—Maz)]- . (13)

i wzér Schlichting‘a

1 V1— ma® 1
= I
+ A ( T

ac aa

1

Ay 1—Ma?

¢) Wspétczynnik oporu.

. Znaczny wzrost oporu, wystepujacy przy du-
zych predkosciach wywolany jest powstawaniem
fal cisnieniowych, pojawienie sie ktoérych moze,
poza ewentualnym spowodowaniem zmiany po-
fozenia punktu przejscia przeptywu laminarnego
w burzliwy (lub nawet oderwania strug), spowo-
dowa¢ szybki wzrost oporu falowego skrzydla
proporcjonalnego do (Ma — Ma,,)? w zakresie

1,05 Makr < Ma < .I, 18 Makr
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Pozostale czeSci samolotu chociaz sg w mysl
poprzednich rozwazan mniej narazone na dziala-
nie $cisliwo$ei odznaczaja sie jednak pewnym
wzrostem oporu, lub wplywem na opér platow
lub usterzenia.

u,04 T -
: 7
008 /
caty samolot

002

opor profilowy+|

opar falowy —”

/s
001 <
opor profilowy
0 065 070 075 080 Ma 085
TL-22/50-R4

Rys. 4. Wplyw $§ci§liwo$ei na wspdieczynnik oporu Cx
samolotu odrzutowego z zaznaczeniem wspdtczynnika opo-
ru profilowego i oporu falowego. Wida¢ zwiekszajgcy sie
wplyw oporu wywolanego interferencja.

Szczegdblnie ten ostatni tzw. opdr interferencji
ulega silnemu wzrostowi wraz z liczbg Macha
w sposOb nie dajacy sie ujaé teoretycznie.

d) Wspdblczynnik momentu.

Wiegkszo$¢ samolotéw, ktoére byly badane przy
duzych predkosciach, przejawiala tendencje do
zmiany wspélczynnika momentu w kierunku
wzrostu pochylenia wraz ze wzrostem liczby
Macha. Powéd zmiany wspdlczynnika momentu
moze by¢ wyjasniony przez rozwazenie zmiany
skladnikéw réwnania pochodnych wspoélczynnika
momentu samolotu z zaniedbaniem momentu
wlasnego usterzenia jako male] drugiego rze¢du.

_ dem
dc.

Widzimy, ze pierwszy i trzeci wyraz po prawe]
stronie réwnania (14) sa skladnikami zmniejsza-
jacymi statecznosé. Wplyw SciSliwo$ei na pochod-
na wspoélczynnika momentu jest nastepujacy:

Z badan wynika, ze dla skrzydia (bez duzego

o3

= dlm e (1—

s) . _i
dc. A " P (14)

d;:" wzrasta mniej wiecej do krytyczne]
liczby Macha lub nawet nieco wyzszej, a nastep-
nie maleje.

Decydujgcy wplyw ma $cidliwos¢ na drugi wy-
raz po prawe]j stronie réwnania (14).

Przy predkosSciach ponizej krytycznych stosu-
nek pochylen krzywych sitly nosnej na usterzeniu

skosu

i skrzydle dic jest w przyblizeniu staly przy

ac

wzroécie liczby Macha, podczas gdy kat odchyle-
nia strug w stosunku do kata natarcia wzrasta,
powodujac zmniejszenie statecznosci. Gdy liczba
Machae wzrasta do wartoéci nadkrytycznej dla
skrzydla, ale ponizej krytycznej dla usterzenia,
wspélezynnik pochylenia krzywej sily nosnej dla
skrzydla zaczyna szybko male¢.

Zmiana rozkladu sity nos$nej wzdtuz rozpigtosci
(wywolana weczeéniejszym osiggnieciem predkosci
krytycznej na profilach polozonych biizej $rodka
rozpietosci) powoduje zmniejszanie €.

e o . ds -
Wplyw $cisliwosci na a i J PTZY predkosciach

nadkrytycznych przejawia sie w polepszeniu sta-
tecznodcei statycznej, powiekszonym jeszcze wzro-
stem sprawnos$ci usterzenia (mniejszy spadek
predkosci na usterzeniu przez ,,zacienienie skrzy-
dtem*).

Rys. 5 podaje dla réznych typéw samolotow
zmiany stosunku statecznosci statycznej przy
pewnej liczbie Macha do statecznoscei przy Mzrow-
nej zeru, zmiany te potwierdzajg powyzsze rozu-
mowania.

34
[ [ 1
g II il
Sariolot
310 . A,(-’im_g , l' ‘l"
6o | | /
L4—-o o
26 Do 4+ I ’ [
' e
[
22 i I?f/
]
18 -
| +
i
1.4 -
1A
}4
10 ===y 511
\\\,;_\'.\;-:1;—;%6
060304 05 05 07 08 09Ma

TL-22/50 RS

Rys. 5. Wplyw $ciSliwosci na stosunek zapasu statecz-
noSci przy danym Ma do zapasu statecznoéci przy Ma = 0
dla réznych typéw samolotéw. Widaé pogarszanie sie sta-
tecznosci az do krytycznej liczby Macha, po czym sta-
teczno$¢é polepsza sie.

Przy zmianie polozen $rodka ciezkoS$ei, procen-~
towa zmiana zapasu statecznosci statycznej przy
predkosciach podkrytycznych jest wieksza niz
przy predkosciach matych, natomiast przy pred-
kosciach nadkrytycznych jest ona mniejsza. Po-
wyzszy fakt wyjasni¢ mozna wzrostem zapasu
stateczno$ci ze wzrostem liczby Macha.

Po osiggnieciu predko$ci krytycznej przez
usterzenie stateczno$¢ statyczna zmniejsza sie.
W wielu przypadkach praktycznych zamiast roz-
waza¢ trudng do uchwycenia zmiane zapasu sta-
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tecznosei statycznej przyjmujemy jako miare sta-
tecznosci wielko$é wychylenia steru (da]a"ca sig
bezposrednio pomierzyc¢) potrzebng do zrowno-
wazenia samofotu.

Badania tunelowe wykazuja, ze wartosc
_dcnn

dé
M. = 0,8 dla profilow gru-

b,

jest prawie stala do
bosci do 12%.

- Cotiowily kgt potrzebny do zrdwnow. semclo!
Hat potrzebny do Zrwnewaz. momeniu pocii
lajgeego sirzydia

Kat potrzebny do zréwnowaz. mementu samo-
lotu minus moment od usterzenia.

-4
5 lt
0 R L ==
\/
Cz=2
4 .
-4
0 semtzemom oo T T T e 2
Cz"g \
4

02 03 04 05 05 07 08 Ma

TL-22/50-R6

Rys. 6. Zalezno$é wychylenia steru potrzebnego do
zrownowazenia samolotu od liczby Macha.

Z rys. 6 widzimy, ze do zréwnowazenia zmiany
momentu samolotu bez usterzenia byly potrzebne
bardzo maie wychylenia steru. Gléwna czes¢ wy-
chylenia przy duzych liczbach Macha jest wywo-
lana zmiang sily nosnej na usterzeniu.

W samolotach bezogonowych jest wiec mniej
trudnosci zwiazanych z wplywem sci$liwoscei, gdyz
zmiany statecznosei i wywazenia sa mniejsze.
Wpiyw liczby Macha na zmiane poloZzenia osi cbo-

jetnej o. wielko$¢ xf (tzn. osi, dla ktorej

dem . . .

dc. = O) mozna wyrazi¢ nastepujgcym wzorem:

ds
’ Aqc & . SH . (l)

B = (15)

c Sc o

gdzie §= (ﬁ) i jest doswiadczalnie wyzna-
a,/, dc. i

czong wartoscig.

e) Wspdtczynniki aerodynamiczne steru.

Sprawa wplywu Scisliwo$ci na charakterystylki
powierzchni nosnych jest stosunkowo malo zna-
na. Na podstawie do$wiadczen ustalono, ze stery
sg mniej efektywne przy duzych predkosciach
i, ze do sterowania samolotem wymagane sg
wigksze ruchy. Zjawisko to moze by¢ traktowane
jako wzrost zapasu sterownoS$ci, a nie zmniejsze-
nie efektywnosei.

Polozenie usterzenia wzgledem skrzydla, wiel-
ko$é szezeliny i grubosé procentowa maja bardzo
duzy wplyw na efektywnos¢ steru. Zmiane
wspélezynnikow, charakterystycznych dla uste-
rzenia, podali, przez modyfikacje wzoru Glauer-
ta, Young i Owen.

lay)e

bic . alc V_ a20 _-_(_{30 :L'): 1 + ﬁi\ (16)
b1 a, agy a; ' i/l—-Maé—{» ‘a])a
TC;&
0 bi)e .
.I//I_Mag (a'l) <I ( l) (az) )
_bz___ b A (Dy)o (@)
b, I/I—Maz I__‘_(a‘)"( Ji __(bl)L (a2‘0)
A (b2)o (@)
012 , ! —T 7
a,a : : tegret.
na stopien [
008 e e f
- \‘fa,zf-izca’)?cfm Cz=0
1 | vet gl (5—0 ,
004 : s :
; Y0,=25L prayCz=0 | |
l 290 N 0541:0 ; { i
0 , ; f :
IR
00T 05 08 07 08 G9Ma

TL~22/50-R7

Rys. 7. Zalezno$é wspdlezynnikdow aerodynamicznych
steru od liczby Macha. .
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D; Dz : ! : i
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004 — : u ’ 1
. (aCmH : : i ! i
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Rys. 8. Wplyw S§ciS$liwo$ci na wspodtezynniki momentu
zawiasowego.

Ogélnie widzimy, ze wspolezynnik @.c,dgeDc by,
zwiegkszajg sie z liczba Macha a2 do Maw, a na-
stepnie zmniejszaja sie (oprocz bz).

f) Pochodne, wystepujgce w réwnaniach sta-
tecznosci.

Wplyw $cisliwo$ei wyrazi sie poprzez pochod-
ne czastkowe

0Cz O0Cx

_¢C . B OCm
oV T eV 7

e

OCmH
’ av 2

Dwa ostatnie wspo6lczynniki uwzgledniaja do-
datkowo wplyw odksztalcen.

Rozpatrzmy réwnania sil i momentéw po‘dcza.s
ruchu samolotu po wytraceniu go z rownowagh
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oznaczajgc przez u, w, v przyrosty predkosci i ka-~
ta wzgledem odpowiednich osi x, Y, 2
Sila wzdiuz osi x

X = —;—p SV, —+u)? .c,—‘ﬂ——a—ci‘(‘al—kﬂ)] +

VvV, oo V,
— Qsin (Y + ¥) (18)
stad ‘
oX V, ac,,)
Xo="— =p SV {—ci—— —
- p 1 ( 2 oV (19)
. -Xu Iia 0Cx X
podobnie X; == oSV, = C= — o SMa’
1 0Cx
T = > (Cz—- e (20)

Réwnanie sit wzdiuz osi z

1 oCs )
R e R e
2 , v,

4 Q.cos (v, +» (21)
wiec ,
Zo= 2% o8V, (— e - 4, ac,) . {22)
ou 2 R4
stad
Z, Ma oc,
Ly = = — C3 — —
p SV, 2 oMa
podobnie
Ly = — é( AR cx) . (23)

Réwnanie momentdéw z pominieciem momentu
od wychylenia klapki

1 - 2 JOCm w
M= L oST (V) + u) {M(_mL V})+

—V <a1c oy +a2c(61+6)]}=

; 3 .
=E-pSc(V1-+-u)zc . (24)
gdzie Cmn jest to wspélezynnik momentu samo-
lotu bez usterzenia.

Kat natarcia usterzenia mozemy napisa¢ w po-
staci:

w0 — 25 4 H 2

da
l.gq
-+ v (25)
1
gdzie
. dw
w = —
dt

stad
v, ¢ m ¢ Ma 2 cn
m, — 1. & BCm € JC 26)
2 l oV Il 2 oMa
podobnie o
]l ¢ 9Cm
—_— - & 27
M 2 1 2o (27)
Pochodna sktadowej M od usterzenia wzgledem
predkosci katowej g
My — L pScV,? (~T/& ¢ -l—) (28)
q 2 1 1 Vl
stad
Mgy = ——p—S—lz—Vaj—* P ac (29)
M 1 Su
VA = oz —_— —a
qH l qH 2 S 1C
Pochodna momentu wzgledem przy$pieszenia
M;v — a_]‘! e ..l pSCv2 [ Valc i? l
» 2 doa V2
stad .
——;le,},=——&§'45=qu de (30)

W powyzszych réwnaniach dla stateczno$ci
z puszczonym drazkiem sterowym, zamiast a,
trzeba wstawi¢ wyrazenie:

— [(¢7%e bIC
a]C = a]C -
byc

ktére otrzymujemy 2z przyréwnania réwnania
momentu zawiasowego do zera.

Wyrazenia my i z,dla skrzydia byly rozwazane
przez Glauerta (R & M 1216): stanowia one
orientacyjnie 10% odpowiednich wartosci mgu
I zu, mogy wiec by¢ zaniedbane. Dla uprosz-
czenia wyrazen na wspoélczynniki (3) wprowadzi-
my:

P . . (31)

R
Cp— —mm === 2 2
RS TS l/C."‘*—Cx
2

CR.COSY = Cz; Cr.

(32)
sin Y = — cx

Wyrazenia na wspélczynniki (3) przybiorg po-
staé:

N,=—x, —‘Zw——icx—,— Ma 2c¢. | 1 ?dc
2 2 oMa 2 2da
2 2
P]=quw_wau—— +Ma8(C R) C_z_i &‘ +
, 8 oMa 2 da\c,
Ma 2c: 2ce  Bee ¢ I
4 2Ma 22 2Ma 22 C’  (33)
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Q z i ’Y [ -‘.3.. C + @ -,a Cx“'
s s Ty 2 2 Ma
R s 10 4.) 1 o a 9{cr?
= - Zu Lu —_— T R" = -
' S Sy T s o Ma
Cs 1 2¢.
Sl = — X =
2 2 0
Cs I 2(cg?
T, = — — {(Zw Xw 10 Y,) = — .
1 P ( g1 s 5 o
h) Uproszczone réwnania stateczno$ci dyna-
miczney.
Wprowadzimy wspdétezynniki
I ™= —= Zy COS Y; — Xu Sin 7,
(34)
Fe == — Zy SIN Y, —+ Tw COS 7,
1 R . M '
Tu == o = Cr + @ 9cr (35)
pSV, du 2 9Ma
1 R 1
Fiw = _ = a—cf - (36)
pSV, sw 2 Qo

Uwzgledniajac zaleznosci (3), (35) oraz powyz-
sze (36) otrzymamy wyrazenie na E,.

E = —?‘—’—LR— [-— My Tu ~+ M rw] (37)
ip 2

podstawiajac do (37) wartosci wyznaczone przez

(26) i (27) otrzymamy

E, = — —}_’1 <& R [ici<]+ Ma 86“) i
in 2L 2 oa 2 cr 9 Ma
_ Ma 3cr Bem (38)
2¢cr 20 o oMa

Dla lofu, ustalonego przy stalej gestosci i pred-
koSci mamy zaleznos$é

CR.. V2 = -}——Q— —
— pS
2 (39)

consl

skad otrzymamy

i 0 CR 0 Cr \
24d ovy} V2 2 VdV =0
(aa T oV / 2
wiec
_dK_ - 2 Cr o %
doa I+ V, OCR.
2cr oV

skad
2 Cm dcm o Ma
dcm oa dMa 24
d cr - 0 CRr OCr_ BJ\T(I_ -
_801-_ oMa o a
Scm | Ma ocr Ma 2cr dcn
e g 2Ma) " Den 04 oMa
- ocCr
X : (40)

Wyrazenie na E; przybierze postaé:

C CR2

w 2cr dcm

— e Pt B S i M 41
E, ip 21 2 2o dca 1)
Wprowadzajac pojecie zapasu statecznoéei

otrzymamy
dc
K, — = 42
dcr (42
otrzymamy
by c ¢ 2c
B = ip 21 2 o= Ks - 43
9Cx ; OC S
W przypadku, gd e 2 E * s3 duzymi
preyp 8y “ 9 Ma 2Ma ? y

warto$ciami, wspdlczynnik C; jest w przyblizeniu
proporcjonalny do zapasu sterowo$ci Hn

@ )
2y

W ustalonym ruchu przy danej predkosci ma-
my

gdzie

(44)

H, = K, +<7

dq _ Vi 1 (45)
dcr I 2p,
dew _ 1 oew _ Ly (46)

dg — V, o= :Vl—
stad wprowadzajgc powyzsze zaleznosci do (44)
otrzymamy

oCm Cq
2q 2Cr’

K, — (47

stad widaé¢, Zze na zapas sterowosci $ci§liwosé ma
wptyw nie tylko poprzez K, ale takze przez @;
ostatecznie C; mozemy wyrazi¢ wzorem:

C]N—& C 0Cs

48
is 21 2a (48)

H,,

- Gdy D; jest male w poréwnaniu z pozostalymi

wspllezynnikami, wyznacznik Routh‘a (4) przy-
bierze postaé

ClDl - BXEI <0 (49)
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Poniewaz wspétezynniki Ei1 i Ci najpredzej
zmieniaja znaki o statecznoéci dynamicznej decy-
duje zapas statecznos$ei i zapas sterownos$ci. Roz-
bieznosé, wywotana zmiang znaku statecznosci sta-
tycznej E, ma charakter lagodny, zalezny od
zmian predkosci. Zmiana znaku wspdiczynnika
Ci, czyli zmiana znaku zapasu sterownosci H.
powoduje gwaltowng rozbiezno$¢, niezalezng od

SKRZYNKA T

Zgodnie z zapowiedzig umieszczona na tym miejscu
w Nr 4(11) z roku 1950 publikujemy ponizej w ramach
Skrzynki Technicznej artykul ofrzymany przez nas od
Kol. A. Uszackicgo. Nadestana praca w postaci pierwot-
nej zostala poddana szczegdlowej analizie przez zapro-
szecnego do wspoipracy specjaliste z tej dziedziny. W wy-
niku tego autor zmodyfikowal prace swoja, uwzglednia-
jac w czeSci uwagi zawarte w koreferacie. Jednoczeénie
pragniemy pcdkresli¢, ze praca ta w fazie przygotowania
do druku spotykals sie z doéé réznorodnym przyjeciem
przez interpelowanych o zdanie Kolegdéw. Jedni uwazali,
ze opuklikowanie uwag na temat przyblizonego rachunku
czesto spotykanych rozwiazan w konstrukéjach lotni-
czych moze byé¢ bardzo przydatne zwlaszceza dla ,,szyb-
“kich* przeliczen na warsztacie. Inni — stojacy na od-
miennym stanowisku — {twierdzili, iz umieszczanie na
lamach ,.Techniki Lotniczej* pracy nie dajacej S$cistej

predkosci lotu. Niestateczne ruchy fugoidalne
mogs wystapi¢ juz przy mal’ym dodatnim zapasie
stercwnosci i przy - duzym zapas1e statecznosci. Za-
pas sterownoéci staje sie mniej wazny, gdy ulega
zmniejszeniu, a zatem przy predkosciach nadkry-
tycznych dominujgca role odgrywa zapas sta-
tecznodci.

ECHNICZNA

zgodno$cl z naukowymi wynikami moze spowodowact
wsréd czytelnikédw o stabszym przygotowaniu naukowym
wyciagniecia btednych wnioskéw. Bezsprzecznie — i to
pragniemy zaznaczyé — korzystanie z materialéw wpro
wadzajacych dla uproszczenia pewne ograniczajace za-
lozenia musi byé przeprowadzane z rozwaga tak, by nie
doprowadzié skazenia otrzymanych wynikéw bledem
o wartoécl nie do przyjecia. Sadzimy jednak, ze Czytel-
niey nasi maja odpowiednie ,,wyczucie®“ i potrafia we
wladciwy sposéb wykorzystaé podany nizej material.

Chetnie przyjmujemy jednak glosy krytyki oraz uwagi
ndnogénie poruszanego tu ogdlnego tematu — celowosci
zamieszezania  przyczynkéw — zawierajacych  material
o charakterze recept dajacych wielkosci nie zupelnie $ci-
ste Dlas wypowiedzi tych otwieramy tamy Skrzynki Tech-
nicznej.

RACHUNEK PRZYBLIZONY WYTRZYMALOSCI QWORZNI NA ZGINANIE

o [ v« Y -

W KON3STRUKCIACH DREWN! IANYCH

Zrédiem do wykonania niniejszej pracy bylty liczne préby fabryczne jakie przy-
padlo mi w udziale wykonaé, przy dbudowie prototypu samolotu R. 8, budowanego
w Lubelskiej Wytworni Samolotéw w 1927 r.

Préby mialy na celu ustalenie ilesei i wymiardw sworzni w licznych wezlach
tego dwuplata o konstrukcji drewnianej i polegaly mna zrywaniu probek w postaci
klockéw drewnianych z umieszczonymi w mich pojedyrniczymi sworzniami, jak i ca-

tych weztéow.

Do préb stosowano drewno sosnowe bez sklejki, a obcigzenia wzdtuz widkien.
Préby byly przeprowadzone w laboratorium fabrycznym na maszynie do zry-
wania systemu Amslera z samopiszqeym urzqdzeniem kreSlacym krzywg od-

ksztatcen.
Jako wyniki przyjmowano te granice
gwattownie zalamywaé sie.

obcigzen przy ktérej krzywa zaczynala

Niestety dokumentacja z tych préb dzi§ juz mie istnieje poza nieoficjalnymi mo-
tatkami, ktére postuZyly do napisania niniejszej pracy.

I

- \\Q\

i
[ S R

~ N

TL-59/50 -R!

Rys. 1,

Rozpatrzmy wypadek polaczenia konstrukeyj-
nego belki drewnianej, okucia w postaci plaskie]j
blachy i sworzenia, rys. 1.

Dla wuproszczenia zagadnienia rozpatrujemy
wypadek kiedy sworzen jest obciazony jedno-
stronnie i narozony na zginanie sitg P przenoszo-
ng przez blache okucia. Kierunek sity jest prosto-
padly do osi podluznej sworznia.

Zakladamy ze dlugo$¢ sworznia i grubos’é bel- -
ki jest nieskoniczenie duza 1 Ze sworzen zegme sie
w poblizu brzegu belki.

Zgiecie sie sworznia nastgpi w chwili kiedy na-
cisk na drewno na pewnej jej dlugosci, od brzegu
belki, przekroczy granice naciskéw dopuszczal-
nych na zgniatanie dla drewna.

Jezeli przyjmiemy dla uproszczenia, ze nacisk
ten jest rownomierny i dla obliczenia momentu
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zginajacego sworzen przyjmiemy jako reakcje @
w odlegtosei 1 od brzegu belki to mozemy napisac
réwnanie :

Mdop.zpd-l
i
o Ma_ W0
l l

gdzie: W = momentowi wytrzymatoSci dla prze-
kroju sworznia
o, = granicy proporcjonainosci materialu
sworznia
poniewaz @ = Py mozemy napisa¢ Q@ = d . 2l . ka
gdzie: ka = dopuszeczalny docisk dla drewna. Ma-
my wiec dwa réwnania:

W.op

P; = = d.21.k4

<

z réwnan tych eliminujemy 1, a zatem w wyniku
przeksztalcen otrzymamy

Pd:2V W.Gpéd.kd

Wiemy, ze
W:—I-;I= W.e=~li/4d—
e 2
gdzie: I = moment bezwladnosci przekroju
e = odleglos¢ skrajnego wildkna od osl
przekroju.
Podstawiajac I na miejsce wyrazu
w.d

2

otrzymujemy dla sworzni obcigzonych jednostron-
nie

Po=2yT.op ke . . . . . , . . . (I

Dla sworzni obcigzonych dwustronnie syme-
trycznie, rys. 2.

Pp=4yT.op ks . . . . . . . . . (2

Poniewaz dla sworzni obcigzonych jednostron-
nie Py=d.2l.kqs to dla sworzni dwustronnie obcia-

Zonycth=2(de2l.k) = d4lkd
najmniejsza grubos$¢ belki L ninim = 4 1 dla kt6-
rej moze by¢ stosowany wzoér (2), wynosi

4 ]/TI.Op.kd
d.ka

Lminim. —_
sworzni petnych

(3)

Po uproszczeniu tego wzoru dla sworzni pel-
nych ofrzymamy

storzn.i. = 0,886 d &L . . . . . . . . (4)
ha

, M A
\C\\'n \\ 1_ \\\ \
A~ S /\ PN
" o \/\\ N K \\‘)\ q
] *E'ﬂ: - :{

TL-59/50-R2

Rys. 2.

i dia nitéw rurkowych

Lminim~ — 4 }/I Gp.—kd . T

nit. r.

_VE VAT AT o 0886]/“—~(l4_(lo4‘/?_L

2 d ky. d k4 (
dla L < L minim 7e WZOTru

P, =L .d.ka. . . . . . . (6

Ponizsze tabele dajg warto$ci Psi Lminim. w mm
dla najczeSciej stosowanych S$rednic sworzni i ni-
ta rurkowego & 12/9 mm w zalezno$ci od 6,ika.

Powrétmy do zagadnienia uproszczen doko-
nanych w zalozeniach. Jest rzeczg oczywists, ze
nacisk na drewno pod wplywem obcigzen i od-
ksztatcen sworznia nie bedzie réwnomierny i naj-
wigkszg wartos¢ osiagnie na brzegu belki. A za-
tem wypadkowa naciskow @ bedzie lezala nieco
blizej brzegu belki w stosunku do tego co przy-
jeliSmy do rachunku.

NieScistosé ta jak i przyjecie wypadkowej @ do
obliczenia momentu gnacego sworzen, daje w wy-
niku biad rzedu b. niewielkiego na korzys$c wy-
trzymatoSci sworznia.

Stuszno$¢ powyzszego potwierdzaja w pewnym
stopniu badania inz, Pielera z D.F.S. (Deutsches
Forschungsinstitut fiir Segelflug) majace na ce-
lu podanie pewnych wytycznych przy projekto-
waniu oku¢ skrzydiowych szybowcow; wyniki
tych badan stanowily tresé wygloszonego odczy-
tu na zebraniu ISTUS w Bernie Szwajcarskim
w maju 1938 r.

Tlumaczenie tego artykulu ze wzgledu na
aktuaino$¢ poruszanych zagadnien zamieszczono
w ,,Technice Lotniczej“ z wrzeénia 1938 r. w do-
slownym brzmieniu.

5)

obliczamy site Py
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Sworznie pelne ® 6 mm

6p kG/en? 4500 500 5500 6000 7000 8000 9000
!
kd kG/cmz Pd Lm Pd : Lm Pd l Ln Pd ’ Lm Pd ’ { m Pd \ Lm Pd Lm
100 215 136 | 225 | 38| 235 | 40| 250 |41 | 270 | 45| 200 | 43| 300 | 50
200 300 | 25| 320 | 26| 335 | 28| 350 | 29| 380 | 32| 400 | 31| 425 | 35
250 340 | 23 | 360 | 24 375 | 25 390 | 26 | 420 | 28 | 450 | 30 | 478 | 32
300 370 1 20 | 390 | 21| 420 | 23| 426 | 24 | 400 | 26 | 493 | 27 | 523 | 29
350 400 | 19} 420 | 20 | 440 | 21 | 462 | 22 | 500 | 24 | 535 | 95 | 506 | 27
40 430 | 181 450 1 19§ 470 | 20| 492 [ 20| 535 | 22| 570 | 24 | 605 | 25
450 450 | 17 | 480 | 28| 500 | 19} 525 | 19| 565 | 21| 605 | 22 | 645 | 24
560 480 1 16 | 500 | 17 | 530 | 18 | 550 | 18 | 600 | 20 | 640 | 21 | 68y | 23
550 560 1 151 530 | 16 | 555 | 17 1 580 | 18 | 630 | 19| 670 | 20 | 710 | 22
600 530 1 15 1 850 [ 15| 580 | 16| 600 | 17 | 655 | 18 | 700 | 19 | 740 | 21
700 570 {14 ] 600 {14 ] 630 | 15] 650 | 16| 700 | 17 | 750 | 18 | 800 | 19
Sworznie pelne ® 8 mm
6, kG/en? 4500 5000 5500 6000 7000 8000 9001
kd kG/cm2 d Lm Pd Lm Pd l Lm Pd Lm Pd Lm Pd Lm Pd Lm
100 380 | 47| 400 [ 50 | 420 | 52| 445 | 56| 420 {60 | 515 65| 545 | 68
- 200 540 | 34| 570 | 39 f 590 | 37| 630 | 40| 680 | 43| 720 | 46 | 770 | 48
250 610 | 31| 640 | 32| 695 |35 709 |35] 760 |38 | 810 | 41| 860 | 43
300 66 | 27| 700 |29 720 | 30| 770 | 32§ 835 |35 890 | 37 | 945 | 39
350 710 { 25| 750 | 27 | 780 | 28| 83 | 30| 900|321 905 | 34| 1020 | 37
400 750 1 23| 800 | 25| 840 | 26 | 890 | 28 | 960 | 30 | 1030 | 32 | 1090 | 34
450 800 | 22| 850 | 24| 890 25 | 945 | 26| 1020 | 28 | 1090 | 30 | 1150 | 32
500 850 | 21 ] 900 | 22| 940 | 23] 1015 | 25| 1070 | 27 | 1150 | 29 | 1220 | 31
550 905 | 21 | 955 | 22 | 1000 | 23 | 1040 | 24 | 1130 | 26 | 1200 | 27 | 1270 | 29
600 945 | 20 | 1000 | 21 | 1050 | 22 | 1090 | 23] 1180 | 25 | 1250 | 26 | 1330 | 28
700 - 1020 | 18 | 1075 | 19 | 1130 | 20 | 1180 | 21 | 1270 | 23 | 1365 | 24 | 1445 | 26
Sworznie pelne ¢ 10 mm
6, kG/cn® 4500 50.0 5500 6000 7000 8000 9000
ki kG/w? | Pa |Lum| Pa |Lu| Pa [Lu| Pp |Ln| Pu |[Ln| Pa [Ln| Po [in
i
100 500 591 620 | 62| 650 | 65| 690 [ 69| 740 | 74 | 790 ’ 79| 810 | 84
200 840 421 850 | 44 | 920 46 970 | 49 | 1045 | 52 | 1170 : 54 | 1130 | 57
250 940 | 33 | 990 | 40 | 1040 : 42 | 1080 | 43 { 1170 | 47 | 1250 } 50 | 1330 | 53
300 1030 | 34 | 1080 | 36 | 1130 : 38 | 1190 | 40 | 1280 43 | 1375 | 46 | 1450 | 48
330 1110 31 § 1170 | 34 | 1230 | 35 | 1280 | 37 | 1385 | 40 | 1430 ; 42 | 1570 | 45
400 1180 29 | 1250 | 31 | 1310 ' 33 | 1370 | 34 | 1480 | 37 | 1580 ! 40 | 1680 | 42
450 12601 28 1 13 0 | 29 { 1390 ! 31 | 1450 | 32 } 1570 : 3+ ] 1680 | 37 | 1760 | 40
500 1320 26 | 1400 | 28 | 1460 " 29 | 1530 [ 3L } 1650 | 33 | 1770 | 35 | 1870 | 38
550 1400 | 25 | 1470 | 27 { 1540 | 28 | 1600 | 29 | 1740 | 32 | 1850 * 34 | 1970 | 46
600 1460 | 24 | 1530 | 26 | 1600 | 27 | 1680 | 28 | 1500 | 30 { 1940 ; 32 | 2030 | 34
700 1570 | 22 | 1630 | 24 | 1740 ; 25 | 1805 | 26 | 1950 | 25 | 2080 | 30 | 2220 | 32
Sworrnie pelne © 12 mm
6, kiG/cn® 4500 5000 5500 6000 7000 3000 9000
kd kG/cm2 Pd Lm Pd ’ Lm Pd Lm Pd ;‘ Lm Pd Lm Pd Lm Pd Lm
100 905 | 76 | 955 | 80 | 1000 | 84 | 1050 | 83 | 1130 | 95 | 1210 (100 | 1280 {107
200 1280 | 53| 1350 | 56 | 1415 | 59 | 1480 | 62 | 1500 | 67 | 1700 | 71 | 1810 | 76
250 1430 | 45 | 1510 | 50 | 1580 ! 53 | 1650 | 55 | 1760 | 59 | 1900 | 63 | 2020 | 67
300 1570 | 44 | 1650 | 46 | 1740 | 48 | 1810 | 50 | 1950 | 54 | 2090 | 58 | 2210 | 61
350 1700 | 40 | 1790 | 43 | 1875 | 45 | 1960 | 47 {72120 | 50 | 2260 | 54 | 2400 | 57
400 1800 | 38 | 1900 | 40 | 2000 | 42 | 2080 | 44 | 2260 | 47 | 2420 | 50 | 2560 | 53
450 . 1920 | 36 | 2025 | 35| 2130 | 39 | 22:5 | 41 | 2400 | 45 | 2570 | 48 | 2720 | 50
500 2070 | 34 | 2130 | 36 | 2240 | 37 | 2340 | 39| 2525 | 42 | 2700 | 45 | 2870 | 48
550 2120 | 32 | 2240 | 34 | 2350 | 36 | 2450 | 37 | 2650 | 40 | 2830 | 43 | 3000 | 46
600 2290 | 31 1 2330 | 32 ] 2460 | 34 { 2560 | 36 | 2770 | 38 | 2960 | 41 | 3170 | 44
700 2400 {29 | 2520 | 30 | 2650 | 32| 2760 | 33 | 3000 | 36 | 3200 | 33 | 3400 | 40

25
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Nowe normvy i

W okresie sprawozdawczym ukazaly sig drukiem nastepu-
jgce normy: :
PN/L--02651 Przewody instalacji lotniczych. Srednice we-
wnetrzne.

Nasza ankiela | noreda

Dnia 6 lutego br. odbyta sie druga z kolei narada Redakciji
naszego czasopisma z Czylelnikami.
Narada poprzedzona byla ankiety rozeslang w- czwartym ze.
szycie 1950 r. Program narady byl neasigpujacy:
1) Zagajenie Przewcdniczgecego ZPIL,
2) Slowo wstepne przewcdmiczgcego podkomisji progra-
mowej dia ,,Techniki Lotniczej®,
3) Sprawozdanie Redaktera Naczelnego ,,Techniki Loini-
czej* i omodwienie wynikow ankicty,
4) Dyskusja nad punktem 3,
5) Woine wnioski.

Ponize] podajemy zasadnicze punkty sprawozdania,
niki ankiety oraz wyniki dyskusji.

W roku 1950 wydano 4 zeszyty o lacznej objetosci 160
stron formatu A4, wprowadzono nowe dzialy: ,,Przy rysow-
nicy®, ,,Skrzynke Techniczna‘ oraz ,,Nowc normy i projekiy
norm*. ‘Ponadte Redakcia zamieszczala ariykuly o tematyvce
ogo.ie} craz starzfa zanieszezad w kazdym zeszycie artykuly
z zakresu eksploatacji techmicznej sprzetu lotniczego.

'\\"y -

Ze statystyki rezprowadzonych zeszytéw wynika, Ze licz-
ba zeszyidw wrozsprzedanych w plerwszym rzucle wzrosia
od roku 1948 z ok. 570 na 978 w grudniu 1950 r. Pozostale
zeszyly rozchodzg sie wzglednie szybko iak, ze roczniki 1943
oraz 1949 sg juz prawie kompletnie wyczerpane.

Na rok 1950 Redakcja zaplanowala 6 zeszyldw o lacznej
objetosci 240 siron A4 przy nakladzie 2000 egz., jednakze
Departament Techniki P.K P.G. przyznal ty.ko 144 sireny,
w tym 16 siron na ,,Biuletyn Gidwnego Instytuiu Lotnciwa®
oraz 16 stron na ,,Przeglagd Bibliograficzny Lotnicwa‘. Naklad
ma byé utrzymany w dotychczasowej wysokodci 1500 egz.

Redaktor Naczelny omowil pokréice temeaiyke na rok 197l
ktérej nie przylaczamy tu z braku miejsca. Tematyka zapla-
nowana przez Redakcje ulozona byta przed otrzymaniem od-
‘powiedzi na ankiete totez zosianie rozszerzona, tak aby lepiej
zaspokoié wymagania czytelnikow.

Sprawozdawea podkre§it jednak, ze zreaiizowanie zgdanych
tematdw przekracza kikakrotnie tegoroczne moziwosci Re-
dakeji (mala il¢$¢ stron do dyspozycji), 1 o ife limit stron nie
zostanie powigkszeny, to nawet nie wszystkie artykuly juz
ztozone do Redakeji i zakwalifikowane jako dobre bedg mogiy
ukazaé sig w tym roku.

Na ankiete ,,Techniki Lotniczej* odpisalo do dnia 211.51 r.
63 czytemikéw, w tym 3 osoby z Czechostowacji, ktéra bardzo

projekiy norm

PN/L—36004 Koncéwki rozruchowe siinika i rozrusznika.
Zakcniczenia klowe.

PN/L—74100 Przewody iotnicze. Opaski do oznaczania prze-
wodow.

PN/L—95000 Walx1 gigtkie napgdu obrotomierza.

z czyielnikami

zywo interesuje sig naszg prasg lotniczg. Do chwili oddania
nin‘ejszezo do druku wpiynelo dalsze 10 odpewiedzi.

Z posrod nadeslanych odpowiedzi 65% stanowig glosy inzy-
nieréw, 13% studeniéw, 7% technikdow, 79 uczniow i 39,
innych, i

Czyieinicy, ktérych wiekszosé, bo 689, posiada ponad 1 rok
praktyki w przemysle wypowiedzieli sig na cg6l za utrzy-
manierm czasopisma na poziomie wyzszym (inzynierskim) --
57% 1 sredmm — 38%. *

Ankiela wykazywala palgca potrzebe publikewania artyku.
6w ze wszystkich dziedzin techn'ki i wiedzy loiniczej co mie-
dzy innymi wyrazilo si¢ liczbg 89% glcsdw za zwi.ekszeniem
chietodel rocznej czasopisma, przy czym 58% wszysikich wy-
pow.edzi domagalo sie zwigkszenia zardwno objetodci jek
i czestobihweodel ukazywaniy sie. Zudanie to niejednoxrosne
podsredlano tez w rudryce ,,Uwagi i propozycje Czytclaika®

Mowey zabierajacy glos w dyskusji wypowiadali sie za
uirzymaniem poziomu pisma z tym jednak, Zedby przez umie-
jetne redagowanie uwypukiaé¢ istotny, fizykalny sens wywo.
dow, iym samy:n poczwelajac czyie.nikom gorze] przygoto-
wanym maiematycznie na wyciggniecie prawidlcwych wnio-
skow. .

Zaréwno uczesinicy ankiely jak i zebrani na sall wyvowia-
dajg sie za tym, eby powiekszy¢ ii08¢ konstrukeyjnych opisow
sprzetu zwiaszcza z dziedziny osprzetu lotniczezo, poruszyé
intensywniej sprawe siowniciwa lotniczego i cznaczen nor-
malnych, oraz pecéwigelé wigcej stron akiuainym zagadnie-
nicm fabrykacyjnym {1 eksp-oatacyjnym.

Zebrani wysuneli wnicsek jednoglcénie przyjety, aby Re-
dakeja ,,Tecnniki Lotnicze]* wznowha starana o powigxszenic
limitu stron do zaprojexiowanego przez Redakcje jeszeze w ro.
ku biezgcym.

Konczac to pobiezne, z koniecznosci, sprawozdanie Redakeja
»Technixi Lotniczej* pragnie zlozy¢ podziexowanie tym Czy-
telnikomm, kidrzy przez udzial w anilecle, badZ naradzie naszej
przyczynii si¢ «do zacicSnienia wspdlpracy majacej na celu
poprawe sposcbu redagowania | jeszcze wigksze powigzanie
temalyxi naszego czasopisma z poirzedami praktyki

Pragniemy tez zaznaczy¢, ze wspélpraca nasza nie powinna
ograniczaé sie ty:ko do sporadycznych ankiet, bgdZ do zebran
dyskusyinych, lecz, ze mile widziany jest kazdy list i kazda
uwaga nadeslana do Redakcji wzglednie do Skrzynki Tech-
nicznej. :

Cieszymy sie réwniez z wypow'adanych od czasu do czasu
siéw uznania dia Redakcji. Utwierdza nas to w przekonaniy,
ze praca nasza idzie we wiasciwym kierunku.

TECHNIKA LOTNICZA — Kwartalnik Zwiazku Polskich Inzynieréw i Technikéw Lotniczych (Koto Lotnicze SIMP)

wydawany nakladem NACZELNEJ ORGANIZACJI

Redaguje Komitet Redakeyjny
Redaktorzy dzialowi — inz.
Adres Redakeji: Warszawa 1, Nowowiejska 24.

Stanistaw Madeyski, inz.

TECHNICZNEJ
Redaktor Naczelny — inZz, Jan Paczoski
Jerzy Pindera, inz. Jan Staszek

Redaktor Naczelny przyjmuje we wtorki i eczwartki godz. 17.830—18.30.

Adres Administracji: Administracja Czasopism Technicznych NOT, Warszawa, Czackiego 3/5, tel. 8-95-10 do 16.
' KONTO PKO I-8100.

Cena pojedynczego zeszytu 6.— zlL

Prenumerata roczna 24.— zi.

poélroczna 12— zb.

Organizacjom mlodziezy uczacej sie przystuguje znizka 509 przy prenumeracie zbiorowe] od 10 egz. Wzwyi.
Prenumeraty za granica: $4 wzgl. £1.

Druk, LSW Nr 2 — Warszawa, ul. Skolimowska 5. Zam. 904 z 15.1.51. 1.500. 2-B-17483
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W ,.Biuletynie GILot“ drukuje sig publikacje o charakierze opisowo

e e

- sprawozdaweczym z ciekawszych prac wy-

konywanych w GlLot.
TRESC ZESZYTU 1 — 1951

1. Aeorodynamiczna waga samosiateczna — Mgr inz. Franciszek Janik
2. Krzywiznomierz odwiertéw -— Mgr inz. Wiadyslaw Jarominek.

‘Mgr inz. FRANCISZEK JANIK
GILOT.

Aerodynamiczna waga samostateczna

Gléwnym zadaniem wag aerodynamicznych
jest pomiar sii aerodynamicznych, dzialajgcych
na profil no$ny w tunelu aerodynamicznym. Zna-
ne zjawisko niestatecznosci profilu objawia sie
réowniez w tunelu aerodynamicznym i wplywa
niekorzystnie na przebieg pomiaréow. Wystepuje
ono coraz wybitniej ze wzrostem predkosci stru-
mienia powietrza i zmusza nas do znacznego ob-
nizenia czulo$oci wag. Chcecac bowiem skompenso-
wa¢ niestateczno$¢ uktadu mierzonych sit aerody-
namicznych musimy znacznie obnizy¢ Srodek mas
wlasciwej wagi dla ustatecznienia ukladu. Zbyt-
nie za$§ ustatecznienie wagi prowadzi w konse-
kwencji do obnizenia stopnia czulosci.

Aby uklad byl stateczny muszg podczas wahan
powstawaé sily skierowane w strone polozenia
réwnowagi, czyli musi by¢ stale

- dP
ds

<0

jesli s oznacza wychylenie z polozenia réwnowa-
gi. Ot6z w normalnym ukladzie wag waga W:
(rys. 1) jest z reguly stateczna, gdyz przy zabioko-

W, _
b a
W; @ | %
"N X
% D; . a; " PI
Q.
pusA | W A | V22
ERY) A
8 *351y
-
1] |
< dowagi Wz

- A R?
% AL A
TL~2/51-Ri

. Rys. 1. Schemat klasycznego ukladu wagi.

Iy ges
B~ . [ <Y

TL-2/51-R2

Rys. 2. Schemat wagi ustatecznionej,

wanej wadze W, profil obraca sie podczas wahan
wagi Wz okolo punktu A. Profile noéne sg sta-
teczne, jesli biegun momentéw znajduje sie przed
14 cieciwy, czyli przed punktem O. Wrecz od-
wrotnie, profil jest niestateczny, jesli biegun mo-
mentdéw znajduje sie z tytu poza punktem O.
Gdy punkt B obniza sig, maleje kgt natarcia,
a wiec maleje rowniez sita P1 oraz sila P2 ~ i na-
odwrot; stad spelniony jest warunek statecznosci

dp,

0
ds, =

Ale za to waga W; znajduje sie w ukladzie nie-
statecznym, gdyz jak tatwo sprawdzié

dp,
ds,

>0
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spos6b potencjometry wlgczone w ukiad mostko-
wy cbejmujgcy rowniez galwanometry pozwala-
ja na uzyskanie wskazan o podzialce proporcjo-
nalnej bezposrednio do samych wartoéci katéw
pochylen.

Pozostaje jeszcze do okre$lenia azymut krzy-
wizny. Obrét sondy dookola osi podluznej, jak
podano to wyzej, nie ma zadnego wplywu na
obrot ramki. Dla ustalenia polozenia ramki we-
wnetrznej wzgledem ziemi korzystamy z trzecie-
go galwanometru, wyskalowanego w podzialce
katowe]j, wilgczonego wraz z trzecim potencjome-
trem w uklad mostkowy. Dzieki temu mozna
w kazdej chwili ustali¢, jakie polozenie zajmuje
ostona sondy wzgledem ramki.-Znak umieszczony
na ostonie umozZiiwia z kolei zorientowanie poto-~
zenia ramki wzgledem ziemi. Zadanie to jest
ulatwione przez zastosowanie wizjera,

Na rys. 2 podany jest schemat ideowy krzywiz-
nomierza.

Jak wida¢ ze schematu w skrzynce pomiarowe)
umieszczone sg trzy zegary (galwanometry) wy-
cechowane w podzialce katowej. Dwa z nich po-
kazujg nachylenia osi sondy wzgledem dwoéch
pionowych, wzajemnie prostopadivch ptaszczyzn.
Trzeci pozwala okreslié azymut krzywizny
Umieszczony obok woltomierz zapewnia kontrolg
napiecia zasilajgcego. Takie rozwiazanie umozli-
wia cigglg obserwacje zmiany krzywizny odwiertu
i dokonywanie zapiséw odpowiadajgcych poszcze-
golnym glebokosciom. Kazdy zapis winien obei-
mowac nastepujace pozycje:

a) giebokos¢ dokonywanego pomiaru,
b) wskazania galwanometréow pochylen,

¢) czas dokonania pomiaru (potrzebny dla usta-
lenia poprawki precesyjnej).

Na rys. 3 pokazano zasade pomiaru pochyler:
osi sondy krzywiznomierza. O§ OX pokrywa sie
z kierunkiem grawitacji. O§ OY lezy w plasz-
czyznie ramki wewnetrznej, a 0§ OZ jest do niej
prostopadia. Kat « lezy w plaszczyznie XOY,
a kat § w plaszezyZnie XOZ. Prosta OK pokry-
wa sie¢ z kierunkiem osi sondy i tworzy z osig
OX kat v okreSlony nastepujacym prostym wzo-
rem:

1%y = 1g% +- 1g°3

Katy @ i B odczytujemy bezposrednio ze wska-
zah zegar6éw. Je$li ON jest np. kierunkiem po6t-

nocy magnetycznej, to azymutem magnetycznym
krzywizny odwiertu nazwiemy kat am

aAm =— 360° + ({}' - 6)

1

Kat ¥ latwo wyznaczamy na poczatku pomia-

Rys. 3. Zasada pomiaru pochylen osi sondy krzywiznomie-
rza wzgiedem kierunku grawitacji. Osle OZ, ON i OY leig
w plaszczyzZnie pozicinej.

row przy pomocy wizjera a d znajdujemy geome-
trycznie lub ze wzoru:

1gd = g3
g4
+D(0)k1adnoéé wskazan przyrzadu Jjest rzedw
+ I

Dopuszczalno$é pochylen osi przyrzgdu: < 25

Wymagane napiecie na zaciskach przetworni-
cy: 27V.

Czas pracy trwalej: ~ 75 minut.

Dopuszczalna temperatura ostony: t < 40°C.

_ Sonde laczy ze skrzynkg pomiarows szeécio-
zylowy kabel. Przyrzad zapewnia moznosé doko-
nywania cigglej obserwacji zmiany krzywizny od-
wiertu.

Sklad Komitetu Redakcyjnego Wydawnictw GlLot: mgr inz. Roth Wikior
Lewandowski Ryszard, mgr

Redaktor Naczelny: Mgr

mgr inz. Kucharski Jerzy, mgr. ini.
inz. Witkowski Stanistaw.
inz. Witkowski Stanistaw.

Cena egz. 60 gr.

Adres Redakeji: Gléwny Instytut Lotnictwa,

Warszawa, — Okecie, Al. Krakowska 145,

—_— o]
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W Przeglgdzie Bibliograficznym Lotnictwa stosowana jest klas yfikacja dziesietna

Gwiazdkami obck liczb porzadkowych ozna-
czone sg publikacje znajdujgce sie w bibliotece
Glownego Instytutu Lotnictwa.

1* 533.65 C4—151
Holzbaur S.: Skrzydla ze skeszm w przéd ,,Les ailes
en fléche en avant” Interavia, t. 5, Nr 7 1950, s. 389;
2,5 str. 8 fot.,, 1 rys,, 3 wykr. — Opis préb w locie
pierwszego na S$wiecie bombowea odrzutowego Ju.
278 V1, posiadajacego skrzydla zas skosem w przod;
charakterystyka wtasnosci lotnych samolotu — sta-

teczno$¢ statyczna, podluzna i boczna — o statecz-
nosci dynamicznej brak $cistych danych.
2% 533.65 C4—151

Oberth H.: Uwagi specjalisty rakistewego na temat
lotu naddiwickowege. ,,Rifiexions d‘un spécialiste
des fus®e sur le vol supevsonique“. Interavia, t. 5,
Nr 7, 1950, s. 382; 3,5 str., 1 fot.,, 5 rys., 2 poz. bibl. —
Poréowranie warunkéw panujgeych w  locie —
z predkosciami pod- i naddiwickewymi. Mozliwoéci

otAo ~ra 1
zastoonyranig

zZo revnei  adw

anw Awrariata Puasemone
na; celowoéé wykorzystania skrzydia i kadluba jako
silnikéw odrzutowych. Mozliwo$é holowania samo-

lotu naddzwiekowego przez pocisk rakietowy.

3* 23.65 C4—151
Marshall 8. G.: Doskonalenic samslotéw uzyskiwa-
ne drizki badaniom w Iecis. | Short flight - test de-
velopment. Flight, t. 58, Nr 2180, 5 pazdz. B0, s. 374;
2,5 str.,, 3 fot.,, 1 rys. Konkretne sposoby i wyni-
ki dozkonzalenia aeredynamicznego sarnolotéw. Np.
vzyskano duzg poprawe w utrzymywaniu kierunku
przy prodchodzeniu do ladowania — przez zwieksze-
nie skoku 4migiet i jednoczesne zmmnieiszenie ich
$rednicy. Statecznogé i sterownoi¢ podhluzng popra-
wiono wrzez uszezelnienie szczeliny pomiedzy skizy-
drem i klapg itp.

4* 533.65 C4—1.51
Lecarme J.: Gdzie sedno rzeczy., Kiltka uwag na te-
mat piletazu. ,,00 I‘on discute le coup. Quelques no-
tes & propos du pilotage®. Interavia, t. 5, Nr 7, 1950,
s. 375; 4 str., 14 fot, 3 tabl. — MMetody pilotazu sa-
nolotéw 1 &miglowesdw; dla pordwnania z metoda-
ri  klaeverpymi  przvtecrono szereg oryginalnveh
przykladéw, wyrazono poglad, ze byloby najlepiej;
goyey kazdy ruch sterownica dawai eickt czysty,
to zn. bez wpiywu na edekiy wywolywane pozosia-
lymi sterami; umoziiwiloby to pilotowi kierowanie
sie reakcjg instynktowna, a nie jak obecnie, nabyta
przez specjalne éwiczenie w dostosowywaniu  sie
kazdorazowo do witasciwosei pilotazowych danego
samolotu czy $miglowca.

5* 533.65 : 533.6507 : 629.135 C4—151
Zastosowanic danyeh tunclowych do projsktowania
arvodvnomicrnero, Tse of Wind - Tunnel Data in
Aerodynamic Design®. Engineering, t. 170, Nr 4424,
1§ list. 50, s. §506; 4,3 str. — Odczyt Hilsa poswieco-
ny poréwnaniu niektérych wynikéw badan na mo-

D

. B
2 827

3w

o

deiach w tunelu — z zachowaniem sie samolotu
w locie. Pomiary prowadzono w zakresie predkosci
poddzwiekowych, uwzgledniajge szezegdlnie statecz-
no$¢ oraz wpiyw warstwy powierzchniowej na mo-
delu — na efekt skalowy.

6% - 534.1/3 : 539.3/4 : 629.13 C4—1.51
Urzadzenie do badan nad drganiami w lotniczych
pracach badawczeyh. ,,Vibration Testing Equipment
for Aeronauticzl Research®. Engineering, t. 170. Nr
4414, 1 wrzes. 50, s. 205; 1,2 str.,, 3 fot. — Opis apa-
ratury =zlozcnej z wibkratora elektromagnetycznego,
generatora akustycznego, wzmacniacza i czujnika —
do badah drgaf wlasnych elementdéw i calych kon-
strikeli do ponad 180 ton oraz do badan zmecze-
niowych. Opis urzadzenia samowzbudnego do badafh
zmeczeniowych przy drganiach w rezonansie,

7 539.37 C4—-151
Moore A. D.: Analogia bicnowa i analogia odwzo-
rowania w lotysku rpisskewym. ,,Soap-~Film and
Sandbed - Mapper Technicues®. Journ. App. Mech,
t, 17, Nr 3, wrzes. 50, s. 291; 7,2 str., 5 fot,, 8 wykr.,
2 tabl. — Teoria nowej fotograficzne] metody po-
Sredniego pomiaru odksztalcen blony mydlanej —
w metodzie analogii blonowej; opis aparatury oraz

technika pracy. Opis i1 teoria opracowanej przez
autora metody przeplywowej, zwanag metodsg ,lo-
zyska piaskowego®.

8* 536.37 C4—I1.51

Kohn S., Karnojitsky V. i Taguet G.: Kruche po-
kryecia. ,,Lles emaux et vernis craquelants. Recher-
che Aeronaut., Nr 13, 1950, s. 11; 6,2 str, 3 fot,
6 tabl. — Zasady i historia metody kruchych po-
kryé (dla badania kierunkéw naprezen gléwnych),
techniczny opis uzytych materialdw oraz technika
laboratoryina. Charakterystyka réznych materiatéw
na kruche pokrycia, ich - wlasnosci chemiczne, fi-

zyezne 1 wytrzymaltosciowe oraz technika pokry-
wania.
g* 551.55 C4—1.51

Davies D. M.: Wiatvy w atmosferze. ,,Atmospheric
Winds*. Journ Royal Aeron. Soc., wrze$. 50, s. 602;
3,6 str.,, 4 rys.,, 1 poz. bibl. — Znaczenie przewidy-
wania wiatréw przy wytyczaniu dla szybkiego sa-
molotu diugiej trasy przelotu na duzych wysoko$-
ciach. Rdéwnania réwnowagi sil, dajace zalezno$é
miedzy wiatrem, gradientem ci$nien, temperatur,
przy$pieszeniem Coriolisa itp.

10* 621.396.663 C4—151
Voodward P. M. i Davies I. L.: Teoria inforpncii
radarowych, ,,A theory of radar information®. Phil.
Miagaz., seria 7, t. 41, Nr 2321, pazdz. 50, s. 1001;
i6 str., 8 poz. bibl. — Analiza teoretyczna doklad-
ncicli 1 pewnosci pomiaru odleglosci metodg radaru
impulsowego oparta na badaniu dla danego odebra-
nego impulsu prawdopodobnego rozkltadu rzeczywi-
stych odleglcsci. '
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11* 621.43.04 : 621.43.05 C4—151
Witkowski S. (G. I. Lot.): Zaplon — spalanie — de-~
tonacja w silnikach o zaplonis elektrycznym. Techn.
Jotn., t. 4, Nr 4(7), grud. 49, s. 130; 10 str, 4 fot,
2 rys, 5 wykr, 18 poz. bibl. — Zaraz na wstepie
rzadkodé — fotografia cylindra i ttoka z odpowied-
nio wpisanymi temperaturami pracy. Dalej szcze-
gélowy opis fizykalny zaplonu iskrowego i prze-
biegu zjawiska detonacji — pg nowszych badan.

12% 621.431.7 : 621.43.05 C4—I1.51
Taylor C. F.: Weplyw wislkofei silnika na iego kon-
strukcje i osiagi. ,,Effect of Size on the Design and
Periormance of Internal - Combustion Engines®.
Transact. A. S. M. E., t. 72, Nr 5, lip. 50, s. 633;
13 str., 2 rys., 14 wykr.,, 6 poz, bibl. — Zagadnienie
wpliywu wielkosci geometryeznej silnika wyodreb-
nionego spos$réd innych czynnikow. Wyrazono
w funkecji objetosci skokowej I-go cylindra, m. in.
naprezenia w noszezegslnych elementach, sprawnosé
wolumetryczna, straty cieplne, jednostkowe zuzycie
paliwa itp.

13* 621.431.75 C4—1.51
McSurely A.: Obiecujaca przyszle§é silnikéw turbi-
nowo - $miglowych. , Turboprop Future Seen Bright®.
Aviation Week, t. 53, Nr 12, 18 wrzes. 50, s. 15;
0,5 str. — Obecne osiagi silnikéw, w szczegdlnosci
najwiekszego amerykanskiego silnika Pratt & Whi-
tney T-34 oraz mozliwosci zmniejszenia zuzycia pa-
liwa w przyszle$ci. Metoda badanh w locie silnika
okre§lona jako szybsza i tansza od badait na na-
ziemnych stanowiskach badaweczych.

14% £21.431.75 C4-—3751
Wilkinson P. H.: Pole dla zastesowania ukladu sprze-
zonsrgo. ,,Compounding is here to stay'. Aeroc Lh-
gest, t. 61, Nr 3, wrzes. 50, s. 36; 2 str., 3 fot. —
Z porbéwnania istniejacych sposobdw wykorzystania
energii gazéw spalinowych w silniku lotniczym tito-
kowym, autor dochodzi do wniosku, iz najlepszym
jest rozwiazanie f-my Wright Aer. Corp., ktdre opi-
suje, ilustrujgc danymi dotyczacymi podwyzszenia
osiggdéw silnika i ptatowca dzieki zastosowaniu ukia-
du sprzezonego.

15% 621.431.75 : 621.43.04 C4—1.51
Yust V. E.: Defekty Swice zanlonowych w silnikach

lotniczych. Spark - Plug Fouling in Aircraft Engi-
nes®. Aero Digest, t. 61, Nr 3, wrzes. 50, 5. b4;

2,8 str., 3 fot., 3 wykr.,, 1 tabl. — Meteda hadania
defektéw na jednocylindréwce wzglednie na malym
gilniku lotniczym 4-cyl.; sklad paliwa, warunki pra-
cy oraz metodyka badan. Wnioski 2z dokonanych
pomiardow, prowadzace do zmian w rodzaiu paliwa.
Sposcby przediuzenia pracy $wiecy dzieki odpo-

ledniemu przekonstruowaniu ukladu wiotowego.

i6* 621.431.75 C4—1.51
W jaki sposéb moina podnie$é trwaleié Iekkicgo
silnika lotniczege? , Wie ldsst sich die Lebensdauer
eines Sportflugmotors erhdhen? Schweiz. Aero-Re-
vue, t. 25, Nr 11, list. 50, s. 470; 0,5 str., — 10 wska-
z6wek ultatwiajacych diugetrwate uzytkowanie sil-
nikéw lotniczych. Wskazdéwki sg ujete w sposdb
popularny i zawierajg krotkie uzasadnienie.

17* 621.431.75(683.7) C4—1.51
Znormalizoewane rodzaje mocy silnikdw. ,,Standardi-
zed Power-Conditions®“. Flight, t. 58, Nr 2180, 5
pazdz. 50, s. 378; 15 wierszy, 2 tabl. — W zwiazku
z ustaleniem w W. Brytanii nazw dla rodzajéw mo-
cy silnikéw lotniczych, podane tu sg one dla silni-
kéw tlokowych i turboodrzutowych. Podano réw-

niez dopuszczalne czasy pracy. Nazwy uwzgledniajg
potrzeby lotnictwa cywilnego i wojskowego.

18* 621.45 . C4—151
Rolinski J. (G. I. Lot.): Nieco danych z dziedziny
napedu strumieniowego. Techn. lotn, t. 3, Nr 2-3,
grud. 48, s. 46; 9 str., 5 fot., 5 rys., 1 wykr., 3 poz.
bibl. — Krotki przeglad rozwoju silnikéw strumie-
niowych do lat 1945—1946. Artykul zostal podzie-
lony na cztery czeéci: 1) silnik tlokowy, a silnik
strumieniowy, 2) sprezarki, 3) komory spalania, 4)
turbiny i dysze pedne.

19* 621.45 C4—151
Gur{der D. F. i Friant D. R.: Stateczno$§é przeplywu
w silniku rakietowym. ,,Stability of Flow in a Roc-
ket Motor“. Journal. App. Mech., t. 17, Nr 3, wrzes.
00, s. 327; 7 str, 2 rys, 8 wykr.,, 7 poz. bibl. —
Teoretyczne przyczynki do stosowanych meted obli-
czania i proiektowania silnikéw rakietowych, pro-
wadzace do usunigcia czesto wystepuiacego ziawiska
niestatecznei pracy. Wg autoréw najlepsza iest me-
tcda obliczeniowa Nyauista oparta na zasadzie pro-
stychh odwzorowan podobnych.

20% 621.45 - C4—151
Anglia przedstiowia nowy silnik rakieotowy. , Britain
Unweils Rocket Motor”. Aviation Week, t. 53, Nr 15,
9 pazdz. 50, s. 30; 0,6 str, 1 fot. — Najnowszy sil~
nik rakietowy pracuiacy na zasadzie utleniania pa-
liwa perhydrolem (H:20:2). Nowo$ecia sa tu ruchome
dysze umozliwlajace sterowanie platowcem. Spossb
rozruchu oraz omoéwienie fotografii silnika.

621.45 C4—151
Cechy charakierystyczne silnikéw
zlototwwych iake czynniki opédiniajacs ich rozwéj.
Jets, Rockets Retarded by Inherent Characte-
ristics”. S. A. E. Journal, sierp. 50, s. 73; 1,2 str,
2 fot, 2 rys. — Gidwng wadsa silnika przelotowego
iest koniecznoié nadania mu znacznej predkosci
rrzed uruchomieniem. Rozwiazaniem tego problemu
moze byé uiycie rakiet do startu ptatowca z silni-
kiem przelotowym.

52145 C4—151
7.1 Silnik przelotowy na paliwo stale,
Fuel Ramjet”. Aero Digest, t. 61, Nr 3,

no najnowsze rodzaje ich napedu.

atvby wiekszy zasieg 1 bylyby

obsiudze polowej. Schematy sposobdw

szezegélnych odmian oraz sposéb wyrzu-
2

23* 621.45 : 621-5 C4—151
Rolifiski J. (G. I. Lot.): Hamownie silnikéw strumie-
nicwych. Techn. lotn,, t. 4, Nr 3(8), wrzes$. 49, s. 97;
7 str., 8 rys., 4 poz. bikl. — Krétki opis hamowni ty-
pu przemyslowego. Systemy pomiardw wielkoici
charakterystycznych. Zagadnienie urzadzei w bu-
dynkach hamownianych.

24+ 621.45 : 621-5 C4-—151
Rolinski J. (G. I. Lot.): Regulacja silnikéw strumie-
niowych na przykladach systemdéw Junkersa i Lu-
casa. Techn. lotn, t. 3, Nr 1, wrzes. 48, s. 22: 5,8 s,
4 rys., 3 poz. bibl. — W. w. systemy zostaly prze-
dyskutowane jako przyklady ilustrujace zasady no-
wocezesnych urzadzen regulacyjnych — silnikow od-
rzutowych. Wystepuje wieksza doskonalost systemu
Junkersa, ktéry jednakze jest o wiele bardziej
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skomplikowany w poréwnaniu z normalng instalacja
Lucasa.

95%* 621.45 : b51.5 Ca—1.51
Nakladka ogrzewajaca do odladzania klap siinikéw
odrzutowych na B-38. , Heating Pad De-ices Flaps
on B-26 Jets”. Aviation Week. t. 83, Nr 18, 6 list.
50, s. 39; 0,4 str., 1 rys. — Wzmianka o powierzch-
niowych ogrzewaczach  (odladzaczach) ruchomsch,
elastycznych czgéci samolotu; odporno$é¢ na szeroki
zakres temperatur; wydatek ciepla z jednostki po-
wierzchni; szkic konstrukeji nakladki ogrzewajacej.

26+ 621.45 : 551.5 C4—1.51
Van Allen J. A.: Rakicty de badan wyzszych warstw
atmosfery. ,,Rockets for Studying the Upper Atmo-
sphere”. Aero Digest, t. 61, Nr 3, wrzes. 50, s. 20;
3,3 str.,, 3 fot. — Cel badaf oraz ich dotychczasowe
metody. Ewolucje, budowa 1 osiagniecia istnieja-
cych typdéw pociskéw rakietowych, aparatura ba-
daweza oraz sposoby dekonywania i przekazywania
pomiardw.

27* 621.51/52 : 629.13.03 C4—T1.51
Krajewski B. (G. I. Lot.): Me=toda obliczania charaic-
tzrystyki opéininjacej palisady profiléw dla malych
gziow natavcia. Techn. lotn., t. 5, Nr 2(9), czerw.
50, s. 53; €5 str, 4 rys., 12 wykr.,, 3 poz. bibl. —
Zmodyfikowena przez autora metoda II. Weinela
urrozilwiajaca obliczanie z duza doktadno$cia pali-
sacly profilow opdZniaigcych przy matych katach
natarcia dia ukladéw Ilopatkowych maszyn wirni-
kowych. Pordwnanie wynikdéw otrzymanych przez
autora na drodze rachunkowej 2z pomiarami za-
czerpnietymi z badan C. Kellera i Yoshimori Shimeo-
vamy.

28* 621.892 : 541.13 C4—151
Sinjakowa S. I., Borowaja M. S. i Gawrikowa K. A.:
Grnaczeniz zawartoiei metali w oleiach metoda pe-
larograficzna. ,Opredelenie metatiow w smazocz-
r.veh masiach poljavograficzeskim melodom®. Zurn.
Analit., Chimii, t. 5, Nr 6, s. 330; 9 str., 4 wykr,
9 tabl, 8 poz. bibl. — Metoda polarograficzna
w zastoswaniu do analizy ilo$ci zanieczyszczen me-
talicznyeh w oleju silnikowym po pracy daje moz-
nes¢ przeprowadzania masowych analiz ze wzgledu
na swa szybkoéé. Wvniki zestawione podczas pracy
silnika w postaci wykresu ilustrujg zuzycie silnika.

aths 6208.13.012 : 534 C4—1.51
Wong L. J.: Badanis ukladéw na drgania za pomo-
ca fal akusiycznych. ,,Acoustical testing for vibra-
ticn“. Aero Digest, t. 60, Nr 4, kw. 50, s. 241 1 str,,
1 rys, 1 wykr. — Zastosowanie gioénika dynamicz-
nego jako wzbudnika drgan przy badaniu kon-
strukeji lotniczych. Zalety w stosunku do mecha-
nicznych wzbudnikow; duzy zakres czestotliwosei
do 1280 Hz, ciagla regulacja, brak bezposredniego
kontaktu z konstrukcja badana, ianioé¢ urzadzenia.

30* 629.13.012 : 539.4 C4—1.51
Russell A. E.: Konstrukcis lotnicze. ,,Aeroplane siru-
cture”. Engineering, t. 170, Nr 4417, 22 wrzed. 50,
s. 2587; 3 str., 1 rys.,, 11 wykr., 1 tabl. — Charakte-
rystyka ogdlna wymagan wytrzymatosciowych sta-
wieana nowoczesnym samolotom. Drgania aerc - spre-
zyste. Krytyczne naprezenia wybaczajace cienko-
gcicnne konstrukeje uszitvwnione. Zagadnienia poru-
szane, omdéwione sa zasadniczo od strony jakos$ciowej.

31% 629.13.012 : 539.4 C4—1.51
Bisplinghoff R. L., Pian T. H. H. i Levy L. L:
Przyrzad do wyznaczania chwilowych naprezen

w konsfrukcjach samolotéw. , A Mechgmcal_ Ana-
lyzer Computing Transient Stresses 1n Alrplan’e
Structure®“. Journ. App. Mech., t. 17, Nr 3, wrzes.
50, s. 310; 4,8 str., 1 fot, 2 rys., 3 wykr, 6 poz.
bibl. — Analiza zagadnienia chwilowych. naprezen
w elementach konstrukeji na skutek d.21alan1a §1l
uderzeniowych. Teoria, opis budowy 1 wlasnosc_!
przyrzadu wykonanego w oparciu o zasade;. aqalogu
mechanicznej, mierzacego chwilowe naprezenia na
drodze elektronicznej. Przyklad zastosowanila.

32% 629.13.012.53 - C4—151
Friedman W.: Urzadzenia do kabin ci$nieniowych.
Mody fikacja wg firmy ,,Strates®. ,Equipment for
cabin pressurization. The ,,Stratos* replacement®. Ae-
ro Digest, t. 61, Nr 3, wrze$. 50, s. 38, 1,8 str.,, 1 fot.
1 rys. — Zespdt napedowy sprezarki kabinowej zo-
stal przerobiony w ten sposob, ze zamiast napedu
hydraulicznego (pompy — przewody — turbinki)
zactocowano bezpnéredni nared od silnika, oszcze-
dzajac przez to ok. 70 kG ciezaru i redukujac koszt
utrzymania do 1/3.

33* 629.13.012.53 C4—1.51
Holzapiel H. W.: Urzadzenia dla kabin ci$nienio-
wych. Hydrauliczny naped sprezarki kabinowej.
~Equipment for cabin pressurization. Hydraulic

drive for cahin-ror-rresser svstems®. Aero Digest,
t. 81, Nr 3, wrzes. 50, s. 39; 1 str., 1 rys. — Trud-
neici  napotykane przy hydraulicznych  napedach
sprezarek dostarczajacych powietrze do samoloto-
wych kabin ci$nieniowych. Pozadane jest uproszcze-
nie instalacji i staranne uszczelnienie przewodéw
oleju pod duzym cidnieniem.

34* 629.13.012.53 : 621.51 C4—1.51
Ocena angielskiej i amerykanskiej dmuchawy ka-
kinowej. ,,British U. S., Cabin Blowers Evaluated‘.
Aviation Week, t. 53, Nr 11, 11 wrzes. 50, s. 40;
1,2 str.,, 1 fot.,, 1 rys. — Dane techniczne i eksploata-
cyjne dwoéch dmuchaw do kabin ci$nieniowych.
1) Dmuchawa Stratos S60-6 (ameryk.) — odsrodko-
wa, napedzana przez silnik lotniczy poprzez prze-
ktadnie hydrauliczng. 2) Dmuchawa Goodfrey‘a
(ang) typ 15 Mk. 9, systemu Roota odznacza sie
wiekszg prostota konstrukeji i wieksza ekonomicz-
noécia.

35% 629.13.012.53 C4—1I.51
Klimatyzacja powietrza (dla kabin samolotéw). , Ha-
milton Standard Air Conditioning® .Aero Digest,
t. 61, Nr 3, wrzes. 50, s. 62; 1,1 str.,, 2 fot. — Maty
zespol pomocniczy do samolotéw mys$liwskich, kt6-
rego zadaniem jest chlodzenie kabiny pilota -pod-
czas lotdw w poblizu ziemi, a ogrzewanie jej
1 utrzymywanie cisnienia w czasie lotéw na duzych
wysokosciach. Zespol ten jest napedzany powietrzem
pobieranym z turbinowego silnika odrzutowego —
stanowiacego naped samolotu.

36* 629.13.012.9 : 551.5 C4—I1.51
Kanadyjski samolot do badan nad odladzaniem.
»Canadian Aircraft for de-icing Research®. Engi-
neering, t. 170, Nr 4413, 25 sierp. 50, s. 178; 0,5 str. —
Kroétki

i zarys 'historyczny, opis modelu i Zrodia
energii cieplnej, metody badann w locie i uzytkows <
nie elektrotermicznego odladzacza, opis naktadki

ogrzewajacej a) plat, b) $miglo. Sposéh odladzania
gpre;zarek tur’bln gazowych. Schemat rozmieszczenia
4 obserwatoréw na samolocie. Nowe specjalne przy-

rzady meteorologiczne opracowane do tych badan
1 zasada ich dziatania,
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37* - 629.13.012.9 .C4—1.51
Sullivan J. E.: Rozw6]j systemoéow hydrauliczny_ch sa-
molotéw morskich. ,Evolution of Naval Alrcrz_aft
Hydraulic Systems®. Aero Digest, t. 61, Nr 1, lip.
50, s. 43; 2,7 str,, 1 Tys, 1 tabl, 2 poz. bibl. — Cha-
rakterystyka ukladow hydraulicznych stosowanych
w okresie od ‘1930 — 1850 T. Wzrost stosowanego
ciénienia (do 200 atn), wydatku, zuzywane] mocy

oraz zwieckszenie zastosowania hydrauliki do napg-
déw pomocniczych.
38* '629.13.015.12.3 C4—151

King B. W.: Kola samonastawne. ,,Castering wheels®.
Aero Digest, t. 60, Nr 6, czerw. 50, s. 2'4; 1 s'tr..,
2 rys. — Podwozie z nastawnymi kotami umozl}—
wiajace ladowanie z bocznym wiatrem. Nastaw1ar.11e
%6} do kierunku ruchu przy pomcy koétek steruja-
eych w momencie zetkniecia z ziemia.

39* 629.13.0155.12.43 C4—151
Bursch A. A.: Narty samolotéw. ,,Flying Snowshoes*.
Aero Digest, t. 61, Nr 4, pazdz. 50, s. 33; 2,5 str,
92 fot. — Korzys$ci wynikajace ze stosowania nart
w sezonie zimowym, a zwlaszcza stosowania kombi-
nacji nart z normalnymi kotami. Wykaz typow nart
oraz narto - kol, ich obciazenie statyczne, waga kon-
strukeji, z jednoczesnym podaniem na jakich samo:-
lotach sa stosowane.

40% 629.13.018.76 : 621.396 C4—1.51
Bovill Ch. B.: Przeglad urzadzen radiotechnicznych
lotnictwa. ,,A Review of Radio Aids in Aviation*.
Journ. Brit. I. R. E,, t. 6 (nowa seria), Nr 6, grud.
46, s. 250; 25 str., 3 fot, 3 wykr, 3 rys, 35 poz.
bibl. — Systemy radiolatarni do prowadzenia samo-
lotéw po wytyczonej trasie, radionamierniki oraz
urzadzenia systemdéw  nawigacii hyperbolicznej,
dwukierunkowej Igcznosci i $lepego ladowania.
W kazdym przypadku duzo uwagi o$wigcono ante-
nom. Rozwé6j radiotechniki lotniczej w kierunku
UKF pozwoli usungé isiniejoce jeszeze braki i trud-
nosci.

41* 629.13.03 C4—1I1.51
Stone I.: Nowe $migla dla silnikéw turbinoewych.
,New Props for Turbine Power". Aviation WesX,
t. 53, Nr 18, 30 pazdz. 50, s. 21; 3,8 str., 3 fot, 3 rys,
1 wykr. — W opracowaniu sa nowe typy S$migiet
poiedynczych i przeciwbieznych przeznaczonych do
pracy przy predkosciach poddZzwiekowych oraz nad-
dzwiekowych. Smigla te moga osigga¢ sprawnosé
80 —90% 1 pochtania¢ do 20.060 KM. Y.opatki beda
stalowe, bardzo cienkie, o obrysie prostokatnym. No-
wy sposdb regulacii pozwoli na sterowanie silnika
turbinowego i §migla jedng dZzwignig.

42% , 629.13.03 C4—1.51
Driggs I. H.: Dlaczego $miglo jest wecigz nam po-
wrzebne? | Why We Still Need the Propeller“. Avia-
tion Week, t. 53, Nr 17, 23 pazdz. 50, s. 28; 1,8 str.,
1 wykr. — Zestawienie wzoréw na naped odrzuto-

wy 1 $miglowy napedzany turbing — daje prawdzi-
we porownanie obydwoch napeddow. Uwzglednienie
zuzycia paliwa prowadzi do wniosku, ze naped $mi-

glowy posiada lepsza sprawno$¢ -— przy mniejszych
predkosciach.
43* 629.13.03 : 533.6 : 629.135.4 C4—I1.51

Hohenemser K.: Pewien typ ustatecznionego wirni-

ka, ,A Type of Lifting Rotor with Inherent Stabi-

lity*. Journ. Aeron. Sciences, t. 17, Nr. 9. wrzeé. 50,
S. 555; 9,3 str., 2 rys., 11 wykr., 7 poz. bibl. — Teoria
wirnika Smiglowca o lopatkach wahliwych, ktorych
kat nastawienia maleje ze wzrostem ka'a stozka
nlgzgleznie od sterowania. Wyniki: ust..ecznienie
\’m‘rmka wzgtedem kata natarcia, samoczynne przej-
scie do autorotacji, zmniejszenie przeciazenia przy
podmuchach i skretach. ’

44* 629.13.035.5 : 533.65 C4—I1.51
Lush K. J.: Uwagi o czasie potrzebnym do ustale-
nia su;.prqdkoéci poziomej przy jej pomiarze na
sgmolocm turbinowo-odrzutowym. , A note on the
time required to make a level speed measurement
with a turbine-jet aircraft. Journ. Royal. Aer. Soc.
pazdz. 50, s. 651; 5 str., I wykr., 2 tabl, I pozj
bibl. — Powolnoé¢ ustalania sig¢ predkosci pozio-
mych przy pomiarach osiagéw samolotdow odrzuto-
wych na duzych wysokosciach. Matematyczna anali-
za czasu ustalania, uzupelniona wykresem i tabelami.
Pordwnanie z samolotem o silniku tlokowym.

45% f20.135 : BRI 55 C4—151
Janik F. (G. 1. Lot): Obliczanie osiagéw platowca.
Techn. loin., t. 3, Nr. 2—3, grud. 48, s. 34; 12 str,
10 wykr.,, 10 tabl. — Klasyczna metoda obliczania
osiggdéw samolotow o napedzie Smiglowym —
uwzgledniajgca charakterystyki $migla i silnika.
Sposéb wyznaczania obrotéw silnika 1 $migla oraz
mocy w kazdym stanie lotu.

46% £20.135(41) C4—151
Avro Ashton. ,, The Avro Ashton®. Aeroplane, t. 79,
Nr. 2052, 17 list. 50, s. 422; 7 str, 8 fot, 2 rys. —
Techniczny opis samolotu Avro Ashton przewidzia-
nego jako latajace laboratorium dla badania proble-
moéw zwiazanych z lotami stratosferycznymi, wypo-
sazony jest w 4 silniki odrzutowe ,Nene“. Duzo
uwagi poswiecono rozwiazaniu kabiny cisnieniowej
oraz urzadzenia klimatyzacyjnego.

47 629.135.4 C4—151
USAF rozwija akcje platowco-§miglowcow. ,,USAF
Asks Convertplanc”. Aviation Week, t. 53, Nr. 14,
2 pazdz. 50, s. 23; 1 str., 2 fot. — Samolotem beda-
cym polaczeniem platowca ze $miglowcem jest tak
zw. (ang.) convertplan. Projektuje sie ,,convertplan®
na 15 — 20 pasazeréw, a takze maszyne dwuoso-
bowa, predkos¢ do 420 km/godz. Skrzydla i rotory
na ich koncach mogg sig przekrecaé z polozenia po-
ziomego w pionowe. Mozliwy ma byé start smiglow-
cowy i platowcowsy.

Na zadanie mogg by¢ wykonane za zwrotem kosztéw fotokopie publikacyj oznaczonych gwiazdka przy ko-
lejnym numerze publikacji. Zapotfrzebowania nalezy adresowaé: Gléwny Instytut Dokumentacji Naukowo-
Technicznej, Warszawa, ul. Ligocka 8, lub: Gléwny Instytut Lotnictwa Dzial Dokumentacji i Wydawnict“;,

Okecie Al. Krakowska 145.
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