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Stateczno$é plyt plaskich i zakrzywionych poddanych dziataniv réinych obcigien

Przez naprewme krytyczne nalezy rozumieé, Ze jest to naj-
mniejsza wielkos¢ naprezenia, przy ktérym powstaje pierwsza
foua’ wyboczajgca plyte. Wszystkze zaleznosci na Oler wazne $q
tylko w granicach sprezystosci. Rozpatrzono plyty o roinych spo-
sobach zamocowania krawedzi, poddane dziataniu r6znych obcig-
zen.

Rys. 1. Napretenia krytyczne — ze wzgledu na wyboczeme pia-
skiej prostokatnej ptyty Sciskanej — oblicza sie z zaleinodci:

Y
Clep=k E (—b—) kGem®

t — ¢ — grubosé pityty,

a — cm — dtugosé ptyty,

b — cm — szerokosé piyty,

E — kG/cm? — modul Younga,

» — liczba Poissone’a,

k — wspoélezynnik naprezen krytycznych
niu, zaleiny od sposobu podparcia

gdzie:

przy wybocze-
brzegéw plyty,

stosunku bi liczby Poissone’a.

Krzywe na rys. 1 odnoszq sie do materialéw izotropowych i s¢

wykresione dia » = 0,43, to _)est dia takich materialow jok stal
i dural. Krawedzie ptyty obcigzone na Tys. 1 nazwano: koncej
plyty”, a krawedzie réwnolegte do kierunku obceigzenia: — ,,boki
piyty’”.
Krzywa:
1) konce i boki plyty zamocowane Sztywno,
2) konce piyty swobodnie podparte, a boki plyty zamocowane
sztywno,
3) konce ptyty Lamo owane sztywno, a boki plyly swobodnie pod-
rarte,

4) konce © boki plyty swobodnie podparte,
5) konce ptyty swobodnie podparte, jeden bok plyty sztywno za-
mocowany, a drugi swobodnie podparty,
§) konce ptyty swobodnie podparte, jeden
podparty, a drugi cadcowicie swobodny,
7) konce ptyiy swobodnie podparte, boki
bodne.
Rys. 2. Napreienia krytyczne dla prostokqtnej piyty ptaskiej
obciatonej mapreteniami Scinajecymi:

bok ptyty swobodnie

ptyty calkowicie swo-
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Krzywe na rys. 2 odnoszq sig do materialdw izotropowych % sq

wyk:estone dla » = 0,33, to jest dia takich materiatow, yalc stal
i dural. Krawedzie piyty na rys. 2 0 dtugosci ,,a” beda sie na-

zywaé: ,,bok a”, a krawedzie o diugosci ,,b” — ,bok b”.
Krzywa:

1) wszystkze boki piyty sztywno zamocowane, .

2) boki ,.a”’ sztywno zamocowane, boki ,b”’ swobodnie podparte,

3) boki ,,a” swobodnie podparte, a boki ,b” sztywno zamocowane,

4) wswstkze boki swobodnie podparte.

Rys. 3. Napreienie krytyczne dla prostokqtney plyty plaskiej,

a

obciyzonej w obu kierunkach (dla;¢1).

Piyta jest sziywno zamocowana na wszystkich czterech krawz-
dziach.

m — ilo¢ poéitfal wzdiuz boku o diugosci a, gdy plyta ulegnie wy-

boczeniu.
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zestawionych wielkosci: — ,—~,
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Dia rzestawionych wielkodei: — , —=, - plyta przy wybocze-

niu ma zawsze jednd potfale wzdui o diugosci b i ma m

potfal wzdluz boku o LH‘U.QOSCL a. X i
Kazde z przytozonych naprezen o i G, w przypadku, gdy jest

napreieniem Sciskajqcym, must byé mniejsze od naprezenia kry-
tycznego oy, obliczonego wazd.ug rys. 1. Przy zalozeniu, ze
dx ~ 0Y wymidrujacym ptyte naprezeniem krytycznym bedzie
O for Naprezenie 5y, moze byé naprefeniem sciskajgcym lub roz-
ciqgajgcym.

Przyklad obliczenia o pp:

E = 750 000 kG/om?,

PtyLa a=3 cm, b=15 ¢m, t=0I cm,
» = 0,33, do ktére) przuzo’ono napreenia sczskamce r’,—+87 kGlemz
(dia tych wykresow przyjeto, Ze mnapreienia $ciskajgce majiq
znak +, a napreienia rozciggajqce znalk —).

+ 070.

o=

n*-75- 10 0,1\° Cy 87
S =} =124 KG'em’; — =5 o =
3(1—033) \15 ‘o 124

t
—kE-|— om? a 30 o
gy = KE (b) kG cm 7 wykresu dia danego — = - =2 i—Y = 1070 odnajduje sie
“ b 15 o
Ik — wspotczynnik naprefen krylycznych przy $cinaniu, zaieiny Oxler
. . a ‘ —T = 1,15, stqd
od sposobu podparcia brzegow plyty, stosunku W ! liczby = Stosunek ° 1,15, stqc
Poissone’da. Gofp = 1450, 7 1,45 . 124 = 180 RG/em
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Rok 1962 w przemysle lotniczym

Rok 1961, pierwszy rok planu piecioletniego, dobiega juz
konica. Rozwazaniom na temat realizacji zalozen planowa-
nych na ten rok dla przemystu lotniczego po$wiecimy spe-
cjalnie miejsce w jednym z przysziych zeszytow naszego
czasopisma. Obecnie natomiast zastanowimy sie, jakie akty-
wa do gospodarki spolecznej ma wnie§é przemyst lotniczy
w 1962 roku.

Rolnictwo i leénictwo dla walki ze szkodnikami otrzyma
dalsze partie znanych samolotéw PZL. 101 ,,Gawron” oraz
§miglowecow SM. 1.

Stuzba zdrowia zasilona zostanie serig $miglowcedw Ilgcz-
nikowo-sanitarnych, pochodzacych 2z tej samej rodziny
sprzetu wielocelowego.

Aeroklub PRL w 1962 r. otrzyma serie produkcyjng szy-
bowcow akrobacyjnych ,Kobuz”. Szybowce tego typu (po-
siadajgce wiele elementéw z tworzyw sztucznych), o do-
skonato$ci okoto 27, nie ustepujace najlepszym jednostkom
zagranicznym — przyczynig sie do podniesienia klasy wy-
szkolenia pilotéw szybowcowych w kraju. ,,Kobuzy” stano-
wi¢ bedg réwniez atrakeyjny wyrob eksportowy.

W roku przyszltym aerokluby bedg przejmowaé od prze-
mystu partie samolotéw PZL.104 , Wilga” oraz M. 4, ktore
obecnie sa w fazie uruchomienia produkcyjnego.

PZL. 104 — to lekki metalowy samolot wielocelowy, 4-0s0-
bowy, z silnikiem WN-6R, 220 KM, produkowany w wersji
transportowej, rolniczej lub sanitarnej.

Samolot szkoleniowo-treningowy M.4 — to 2—4-osobowa
jednostka calkowicie metalowa z silnikiem WN-6, 180 KM,

Poza wyzej wymienionymi, w przygotowaniu produkeyj-
nym znajduje sie dwumiejscowy szybowiec wyczynowo-
-treningowy ,Kormoran”. Ten calkowicie metalowy szybBo-
wiec, przeznaczony do masowego szkolenia, pozwoli na wy-
eliminowanie jednego stopnia motorowego w szkoleniu pi-
lotéw. Typ ten nalezeé¢ bedzie do asortymentu eksporto-
wego. :

W roku przyszlym przemyst lotniczy zapowiada przed-
stawienie kilku interesujgcych prototypow. Nalezy tu wy-
mieni¢ powaznie zmodyfikowang wersje samelotu rolnicze-
go PZL. 104 B. Nowelizacja wprowadzi znaczne polepszenie
widocznosci, zastosowanie rotacyjnych dysz i pelne zabez-
pieczenie przeciwkorozyjne. )

Powaznym osiggnieciem bedzie wypuszczenie prototyvpu
samolotu fotogramefrycznego, opartego na konstrukecji zna-
nego samolotu pasazerskiego MD. 12.

W zakresie $migltowedw nowe konstrukeje reprezentowaé
bedzie prototyp wielozadaniowego $migloweca 3-osobowego
nhatka” z silnikiem WN-68, 200 KM. Jak wynika z zesta-
wienia parametréw, ten ekonomiczny, nowoczesny $miglo-
wiec dobrze wytrzymuje pordéwnanie z jednostkami za-
chodnimi.

Nowe szybowce reprezentowaé bedzie ,,Foka 27 o dosko-
natosci 36. Szybowce tego typu wezma udziat w Szybowco-
wych Mistrzostwach Swiata w poczatku 1963 r., w klasie
»Standard”.
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Wszystkim pracownikom technicznym,
naukowym oraz sympatykom lotnictwa

W Dbiurach konstrukeyjnych powstawaé beds projekty
nowego sprzetu latajgcego. Wymieni¢ tu przede wszystkim
nalezy samolot rolniczy M. 12. Jak wiadomo, w ramach
miedzynarodowej wspélpracy RWPG, Polsce przypada obo-
wiazek projektowania i budowy samolotéw wielocelowych.
Wedlug zalozen M. 12 ma charakterystyke nastepujacg: sil-
nik tlokowy Lit. 4, moc 575 KM, predko$é maks. 230 km/h,
zasieg 700 km, pulap 5000 m, predko$¢ wznoszenia 4,0
m/sek, ciezar 3000 kG, tadownosé¢ 1000 kG.

W 1962 r. zostanie réwniez zakonczona konstrukcja szy-
bowca zawodniczego w klasie otwartej ,,Zefir 3”7, o dosko-
natoéci ponad 35. :

Na uwage zastluguje przysziloroczny program prac roz-
wojowych w zakresie lopat no$nych z laminatéow (Zywica
epoksydowa, wzmocniona wldknem szklanym). fopaty ta-
kie zapewniajg bardzo wysoka wytrzymalo§¢ na zmeczenie,
duzg odporno$é na wplywy atmosferyczne, wytwarzanie nie
wymagajace kosztownych urzgdzen.

Zrozumiate jest, Zze plany przemystowe 1962 r. przewi-
duja rozwdéj niezbednej bazy silnikowej. Zostanie wieec wy-
produkowana seria 6-cylindrowych silnikéw tlokowych
ukladu ,boxer”, chlodzonych powietrzem WN-6, 180 KM.
Uruchomienia silnikowe obeimujg wersje WN-6R, 220 KM
z reduktorem oraz WN-6S, 220/200 KM z reduktorem i wen-
tylatorem, wreszcie adaptowany silnik tlokowy, 7-cylindro-
wy, Lit. 4,575 KM. Roéwnocze$nie planuje sie prowadzenie
intensywnych prac, majgcych za cel zwiekszenie resursu
silnikow.

Nalezy sie spodziewaé, ze w 1962 r. powaznie nadrobi sie
opoznienie w dostawie wyposazenia dla sprzetu latajgcego
przez zaklady osprzetowe. Za kilka miesiecy ukaze sie,
w partii prototypowej, sztuczny horyzont szybowcowy, za-
silany z przetwornicy tranzystorowej. Oczekuje sie opano-
wania produkeji nowoczesnych lotniczych ukladéw hydrau-
licznych na ciénienie robocze 210 kG/em?2 Ukaze sie osprzet
silnikowy, jak: paliwomierze pojemno$ciowe, przyptywo-

“mierze wydatku calkowitego i chwilowego, pompa wtry-

skowa posredniego wirysku, uklady zaplonowe wysokie]
energii, pradorozruszniki, manometry elektryczne dla wy-
sokich ci$niefr. Nie zostala niestety zapewniona produkcja
krajowych urzgdzen radiowych. Nalezy wyrazi¢ nadzieje,
Ze sprawa ta uzyska niezbedne decyzje i poparcie wtadz.

Plany Zjednoczenia Przemystu Lotniczego na 1962 r.
przewidujg powazne zwiekszenie wydajno$ci pracownikéw
bezpos$rednich oraz produkeji globalnej przy znacznie
mniejszym wzro$cie zatrudnienia. Na takie wyniki wplynaé
powinno w pierwszym rzedzie polepszenie istniejgcej tech-~
nologii i wprowadzenie nowych proceséw produkeyjnych.
Zamierzenia w tym zakresie z kazdym rokiem poszerzajg
sie 1 poglebiaja. .

Wzrastajgce zrozumienie ze strony kierownictwa i zatdg
zakladéw gwarantuja, ze jeszcze szereg nowych, nie plano-
wanych konstrukeji i proceséw technologicznych uzupelni
ambitny plan naszego przemystu.
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Mgr inz. SZYMON PILECKI

Statystyczna analiza zmiennych

1. Wplyw przypadkowych obciazeit zmiennyech na
wytrzymalosé¢ samolotu

Na wymagang wytrzymato$é samolotu decydujacy wplyw
wywierajg obcigzenia powstajace w trzech zasadniczych
odmianach ruchu: w lotach krzywoliniowych, w lotach
w burzliwej atmosferze oraz podczas lgdowania i startu.
Obcigzenia, powstajgce podeczas lotéw krzywoliniowych, 13-
dowania i startu, mozna poddaé¢ S$ci$lejszej i pewniejszej
kontroli, gdyz w duzym stopniu zalezg one od pilota, na-
tomiast obcigzenia wywolane burzliwoscig atmosfery
w znacznie wiekszym stopniu zalezg od czynnikéw zewne-
trznych i czesto nie tylko nie mozna ich regulowac¢ lecz
réwniez nie latwo dajag sie one z goéry ustali¢ czy przewi-
dzie¢. Dla utatwienia tego zadania chetnie korzysta sig
z metod statystycznych, jakkolwiek zastosowanie staty-
styki w badaniach wytrzymatoéciowych samolotu napoty-
ka na trudnos$ci wynikajgce z faktu, iz liczba peknieé,
obserwowanych w eksploatacji, w sensie statystycznym
jest stosunkowo niewielka, a ze wzgledu na specyficzne
warunki eksploatacji i awarii samolotow nie zawsze udaje
sie ustali¢ przyczyny zlomow i towarzyszace im okolicz-
nosci. Z drugiej jednak strony trudnosci te powinny skila-
nia¢ do opracowywania uogolnionych metod, umozliwia-
jacych wykorzystanie stosunkowo skapych danych do$wiad-
czalnych dla przewidywania wplywu eksploatacji na osla-
bienie konstrukcji i mozliwoéci powstania peknie¢ i dla-
tego czynniki te wplywaja na wzrost zainteresowania me-
todami statystycznymi.

Wplyw obcigzen zewnetrznych na wymagana wytrzy-
malo$¢ samolotu nalezy rozwaza¢ w dwodch aspektach —
wytrzymalo$ci doraznej i wytrzymalosci zmeczeniowe].
W pierwszym zagadnieniu konstruktorzy zetkneli sie
znacznie wecezesniej niz w drugim, jednak dotychczas zadne
z nich nie jest opracowane ostatecznie.

1.1.
wytrzymatosci

Kwestia wplywu zmiennych obcigzen zewnetrznych na
wytrzymatos¢ dorazng zardwno ze wzgledu na to, iz jest
diuzej badana, jak i na to, ze kryje w sobie mniej obszer-
ng problematyke, stanowi znacznie wezsze pole poszuki-
wan. Cigglemu unowocze$nieniu kryteriow oceny tego za-
gadnicnia, opartemu o stale zwiekszenie zasobu wiadomosci
dotyczgeych wartosci obceigzen, po$wieca sie sporo uwagi,
gdyz moze ono prowadzi¢ do udoskonalenia metod obli-
czeniowych i zwigkszenia sprawnos$ci ciezarowej samolotu.

Konieczno$¢ uwzglednienia wpliywu obcigzen, powstajg-
cych w lotach krzywoliniowych i przy ladowaniu, na wy-
magang dorazing wytrzymalo$é samolotu, stwierdzono na
drodze teoretycznej i do$wiadczalnej w okresie poprzedza-
jacym I wojne $wiatowg. W pierwszych pracach, poswie-
conych analizie wplywu turbulencji atmosfery na wytrzy-
mato$¢ dorazng [lit. 1], dazono do zmierzenia w locie ma-
ksymalnych obcigzen wywotanych przez podmuchy. W roz-
winieciu tych badan i w oparciu o statystyczne metody
oceny obcigzen probowano juz ustali¢ przewidywany do-
puszczalny czas eksploatacji (resurs) samolotu, uwarunko-
wany prawdopodobienstwen: przekroczenia obcigzen do-
puszczalnych, a tym samym przekroczenia doraznej wy-
trzymatos$ci konstrukeji [lit. 2]. Ujecie zagadnienia bylo
nastepujgce. Na podstawie stosunkowo krétkotrwalych po-
miaréw odksztalcen skrzydia wywolanych burzliwoécig
atmosfery (rys. 1) i w wyniku uproszczonej ich analizy
(droga zastgpienia wykreséw rzeczywistych przez schod-
kowe), Kiissner wywnioskowat [lit. 2], iz rozklad obcigzen
wywolanych turbulencjg jest rozkladem normalnym (Gaus-
sa). Z kolei — w oparciu o réwnania rozktadu normalne-
go — zaproponowal on metode okre$lania prawdopodob-
nej czestosci ugie¢ skrzydla, przekraczajgcych pewns okre-
$long warto$¢, oraz prawdopodobieAstwo wystgpienia w da-
nym okresie eksploatacji samolotu obcigzen, przekracza-
jacych warto$¢ dopuszezalng dla danej konstrukeji, a za-
tem powodujacych jej zniszczenie.

W ten sposoéb probowano okresli¢ dopuszczalny czas (re-
surs) eksploatacji samolotu ze wzgledu na prawdopodo-
bienstwo wystapienia zloméw doraznych, wyrazany liczba
godzin lotu, w ktérej nalezy oczekiwaé przekroczenia
obcigzen dopuszczalnych, przy czym przy nie zmienionych

Ksztalowanie wymagan

dotyczacych
doraznej .
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obciazen zewnqi_rznych samolotu

pozostalych parametrach czas ten w bardzo silnym stopniu
zalezy od predkosci lotu samolotu i ze wzrostem jej bardzo
szybko zmniejsza sie (np. przy wzroscie predkosci o 10%,
resurs zmniejsza sie o 1000%). Jest jednak rzeczg bardzo
istotng, ze resurs ten pozostaje nie zmieniony, o ile wzro-
stowi predkos$ci towarzyszy proporcjonalne zwiekszenie
wytrzymatos$ci konstrukcji (skrzydia) na zginanie [lit. 2].

W oparciu o stosunkowo obszerne materialy statystycz-
ne, dotyczgce rozkladu turbulencji atmosfery, jakimi obec-
nie rozporzgdza konstruktor (rozdz. 4), ustalenie maksymal-
nych obcigzen, istotnych ze wzgledu na wytrzymatosé do-
razng konstrukcji, nie przedstawia wiekszych trudnosci.
W niektérych przypadkach i warunkach lotu obcigzenia
te sg znaczne?') i dla ciezszych, nieakrobacyjnych samolo-
tow mogg by¢é wymiarujgce. Dalsze badania w tej dziedzi-
nie poprzez statystyczne ujecie obcigzen zewnetrznych
zmierzajg réwniez do unikniecia stosowania niepotrzebnie
duzych wspobleczynnikéw obcigzenia dopuszczalnego, przyj-
mowanych jeszcze w pewnych kategoriach samolotow
[lit. 41, i w pewnych przypadkach mogag przyczynié sie do
ewentualnego zmniejszenia tych wspdlczynnikéw, co jest
pozadane ze wzgledu na uzyskiwane tg drogg zmniejsze-
nie ciezaru konstrukeji. W miare dalszego gromadzenia da-
nych statystycznych wyniki tych prac beda niewatpliwie
coraz bardziej miarodajne.

1.2, Ksztatltowanie wymagan
wytrzymalto$ci zmeczeniowej

Woéwezas, kiedy resursy samolotow oraz predkosci lotu
byly stosunkowo niewielkie, zmienne obcigzenia dziatajace
na samolot byly niebezpieczne jedynie ze wzgledu na mo-
zliwo$¢é przexroczenia ich wartoéci dopuszczalnej.

W wyniku przeszto dwukrotnego wzrostu predkosci sa-
molotéw komunikacyjnych i bombowych, ktéry nastgpit
w latach 1830-tych ([lit. 5] oraz wskutek roéwnoczesnego
wzrostu resursu silnikow, w okresie tym nastepuje jednak
szybki wzrost ilo$ci zmiennych obceigzen, oddzialujgeyvch
na samolot podczas przewidywanego okresu jego eksploa-
tacji, co wywoluje juz niebezpieczenstwo powstawania
w platowcu zlomow zmeczeniowych. Pierwszymi sygnala-
mi, $wiadezgecymi o tym, iz zagadnienie zmeczenia doj-
rzato réwniez i w lotnictwie, byly wypadki zniszczenia
kilkunastu bombowcéw angielskich, jakie mialy miejsce
w latach 1942—1944 wskutek peknie¢ zmeczeniowych, wy-~
stepujgcych na dzwigarach skrzydlowych [lit. 6].

Wplyw przypadkowych zmiennych obcigzen na wytrzy-
malo$¢ zmeczeniowa, w pordéwnaniu z wplywem ich na
wytrzymaltos¢ dorazng, jest znacznie bardziej skompliko-
wany i kryje w sobie o wiele wiecej niewiadomych.

dotyczacych

6
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Rys. 1. Ocena maksymalnych naprezen za pomoca pomiarow w locie

W tym okresie badania zmiennych obcigzen nabieraja
wigc nowego znaczenia. Istotne staje sie nie tylko, a na-
wet nie tyle, wykrycie maksymalnych wartosci obcigzes,
ktére maja znaczenje przy okre§laniu wymaganej wytrzy-
matosci doraznej, lecz okre§lenie calego widma, to znaczy
wartosci i czestoSci wszystkich obcigzen dzialajgcych na
samolot podczas jego eksploatacji, obcigzenia te decyduijg
bowﬁzm o mozliwo$ci wystepowania zloméw zmeczenio-
wych,

2. Metody pomiaru zmiennych obciazen zewnetrznych

Zmienne obcigzenia mogg w samolocie powstawaé z kil-
ku powoddéw, na przyklad wskutek nieréownomiernej pracy
zespoldw napedowych, pulsacji ci$nienia wywolanej przez
nieustalone przeptywy, lotéw krzywoliniowych (manew-

') Podczas pomiaréw na samolocie Lancaster uzyskano wspoéi-
czynniki obcigzenia dopuszczalnego m = 2,5 w S$rodku ciezkosci
i m = 4,5 przy koncu skrzydila [lit. 3].






przys$pieszeniomierze samoczynnie liczace ilosci obcigzen
o rdéznych zakresach (przedzialach) wartosci [lit. 8], co zna-
komicic zmniejsza pracochlonno$é¢ analizy wynikéw po-
miaréw. Zagadnienie to nieco szerzej omoéwiono w [lit. 9].
23. Pomiar przyspieszen i predkosci
Poniewaz na obcigzenie samolotu w burzliwej atmosfe-
rze, obok predkoici podmuchdéw, istotny wplyw wywiera
réwniez predko$é i wysokosé lotu (rozdz. 3.2 i 4.1), pozg-
danc jest uwzglednienie zmian tych wielko$ci przez przy-
rzgd mierzgcy przecigzenie. Jest to dokonywane w urzg-
dzeniach oznaczanych symbolem V-g lub V-g-H, ktére re-
jestrujg dwic lub (rzadziej) trzy wspomniane wielkosci.
Na wykresach typu V-g (rys. 3), wykonywanych rysikiem

&
m

2 £ A‘_
\f“"" [~ ad s !
. \'\F\
v

n
~f] .
260 80 300 520 340 60 380 V kmf
TL-51/61. 85

Rys. 5. Tyvpowy wykres uzyvskany za pomoca przyrzadu {ypu V-g

na zadymionej piytce szklanej o matym formacie, nie jest
jednak Dbezposrednio uwzgledniana zmienno$é obcigzen
w czasie, co utrudnia okres$lenie widma obcigzen, szcze-
gélnie w zakresie malyvch ich warlosci, przy ktérvch linie
na polu wykresu sg silnie zageszeczone, Niemnicj jednak
wiele danych statystycznych, dotyczgcych obcigzen, uzyski-
wano ta metodg. Na wykresie takim otrzymuje sie dane
okres$lajgce obwiednie obeigzen, jakim poddany jest sa-
molot podczas stosunkowo duzego nalotu (najczesciej rze-
du 100 godzin).

Urzadzenia typu V-g nie posiadajg zewnetrznych
mentow instalacji elektrveznej czy mechanicznej, sg za-
tem bardzo proste, nicklopotliwe w eksploatacji i bywaja
uzywanc zwlaszeza na amerykanskich cywilnych liniach
lotniczych. Sa one szczegé6lnie korzystne przy rejestracji
podratichow o duzej predkoéci. Poniewaz podmuchy takie
wystepujg stosunkowo rzadko, dla ich statystycznej oce-
ny nalezy dokonywal pomiaréow w mozliwie dlugim cza-
sie, niezaleznos$é wykreséw V-g od czasu jest wigc cenng
zaleta.

ele-

3. Mclody oceny predkoéci podmuchéw i wartoSci
obcigzen

Gléwnym czynnikiem, wywolujacym zmiang  obciazen
pcdezas lotu samolotu nieakrobacyjnego, sa podmuchy, to
znaczy szybkic zmiany kierunku i predkosci powictrza
wzgledem samolotu poruszajacego sie po swym torze. Od
kilkudziesieciu lat prowadzone sg badania rozkladu i pred-
kosci podmuchéw w atmosferze, jednak Jjest to zadanie
bardzo trudne i skomplikowane, gdyz nhie ma sposobow
bezposredniego pomiaru tych wielkosei, szczegdlnie na
wiekszych wysokosciach. Badania te z reguly prowadzi
sie wiec drogg posrednia, to znaczy przez pemiary rcakeji
samolotu na dziatajgce nan podmuchy, co zazwyczaj spro-
wadza sie do pomiaru naprezen lub przyspieszen, jakim
pod wplywem podmuchéw ulega samolot.

Mectoda ta z natury rzeczy jest niedokladna, zawiera bo-
wiem niewiadome zwigzane nie tylko z samym podmu-
chem, lecz réwniez z wlasnosciami samolotu, ktére wplv-
waja na jego reagowanie na podmuchy. Szczegélnie istot-
ne sj takie parametry, jak ciezar samolotu, powierzchnia
skrzydel i usterzen, predko$é lotu, gesto$¢ powietrza (wy-
sokos$é lotu), wiasnosci aerodynamiczne profilu, sztywnosci
konstrukeji itp.

Szereg tych parametrow ulega podczas lotu zmianom,
przy czym jedne zmiany sg jednokierunkowe (np. cigzar
zmniejsza sie stopniowo w miare zuzycia paliwa), inne za$
moga mie¢ charakter z géry nie okre$lony i przypadkowy.
Poniewaz dotychczas zmian tych czesto nie udaje sig mie-
rzyé w locie i rejestrowaé w sposob ciagly (ostatnio dazy
sie do tego przez stosowanie odpowiednich przyrzadow),
zachodzi wiee konieczno$é przyjmowania obliczeniowych
(np. dla ciezaru) lub usrednionych wartoéci poszczegdlnych
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parametréw. W niektérych przypadkach w celu zwigksze-
nia obiektywno$ci pomiaréw i okredlenia rzeczywiste] za-
leznosci miedzy przys$pieszeniem samolotu a intensywnos-
cig i strukturg podmuchu, przeprowadza si¢ wstepne bada-
nia tunelowe modeli samolotéw uzywanych do pomiaréw,
pod wzgledem wtasnosci dynamicznych podobnych do
swych oryginaléow. Badan takich dokonuje sie w tunelach,
umozliwiajgcych wytwarzanie strumieni imitujacyvch dzia-
lania podmuchéw [lit. 15].

Dla umozliwienia przenoszenia wynikéw, uzyskanych
w pomiarach burzliwo$ci atmosferycznej na inne samoloty
o odmiennych wtilasnosciach i paramectrach, stosuje sie od-
powiednie metody przeliczeniowe. .

Inne nicdokladnos$ci omawiancj metody badania turbu-
leneji atmosfery wynikaja z nieznajomosci struktury sa-
mych podmuchéw, to znaczy rozkladu predkosci w ich
przekrojach i gradientu predkosci w strefie przejsciowej.

Pomijajgc zagadnienie zmian tych wielkos$ci wzdiuz roz-
pietosci skrzydla, jako mniej istotnych dla naszych dal-
szyvch rozwazan, nalezy naswietli¢ ich zmiane wzdiuz toru
lotu samolotu, gdyz majg onec duze znaczenie dla wartosci
obcigzen dzialajgcych na konstrukeje. Ustalono bowiem,
iz przy tej samej predkos$ci maksymalnej podmuchu przy-
spieszenic samolotu jest zalezne od diugosci strefy przej-
Sciowe]j, a zatem od gradientu predkosci w tej strefie.

Przy ocenic reakcji samolotu na podmuch mozna oprzeé
sig na jednej z trzech rozpowszechnionych obcenic kon-
cepeji:

1) podmuchu ostrego o naglcj zmianie predkosei picno-
wej;

2) podmuchu (rzeczywistego) o pecwnej strefie przejscio-
wej 1 uwzglednicniu wiasno$ci samolotu;

3) podmuchu ostrego, zmodyfikowanego przcz wprowadze-

aic wspoliczynnika zlagodzenia .

3.1. Podmuch ostry

W pewnych warunkach degodne jest wprowadzenie po-
jecia podmuchu ostrego. Przez podmuch ostry rozumic sie
fikeyiny slup powietrza o predkos$ci u, nie posiadajgcy
strefy przejsciowej (rys. 6). Wprowadza sie przy tym na-
stepujace zalozenia upraszezajgce:

1. Podmuch jest ostry w kierunku lotu samolotu i od-
znacza sie nagla zmiang kicrunku i predkosci powictrza,
ktéra pozostaje stala wzdiuz rozpieto$ci samolotu i pro-
stopadia cdo jego osi poprzccznej.

2. Warunki lotu nic zostajg zmicnione swskutek dziala-
nia podmuchu, to znaczy kicrunck, wysoko$é i predkosé
samolotu wzgledem ziemi pozostajg stale.

3. Obcigzenia usterzenia wysoko$ei, wywolane przez
podmuch sg pomijalnie male i nie wywolujg momentu po-
chylajgcego samolot.

4. Istnienie podmuchu
skrzydla.

5. Pomija sie efekt Wagnera, to znaczy przyjmuje sie,
iz wspdlezynnik sily nosnej skrzydla jest jednoznacznag
funkeja kata natarcia, to jest pomija sie wplyw czasu po-
irzebnego na ustalenie sie przeplywu w zmienionych wa-
runkach.

Przy tych zalozeniach wspolczynnik obcigzenia (przecig-
zenia) samolotu wyrazi si¢ réwnaniem:

P, u\* 2u
m=-——=14+Am=|1+{—] +—.cos3l=
Q v v )

wywoluje zmiane szily no$nej

uw o, 3 A
Sin
&y gt — ( 1
o 2 g f1]

U
1+ v oS3

ac, s
={1+4+-—=
Y da

Wyrazenie w nawiasach kwadratowych przedstawia
wplyw wzrostu predkosci wypadkowej, za$ wyrazenic
w duzych nawiasach zwyklych — sile no$ng lotu pozio-
mego, zwigkszong o przyrost sily nosnej, wywolanej zmia-
na kata natarcia.

Jezeli w szczegolnym przypadku kat « , zawarty miedzy
kierunkiem podmuchu, a kierunkiem lotu, wynosi 90° (pod-
much pionowy), to rownanie [1] upraszcza sie do postaci

P, ac, S o
~—=1-+4dm=1+ c—.UvV 2
Q da @ 2 2l

m =



Czesto uzywane jest réwnanie zwane wzorem dla pod-
muchu ostrego, odnoszace sie do kata £ =90° i gestoscei
powietrza na poziomie morza i zapisywane w postaci:

dc,
u.v
4 Co™eVe de
m = £31
Q
2 _—
S
W przypadku, kiedy f=0 lub 180° (podmuch przedni
lub tylny) otrzymamy:
2U
m=1+4am=1+— [4]
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Rys. 6. Struktura podmuchu ostrego i ze strefa przejsciows
Wplyw kierunku podmuchu na wartosé wspdtezynnika
obcigzenia jest przedstawiony na rys. 7. Wykresy sporzg-
dzono dla samolotéw o obecigzeniu powierzehni nosnej

Q ) .
—§= 75 do 300 kG/m?, przelatujacych z predkoscia 320 km/h

przez ostry podmuch o predkosci 4,5 misek. Z rysunku
tego Wynika iz marsymalne przecigzenia powstajg przy
kacrﬁ p rownym T70—85°, przy czym ze wzrostem obciaze-
nia jednostkowego kat ten zmniejs7a sig. Maksymalna
wartc§¢ przecigzenia rézni sie jednak zaledwie o kilka
procent od przecigzenia, powstajacego przy podmuchu pro-
stopadiym.

Podmuchy pionowe lub prawie pionowe — w pordéwna-
niu z podmuchami poziomymi — wywoluja 5—15-krotne
wigksze przecigzenia, Przy uogélnianiu wynikoéw analizy
obcigzen fakiy te pozwalajg z wystarczajaca dokladno$cig
przyjmowaé, iZ znaczne przecigzenia samolotu pochodzg
jedynie od podmuchéw pionowych.

Przyjete poprzednio zalozenia upraszczajgce w rzeczy-
wistosci nie sg jednak spelnione, co wplywa na ,falszo-
wanie” wynikéw uzyskanych za pomocg omawianego Wzs-
ru. W celu zapewnienia pordownywalnoéci wynikéw nalezy
wiec do réwnan tych podstawiaé poszezegdlne wielkosci
wedtug okreslonych zasad, wobec tego przy okre§laniu ob-
ciazen przyjmuje sie: startowy ciezar samolotu, catkowits
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Rys. 7. Wplyw Kierunku podmuchu na obciazenia samolotu

powierzchnie skrzydila, predkos¢ wskazywang (zaklada sie,
ze jest ona rowna V) 1 gestosé powietrza na poziomie mo-
rza. Pochylenie Kkrzywej c; = f(a) zazwycza] okresla sig
z zalezno$ci:

ac, ac, 64

= = [5]
da | samolotu de [skrzydla A T2

gdzie: A — wydluzenie skrzydia (b%S). O ile ksztalt skrzydia}
nie jest znany, to przyjmuje sie, iz pochylenie to wynosi
4,5 na radian.

22. Podmuch ze strefe przejéciowa

V przypadku stosowania oméwionych wyzej zalozen, wy-
niki bywajg zbyt niedokiadne, je$li poszczegolne parametry
(Q, S, V 1 inne) samolotu, ktérego obcigzenia nalezy okre$lig,
znacznie roznig sie od parametrow samolotéw, ktére poczat-
kown siuzyly do okresiania efektywnej perl'osc1 podimu-~
now.

Przy okres$leniu reakcji samolotu w takich warunkach na-

Zrezy g’ﬂowac zwlaszeza z zalozen dotyczgcych nieskon-
czenie wielkiego gradientu, braku pionowych przemieszczen
samolctu pod wpltywem podmuchu oraz natychmiastowego
ustalania sie zmiany sily no$nej, wywolanej zmiang kata
natarcia. Przyjmujemy wiec za Kissnerem ({lit. 1] nieco
zmodyfikowane zalozenia, przy ktérych model podmuchu
bedz‘e zblizony do Lzecwvnstedo

1. Predkost poa'nucnu jest stata wzdiuz rozpietosci skrzy-~
dia i zmienia sie liniowo wzdiuz toru lotu samolotu od
zera do maksymainej predkosci pionowej U (rvs. 69).

2. Pod wplywem podmuchu samolot moze przemieszczaé
sie¢ w Kierunku pionowym (wznosi¢ sie), jednak bez po-
chyler’l wzgledem horyzontu i bez zmiany predkosci.

3. Zmiana kgta natarcia nie wywoluje natychmiastowego

LSIaluula sie nowej wartosei sity noénej; wartosé ta usta-

la si¢ depiero po pewnym czasie, przy czym przyjmuje

sie, iz krzywe, uzyskane dia przeplywu dwuwymiarowego

(rys. 8), moga by¢ uzyte réwniez dla skrzydia o skonczo-

nej rozpietosei.

Maiksymalne przyspieszenie samolotu wystepuje w koncu

sfrefy przejsciowe], kiedy pojawia sie maksymaina pred-

zo$é podmuchu.

(3

S

Rys. 8

(
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Rys, g

Rys. 8. Wartosci wspoleczynnikow sily nosnej przy wydluzeniu nie-
skoriczenie duzym
Wplyw parametru masowego na stosunek przyspieszen przy
roznych diugosciach strefy przejsciowej

Rys. 9.

Oznaczenie, dotyczace strefy przejéciowej, podano na
rys. 6b. Krzywa Cze na rys. 8 dotyczy zmiany C, w przy-
padku pochylenia skrzydia, za$ krzywa Cpg — w przypadr’u
stopniowego wchodzenia sk rzydla W podmuch

W tych warunkach réwnanie ruchu pionowego mozna ha-
pisa¢ nastepujaco:

T,
Q[d SV dC du
?(f) =f"— ~ R, () at—
1

dt? 2 .da %9 Vdt
Q
t,
0SV? dC: d?z dt
T T T G (T > o [6]
2 da e’ v
.0

gdzie pierwsza catka wyraza silq wywotang podmuchern
druga za$ uwzglednia wplyw pionowego przem1eszczema

samolotu.
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Poniewaz wartoéci Cze i C,g Zalezne sa od wyrazonej
w cieciwach odleglo$ci od poczatku strefy przejSciowej po-
dmuchu, réwnanie to sprowadza sie zazwyczaj do postaci,
w ktérej jako zmienna niezalezna wystgpuje przebyta od-

v
leglosé s = T t, a nie czas t.

A wiec:
83 Sy
Am _ b . __1__ - Am(s)d .
Ams)1 =4 ) Cag(r™s8)ds "y C,p (51—5) Thm, 98 (7
[o] [o]
gdzie:

1l —cieciwa skrzydla,
H — dlugosé strefy przejsciowej podmuchu,

v s . .
S =Tt — odleglo$é przebyta w strefie przejsciowe],

2Q
daC
z
gSl ——
¢ de
C,s —wspoiczynnik sily nos$nej
przez podmuch ostry,
Cze —wspolczynnik sily nos$nej przy gwaltownej zmia-
nie kata natarcia skrzydia.

Ug = — parametr masowy samolotu,

przy przechodzeniu

Z zalezno$ci tej wynika, ze stosunek przyrostéw wspol-

Am
A jest funkcja zmiany stosunku
ms 1
wspoélezynnika C,, parametru masowego i ksztaltu krzywej
przys$pieszen.

Rownanie [7] mozna rozwigzaé metodg Fredholma, przy
czym rozwigzanie to ma postaé:

( Am) —c—
Ams, max

gdzie B i C stalymi, przedstawiaj‘acymi rozwigzania catek
w réwnaniu {7], ktérych wartos$ci zaleza tylko od odleglosci
(drogi), na jaka samolot wszedl w podmuch.

Na rys. 9 przedstawiono to rozwigzanie dla strefy przej-
Sciowej o réznej dlugosci i dla réznych warto$ei parametru
masowego samolotu.

Rys. 9, w polgczeniu z réwnaniem [3] dla podmuchu ostre-
go, moze byé¢ uzyty do analizy zapiséw przyspieszeniomie-
rzy w celu okreSlenia rzeczywistej predko$ci podmuchow.
W oparciu o diugos¢ strefy przejsciowej H= V-t, i para-
metr masowy samolotu, mozna z rys. 9 okreéli¢ stosunek
przyspieszen (obcigzen). Podstawienie odpowiednich wiel-
kosci do wzoru [3] na podmuch ostry umozliwia okreslenie
predkoéci efektywnej podmuchu, a po podzieleniu jej przez
stosunek przys$pieszen otrzymujemy predko$é rzeczywisty.
W tym przypadku we wzorze [3] dla podmuchu ostrego na-
lezy postugiwaé sie rzeczywistg predkoscia lotu i aktualng
gestoscig powietrza.

Ocene dlugosci strefy przejsciowej i rzeczywistej pred-
kosci podmuchéw na podstawie zapisow przyspieszeniomie-
rza, zawierajacych przysSpieszenie samolotu i predkos¢ oraz
wysokosé lotu, przeprowadza sie nastepujaco:

Za przyrost przyspieszenia uwaza sie maksymalng war-
tos¢ przyspieszenia w podmuchu, zmniejszong o przyspie-
szenie, wystepujace przed wejsciem samolotu do podmuchu.
Dla okreslenia dilugos$ci strefy przejSciowej operuje sie cza-
sem, w jakim nastgpila ta zmiana przyspieszenia, oraz rze-
czywistg predkoscig samolotu. Dla wyrazenia dlugosci stre-
fy przejsciowej w cieciwach przyjmuje sie srednig warto$e
geometryczng tej ostatniej.

czynnikéw obcigzenia

2B
2‘ug + H

(8]

Wedlug danych statystycznych $rednia dlugo$é strefy
przejsciowej wynosi okolo 30 m.

33. Wspoélczynnik ztagodzenia

Wiekszo$§¢é danych, dotyczacych burzliwo$ci atmostery,

uzyskanych na samolotach transportowych za pomocg przy-
rzagdow V-g, jak rowniez niektére wyniki specjalnych po-
miaréw nie mogg byé analizowane za pomocg metody omo-
wionej w rozdz. 3.2., gdyz majg one ograniczone lub niewy-
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starczajaco dokladnie zlokalizowane maksima przySpieszen.
W zwiazku z tym nalezy przyja¢ uogélniony sposéb postu-
giwania sie rozporzadzalnymi danymi,

Poniewaz jednak w wiekszos$ci przypadkéw intensywno§é¢
podmuchéw jest ustalana za pomoca danych z lotéw komu-
nikacyjnych i badan specjalnych, zatem wyniki, uzyskane
oméwiona w rozdz. 3.2. metodg podmuchu ze strefg przej-
$ciowa, s3 uzywane gléwnie do ustalenia zalezno$ci miedzy
predkoscig efektywng, a wplywem pionowych przemieszczen
samolotu i efektu Wagnera (faktu, iz zmieniona sila nosna
nie ustala sie natychmiast).

Uzyskany w ten sposéb wspolczynnik zlagodzenia jest
okreslony w oparciu o znajomo$¢ usrednionych charaktery-
styk podmuchéw i reakeji typowych samolotow, za pomocs
ktorych dokonywano pomiaréw.

Wspélezynnik zlagodzenia wyraza wiec stosunek reakcji
dwoéch samolotéw, napotykajgcych taki sam podmuch o diu-
gosci strefy przejéciowej, wyrazonej wielokrotnoscia cigeiw.
Przy danej strukturze podmuchu i przy cechach samolotu,
zblizonych do cech samolotéw uzywanych do pomiaréw,
efektywna predko$é podmuchu moze byé wyrazona przez
stosunek przyspieszen tych samolotéw. Jezeli wigc pomiary
podmuchéw bylty dokonywane na samolocie nr 1 i Srednie
predkosci podmuchéw sa znane, to miedzy efektywnymi
predkosciami podmuchéw, okre§lonymi przez przyspieszenie
oddziatujace na samolot nr 2, a podobnymi predko$ciami,
okreélonymi przez samolot nr 1, zachodzi zalezno$é:

U U, -
ef — e2 = 0 [9]

Ge), Gm) Ve
Ams1 Amsz

Efektywna predkosScig, okre$lajgcg podmuch, jest wigce
Ue, lub — jesli jest uzyskana z drugiego samolotu —

Am

Amg .

Am e
(Ams):

Stosunek licznika do mianownika w réwnaniu [10] Jest
wspolczynnikiem zlagodzenia # i moze byé okreSlony na dro-
dze obliczeniowej lub do$wiadczalnej.

Jakkolwiek mozna wspélczynnik zlagodzenia wyznaczy¢
na drodze analitycznej, wprowadzajgc parametr masowy
i inne aktualne dla danego samoloetu wielkosei [lit. 23], to
jednak we wszystkich praktycznych przypadkach najczesciej

korzysta sie z wartosSci wspélezynnika #, przedstawionych
na rys. 10. Wspéiczynnik ten obrazuje w sposéb poréwnaw-

{10]

Lo

ul /.

a-amerykanski

b - angielski
a2
a 50 100 50 200 250 Q [k6

8%
-31/60.R10
Rys. 10. Warto$ci wspolczynnika zlagodzenia: a) amerykanskie,

b) angielskie

czy stosunek przyspieszen jakiego§ samolotu do stosunku
przyspieszen samolotu, za pomoca ktorego byly przeprowa-
dzone pomiary.

Przedstawiona na rys. 10 zalezno§¢ wspétczynnika » od
jednostkowego obcigzenia powierzchni skrzydla zostala
okreslona przy =zalozeniu, ze obciazenie jednostkowe jest
proporcjonalne do parametru masowego, oraz ze wWplyw po-
chyleh samolotu na wzrost obcigzenia skrzydia jest jedna-
kowy we wszystkich samolotach.



Trzeba tu zaznaczyé, ze warto$ci wspdlezynnika 7, uzy-
wanego w USA (rys. 10), a ustalonego w oparciu o pomiary
na samolocie Boeing B-247, dla ktérego przyjeto n =1, sa

w calym zakresie jednostkowych obcigzen skrzydla o T

wieksze od warto$ci uzywanych w literaturze angielskiej
(rys. 10b). Stad wynikajg rdéwniez roéznice w warto$ciach
efektywnych predkosci podmuchéw, podawanych przez roz-
ne zrodia.

Wprowadzenie wspoélczynnika zlagodzenia # do wzoru na
obcigzenia wywolane podmuchem ostrym jest réwnoznacz-
ne z uwzglednieniem wplywu strefy przejéciowej na zlago-
dzenie warto$ci obcigzenia. W praktyce mozna wiec posthu-
giwaé sie nastepujacym wyrazeniem na przyrost obcigze-
nia samolotu:

1
N,V 2

ac,

Co da

Am = [11]
Q@
2 —_—
S

Am —przyrost obcigzenia (przyspieszenia) wyra-
zony jako wielokrotnos$é g
Qo — gestos¢ powietrza na poziomie morza
C,; —wspbélczynnik sily noénej
a—kat natarcia skrzydia
n —wspodtczynnik ztagodzenia
ue —efektywna predkosé podmuchu
v —predkosé lotu (wzgledem powietrza)
o —stosunek gesto$ci powietrza na wysokos$ci H
i H=0.
@ —ciezar samolotu
S —powierzchnia skrzydia.

gdzie:

Przeliczenia, dokonywane za pomocg kazdej z omoéwio-
nych metod, na o0g6t nie sg jednak zbyt dokladne. Nieza-
leznie od tego, ze sam wzor [11] czy [7] jest przyblizony,
réwniez wartoéci poszczegdlnych jego wyrazow majg za-
zwyczaj odchylki od wartoéci, przyjmowanych do obliczen.
Urzadzenia, uzywane dotychczas do pomiaru Am, nie okre-
dlajg aktualnej warto$ci stosunku @/S, a tylko niektére
z nich rejestrujg V i H, totez efektywng predko$¢ pod-
muchu u. okre$§la sie w oparciu o startowe lub Srednie
warto$ci z catego lotu. Ponadto przyrzady rejestrujg war-
to$ci przyspieszen niezaleznie od ich przyczyn, wyniki sg
wiec w pewnym stopniu znieksztalcane przez oddzialywa-
nie pilota na stery. W zwigzku z tym dane statystyczne,
dotyczace obcigien w burzliwej atmosferze, nalezy uzyski-
wat za pomocg samolotéw nieakrobacyjnych, ktére nie do-
znajg ostrzejszych zmian warunkéw lotu w lotach na tra-
sach.

4, Statystyka zmiennych obciazenn samolotu

4.1. Obéiaienia w burzliwej atmosferze

Jak juz wspomniano, do$wiadczalne badania burzliwoéci
atmosfery i pomiary predko$ci podmuchéw zainicjowano
w Niemczech w latach 30-tych [lit. 2, 7, 10, 11], jednak —
sila rzeczy —— dane uzyskane z tych stosunkowo krétko-
trwalych (ok. 600 godzin lotu) pomiardéw byly raczej wy-
rywkowe.

W okresie ostatniego dwudziestolecia intensywne bada-
nia tego typu prowadzone byly rdowniez w wielu innych
krajach, szczegdlnie w USA, Anglii i ZSRR. Wykonywano
je badz to w ramach specjalnie w tym celu zorganizowa-
nych akeji [lit. 12,3], badZz tez przez zakladanie odpo-
wiedniej aparatury pomiarowej na samolotach eksploato-
wanych przez poszczegdlne towarzystwa i organizacje trans-
portu lotniczego [lit. 14, 16, 21, 22]. W skali Swiatowej czas
trwania pomiaréw, ktérych wyniki juz opublikowano, jest
dzi§ rzedu wieluset tysiecy godzin lotu, jednak warunki
ich przeprowadzania byly nieraz bardzo réznorodne, za-
réwno pod wzgledem szerokosci geograficznej przebiegu
poszczegdlnych tras, dilugo$ci tych tras, rodzaju, jednolitosci
oraz uksztaltowania podloza jak i wysokosci, predko$cioraz
dlugotrwalosci lotow. Nie bez znaczenia byla réwniez pora
roku, zageszczenie obszaréw o wzmozonej turbulencji po-
wietrza, wplyw burz itp. Rézine zalozenia i cele, stawiane
poszczegdlnym pomiarom, byly réwniez przyczyng roéznic
w metodach ich przeprowadzania.

Oddziatywanie tych licznych czynnikéw nie pozostaje
oczywiécie bez wplywu na wyniki badan, ktére — szczegol-
nie jes$li pochodzg z niezbyt dlugotrwalych pomiaréw -—
mogg odznaczaé sie rozbieznosciami. Mimo to jednak do-
kitadniejsza analiza tych wynikéw umozliwia wysunigcie
pewnych uogélnionych wnioskéw.

Na rys. 11 przedstawiono wzgledne czestoSci podmuchdow
o odpowiednich predkosciach. Dane te oparte sg o wyniki
pierwszych badan niemieckich [lit. 2, 7, 10], badan amery-
kanskiego instytutu NACA, a gléwnie pomiaréw prowadzo-
nych za pomocg sprezonych przyspieszeniomierzy i pred-
koéciomierzy (metoda V-g) na amerykanskich cywilnych
liniach lotniczych [lit. 16]. Krzywe A i B stanowig obwied-
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Rys. 11. Krzywe okresla- Rys. 12. Przyblizony rozkilad cze-
jace przyblizone granice stosci podmuchéw przy przedziale

rozkladu podmuchéw 1,4 m/sek, odzwierciedlajgcy war-~

tosci wg gornej krzywej z rys.ll

nie rozkladéw podmuchéw o odpowiednich efektywnych
predkosciach, uzyskane z tych wszystkich pomidréw, do-
konanych na lacznej trasie okolo 15 mln km, i okreflaig
prawdopodobienstwo, iz predko$é podmuchu osiggnie dang
obrang wartose¢.

Jest rzeczg istotng, ze réznice miedzy widmem podmu-~
chéw dodatnich i ujemnych sg bardzo nieznaczne i w prak-
tyce mogg by¢ pominiete. Na rysunku tym przedstawiono
wiec jedynie jedne galezie krzywych, okreSlajgce dodatnie
i ujemne warto$ci podmuchéw. Dane te mozna roéwniez
przedstawi¢ w postaci pokazanej na rys. 12.

Dane, zilustrowane na rys. 11, majg pewien rozrzut, za-
warty miedzy dwiema krzywymi, jednak same rozkilady sa
bardzo do siebie podobne .-i stosunek wzglednej czestosci.
silniejszych podmuchéw do stabszych w do$¢ szerokim za-
kresie jest jednakowy. Jezeli uwzgledni sie fakt, Zze dane
te zostaly uzyskane za pomocg samolotéw roéznych typow,
latajgeych w réznym czasie, w rézZnorodnych warunkach
i nad terenami znajdujgcymi sie w roéznych czeSciach $wia-
ta, to okaze sie, ze wyniki odznaczajg sie duzym podobien-
stwem i potwierdzajg stuszno$é samej metody badania. Wy~
niki te Swiadcza rowniez, ze przy uwzglednieniu wplywu
réznorodnych czynnikéw i warunkdéw, rozklad czestosci
podmuchéw przybiera okreslony ksztalt. Podobienstwo wy-
nikéw, uzyskiwanych z pomiarow dokonywanych na samo-
lotach o bardzo réznorodnych ksztaltach i wymiarach (od
jednosilnikowej awionetki o ciezarze 350 kG i rozpietosci
11 m, do 4-silnikowego bombowca o ciezarze 25000 kG
i rozpietosci 45 m), $wiadczy o duzym ich obiektywizmie
i wiarogodnosci.

Zeby jednak wnioskéw takich nie posuwaé zbyt moze
daleko, nalezy stwierdzié¢, iz pomiary, w wyniku ktérych
uzyskano dane przedstawione na rys. 11, prowadzone byly
w stosunkowo waskim przedziale wysokoéci, osiaganych
przez przedwojenne samoloty komunikacyjne i transporto-
we o kabinach nieci$nieniowych, to znaczy w zakresie od

© 1500 do 3000—3500 m.

Pozniejsze i bardziej pod tym wzgledem rozlegle bada-
nia odznaczaja sie jednak mniejszg zbieznoéciz wynikéw.

W celu zilustrowania ogélnego charakteru krzywych, ich
zmiany z wysokoScig lotu oraz rozrzutu wywolanego inny-
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mi czynnikami, na rys. 13 przedstawiono zaczerpniete z kil-
ku zrédet Tlit. 12, 16—18, 21, 22] rozklady czestodci pod-
muchéw o réznych predkosciach, przeliczone na trase o diu-
goéei 1,6 mln km. ) .

Nalezy tu zaznaczyé, iz ze wzgledu na wystepujgce nie-
raz réznice w warunkach przeprowadzania pomiaréw wy-
niki ich nie zawsze sg bezpo$rednio pordéwnywalne, Szcze-
gélnie istotny wplyw wysokosci lotu na czesto$§¢ podmu-
chéw obrazuje réwniez rys. 14.

Z rysunku 13 widaé, ze ogdlny rozrzut wynikéw w za-
kresie wysokosci do 3000 m wyraza sie stosunkiem o war-
tosci rzedu 20, jednak dla wysoko$ci powyzej 9000 m sto-
sunek ten wzrasta do prawie 1000.

Jakkolwiek przy projektowaniu konkretnego samolotu
najbardziej celowe byloby opieranie sie na rozkladzie po-
dmuchow najbardziej odpowiednim dla przewidywanych
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warunkoéw jego eksploatacji, to ijednak szereg autordw
{lit. 18, 19, 201 dazy réwniez do ustalenia bardziej uogdl-
nionych réwnan, okreflajagcych érednia czestodé¢ podmu-
chéw.

Jedni autorzy okreélaja te $rednie czesto$ci dla ocgrani-
czonego zakresu wysokoéci (Taylor, Chilver), inni zag dazg
do ustalenia jednego ,podstawowego” rozkladu dla wszyst-
kich warunkéw lotu (Lundberg). Wydaje sie, iz pierwsza
metoda jest w pelni racjonalna i — zwtaszeza PO wprowa-
dzeniu oceny przewidywanej lub zmierzonej odchylki (de-
wiacji) od wartoéci $redniej — moze byé stosowana w obli-
czeniach ilosciowych, druga natomiast moZe mieé zastoso-
wanie raczej w celu uproszczenia przykladowych réwnan
okrrt_aélaja(cych obcigzenia, wykorzystywanych w dalszych
ogolnych rozwazaniach i przykiadach liczbowych. Jako uza-
sadnienie swego podej$cia do zagadnienia Lundberg wyra-
za poglad [lit. 20], iz wystepujace przy duzych predkosciach
podmuchéw znaczne rozbieznosci miedzy przyietym przez
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niego ,,podstawowym’” rozkiadem a rozkladami uzyskanymi
z pomiaréw (rys. 13) nie sg zbyt wazne i istotne, gdyz po-
dmuchy o predkosci wiekszej od 7,5 m/sek spotykane sg
bardzo rzadko i na skutek tego nie majg wplywu na wy-
trzymalosé zmeczeniows. .

Z analizy dostepnych materialéw mozna wysnu¢ wniosek,
iz takie czynniki, jak geograficzne polozenie tras, pory ro-
ku, rodzaj podloza (woda lub ziemia) itp., mogg wywolywa¢
pewien wplyw na rozbiezno$¢ wynikéw, dotyczacych cze-
stosei podmuchéw i ich intensywnogci. Wysoko$é lotu jest
jednak podstawowym czynnikiem, decydujacym o powyz-
szych roéznicach w czestosci i predkosci podmuchéw, na
ktorych dziatanie narazony jest samolot. Ilosciowo zagad-
nienie to jest zobrazowane na rys. 14 i 15.

Z przebiegu krzywych, przedstawionych na rys. 14, 'ktére
w zakresie malych predkosci podmuchdédw sa prawie réwno-
legte do siebie, wynika, iz charakter wykresu, przedstawio-
nego na rys. 15 dotyczy podmuchow o predkosciach od 0 do
ok. 5 m/sek, przy czym odlegloéci miedzy podmuchami wzra-
stajg ze wzrostem predkos$ci podmuchéw. Tak np. na wy-
sokosciach w zakresie od 0 do 4000 m podmuchy o pred-
koseci wiekszej od 3 m/sek przypadajg przecietnie 1 raz na
15 km drogi, ale na wysoko$ciach powyzej 9000 m za-
ledwie 1 raz na 3000 km drogi, to znaczy 200-krotnie rza-
dziei. Efekt ten jest bardzo istotny przy przewidywaniu
trwalosci zmeczeniowej samolotu lub jego czesci sklado-
WyGh. .

Gwaltowny spadek czestosci podmuchéw ze wzrostem wy-
sockosci lotu, przedstawiony na rys. 16, wskazuje na korzy-
$ci odbywania lotéw na wysoko$ciach duzych. Nawet sa-
moloty o duzej wysokos$ci przeletowej sg jednak silnie na-
razene na skutki wzmozonej turbulencji powietrza podczas
wznoszenia po starcie i opadania przed ladowaniem, mimo
ze czas tych faz lotu jest w pordownaniu z catkowitym cza-
sem lotu stosunkowo niewielki. Je$li na przyklad w 2,5-go-
dzinnym locie (przelot na wysokosci 4500 m) samolot znaj-
duje sig¢ zaledwie przez 12 min na wysokosci ponize] 1200 m,
o w ciggu tego kroétkiego czasu (8% calosci) powstanie
65%/¢ uszkodzenia zmeczeniowego, wywolanego przez caly lot
(przy =zalozeniu situszno$ci hipotezy liniowe] kumulacji
uszkodzen Minera [lit. 13]).

Poniewaz na wysokosciach powyzej 4000—5000 m cze-
sloéC¢ podmuchéw i stopien jej zmniejszania sie sa stosun-
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Rys. 15. Wplyw wysokosci lotu na czesto$é podmuchéw

kowo male, zatem bezposrednie korzysci ze zwiekszenia
wysckoset lotu np. do 8—10000 m sa raczej niewielkie;
wspoliczesne dalekodystansowe samoloty odrzutowe o du-
zyfr: pulapie sg jednak o tyle pod tym wzgledem korzystne,
iz dzieki duzej predkosci wznoszenia szybko przekraczaja

dolng warstwe atmosfery, co — w polaczeniu z duzym cza-
semn przelotu, wynikajgeym =z dilugosci tras — zmniejsza
wzgledny czas przebywania na malych wysokosciach

i zmmiejsza ilo$¢ przenoszonych obcigzen zmeczeniowych.

W zwigzku z powyzszym waizng rzecza staje sie doklad-
nosc oceny przewidywanych warunkéw lotu danego samo-
lotu. Na przyklad zanizenie predkosci lotu o 5% moze SpPo-
wecdowacd blad w ocenie trwatoéei samolotu rzedu 20%. Pie-
cloprocentowa niedokladno$é oceny czasu przebywania sa-
molotu na wysoko$ciach ponizej np. 1200 m (po starcie lub
przgd ladowaniem), w przecietnych warunkach, moze wply-
wact na zmniejszenie trwato$ci o okolo 20%.

Jakkglwiek z punktu widzenia samej wytrzymatoscei kon-
strukeji fakt ten ma raczej drugorzedne znaczenie, to jed-
nak n_alezy zaznaczy¢, iz nasilenie czestosel podmuciléw Wy-
stg;puja,cych w atmosferze nie jest w niej réwnomiernie roz-
lozone na calych trasach. Badania wykazujg [lit. 12, 15.



16], iz napotykane sa obszary o wzmozonej turbulencji, na
ktérych czesto§¢ podmuchéw o predkosci efektywnej U. =
=2 0,1 m/sek jest bardzo duza, jak rowniez wystepuja obsza-
ry spokojne o turbulencji bardzo nieznacznej. Stosunek
drogi, przebytej przez samoloty w obszarze o wzmozone]j
turbulencji do drogi calkowitej w przedwojennych lotach
komunikacyjnych na roéznych trasach (glévsnie amerykan-
skich), wynosit [lit. 16] od 0,24 do 0,006, przy czym S$rednia
warto$¢ wynosita 0,1. Wedlug powojennych Zrodet [lit. 24]
stosunek ten na matych wysokosciach (od 0 do 4000 m) do-
chodzi $rednio do 0,30, a podczas opadania samolotu przed
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Rys. 16. Zmiana czestosei podmuchdéw z wysokos$cia lotu

ladowaniem siega nawet wartoéci ok. 0,46. Dla szerszego
zakresu wysoko$ci (od 0 do 7500 m) McDougal [lit. 25] po-
daje warto$c $rednia 0,048. Ocena tego stosunku jest istot-
na, gdyz warunki lotu w wiekszym stopniu wplywaja na
wzgledny czas przebywania w obszarach o wzmozonej tur-
bulencji niz na rozkiladach wzglednej czesto$ci podmu-
chéw w tych obszarach, calkowita liczba obciazen oddzia-
tujgcych na konstrukcje moze wiec byé bardziej zaleina od
tego pierwszego czynnika niz od drugiego. Jak wspomnianc
bowiem, stosunek drogi przebywanej w obszarach zaburzc-
nych do drogi catkowitej w duzym stopniu zalezy od wy-
sokosci lotu, podczas gdy odlegtosci miedzy podmuchami
w obszarach burzliwych w znacznie mniejszym stopniu
zmnieniaja sie z wysokoS$cia lotu [lit. 16, 26].

42. Obcigzenia w lotach krzywoliniowych
(w manewrach)

Obcigzenia, dzialajace na samolot w locie krzywolinio-
wym, w duzej mierze zalezne sg od parametrow geome-
trycznych, jak réowniez wtasnosci aerodynamicznych, sterow-
nosci i statecznosci platowca i dlatego przenoszenie danych
statystycznych, dotyczacych obcigzen jednego samolotu na
samolot o innych wtasno$ciach, jest ograniczone w znacznie
wiekszym stopniu niz w przypadku obcigzen wywolanych
burzliwos$cig atmosfery.

Samoloty akrobacyjne sg w locie poddawane obcigzeniom
wynikajacym zaréwno z burzliwosci atmosfery jak i krzy-
woliniowosci toréw lotu (manewro6w), przy czym pomiary
tych obciazen przeprowadza sie metodami omowionymi
w rozdz. 1.2.
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Rys. 17. Rozklady obcigzen samolotéw mysliwskich z okresu II woj-
ny S$wiatowej

Ze wzgledu na swa warto$é i czesto$é, zasadniczg role
w samolotach akrobacyjnych grajg obcigzenia spowodowa-
ne krzywoliniowoécia toru lotu. Obcigzenia te mozna od-
dzieli¢ od obcigzen wywolanych burzliwoscig np. przez re-
jestracje i analize katéw wychylenia steréw i lotek. Naj-
cze$ciej jednak nie jest to konieczne, gdyz przy okre$laniu
wytrzymatosei konstrukeji jednego samolotu akrobacyjnego
na podstawie pomiaréw obcigzen, przeprowadzonych na in-
nym samolocie akrobacyjnym o zblizonych wtasnosciach,
wazne jest pelne widmo -obcigzen zewnegtrznych, niezaleznie
od ich Zzréde!, natomiast czeSciowych danych, dotyczacych
np. tylko obciazen od manewr6éw, ze wzgleddbw omoéwio-
nych wyzej zazwyczaj nie mozna bezpos$rednio wykorzy-
sta¢ w odniesieniu do samolotow odmiennego typu.

Opracowanie bardziej uogélnionych danych statystycz-
nych, dotyczacych samolotéw akrobacyjnych, jest wige
znacznie trudniejsze niz w samolotach nieakrobacyjnych
i dla kazdego typu samolotu akrobacyjnego trzeba przepro-
wadza¢ pomiary, przynajmniej cze$ciowe — dla celow po-
réwnawczych.

Mimo pewnych réznic ilo$ciowych, wystepujgeych zresztg
réowniez 1 w przypadku obcigzen wywotanych podmuchami
(por. rys. 13), sam charakter widma obcigzen samolotéw
akrobacyjnych ograniczonych do grupy samolotow mysliw-
skich jest jednak raczej do$¢ jednoznaczny.

Na przykiad na rys. 17 przedstawione sa obciazenia wy-
stepujace w lotach treningowych i bojowych, ustalone
z uogdlnionych danych uzyskanych na samolotach mysliw-
skich z okresu II wojny Swiatowej: Me-109, Taifun, Spit-
fire i in. [lit. 27].

Pomiary te przeprowadzono metoda V-g, totez nie od-
zwierciedlajg one powtarzalnoéei stosunkowo malych obcig-
zen (m <<4). Z danych tych wynika, iz w warunkach zwy-
klych lotéw treningowych czesto$¢é obcigzen wywolanych
krzywoliniowo$cig toréw (manewrami) jest 5—10-krotnie
wigksza niz w warunkach bojowych. Nalezy przypuszczac,
ze w odniesieniu do wspolczesnych samolotéow, dla ktérych
manewr nie stanowi tak zasadniczego elementu walki po-
wietrznej jak dla samolotow z okresu II wojny Swiatowe]j,
przy ustaleniu widma obcigzen, wymiarujgcych konstruk-
cjg, warunki tireningowe rdéwniez bylyby bardziej groine.
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Rys. 18. Rozklady obciazed wspdiczesnych samolotéw akrobacyjnych

Na rys. 18 przedstawiono wyniki pomiaréw dotyczacych
samolotéw amerykanskich [lit. 28, 29] uzyskane metoda
V'—g_ oraz metoda 4m = f (t), w wigkszym stopniu uwzgled-
niajaca mniejsze warto$ci przyspieszen.

Sumaryczne warto§ci przecigzen wywolanych manewrami
i burzliwg atmosfera, jakie wedtug danych NACA mogg by¢
oczekiwane we wspoéiczesnym samolocie mysliwskim w cza-
sie 4000 godz. lotu przedstawia rys. 19. Przyjeto tu, ze pod-
czas 80% tego czasu samolot leci z predkoscia 1000 km/h,
}1:13:1//9}1— z predkoscig 1100 km/h i 49 — z predkoscig 1200

Z rozporzadzalnych materialéw wynika, ze jakkolwiek

liczba dodatnich i ujemnych obciazen wywotanych przez

manewry (o wigkszych wartosciach bezwzglednych) jest te-
go samego rzedu, jednak warto$¢ obeigzen ujemnych jest
stosunkowo nieznaczna w pordwnaniu z obcigzeniami do-
datnimi, a po obcigzeniach dodatnich o mniejszych wartos-
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ciach zazwyczaj
ujemne. Fakt ten upowaznia do przyjecia typowego (upro-
szczonego) cyklu obcigzenia, zmieniajacego sie w grani-
cach od zera do maksimum.

Zachodzi tu wiec istotna réznica w pordéwnywaniu

Zz obcigZeniami samolotéw nieakrobacyjnych; dla tych ostat-

nich liczby 1 wartosci obcigzen dodatnich i ujemnych, wy-
wotanych przez turbulencje atmosfery, sg bowiem prak-
tycznie jednakowe (rozdz. 4.1, rys. 11),

Jak wynika z rys. 19, wartosci dodatnich i ujemnych
obcigzen samolotéw akrobacyjnych, wywolanych burzliwos-
cig powietrza, sy znacznie bardziej zréznicowane. Przy ana-
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Rys. 19. Obciazenia wspoélczesnego samolotu mysliwskiego w czasie
4000 godz. lotu

lizie obcigzen tych samolotéow uwzglednia sie zaréwno
wplyw manewrdéw jak i podmuchéw, jednak obliczenia wy-
kazuja, iz dla mySliwca podmuchy nie stanowig istotnego
zrodla uszkodzen zmeczeniowych.

43. Obcigzenia podczas
nia

startu i lgdowa-

Ze wzgledu na dorazng wytrzymalosé platowca warunki
ladowania s3 znacznie groZniejsze niz warunki startu,
w chwili przyziemienia wystepuja bowiem znaczne obcig-
zenia masowe. Podczas toczenia sig¢ samolotu po niezbyt
gtadkim lotnisku (szczegélnie trawiastym) lub ruchu wo-
dnosamolotu po sfalowanej powierzchni wody konstrukcja
moze doznawaé¢ duzej ilosci impulséw zewnetrznych, sto-
sunkowo ostrych i czestych, aczkolwiek o mniejszej war-
tosci. Charakter tych obcigzen jest jednakowy przy star-
cie i przy ladowaniu, totez pod wzgledem statystycznym
sg one réwnoznaczne.

Obcigzenia, wystepujgce przy starcie i lagdowaniu, maja
wplyw gléwnie na wytrzymalo$é zmeezeniowa konstrukeji
podwozia i elementéw jego zabudowy na platowcu.

Statystyka obcigzen wystepujgeych w tych warunkach
ruchu jest stosunkowo najbardziej szczupla, co znacznie
ogranicza mozliwo$é oceny ich wplywu na trwato$¢ kon-
strukcji.

Jakkolwiek wiec wplyw omawianych obcigzen na wy-
trzymalo$¢ skrzydia i kadluba nie jest jeszcze wystarcza-
jaco dokladnie zbadany, jest jednak oczywiste, ze zalezy
on od wlasno$ci geometrycznych i masowych oraz sztyw-
nosci konstrukeji.

W odniesieniu do ciezkich i duzych maszyn mogg one byt
bardzie] groZne ze wzgledu na to, ze czestosci drgan wia-
snych skrzydia i kadluba mogg byé zbliZone do czestosci
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Rys. 20. Zmiana momentu gnacego podczas startu ciezkiego samolotu

Rys. 21. Zmiana momentu gnacego skrzydla podezas startu wodno-

samolotu

obcigzen wystepujacych podczas toczenia sie samolotu na-
wet po gladkiej (utwardzonej) nawierzchni lotniska. Wy-
stepujace przy tym naprezenia, wielokrotnie powtarzajgce
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nie nastepujg réwnie czeste obcigzenia

sie podczas lgdowan 1 startéw, moga oﬁsiaga‘é powginq war-
to$¢é w pordwnaniu z naprezeniami obliczeniowymi (rys. 20).

Na rys. 21 przedstawiono zapis czestosci i wzglednej war-

toéci momentu gngcego w przekroju skrzydia wodnqsamo—
lotu podczas startu. Z przybliZonej oceny, dokonanej przy
pewnych zalozeniach na korzy$é wytrzymalosm,' wynika, iz
w samolotach ciezkich ten rodzaj obciazen moze wywotaé

zmeczeniowe uszkodzenie

materialu, stanowigce 25—30""

uszkodzen, spowodowanych wplywem burzliwej at}nosfe;y.
W odniesieniu do samolotéw mniejszych, typu mySliwskie-
g0, uwaza sie natomiast, iZ obcigzenia wystepujace podczas
ladowania i startu nie majg wiekszego wplywu na’,trwa—
l0$§¢ samego platowca i ksztaltuja tylko wytrzyrpalosc pod-
wozia lub jego elementéw, rowniez na zmeczenie.
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- Zagadnienie lotu rakiety w polu grawitacii

Wszystkie ciala, znajdujace sie w polu grawitacyjnym
Ziemi, poddane sj dziataniu sit tego pola. Sile, dzialajacg
"miedzy dwoma cialami o masach M i m i odleglo$ci d
miedzy tymi cialami, okre§lamy z nastepujgcej zaleznosci:

M-m
d2

P=G- dyn [1]

Masy M i m sg wyrazone w gramach, a odleglos¢ d w cm,
G jest stala grawitacyjna 1 ma wartos¢ G = 6,67 108,
W tych rozwazaniach masy M i m mogg byeé traktowane
jako punkty, a sita przyciggania P przylozona jest w s$rodku
masy.

W przypadku malych mas m, takich np. jak czlowiek lub
rakieta, sila przyciggania P na powierzchni Ziemi miedzy
masa m a Ziemia sprowadza sie do zaleznoSci

P =980-m dyn [2]

Jub tez cialo o masie m, swobocdnie spadajace w polu gra-
witacyjnym Ziemi, poddane jest przys$pieszeniu

P R
g="7 = 980 cm/sek? L3]

Wielko$é przyspieszenia ziemskiego g = 980 cm/sek? jest
wielkoscig $rednig. Dokladna warto$¢ g jest rézna dla roz-
nych punktéw Ziemi. Przyspieszenie na biegunach jest wiek-
sze {(ok. 983 cm/sek?), niz na réwniku (ok. 978 cm/sek?), gdyz
promien Ziemi jest mniejszy na biegunach. W miare odda-
lania si¢ od powierzchni Ziemi — przyspieszenie powodo-
wane grawitacyjnym polem ziemskim maleje.

Cialo, swobodnie poruszajgce sie w grawitacyjnym polu
ziemskim (bez jakiegokolwiek napedu), bedzie mialo przy-
spieszenie g = P-m, przy czym wektor przyspieszenia bg-
dzie mial kierunek pola grawitacyjnego.

Jezeli rakieta uzyskata poczgtkowg predko$é nie od pola
grawitacyjnego a np. od ciagu silnikéw rakietowych, to jej
predkosé bedzie wypadkows predkosci poczatkowej i pred-
kosci powodowane] przez pole grawitacyjne.

Rys. 1 pokazuje 3 okresy rakiety poruszajgcej sie w jedno-
rednym polu grawitacyjnym. W pierwszym okresie (3) dia

i*i
z/ﬂ__ax

Q)

Rys. 1. Przyrest szybkosci rakiely poruszajacej sie w grawitacyinym
polu

‘czasu t = 0 rakieta ma tylko predko$c¢ poczatkows, nadang
przez silnik, a predko$¢ powodowana przez pole grawitacyi-
ne dla t =0 jest réwna 0.

W drugim okresie (b) t = 0 widzimy, ze predkos$¢ wypad-
kowa rakiety sklada sie z predkosci poczatkowe], pochodzg-
cej od dzialania silnika i predkosci, spowodowane]j przez
jednorodne pole grawitacyjne o kierunku skosnym. W okre-
sie trzecim (¢) widzimy, ze z biegiem czasu rosnie predkosé
powodowana przez jednorodne pole grawitacyjne o kierunku
skosnvm. Oczywiste jest, Ze orientacja rakiety wzgledem
ukladu wspéirzednych Oxyz nie zmienia sie, a zmienia tylko
kierunek jej ruchu. )

Innvm efektem dzialania ziemskiego pola grawitacyjnegc
jest krazenie satelitéw wokoél Ziemi. W przypadku, gdy sate-
lita krazy po orbicie kolowej wokél Ziemi, tak jak to poka-

533.665:531.5:629:136.3

zano na rys. 2, to sila ziemskiej grawitacji, wywierana na
satelite, réwna sie sile odsrodkowej skierowanej w strone
przeciwng i jest stala na calej orbicie. Gdy satelita obieg;t
Ziemie po orbicie eliptycznej, to sila ziemskiej grawitacii,
wywierana na satelite, zmienia sie od perigeum do apogeum.
Eliptyczny tor satelity, perigeum i apogeum, jest pokaza-
ny na rys. 2.

W przypadku lotu rakiety w przestrzeni miedzyplanetar-
nej bedzie ona zawsze poddana dzialaniu sit réinych po}
grawitacji. W przypadku startu rakiety miedzyplanetarnej
z powierzchni Zieminajpierw doznaje ona dzialania sity gra-
witacii ziemskiej, w miare oddalania sie od Ziemi sila gra-

(ot cacrsi® /«m‘riqc

Poczalek ot baliztizznege
ga‘an:_a_\sz_mgL\ / v
!

g~ preyspeszene ulouruz/elf
wynkaggee z dziofanic
pola Grawitagi demskiey

Rakialtr wohaclz: s crbife fetosmy
sty V= Vg, Ry .

Rakiela wehoolzi na arbifp

elphyceng, gy =lf5g R,

Rys. 2. Orbity rakiety-satelity Ziemi: kolowa i eliptyczna
witacji ziemskiej maleje, a coraz wieksza staje sie sita gra-
witacji Ksiezyca, a potem kolejno sity grawitacjiinnych pla-
net. Na powierzchni innych planet sily pola grawitacji da-
nej planety i przyspieszenia spowodowane tym polem roézniz
sie od sil grawitacji i przyspieszenia na powierzchni Ziemi.
Wielkos$é sily pola grawitacji i przyspieszenia, spowodowa-
nego tym polem na powierzchni danej planety, zalezy od
wielkosci masy planety i gesto$ci masy planety.

Przyspieszenie na powierzchni dowolnej planety, spowo-
dowane jej polem grawitacji, mozemy obliczy¢ z nastepuja-
cego rownania:

G-M-m )
moa =——_—— 14]
T

« —przyspieszenie na powierzchni planety,
M —masa planety,

7 —promien planety,

m-—masa ciata na powierzchni planety.

Stad przyspieszenie na powierzchni planety po uproszcze-
niu réwnania [4] wyrazi sie zaleznoscig:

_G'M

,r'?.

a [51

W tabeli I zestawiono wielko$ci przyspieszen Stlonica,
Ksigzyca, Ziemi oraz planet systemu slonecznego w funkecji
przyspieszenia ziemskiego g. -

Pojgcie prediko$ci orbitalnej satelity ma dwojakie znacze-
nie:

1. Predkos¢ satelity, ktérg mierzymy wzdluz drogi sateli-
ty wokot planety (np. Ziemi) przy zalozeniu, ze planeta, wo-
go! ktérej obiega satelita, pozostaje w spoczynku. Przy orbi-
cie kolowe] predko$é satelity jest stala wzdiuz calej orbity,
przy orbicie eliptycznej (patrz rys. 2) predkosé satelity
wzdiuz qr'pity zmienia sie i jest najwieksza w perigeumn,
a najmniejsza w apogeum.

2. Minimalna predko$¢ satelity, wyrzucanego poza Ziemie
w kierunku horyzeontalnym w punkcie 4 na rys. 2, to jes%
w cnwili, gdy przestajg dziala¢ silniki rakietowe (rakieta
w tym miejscu zaczyna swoéj lot balistyczny), potrzebna do
wprowadzenia go na orbite okoloziemsks.

Po wejsSciu na orbite satelita bedzie wracaé do punkiu 4
(rys. 2) i krazy¢ po orbicie nieskonczenie ditugo, ale tylko
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Tabela I

Dane planet ukladu slonecznego

Wielkosé pola Minimalna pred-
5 5 iy grawitacji na kosé¢, przy ktorej
Srednia_ Diugosé Diugosc Srednica powierzchni rakieta wyrzucona Czas lotu?)
odleglogc roku dnia planety planety, mierzona z pow. planety zZ Ziemi na
Nazwa od Slofica wg czasu wg czasu w km w funkcji przy- |poleci w przestrzen planete
w min/km ziemskiego ziemskiego pieszenia ziemskiego | miedzyplanetarna
— g w  km'sek
Slonce 0 — - 1380000 28,0 616 —
Ksiezye 382171 27 godz. " 27 go_dz.
z Ziemi 7 min 43 se 7 min i
(miesigc) 43 sek 3460 0,17 2,4 2,3 dni
Mercury 58 87,97 dni 87,97 dni 4850 0,4 4,16 110 dni
Venus 108 224,70 dni 30 dni 12150 0,9 10,25 150 dni
Ziemia 149 365,26 dni 23 godz.
56 min 12700 1,00 11,22 —
Mars 226,5 686,98 dni 24 godz. )
B ’ ’ 37 min 6760 0,4 5,12 260 dni
Jupiter 772 11,86 lat 9 godz.
P 50 min 139000 2,7 59,8 2,7 lat
Saturn 1420 29,46 lat 10 godz.
15 min 115200 1,2 38,2 6 lat
‘Uran 2850 84,0 lat 10 godz.
: ’ 8 miin 49500 1,0 20,8 16 lat
Neptun 4460 164.8 lat 16 godz. 52800 1,0 22,4 31 lat
Pluton * 5860 247,7 lat | 2 128002 ? ? 46 lat
1) Czas lotu z Ziemi na planete obliczono przy zaloZeniu, Ze rakieta lcci caly czas ze stala predkoscia, potrzebna do wyrwania sie ra-
kiety z pola grawitacji ziemskiej, tj. 11,22 km/sek.

w tym przypadku, gdy punkt A (rys. 2) lezy powyZe] po-
wierzchni Ziemi ok. 480 km. Gdy punkt A bedzie lezal poni-
ze] 480 km nad Ziemis, to opor atmosfery bedzie redukowaé
wielkosc eliptycznej orbity satelity, tak jak to pckazano na
rys. 3. W tym przypadku, po kazdym obiegu satelity wokot
Ziemi, perigeum i apogeum bedg coraz nizsze w wyniku dzia-
tania oporu atmosfery. Satelita bedzie poruszac sie po torze
spiralnym, az w koncu wejdzie w geste warstwy atmosfery
i albo splonie na skutek tarcia lub tez wylgduje na Ziemi,
§ii jest odpowiednio zbudowany z uwzglednieniem lotu
gestych warstwach atmosfery.

’/m
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Rys. 3. Redukcja eliptycznej orbity sztucznego

skutek dzialenia oporu

satelity Ziemi na
atmosfery

Najlepszym przykladem precdkosci orbitalne] w tym dru-
gim znaczeniu, to jest predkesci potrzebnej do wprowadzenia
rakiety na orbite, jest lot rakiety napedzanej siinikami ra-
kietowymi. W punkcie A (rys. 2), dowolnie wybranym, sil-
niki rakietowe przestaja pracowac i rakieta od tego miejsca
zaczyna swoj lot balistyczny. Jesli rakieta w punkcie A
uzyska $cisle predkos¢ orbkitalng w kierunku stycznvm do
kola zatoczonege promienia OA na rys. 2, to rakieta-satelita
wejdzie na orbite kolows ¢ promieniu OA. Te predkoéé orbi-
talng dla orbity kolowe]j obliczamy z nastepujgcej zaleznodci:

V =V a:R,
gdzie:

g, —przyspieszenie w punkcie A, wynikajgce z dzia-
tania pola grawitacji. W przypadku jesli rakieta
wyrzucana jest z Ziemi, to bedzie to przyspie-
szenie, jakie daje ziemskie pole grawitacji
w punkcie A.

R;—odlegtost punktu A (tj. punktu, w ktérym rakie-
ta wchodzi na orbitg) od $rodka Ziemi, jesli ra-
kieta jest wyrzucana z Ziemi.
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(6]

Réwnanie drogi rakiety-satelity, biegngcej po orbicie ko-
towej, mozemy zapisa¢ nastepujaco we wspbirzednych bie-
gunowych:

[71

gdzie r— jest promieniem wektorem orbity, po ktorej bieg-
nie satelita.

Czas obiegu rakiety-satelity wokét Ziemi po orbicie koic-
we]} okresSlany jest w sposéb nastepujacy: sita przyciggania
ziemskiego rakiety-satelity na orbicie kolowej w kazdym

unkcie drogi musi sie réwnact sile odérodkowej i stad:

T1=R1

_ G-M-m 18]
= 5 ]
R R]

1

me v?

gdzie:

m —Jjest masg rakiety-satelity,

M —masa planety, woké6l ktérej krgzy rakieta-sate-
lita po orbicie kolowej,

V —predkos$é satelity na orbicie.

Po redukcji réownania [8] predkosc rakiety-satelity na
orbicie mozna zapisaé nastepujaco:

v=y/SH (€1

\ Ry N

Czas opiegu rakiety-satelity wokél Ziemi po orbicie kolo-
wej okresla sie z nastepujgcej zaleznosei:

2 3

S 27 R4 o
= “R,2

v

(16]

it
G-m Vac-m
\ Ry

Przyjmujac promien Ziemi ok. 6400 km i g = 9,8 m/sek?
znajduje sie z zalezno$ci [9] i [10], ze predko$éd orbitalna
rakiety-satelity na powierzchni Ziemi (oczywiscie Przy po-
minieciu oporu atmosfery) wynosi ok. 8 km/sek i czas obie-
gu wokot Ziemi po orbicie kolowej ok. 83 min.

_Nalezy doda¢, ze punkt A (rys. 2), z kiérego rakieta-sate-
lita zaczyna swdj lot balistyczny, nazywany jest poczatkiem
lotu balistycznego, gdyz w tym punkcie przestajg dziatat
silniki rakietowe. .



W przypadku, gdy rakieta-satelita w punkcie A (rys. 2)
otrzyma w kierunku stycznym do kcila o promieniu OA
predkost¢ wigksza niz predko$é orbitalng okreslonag zalezno-
Scig [6], to rakieta wejdzie na orbite eliptyczna.

Na rys. 2 pokazano orbite eliptyczng rakiety-satelity wy-
rzuconego z tego samego punktu A co i rakieta-satelita obie-
gajacy Ziemig po orbicie kolowej. Predkosé, przy ktdrej ra-
kieta-satelita wyrzucony st:ycznie do kota o promieniu G4
w e_,:121e na orbite eliptyczng, okres$ia sie z nastepuiacej za-

leznoscei:
Vo
2 i 1 [ 41

Réwnanie drogi rakiety-satelity, biegnacej po orbicie elip-
tycznej, mozna zapisa¢ nastepujgco we Wbpokrzednych bie-
gunowych:

gdzie:
r; —jest promieniem wektorem orbity, i
biegnie satelita,
© —kat miedzy promieniem wektorem i promieniem
punktu A, tj. promieniem punktu poczatky lotu
kalistycznego.

po ktére

[

W przypadku lotu rakiety-satelity po crbicie eliptycznej —
punkt A, to jest punkt poczatku lotu balistycznego, lezy
zawsze w perigeum, to jest w miejscu, gdzie orbita ma naj-
mniejszg odleglo$¢ od Ziemi. Punkt, lezgcy po stronie dia-
metralnie przeciwnej, lezy zawsze w apogeum, to Jest
w miejscu, gdzie orbita ma najwiekszg odlegic$é od Ziemi.
Opis orbity eliptycznej w stosunku do potoZenia Ziemi przed-
stawiono na rys. 4. Srodek Ziemi przy orbicie eliptycznej

Yy

%A %z 3

Rys. 4. Parametry orbity eliptycznej

zawsze bedzie lezal w ognisku elipsy O, po ktérej ieci sate-
lfa Jesh elipsa, po ktérej biegnie rakleta satelita, ma pol-
sie @
ka Alemi do punktu A, to jest odleglos’é ogniska elipsy do
punktu A poloionego na elipsie, wyrazi sie zaleznoscig:
OA=R =a— Va*—0b® [133

Rakieta-satelita, biegngcy po terze eliptveznym, nigdy nie
bedzie opisywaé dokladnej elipsy w znaczeniu matematycz-

nym, okre$lonej zaleznoscia:
x‘l y2
— + —— =1
a.’. b2

gdyz orbita rakiety-satelity, na skutek dzialania pola grawi-
tacji Stonica i innych planet, wlasnego pola grawitacji wy-
tworzonego przez mase rakiety-satelity oraz praw mecha-
niki relatywnej, bedzie miala pewne male odchylenia od
‘elipsy, okre$lonej powyzszym rownaniem.

Ogolnie mozna powiedzie¢, Ze predko$¢ orbitalna, przy

térej rakieta-satelita wchodzi na orbite, jest funkecjg pola
grawitacji ziemskiej, wysoko$ci punktu poczatku lotu bali-
stycznego (punkt A na rys. 2) i kierunku lotu. Predkos¢

i b, tak jak to pokazano na rys. 4, to odleglo$¢ z érod- -

orbitalna, konieczna do wejscia na orbite, maleje w miarg
jak oddalamy sie od powierzchni Ziemi.

W przypadku, gdy chcemy, by rakieta nie krazyta po orbi-
cie wokdl Ziemi, a poleciata w przestrzen miedzyplanetar-
ng, to musimy jej nadaé odpowiednig predkosc w chwili
rozpoczecia lotu balistycznego.

Gdy rakieta otrzyma predkosé:

=V2g, R, [14]
W chwili rozpoczecia lotu balistycznego w kierunku stycz-

nym do kota o promieniu R, (punkt A na rys. 5), to poleci
ona w przestrzen miedzyplanetarng po. torze parabolicznym,

Qzicray S

g,- pr spreszenie w Pmﬁde/‘ wyjrukciqes
[2tcfanny poka prawitaq) Zemskiey

Rys. 5. Tory lotu rakiety przy locie w przestrzen micdzyplanetams

ta K jak to pokazano na rys. 5. Wielkoéci g, i R, z zaleZno-

$ci [14] maja takie samo znaczenie jak w zaleznoS$ci [63.
R(,w nanie drogi rakiety, lecgcej po paraboli, mozemy za-

pisal nastepujaco w ukladzie wspdéirzednych blegunowvch

2
=R, ———— [15]
! ! -+ cos 6
gdzie:

r, —jest promieniem wektorem drogi, po ktérej leci

rakieta, i )
© —kat miedzy promisniem wektorem i promie-
niem punktu A, tj. promieniem punktu poczatl-
ku lotu balistyeznego.

Gdy rakieta cirzyma predkosé:

V=1 3¢ R [16]
w chwili rozpoczecia lotu balistycznego w kierunku stycz-
nym do kcia o prcmieniu R; (punkt A na rys. 5), to poleci
ona w przestrzen miedzyplanetarng po torze hlperoohcz—
nyvim, tak jak to pokazano na rys. 5.

Réwnanie drogi rakiety, lecacej po hiperboli, mozna za-

pisa¢ nastepujaco w ukladzie wspolrzednych bieguncwych:
R 3 rp7l
Te = Ry Lo Lifs

1 +2cos®

Oznaczenie R, 1 @ w zaleznosci {17] maja te same znacze-
iz jak 1 w zaleznosel [15].

Nalezy pamieﬁaé Ze predkcesé konieczna do wejscia r
t7 na orhite. lub teZ do lotu w przestrzen miedzyplanetnrn
inna jest dla Ziémiii nnaJest np. dla Ksigezyca, gdyby 7 nie-
go chciano wyrzucié rakiete. Przysp1es7en1e POWOUG 7ol
przez grawitacyjne pole Ksiezyca, wynosi 0,17 g (pat1z ta-
bela 1), stad tez predkose komeuzqa do wejscia rakiz2ty ne
oriite \&1szca Iub tez dolotu w przestrzen mledzyplanefar—
na, wyrzucanej z powierzchni Ksiezyca, jest wielokrotnie
mniejsza w peréwnaniu z predko$cig rakiety wyrzucanc]
z Ziemi. W technice rakietowej jest to bardzo wazny fakt,
bo w przvpadku np. wyrzucania rakiety na Wenus z po-
wierzchni Ksigzyca konieczna moc silnikéw rakietowych be-
dzie znacznie mniejsza w poréwnaniu z mocg silnikéw rakie-
ty wyrzucanej na Wenus z powierzchni Ziemi. Zmniejszeniz
mocy silnikéw rakietowych wigze sie §ci§le ze zmniejszeniem
catkowitej masy rakiety. Z tabeli I widaé, ze predkoié ko-
nieczna do wejécia rakiety na orbite Jupitera, lub tez do lotu
w przestrzen miedzyplanetarng z tej planety, jest znacznie
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wieksza w porownaniu z odpowiednimi predkosciami rakie-
ty startujacej z Ziemi, gdyz przyspieszenie pola grawitacji
Jupitera wynosi 2,7 g.

Wyrzucajge rakiete zgodnie z kierunkiem ruchu Ziemi po
orbicie wokél Stonca, tak jak to pokazano narys. 6, zwieksza
si¢ predko$é jej startu V o wielkosé orbitalne] predkosci
Ziemi, to jest w przyblizeniu o 29,6 km/sek. Gdy sie rakiete
wystrzeli w kierunku przeciwnym do ruchu Ziemi po orbi-

_VerV-29ionier g

MVLE T v
v . : l
£~ Saybkosc raklely \

7
V - seybrosc rakiery  /
w cdniesisrmu /
olo Zemi /
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»w odlniesieniu

o Storica \ /
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Rys. 6. Wplyw obiegu Ziemi po orbicie wokoél Sionca na szybkosé
startu rakiety wyrzucanej z Ziemi

cie Slonca, to zmniejsza sie jej predkosé startu V w przy-
blizeniu o 29,6 km/sek. Oczywiste jest, ze powyzsze ,zwiek-
szone” lub ,,zmniejszone” predkosci startu rakiety sg pred-
ko$ciami odniesionymi do Stonca.

Lot rakiety w Swietle teorii wzglednoSeci

Prawa Newtonowskie sg do$é dobrym przybliZzonym opi-
sem zjawisk ruchu, zachodzacych przy predkosciach znacz-
nie mniejszych niz predkos¢ s$wiatta. W przypadku, gdy
chcemy opisaé prawa rzgdzace ruchem dla predkosci rzedu
wielkosci predkos$ei $wiatla, to nie mozemy tego zrobi¢ za
pomocg praw Newtonowskich, ale musimy zastosowaé pra-
wa teorii wzglednosci.

‘W odniesieniu do rakiet i lotéw miedzyplanetarnych od-
nosi sie przede wszystkim ta cze$é teorii wzglednosci, ktora
moéwi, ze miara czasu, masy i diugosci jest zmieniana przez
pole potencjalu grawitacyjnego. Innymi stowy, je§li jeden
obserwator porusza sie wzgledem drugiego obserwatora. ic
kazdy z nich bedzie wyznacza¢ inng mase i dlugosé obser-
wowanego ciata oraz inny czas, zachodzacy miedzy dwoma
obserwowanymi przez nich zjawiskami. Zjawisko ,skracania
sie” albo ,,wydiuzania sie” przedzialu czasu miedzy dwoma
uktadami, poruszajgcymi sie z réznymi predkos$ciami, zostalo
po raz pierwszy sformulowane przez Einsteina w ,Special
Theory of Relativity”.

Jezeli rakieta ,,A” porusza sie z predkoscig V wzgledem
Ziemi ,,B”, to przedzial czasu tp zmierzony na Ziemi bedzie
zmierzony jako t4 przez zegar umieszczony na rakiecie ,,A”
i w my$l teorii wzglednoéci bedziemy mieli miedzy tymi
dwiema miarami czasu nastepujgcg zaleznos$eé:

V2
t4A=tg- l—“a

gdzie C jest predkoicig $wiatla i C = 299 770 km/sek.

Roéwniez ciato o diugosci 1 wedlug obserwatora na Ziemi
bedzie miato innag diugo$é mniejszg 14, widziang przez obser-
watora w rakiecie ,,A” i stgd mamy:

_ -
ta=1p" l——-C'—Z

W przypadku, gdy predkosé V jest matla, to czasy t4 i tB
sg prawie réowne, wezmy na przyklad, ze rakieta porusza
sie z predkoscia wzgledem Ziemi V = 10 km/sek, a pred-
kos¢ Swiatla zaokraglimy do 3°10° km/sek, to bedziemy
mieli:

[18]

119}

102

[ 102 1
=t -\/1— ~t
B \/ 3-108 B

ta=tp\/1————
4 BV - 1092

Gdy natomiast predko$é rakiety V bedzie bliska predkosci
$§wiatta C, to czas t4 bedzie znacznie mniejszy od czasu tB.
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To zjawisko zmiany wielko$ci czasu bedzie moglto byé wy-
korzystane przy lotach statkéw kosmicznych na trasach
miedzygwiezdnych. Przy predkosci statku kosmicznego
rownej 99,5% predkosci $wiatia zegar na statku kosmicz-
nym pokaze 0,1 czasu tego, ktéry przeszedl na Ziemi:

ta=tg-V1— (0,995)%=0,1"tg

Stad widzimy, ze podréz, na ktorg trzeba np. 10 lat czasu
mierzonego w ukladzie ziemskim ,,B”, wymaga tylko 1 roku
w uktadzie statku kosmicznego ,,A”, poruszajgcego sie
z predkos$cig wzgledem Ziemi V = 0,995.C.

Przy predkos$ci statku kosmicznego V = 0,99995 C wzgle-
dem Ziemi t4 == 0,01 tg. W ten sposob ludzie mogliby w ta-
kim statku kosmicznym przebyé¢ droge do gwiazd w ciagu
1 roku.

Nie nalezy jednak sadzié, ze tak duze predkosci mogg byé
zastosowane do rakiet przy dzisiejszym stanie techniki. Na-
wet gdyby przyjaé, ze zastosujemy silniki atomowe do na-
pedu rakiety i uzyskamy predko$¢ wylotowg w dyszy wy-
lotowe]j silnika rakietowego rzedu 0,1 predkosci Swiatla, to
powstanie zagadnienie wzrostu masy rakiety zgodnie z pra-
wem teorii wzglednoSci. Masa rakiety Mo, poruszajgcej sie
z predkoscig V, wzrosnie do wielkosei M zgodnie z zalez-
noscig:

Mo

Vit
l.__~_.
C2
Loty miedzyplanetarne mogg odbywaé sie za pomocyg na-
stepujacych sposobow:

1. Lot po torze balistycznym, ktory jest wyznaczany przez
pole grawitacyjne Ziemi, pole grawitacyjne planety, do ktd-
rej leci rakieta i pole grawitacyjne Stonca. W tym przy-
padku rakieta jest wprowadzona na tor balistyczny za po-
mocg silnikéw rakietowych, jak rowniez silniki mogg byé
uzywane pod koniec podrézy przy hamowaniu rakiety.

2. Lot rakiety napedzanej silnikami rakietowymi przez
caly czas podrézy miedzyplanetarnel. W tym przypadku tor
rakiety nie jest torem balistycznym, a jest torem wyzna-
czonym przez silniki rakietowe i pola grawitacyjne: Ziemi,
Stonca i planety, do ktoérej leci rakieta.

: 3. Lot rakiety przez wytworzenie sztucznego pola grawi-
acji.

4. Lot rakiety przez wykorzystanie pola magnetycznego.

W chwili obecnej znaczenie praktyczne majg tylke dwa
pierwsze sposoby.

Sposdb trzeci w chwili obecnej ma tylko znaczenie teore-
tyczne. Polegalby on na tym, ze na torze, po ktérym ma
polecie¢ rakieta, mozna by wytworzyé¢ sztuczne pole grawi-
tacyjne, kiére nadatoby odpowiednie przy$pieszenia rakie-
cie zaréwno co do kierunku jak i wielko$ci przys$pieszenia.
Mimo wprost nieprawdopodobnoéci realizacji takiego lotu
przy dzisiejszym stanie wiedzy i techniki, badania nau-
kowe nad stworzeniem sztucznego pola grawitacji sg pro-
wadzone przez wielu uczonych i technikow. Sposob czwarty
jest jeszcze bardziej watpliwy od trzeciego, polega na tym,
Ze rakieta bylaby napedzana i kierowana przez sily pola
magnetycznego, istniejacego w przestrzeni.

Sposdb pierwszy, znajdujacy obecnie praktyczne zastcso-
wanie w lotach rakiet, jest bardzo praktyczny i mozna za
pomocg niego osiggna¢ duze predko$ci — ale tylko przy
zalozeniu, ze lot odbywa sie bez ludzi. W przypadku lotu
rakiety balistycznej z ludzmi ma on dwie powazne wady:
1) Iudzie przez dtuzszag cze$é lotu beda doznawaé stanu nie-
wazkosci; 1 2) predko$é podrozna takiej rakiety nie prze-
kracza kilku km/sek. Podr6z na Ksigzyc rakieta balistycz-
ng trwataby pare dni, podr6z na Marsa kilka miesiecy.

Gdyby zastosowano drugi sposob, to podrdéz na Ksieiyc
trwalaby ok. 3,5 godz, a podr6z na Marsa dwa dni (przy
zatozeniu, ze polowe drogi przebywa sie przez caly czas
z przyspieszeniem 1 g i druga polowe drogi z opdznieniem
1 g).

Sposdb drugi ma jeszeze i te przewage nad pierwszym,
ze przez caly czas lotu pasazerowie nie doznajg stanu nie-
wazko$ci. Sposob drugi realizacji lotu rakiety znajdzie
w pelni zastosowanie, gdy do silnikéw rakietowych zasto-
sujemy paliwo atomowe.

Rys. 7 pokazuje mozliwe tory lotu rakiety z Ziemi na
Marsa przy uzyciu sposobéw pierwszego i drugiego. Zie-

M= [20]



mia jest pokazana w polozeniu odpowiadajacym poczatko-
wi lotu rakiety. Polozenia Marsa: ,Mars 17 i ,Mars 2” od-
powiadaja polozeniom Marsa w koncach lotu rakiet dla
sposobu pierwszego i drugiego. Droga, ktéra na rys. 7 po-
rusza sie rakieta napgdzana sposobem pierwszym (Mars 1)
jest najekonomiczniejszym torem balistycznym.

Po zastosowaniu paliwa atomowego do silnikéw rakieto-
wych sposéb drugi podrézy miedzyplanetarnej w ukladzie
stonecznym stanie sie sposobem powszechnie stosowanym
ze wzgledu na szybko$¢ osiggania celu i brak okresu stanu
niewazkos$ci.

Podréze poza nasz uklad stoneczny pozostang jednak na-
dal sprawg przyszitosci. Najblizsza gwiazda od Ziemi znaj-
duje sie w odleglosci 4 lat Swietlnych, a jeden rok Swie-
tlny odpowiada w przyblizeniu 9600 trylionom kilometréw.
Loty do gwiazd stang sie mozliwe wtedy, gdy ludzkoéé¢ po-
trafi praktycznie wykorzysta¢ prawa teorii wzglednosci, to
jest przede wszystkim prawo ,kurczenia sie” i ,rozszerza-
nia sie” czasu, okre$lone zalezno$cig [18]. Podréz miedzy-
gwiezdna, ktéra wedtug obliczend miary ziemskiej czasu
trwaltaby 100 lat, moglaby byé¢ w takim przypadku doko-
nana w ciggu paru miesiecy. )

Orbita obiegu Morsay

wokot Stornca ™

Orbild obieqi Ziewit,
wokdt Storica

<Plarsd

Rys. 7. Tory lotu rakiety z Ziemi na Marsa. Tor 1 — odpowiada ra-
kiecie balistycznej; tor 2 — odpowiada rakiecie napedzanej przez sil-
nik przez caly czas lotu

Sztuczne satelity

Zadaniem sztucznych satelitéw jest pomierzyé i prze-
kazaté na Ziemie dane o Ziemi i przestrzeni.

Sztuczny satelita moze mierzyé nastepujace wielkoSci:

1. Pomiar natezenia promieniowania: promieni ultrafio-
letowych i promieni X, ktérego nie mozna dokonaé na
powierzchni ziemi ze wzgledu na pochtanianie tych pro-
mieni przez otaczajacg nas atmosfere.
Pomiar ziemskiego pola magnetycznego.
Intensywno$é pylu meteorytow w przestrzeni.
Pomiar promieniowania kosmicznego.
Pomiar czasu na rakiecie-satelicie celem doktadniejsze-
go poznania praw teorii wzglednosci.
Czas zycia sztucznego satelity obiegajacego Ziemie, jest
ograniczony nie tylko przez tarcie, jakie doznaje satelita
w o$rodku atmosfery, lecz réwniez przez grawitacyjny
efekt, powstaly w wyniku wiekszego promienia Ziemi na
réwniku niz na biegunie. Efekt grawitacyjny wiekszego
promienia Ziemi na rowniku powoduje precesje satelity, co
pociaga za sobi zmniejszanie sie orbity, po ktérej leci sa-
telita. Inng przyczyna, skracajgca czas zycia satelity, moze
byé utrata pedu (iloéci ruchu) na skutek pochtaniania jonow
w jonosferze. )

Przez pojecie ,staty satelita Ziemi” nalezy rozumieé sa-
telite obiegajacego Ziemie wokél po orbicie polozonej do-
kladnie w ptaszezyZnie rownikowej Ziemi i w odleglodci
41500 km od $rodka Ziemi. Satelita, umieszczony na takiej
orbicie i na takiej wysoko$ci, bedzie obiegal Ziemie do-
kladnie w ciggu 24 godz. W wyniku 24-godzinnego obiegu
satelity wokét Ziemi (Ziemia tez dokonuje jednego obrotu
wokot wtasnej osi w ciggu 24 godz) bedzie on poruszal sig
ciggle nad jednym stalym punktem Ziemi, lezgcym na réw-
niku. Rozmieszczenie trzech takich satelitéw na orbicie
w ptaszezyznie réwnika umozliwi ciggle przekazywanie wia-
domoséci radiowych i telewizyjnych z kazdego miejsca Zie-
mi. Dotychczas wyrzucono 13 satelitéw; osiem bylo wyrzu-
conych przez Stany Zjednoczone i pie¢ wyrzucil ZSRR.

Satelity Ziemi w kolejno$ci ich wyrzucania:

1. Sputnik I (ZSRR). Wyrzucony w pazdzierniku 1957 r.

SRS

Ciezar 85 kG. Ksztalt satelity — kula o érednicy 58 cm.
Czas obiegu po orbicie wokoél Ziemi 96 min, Predkosé na
orbicie 28800 km/godz. Wysoko$é w apogeum 890 km, wy-
sokoéé w perigeum 200 km. Splongl 4 stycznia 1958 r.
w gestych warstwach atmosfery.

2. Sputnik II (ZSRR). Wyrzucony 3 listopada 1957 r. Cig-
zar 500 kG. Ksztalt — stozek o diugoéci 4,5 m. Czas obiegu
po orbicie wokoét Ziemi 103,7 min. Predkoéé na orbicie
28500 km/godz. Wysokosé w apogeum 1630 km. Wysokosé
w perigeum 220 km. Splonat 14 kwietnia 1958 r. w gestych
warstwach atmosfery.

3. Explorer I (USA). Wyrzucony 31 stycznia 1958 r. Cile-
zar 14 kG. Ksztalt — walec o diugo$ci 2 m. Czas obiegu po
orbicie 30000 km/godz. Wysokoi¢ w apogeum 2420 km.
Wysoko$é w perigeum 350 km. Przypuszczalnie pozostanie
na orbicie od 3 do 5 lat.

4. Vanguard I (USA). Wyrzucony 17 marca 1958 r. Ciezar
1,5 kG. Ksztalt — kula o $rednicy 10 cm. Czas: obiegu po
orbicie wok6t Ziemi 134,25 min, Predkos¢ na orbicie
29400 km/godz. Wysoko$é w apogeum 3920 km. Wysokos¢
w perigeum 655 km. Przypuszczalnie pozostanie na orbicie
okoto 20 lat.

5. Explorer III (USA). Wyrzucony 26 marca 1958 r. Ciezar
14 kG. Ksztalt — walec o dlugo$ci 2 m. Czas obiegu po
orbicie wokél Ziemi 115,7 min, Predkosé na orbicie 28800
km/godz. Wysokoé¢ w apogeum 3200 km. Wysoko$t w pe-
rigeum 160 km. Przypuszczalnie splonal w czerwcu 1958 r.
w gestych warstwach atmosfery.

6. Sputnik III (ZSRR). Wyrzucony 15 maja 1958 r. Ciezar
1320 kG. Ksztalt — stozek o diugosci 3,6 m. Czas obiegu
po orbicie wokétr Ziemi 105,21 min. Predko$é na orbicie
23 600 km/godz. Wysoko$é w apogeum 1790 km. Wysokos$¢
w perigeum 225 km.

7. Explorer IV (USA). Wyrzucony 26 lipca 1958 r. Cigzar
172 kG. O ksztalcie pocisku — diugo$¢ 2 m. Czas obiegu
po orbicie wok6t Ziemi 110 min. Wysoko$¢ w apogeum
2200 km. Przypuszczalnie pozostanie na orbicie od 5 do
10 lat.

8. Atlas (USA). Wyrzucony 18 grudnia 1958 r. Ciezar
4000 kG. Czas obiegu po orbicie woko6t Ziemi ok. 1000 min,
Maksymalna predkosé na orbicie 27 000 km/godz. Wysokosé
w apogeum 1470 km. Wysoko$¢ w perigeum 184 km. Splo-
nal w gestych warstwach atmosfery.

9. Vanguard II (USA). Wyrzucony 17 lutego 1959 r. Sate~
lita meteorologiczny, wyposazony w dwie fotokamery na-
pedzane bateriami slonecznymi oraz urzadzenie mierzace
w sposOb ciggly dane o pogodzie i przekazujace je na Zie-
mie. Cigzar 1,15 kG. Ksztait — kula o $rednicy 50 cm. Wy-
soko$¢é w apogeum 2560 km. Wysoko$¢ w perigeum 320—
—480 km. Przypuszczalnie pozostanie na orbicie od paru
miesiecy do paru lat.

10. Discoverer I (USA). Wyrzucony 28 Ilutego 1959 r.
Pierwszy satelita ziemski biegnacy po orbicie, przechodza-~
cej przez obydwa bieguny ziemskie. Nazwany powszechnie
szpiegiem, gdyz z satelity poruszajacego sie po orbicie
przechodzgcej przez bieguny Ziemi: péinocny i potudniowy,
mozna obserwowaé wszystkie miejsca na powierzchni kuli
ziemskiej. Ksztalt — walec o ditugosei 5,7 m. Ciezar 590 kG.
Wyrzucony na orbite przez dwustopniowg rakiete. Ciezar
instrumentéw znajdujacych sie na pokladzie satelity —
20 kG. Wysoko$¢é w apogeum 720 km. Wysoko§é w peri-
geum 240 km. Czas obiegu po orbicie wokét Ziemi 95,5 min.
Przypuszczalnie sptongl miedzy 5 a 18 marca 1959 r. w ge-
stych warstwach atmosfery.

Satelity Stonca w kolejnos$ci ich wyrzucenia:

1. Lunnik Mieczta (ZSRR). Wyrzucony 3 stycznia 1959 r.
Wszedl na orbite wokdt Stonica. Pierwszy satelita na Ziemi,
ktéry polecial w przestrzen miedzyplanetarng.

2. Pioneer IV (USA). Wyrzucony 3 marca 1959 r. Ciezar
8 kKG. Ksztalt — cylinder o dtugoséci 50 cm. Wyposazony
w dwie fotoelektryczne kamery celem przestania sygnatéw,
gdy satelita bedzie przelatywal kolo Ksiezyca (kamery nie
wlaczyly sie). Po 47 godzinach od wyrzucenia satelita prze-
leciat kolo Ksiezyca w odlegtosci 59 000 km. Na orbite oko-
losloneczna wszedl okolo 17 marca 1959 r., Po przejSciu
poza Ksigzyc przesylal dane o promieniowaniu kosmicznym
w przestrzeni miedzyplanetarnej. Na orbicie wok6l Ston-
ca: perihelium (satelita w najmniejszej odleglo$ci od Ston-
ca) 147000 km, apohelium (satelita w najwiekszej odle-
glosci od Stonca) 160000 000 km. Na orbicie okolostonecz-
nej pozostanie nieskonczenie diugo.
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zniesienie stref oczekiwania na ladowanie rozciggajg-
cych sie nad rejonami mieszkalnymi, a szczegélnie nad
mieszkalnymi rejonami miast i przedmies¢;

zniesienie stref oczekiwania na ladowanie, rozciggajg-
cych sie nad rejonami odpoczynku oraz rejonami prze-
mystowymi a szczegblnie rejonami przemystu precyzyj-
nego, przy obcigzeniu tych rejonéw szescioma i wiekszg
iloscig cigzkich samolotéw w godzinach ruchu szezyto-
wego, jezeli ruch szezytowy przekracza dwie godziny
w ciggu doby;

ustalenie witasciwego ruchu samolotu na odpowiednie]
wysokosci w strefie (np. FAA — dla lotniska Los Ange-
les ustalita strefe z promieniem 8 km od lotniska z ru-
chem na wysokos$ciach ponizej 610 m);

ograniczenie startow i lgdowan w kierunku miast (np.
FAA — dla lotniska Los Angeles ustalilo, ze starty
w bezwietrzng pogode powinny byé przeprowadzane
z drég startowych, posiadajgcych kierunek na Ocean
Spckojny); .

zamknigcie dla ruchu lotniczego drég startowych w pew-
nych godzinach dnia lub nocy;

zakaz ladowania i startu dla ciezkich typéw samolotéw,
wywotujacych hatas o natezeniu przekraczajgeym do-
puszczalne normy.

2400

3 b g
Oategtosci na powierzchni ziemi, km
TL 50/61 45

Rys. 46. Wykres natezenia haltasu w plaszezyznie toru lotu. 1 — pod-

dzwiekowy, transportowy samolot odrzutowy z tlumikami hatasu;

2 — naddzwiekowy, transportowy samolot odrzutowy bez tlumikow
halasu

Problemy halasu przy predkoSciach naddiwiekowych

Hatas wywolywany przez naddiwiekowe 1 poddiwigko-
we samoloty transportowe o napedzie odrzutowym bedzie
prawie jednakowy. Naddiwiekowy, transportowy samolot
odrzutowy moze wywolaé¢ halas nawet o mniejszym nate-
zeniu w czasie startu, gdyz samolot ten charakteryzuje sig
bardziej stromym torem nabierania wysoko$ci.

Rys. 46 przedstawia wykres natezenia halasu w zamiesz-
kalym osiedlu w plaszczyznie toru lotu, ustalony na pod-
stawie pomiaréow dokonanych dla poddiwiekowego odrzu-
towego samolotu transportowego, wyposazonego w ttumiki
hatasu. Na wykresie tym — dla poréwnania — przedsta-
wiono wielkosci natezenia hatasu dla naddiwiekowego od-
rzutowego samolotu transportowego bez tlumikéw hatasu,
ustalone droga przeliczen matematycznych.

Z wykresu tego mozna stwierdzi¢, ze na powierzchni zie-
mi, w bezposredniej bliskosci samolotu, natezenie hatlasu
naddzwickowego transportowego samolotu odrzutowego jest
wyzsze od natezenia halasu samolotu poddiwiekowego
z uwagi na znacznie wiekszy ciag.

W samolotach o predkosciach naddzwiekowych nalezy
uwzgledniaé¢ dodatkowe zjawisko uderzeniowej fali diwig-
kowej.

Ostatnio przeprowadzone prace teoretyczno-eksperymen-
talne zwracajg szczegolng uwage na dzwigkowg fale ude-
rzeniowa.

Uderzenie dzwiekowe, powstajgce przy locie samolotu
z predkoscig naddzwiekows, jest powaznym problemem,
przekraczajacym znacznie problematyke zwigzana ze zwal-
czaniem hatasu, wywolywanego przez gazy spalinowe od-
rzutowych samolotéw poddzwiekowych.

Przy locie samolotu z predkoscia naddzwiekowg nad re-
jonami gesto zabudowanymi oddzialywanie dzwiekowej fali
uderzeniowej rozprzestrzenia sie na znaczng ilo$¢ miesz-
kancéw, podczas gdy halas wywolywany przez samoloty
odrzutowe o predkoéciach poddZwiekowych oddziatywat
na znacznie mniejszych przestrzeniach, polozonych w gra-
nicach lotnisk i ich najblizszego otoczenia. Jak wskazano
poprzednio, istnieje caly szereg sposobow zwalczania halasu
wywolywanego przez poddiwickowe samoloty odrzutowe,
podczas gdy mozliwos$ei zwalczania uderzenia dzwiekowego
sy catkowicie ograniczone.

Intensywnosé uderzeniowej fali dzwickowej jest funkeja
licznych parametréw, miedzy innymi: liczby Ma, maksy-
malnej powierzchni i formy przekroju poprzecznego, cig-
zaru samolotu, wysokosci lotu itp., przy czym zasadniczymi
parametrami jest cigzar i wyscko$¢ lotu samolotu. Z danych
NASA wynika, ze granica intensywno$ci dzwiekowej fali
uderzeniowej, ktorej przekroczenie moze spowodowaé fi-
zyczne uszkodzenia organizmu ludzkiego, odpowiada ci$-
nieniu 4,9 kG/m? Na podstawie przeprowadzonych proéb
i uzyskanych danych (zagranicznych) stwierdzono, ze przy
$redniej wysokoéci lotu, wynoszgcej dla naddiwiekowego
samolotu transportowego 15—21 km, samolot o cigzarze
przekraczajgecym 90 ton wywoluje uderzenie dzwiekowe,
przy ktorym mozliwe sg fizyczne uszkodzenia organizmu
ludzkiego.

Na podstawie uzyskanych danych doswiadezalnych usta-
lono, ze uderzenie diwigkowe wywolywane przez samolot
transportowy, poruszajgcy sie z predko$cig 3 Ma na wy-
sokosci 21 km bedzie styszane na powierzchni ziemi wzdiuz
linii lotu w pasmie o szerokosci okoto 113 km. Przy proé-
bach, wykonywanych z samolotem wojskowym, lecacym na
wysokosei 12 km z predkoscig 1,5 Ma, stwierdzono, ze ude-
rzenie dzwiekowe rozprzestrzenialo sie na odleglosé 32 km
w obie strony od toru lotu.

Fala uderzeniowa w pewnych okolicznosciach i odpowied-
nim cisnieniu jest rowniez niebezpieczna dla zabudowy na-
ziemnej. Ustalono, ze maksymalna dopuszczalna wielko$é
cisénienia diwiekowego, z punktu widzenia bezpieczenstwa
réznych obiektéw na powierzchni ziemi, réwna sie 9,7 kG/m?2
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W. artykule S, Kolodynhskiego ,Hatas a S$rodowisko ludzkie” pil.; 2) str. 214, szpalta lewa, ustep trzeci, wiersz trzeci: zamiast
(zesz. 9/61) zauwazono nastepujace omyiki: . ) . »,drganiami“ powinno by¢ ,drogami‘; 3) str. 218, szpalta lewa, czter-
1) przy nazwisku Autora podano: mgr inz. — powinno byé: mjr rez. nasty wiersz od doiu: zamiast ,,3 dB* powinno byé ;50,3 dB*¢,
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Wwoprosy procznosti cilindriczieskich obolocziek. Ried. W. M. Da-
riewskij, Oborongiz, 1960 r., stron 331.

Jest to zbior tilumaczen na jezyk rosyjski z literatury zachod-
niej z dziedziny wytrzymatosci konstrukcji skorupowych cylin-
drycznych. Lgcznie w zbiorze umieszczono dwadzieScia jeden prac
w pieciu grupach zagadnien. W grupie pierwszej, omawiajgcej
dziatanie obcigzen skupionych, w czterech pracach podano przy-
klady obciazen liniowych przytozonych wzdluz tworzacej cylindra,
obliczenie napregzen od obcigzen skupionych w cylindrach pod ci-
$nieniem wewnetrznym oraz obliczenie naprezen od obcigzen pro-
mieniowych i momentéw =zewnetrznych w cylindrach pod cisnie-
niem. W drugiej grupie przedstawione sg zagadnienia odksztalcen
i naprezen powstalych w konstrukejach skorupowych podpartych
w przypadku dziatania sit skupionych, wplyw zginania podiuzni-
czek na odksztalcenia, wplyw S$cinania, rozciggania i mimosrodo-
wosci podpierajacych pierscieni. Z zagadnien statecznosci cylin-
drycznych konstrukeji skorupowych podanc utrate statecznosci pod
dzialaniem S$ciskania osiowego, wplyw cis$nienia wewnetrznego na
strate statecznosci przyv skrecaniu, metody badafi do$wiadczalnych
uiraty stateczno$ci, utrata statecznosci trzywarstwowych cylin-
dréw skorupowych. Przedstawiono tez w trzech pracach zagadnie-
nia drgan cylindrycznych konstrukecji skorupowych, ich swobodne
drgania dla réinych warunkow podparcia oraz drgania osiowo-sy-
metryczne. W osobnej pracy omoéwiono metody elektrycznego mo-
delowania do obliczania konstrukeji skorupowych, zblizonych
ksztaitem do cylindrycznych. Ksiazka przeznaczona jest dla inzy-
nieréw konstruktoréw i obliczeniowcdw ovraz dla pracownikdw
instytutéw naukowych. 1. S.

Mietody rasecziota na procznost® kiessonnych konstrukeji tipa
Kkryta. J. F. Obraz’cow, Cborongiz, 1960 r., stron 312.’
Autor podal ogdélie metody obliczenn wytrzymato$ciowych kon-

strukeji skorupowych o ksztaltach kesonu skrzydel samolotéw oraz
dalsze rozwinigcie i uogdlnienie metody wariacyjnej W. Z. Wilaso-
wa, stosowanej do obliczenn konstrukeji kesonowych. Tre§é ksigz-
ki podzielona jest na trzy czes$ci. Czesé pierwsza obejmuje zagad-
nienia zginania i skrgcania konstrukcji skorupowych jednoobwo-
dowych, zginanie Kesonéw kadluba, skrecanie kesonéw typu skrzy-
dia z uwzglednieniem sztywnosci Zeber, sztywnos$ci zamocowania,
lub czteropunktowego zawieszenia, obliczanie kesondédw lekko stoz-
kowych. W drugiej cze$ci podane sa metody obliczen kesonédw
z duzym skosem z sztywnym obrysem przekroju poprrzecznego oraz
z uwzglednieniem sztywno$ci zeber. W f{rzeciej cze$ci zawarte 33
metody obliczen kesondow wieloobwodowych, a w szczegdlnosci zgi-
nanie i skrecanie kesonéw czteroobwodowych prostych oraz z du-
zym skosem. Szczegolowo przedstawiono wplyw czyninika zamoco-
wania kesonu, tak prostego, jak i sko$nego, na koncentracje miej-
scowych naprezen. Podano wzory asymptotyczne dla wyznaczenia
naprezen normalnych w zamocowaniu i przekrojach sgsiednich,
wygodne dla inzynierskich obliczen. Ksigzka przeznaczona jest dia
konstruktoréw i obliczeniowcdw biur konstrukeyjnych. L. S.

Niekotoryje woprosy tieorii i roscziota TRD. K. W. Cholszcziew-
nikow, Oborongiz, 1960 r., stron 138.

W pracy tej przedstawione sa zagadnienia doboru optymalnych
parametrow  silnikéw turboodrzutowych., lizgodnienia hydraulicz-
nych i konstrukeyjnych danych sprezarki i turbiny. Podano tez
podstawowe rdwnania teoretyczne silnikéw odrzutowych, rownania
ciggu calkowitego, réwnania jednostkowego zuzycia paliwa, réow-
nania potrzebnej ilo$ci paliwa i powietrza, réwnania optymalnych
temperatur gazéw i ontymalnych stopni zwiekszenia cisnienia oraz
ogdlne dane o parametrach termodynamicznych, zapewniajgcych
minimalne zuzycie paliwa. W czeSci drugiej ksigzki przedstawiono
zasady doboru parametrow silnika dia obliczanych warunkéw lotu,
zwiazek miedzy parametrami silnika i warunkami lotu a wytrzy-
malosciowymi danymi turbiny i predkoscia obwodows sprezarki
oraz wplyw stopnia zwieRszenia ci$nienia i temperatury gazu na
wymiary sprezarki i turbiny. Tre$é uzupelniona jest czterdziestu
czterema wykresami. Podano tez krétki wykaz literatury. Ksigzka
przeznaczona jest dla konstruktoréw silnikéw odrzutowych. L, S.

Riedkije mietallv i splawy. Trudy pierwogo wsiesojuznowo so-
wieszczanja po splawam riedkich mietallow. Mietalturgizdat. 1960 r.
stron 440.

Jest to zbidér referatdw wygloszonych na Pierwszej Wszechzwigz-
kowej Konferencji w sprawie stopéw metali rzadkich, ktéra odby-
ia sie w dniach 18—20.XI.1957 r, Lgcznie zostato wygioaszonych trzy-
dzie§ci siedem referatéw w szef§ciu grupach tematycznych, obej-
mujgcych stan badan nad stopami metali rzadkich, stopy o podsta-
wie tytanu i miedzl z dodatkiem metali rrzadkich, renium, wanad,
niob. cyrkon i stopy na ich podstawie, metale ziem rzadkich i ich
wplyw na wilasnosci stopow magnezowych, metale rzadkie w sta-
lach oraz stopy o0 specjalnych wtasnosciach fizycznych. Z ciekaw-
szych referatéw wygloszono: badanie stopéw tytan - niob - alumi-
nium i tytan - molibden «aluminium, pokrycia galwaniczne re-
nium, stosowanie stopéw wolframu z renium do wykonania kon-
taktéw wyposazenia elektrycznego, wiasno$ci wanadu, niobu i ich
stopdéw, badanie fizyko-chemicznego oddzialywania metali ziem
rTzadkich na magnez, Zelazo, chrom i tytan i ich stopy, stopy ma-
gnezu do obrdbki plastycznej z metalami ziem rzadkich, wplyw
dodatkéw metali ziem rzadkich na stale réznych gatunkéw oraz
wplyw matych dodatkéw ceru, cyrkonu, boru i potasu na wtasno-
Sci stali zaroodpornych. Ksiazka przeznaczona jest dla inzynierd
metalurgéw, pracownikéw instytutébw oraz konstruktoréw. L. S.

Wysokoprocznyje dieformirujemyje aluminjewyje splawy. J. N.
Fridlandier, Cborongiz, 1960 r., stron 292.

W pracy tej zebrane zostaly wieloletnie do§wiadczenia prac ba-
dawezyeh nad otrzymaniem stopow aluminiowych o wysokiej wy-
trzymatosci oraz produkcja i zastosowaniem tych stopdw. Podane
zostaly materialy omawiajgce zaleznosci zmiany wikosnosci mecha-
nicznych, korozyjnych, eksploatacyjnych i technologicznych sto-
péw aluminiowych o wysokiej wytrzymato$ci na podstawie doboru
optymalnych skladéw stopéw, ustaleniu optymalnych zakreséw
obrobki cieplnej, ustaleniu technologii produkcji poéifabrykatow
z nowych stopow w zakladach metalurgicznych i ich obrobki w za-
ktadach budowy niaszyn oraz zachowania sie i wtaSciwego zasto-
sowania tych stopéw w konstrukcjach., Opisane zostaly wiasnosci
mechaniczne j obrébka cieplna stopéw podwojnych aluminium ~
- cynk, aluminium - magnez i aluminium - mied?, stopéw potrdj-
nych aluminium - cynk - magnez i aluminium - cynk - miedz oraz
stopéw poczwornyeh aluminium - cynk - magnez - miedz, Przedsta-
wicno ragadnienia wytrzymalo$ci zmeczeniowej statycznej, wy-
trzymalosci przeciwkorozyjnej pod obcigzeniem, wplywu dodat-
kéw manganu, chromu, zelaza, niklu i krzemu na wartosci mecha-
niczne 1 technologiczne, badania hartowania, przesycania i wyza-
rzania dla stopow poczwérnych gatunkéw W 93, W 94, W 95 i W 96.
W szczegdlnosci podano wtasno§ci stopéw W 95 i W 94 w niskich
i wysokich temperaturach, zachowanie sie stopéw o wysokie] wy-
trzymailosci przy obcigzeniach dynamicznych o duzej czestotliwo-
Sci, wplywu karbow przy obcigzeniach statycznych, statycznych
powtarzalnych i dynamicznych duzej czestotliwosci, zasady stoso-
wania stopu gatunku W 95 w konstrukcjach samolotéw lekkicn
i duzyen transportowych oraz charakterystyki stosowania nitow
ze stopdw gatunku W 94. Ksigzka przeznaczona jest dla metalur-
gow i konstruktoréw zakladdow budowy samolotow oraz pracow-
nikéw instytutéw naukowych. L. S.

Tieoria awiacionnych dwigatielej. Czast’ I. Osnowy tiermodina-
miki i gazowej dinamiki. Ja. Ju. Madorskij i E. W. Rowinskij, Wo-

jennoje Izdatielstwo Ministerstwa Oborony Sojuza. SSR, 1960 v.,
stron 212.
W czeSci pierwszej tej pracy podane sg teoreiyczne podstawy

termodynamiki i dynamiki gazow. W rozdziale pierwszym podano
ogdlne wiadomosci o silnikach Ilotniczych, typy i Klasyfikacje sil-
nikéw odrzutowych, ich parametry jednostkowe oraz kroétka cha-
rakterystyke poszcezegdolnyeh typow silnikéw odrzutowych, W dal-
szych rozdzialach opisane sa podstawowe prawa gazow, rownania
stanu gazu idealnego. pojemnosé cieplna gazu, pierwsza zasada
termodynamiki, zagadnienia energii wewnetrznej gazu, ogoélne wia-
domosci o procesach termodynamicznych, podstawowe typy Bro-
ces6w termodynarmicznych, jak izochora, izoterma, adiabata j poli-
tropa. druga zasada lermodynamiki, obiegi zamkniete i termodyna-
miczny wspblezynnik sprawnosci dziatlania oraz idealne cykle sil-
nikow, Przedstawiono tez podstawowe rdéwnania dynamiki gazéw,
przyspieszanie i hamowanie strumieniem gazu, zaleznos$¢ predlzosci
dzwieku i liczby Ma od predkosci ruchu oraz wiasnosci strumienia
naddzwiekowego., Ksigzka przeznaczona jest do uzytku szkolnego,
mogg z hiej tez korzysta¢ techniczne zalogi eksploatacji silnikow.
L. S.

Powyszienje iznosostojkosti dietalej
now, Oborongiz, 1960 r., stron 140.

Autor rozpatruje zagadaienie zwigkszenia odporno$ci elementéw
samolotu na zuzycie, a zwlaszcza elementdw najmniej odpornych.
Rozpatruje tez przyczyny niesprawnosSci W pracy tracych sie ele-
mentéw 1 podaje wskazowki zwigkszenia jakosei ich pracy. Autor
przeprowadzal badania pracy i zuzywania sie polgczen zawiasowo-
-sworzniowych, okué¢ mocowania rur wydechowych i charakter
zuzywania sie Jlozysk wezldw zawieszenia goleni amortyzatoréw
podwoziowych, Podal tez charakter zuzywania sie niektdrych ele-
mentéw zespolidéw oraz rodzaje zuzywania sie czesci trgcych.
W dalszej czesci tresci rozpatrzono drogi zwiekszenia trwatosci na
zuzycie i doskonailosci pracy tracych sie elementéw przy zastoso-
waniu wzajemnego oddzialywania molekularnego i mechanicznego.
Na poszczegolnych przykiadach pokazano wyzszoéé stosowania par
odwrotnych i zastosowania w polgczeniach materiatéw twardych.
Podano oceng wplywu na zatarcia pokryé anodowych i fosforo-
wych oraz elektrolitycznego chromu, Opisano niektdre =zalezno$ci
zuzycia metali w przypadku mechanicznego oddzialywania tracych
sie¢ powierzchini oraz sposoby zmniejszenia zuZzycia przez polepsze-
nie warunkoéw smarowania i ochrony przed pytem. Ksigzka prze-
znaczona jest dla konstruktoréw i technologow. L. S.

samelotow. D. N, Garku-

‘Woprosy rascziota awiacionnych priborow i sistiem uprawlenja.
Sbornik statiei, ried. B. A. Riabow, Oborongiz, 1960 r., stron 160.

Jest to Kkolejna, 120 praca z serii wydawanej przez Moskiewski
Instytut Lotniczy, W sklad zbioru tego wchodza prace omawia-
jace zagadnienia dynamicznych przekaznikdow sygnalu wejsciowego
regulatora ekstremalnego, przyblizonego wyznaczenia drgan samo-
wzbudnych w ukladach przekaznikowych automatycznej regulacii,
przekaznikowo-stykowych ukladéw z opoéznieniem i nielinijnym
cddzialywaniem, oceny matych zmian pierwiastkéw charakterys-
tycznego ljévynania sterowania ukladu liniowego, metody modelo-
wania silnikéw sterujacych matej mocy ukladéw $ledzacych pradu
zmiennego, wielokanatowego ukiadu telepomiarowego, przekazu-
jacego dane pomiarowe z obiektu ruchomego na nieruchoma apa-
raturg rejestrujacg, radiostatoskopowej metody pomiaru wysoko-
sci lotu, qbrotomierzy z temperaturowsa poprawksg wskazan oraz
wyznaczenia dynamicznych bledéw przyrzadéw membranowych
z nieliniowym elementem sprezystym. Ksigzka przeznaczona jest
dla inzynieréw projektujgcych przyrzady.
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HYDROAEROMECHANIKA

202% 629.135.075:533.6.013.7 .ot
Neihouse A, I, Klinar W. J., Scher S. H.: Status of spin research
for recent airplane designs. Stan badan korkociagowych dla najnow-
szych projektéw samolotéw. NASA, Techn. Rep., R-57, 1960, ss. 54,
rys. 27, tabl. 8, ods. 31. R .
Stan badan korkociggowych ostatnich projektéw samolotéw w in-
terpretacji w Centrum Badawczym w Langley, nalezacym do 1_\IASA.
Oto najwazniejsze przedyskutowane zagadnienia: 1. Interpretacja wy-
nikéw badan modelowych nad zjawiskiem korkociggu. 2. Studia ana-
lityczne korkociggu. 3. Zastosowane metody dia pomlaru”rozny'ch
parametréw wystepujacych w korkociggu. 4. Skutecznos$é sterow
w czasie korkociggu i wyprowadzania (recovery). 5. Wplyw dtugich
noséw, listew i ukladéw kaczkowych na charakterystyke korkociggu
i wyprowadzenia. 6. Wspoélzalezno$é charakterystyk korkocw,gow‘ych
i wyprowadzenia. J. Nikol

203% 533.6.011.6 . o ILot
Osnowy tieplopieriedaczi w awiacionnoj i rakietnoj ;1echn1}{1e. Pod-
stawy przenoszenia ciepla w technice lotniczej i rakietowej. D. Mo-
skwa, 1960, ss. 389, rys. 262, tabl. 23, ods. 24. . X
Zagadnienia wymiany ciepla przy duzych predkosciach i wysokich
temperaturach strumienia gazu przy istnieniu chemicznych reakceji
w  warstwie przysSciennej. Rozpatrzono hydrodynamiczne metody
cieplnej ochrony powierzchni oraz zagadnienia nagrzewania uskrzyd-
lonych aparatéw latajacych. Wymiana ciepla w gazach rozrzedzonych
i w energetycznych reaktorach jadrowych. R. S.

204* 533.697.4:621.454 . ILot
Woods W. A.: Pressure forces on variable conical nozzles. Sily cis-
" nieniowe dzialajace na zbieine dysze o regulowanym polu przeKkroju.
Aircraft Engineering, kwiecien 1961, t. 33, nr 386, s. 100—102, rys. 5,
tabl. 1.

Zanalizowano sily dzialajgce na elementy dyszy zbieznej dopalacza,
o regulowanym.’polu przekroju. Wykazano, ze sity te rosng ze wzro-
stem wymiaréw dyszy, cisnienia zewnetrznego stopnia rozprezenia
W dyszy oraz z dlugoscig klapy wychylnej (segmentu) dyszy. W roz-
wazaniach oparto si€ na =zalozeniu istnienia dwu sil tarcia: jednej
stalej i drugiej — bedacej funkcja otaczajacego ciSnienia. Opracowa-
no takze metode obliczania tych sil w warunkach wysokos$ciowych,
przy zalozeniu, ze dwie stale wielkosci okreSlone zostaly doswiadczal-

nie w wyniku prob na stoisku. A. Kowalewicz
205* 533.6.013.12:551.554 1Lot
Dubiel S.: Pionowy ruch swobodny w atmosferze ziemskiej

z uwzglednieniem wpiywu zmiany lepkos$ci na opé6r aerodynamiczny.
Biul. WAT, luty 1961, r. 10, nr 2(102), s. 3755, rys. 5, ods. 7.
Rozwiazanie réwnania swobodnego ruchu pionowego w atmosferze
ziemskie] jest dalszym rozwinieciem rozwigzania podanego w po-
przedniej pracy autora (Biul. WAT, 1960, r. 9, nr 6, s. 39), Rozwinie-
cie to obejmuje przypadek ruchu pionowego w atmosferze zgodnej
z modelem Atmosfery Wzorcowej, skladajacej sie z warstw izoter-
micznych i nieizotermicznych, z uwzglednieniem wpiywu zmiany
lepkosci na opér aerodynamiezny, Wykazano — na przykladzie —
réznice parametréw ruchu dla tych samych warunkéw poczatke-
wych i tej samej charakterystyki aerodynamicznej, przy czym
w jednym przypadku uwzgledniono wplyw zmiany lepko$ci z wy-
sokoscig na te charakterystyke, w drugim zas§ wplyw ten pomi-
nieto. R. S.

ZAGADNIENIA WYTRZYMALOSCIOWE W XONSTRUKCJACH
LOTNICZYCH

206+ 621.226.2:539.4.014.11 1Lot

Rozienblum W, I.: K rasczotu tiempieraturnych napriazenij w ochlaz-
dajemoj lopatkie gazowoj turbiny. Obliczanie naprezeri w chlodzonej
lopatce turbiny gazowej. Inzynierno-Fiz. Zurnal, kwiecien 1961, t. 4,
nr 4, s. 32—37, rys. 1, ods. 3

Temperatura wzdtuz dilugosci lopatki zmienia sie liniowo. Autor,
poszukujac rozkladu naprezen dla wyzej oméwionego sposobu roz-
kiadu temperatury, wychodzi z rézniczkowych réwnan réwnowagi
stanu naprezen dla powlok cylindrycznych. Pa rozwigzaniu rownan
rozniczkowych réwnowagi dla danych warunkéw zamocowania lopat-
ki podaje autor zaleznosci, na podstawie ktérych oblicza sie wielko-
sei naprezen, Z. Lapinski

207# 621.253.5:536.12:539.4.012.2 ILot

Lokaj W. I.: Tiempieraturnoje pole diskow i raboczich lopatok gazo-
wych turbin pri wozdusznom ochtazdienji. Pole temperatur tarcz i to-
patek wirnikéw turbin spalinowych w przypadku chlodzenia po-
wietrznego. Izw. Wyssz., Ucz. Zawied. Awiac. Tiechnika, 1961, nr 1,
s. 97—104, rys. 5, ods. 6,

Obliczenia wytrzymalosciowe oraz wybor dopuszczalnych naprezen
wymagaja znajomosci rozkladu temperatur w poszczegblnych czes-
ciach turbiny. Omawiana praca zawiera stosunkowo prosta metode
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okreslenia temperatury topatek Wirniko_wych oraz tarcz turbin spali~
nowych chlodzonych wewnetrznie pow1etrzem.vW_ychod_za‘c Z rowna-
nia bilansu cieplnego zapisanego dla lopatki Wn‘nlkpwej, tarczy wir-
nika, zewnetrznego pierscienia tarczy oraz korzystajac ze \vspolqych
dla tych czesci zaleznosci — autor Wyprowa_ldzﬂ wzory, pozwalal%ce
na okreslenie ich temperatur. Przy rozwigzywaniu odpowiednich
réwnan rozniczkowych wykorzystano zaleZnos’ci. empiryczne. Podane
w pracy porownania wynikéw obliczen wykazuja dosé duza doklad-
nosé¢ metody. J. Kolarzyk

208* 629.13.015.1:539.411 ILot
Kosko E.: The telescopic strut as a beam column, Teleskopy pod-
wozi lotniczych rozpatrywane jako prety Sciskane. UTIA Report
nr 66, styczen 1960, ss. 33, rys. 11, tabl. 3.

Zagadnienie pracy teleskopu podwozia lotniczegov z punktu widze-
nia wytrzymatltosci na wyboczenie, Teleskop pracuje jako pret Scis-
kany silami osiowymi ‘oraz zginany momentem gngcym.

Z. Lapinski
AERODYNY

209% 629.135.4:629.135.9 . ILot
Hislop G. S.: The Fairey Rotodyne. Rotodyna Fairey‘a. J. Helicop-
ter Ass. of Great Britain, luty 1959, t. 13, nr 1, s. 1—56, rys. 42, ods. 13.

Przeglad ogromnych potencjalnych mozliwosci tego statku lataja-
cego jako ekonomicznego, pionowo startujagcego $rodka transportu
powietrznego, zdolnego do stuzby w kazda pogode. Omoéwione sy za-
gadnijenia aerodynamiki, wytrzymatosci, napedéw na koncach Iopat,
sterowania silnikami i wreszcie techniki pilotazu. Krétki opis poswie-
cony jest programom prdéb aerodynamicznych i zmeczeniowych, préb
rezonansu przyziemnego, prob na stoisku w pelej skali, badan ukla-
doéw oraz konstrukeji i rozwojowi tlumikéw dla dysz na koncach
iopat. Artykut konczy sie przegladem postepu dokonanego w prze-
ciagu roku od chwili pierwszego lotu prototypu oraz wyliczeniem
oczekiwanych przyszlych mozliwosei rozwojowych tej konfiguracji,
Ktora reprezentuje Rotodyna. R. Witkowski

210+ 629.135.9:629.135.4 1Lot

Hislop G. S.: Mise au point du Rotodyne. Rozwazania nad Rotodyna.
Techn. et Science Aeron., 1960, nr 1, s. 23-32, rys. 19.

Autor przeprowadza porownanie zwyklych samolotéw i smigiow-
cOw. Zaleta skroconego czy pionowego startu jest eliminacja duzych
lotnisk. Rotodyna 1lgczy =zalety szybkiego samolotu i Smigicwea.
Przedstawiono badania zwigzane z zagadnieniami konstrukcyjnymi
ze szcezegbéblnvim uwzglednieniem tlumienia halasu.

Z. Brodzki

211* 629.135.9 ILot

Pontfarcy B., Labussiere A.: Perspectives de 1'avion a souffle d'helice
deflechi. Rozwéj samolotéw z odchylonym ciagiemm smigla. Techn. et
Science !Aeron. 1960, nr 1, s. 33—41, rys. 16.

Oméwiono rézne rodzaje statkéw powietrznych o ciggu dajacym
sile nosng. W oparciu o uklad Breguet 940, rozwazono zagadnienia
aerodynamiczne klap odchylajgcych ciag ku dolowi oraz statecznosé
dynamiczna i zagadnienia zwiazane z napedem. Breguet 941 stanowi

dalsze ulepszenie rotodyny, zapewniajace pewnosé i regularnosé
lotow. Z. Brodzki
212% 629.135.4.001.12 ILot

Newbery T.G. G.: The programme of development testing for a heli-
copter. Program préb rozwojowych dla $migiowea. J. Helicopter Ass.
of Great Britain, pazdz. 1959, t. 13, nr 5, 8. 262--293, rys. 5, ods. 12.
.Celem prob jest ustanowienie praktycznie mozliwego wysokiego po-
ziomu bezpieczenstwa i zdatno$ci do stuzby zafim jeszcze smiglowiec
cddany zostanie do normalnego uzytku operacyjnego. Dane, zawarte
w artykule, odnosza sie giéwnie do smiglowcow wojskowych, w szcze-
golnosci za$ do ich ukladu przenoszenia mocy (transmisji). Opisany
program obejmuje calo$¢ prob i w wickszosci tresci moze by¢ stoso-
wany takze do $miglowcow cywilnych, chociaz dodatkowe wymaga-
nia mogg odnosi¢ sie do poszczegoélnego typu lub jego zadan. Autor
proponuje Kkilka mozliwych linii postepowania przy probach dla
umeozliwienia udoskonalenia badan w przysztosci.

R. Witkowski

213* 629.135.9 ILot
Hertel H.: Grundsitzliche Betrachtungen zur Vertikal und Steil~
-Technik. Zasadnicze rozwazania nad technika lotéw ze startem pio-
nowym i stromym. Flugwelt, 1961, r. 13, nr 1, s. 22—28, rys. 18.
Stresz(;zenle referatu wygloszonego przez autora na IV Europejskim
Kpng}-esw Lotpiczym. Poruszone sy zagadnienia bezpieczenstwa star-
tow i Jadowan samolotéw VTO1 i STOL, hatasu i oplacalnofci réznych
u}{ladow konstrukeyinych. Autor dochodzi do wniosku, ze wspélczyn-
nik iadunku qutecznego ¥, SPrecyzowany jako stosunek ladunku uzy-
tecznego do cigzaru startowego nowoczesnych samolotéw startujgeych
bionowo lub stromo, moze byé nawet WwWyzszy niz w budowanych
obecnie samolotach Kklasycznych, a wiec juz dzis rozpatrywaé mozna
ich wprowadzenie do sluzby. R. Witkowski



214% 629.135.9 ILot

Short startet senkrecht. Samolot Short startuje pionowo. Flugwelt,
1961, r. 13, nr 1, s. 30—32, rys. 6.

Krotka wzmianka techniczna na temat doswiadczalnego samolotit
tirmy Short SC, przeznaczonego do pionowych startéw i ladowan.
samolot ten wyposazony jest w 5 silnik6w RB 108 o ciggu 966 kG
xazdy: 4 silniki stuza do wytwarzania sily noénej przy starcie i lgdo-
waniu, a 1 dla wytwarzania ciggu do przodu. R. Witkowski

PRZYRZADY POKLADOWE

215% 534.282:629.135.423.05 ILot
pandfermann C. A.: Schwingungsisolation von Bordgerdtem Dbei
Hubscharaubern. Izolacja diwiekowa przyrzadéw pokladowych

w $miglowcach. Luftfahrttechnik 1961, t. 7, nr 2, s. 47—43, rys. 4.

Izolacja dzwiekowa w $miglowcach stawia szczegolne wymagania.
pokazano jak powinien by¢ zaprojektowany tlumik drgan oprawy
przyrzadow.

216* 629.13.05:538.74 ILot

Unterberger R.: Theorie des Ein- und Zweikreiselkompasses nach
W. Bauersfeld. Teoria jedno- i dwugiroskopowych ukiadéw busoli
w oparciu o prace W. Bauersfelda. Zeitschrift fiir Instrumentenkunde
styczen 1961, r. 69, nr 1, s. 110, rys. 6, ods. 4.

omowiono wpltywy predkosci liniowych i katowych oraz wielkosci
ttumienia na dzialanie jednogiroskopowego ukladu busoli., W oparciu
o teorie Bauerstelda (1959) autor analizuje zachowanie sie ukladu
dwugiroskopowego i poréwnuje go z ukladem jednogiroskopowym.
Oomowione konstrukeje stosowane sa w morskich systemach nawi-
gacyjnych. J. Morawski

217* 629.13.054.8 ILot

simons W. R.: Miniature giroskopes for aircraft und guided Missiles.
Malogabarytowe giroskopy dla samolotéw i kierowanych pociskow.
Research, appl. Industry, 1960, t. 13, nr 2, s. 42—48, rys. 8, poz. bibl. 6.

Zasadniczymi wymaganiami wzgledem czujnikéw giroskopowych
stosowanych w urzadzeniach stabilizujacych i nawigacyjnych sa: duza
dokladno$é i pewno$¢ dzialania przy jednoczesnych ograniczeniach
ciezaru i zajmowanej przestrzeni. Przedstawiono zasadnicze zagad-
nienia zwigzane z konstrukcja i technologia miniaturowych przyrza-
dow giroskopowych. J. Morawski

218* 531.787.6 ILot

Subart F.: Piispévek Kk teorii bublinového mikromanometru. Przy-
czynek do teorii mikromanometru posiadajacego powietrzny pecherz.
Strojirenstvi, styczen 1961, t. 11, nr 1, s. 41—44, rys. 6, ods. 5. .
Wzory konieczne do okreslenia czasu potrzebnego do ustawienia sig
pecherza powietrznego mikromanometru w polozeniu rownowagi.
Mikromanometry z pecherzem powietrznym (schemat ich podany jest
w artykule) sg przyrzadami, ktére moglyby by¢é z powodzeniem sto-
sowane w roznych zakladach, laboratoriach i instytutach prowadza-
cvch prace z dziedziny aerodynamiki. Pomimo swych zalet przyrzad
ten nie jest tak rozpowszechniony jak na to zasiuguje.
: J. Paczoski

SILNIKI LOTNICZE

219* 621.45:629.138.5.03 ILot
Jamison R. R.: Lane R. J.: Triebwerke fiir Uberschall-Verkehrs-
{lugzeuge. Napedy naddzwiekowych samolotéw komunikacyjnych.

Luftfahrttechnik, 1960, t. 6, nr 12, s. 345361, rys. 40, poz. bibl. 3.

Przedstawiony komunikat podaje wyniki badania, ktére bez
uwzglednienia szczegolow moga umozliwié wybdr najlepszego rodzaju
silnika dla samolotéw naddZwiekowych w zakresie réznych predkosci.
W tym celu rozpatrzono silniki turbinowo-odrzutowe bez iz dopala-
niem, jak réwniez kombinowane turbinowo-strumieniowe w konkret-
nym przystosowaniu do odpowiedniej jednostki latajacej. Uzyskane
osiggi, jak udzial ciezaru uzytecznego, zostaly przedstawione dla
prcdkesci lotu odpowiadajacych liczbom Macha 2, 3, 4 i 5. Oproécz
tego poruszono zagadnienia najkorzystniejszej zabudowy silnikow.

220% 621.45:621.438:303.697.2 ILot

Triebnigg H.. Schmidt G.: Zur rechnerischen Erfassung der Ein-
laufverluste bei Gasturbinen- und Stau-strahltriebwerken, insbeson-
dere im Uberschallflug. Przyczynek do rachunkowego okreslenia strat
wlotowych silnikéw turbinowych i strumieniowych, zwlaszeza w stru-
mieniu naddiwiekowym. Luftfahrttechnik 1960, t. 6, nr 12, s. 369—374,
rys. 22, poz. bibl. 4.

Analiza rachunkowa strat na wlocie silnikéw turbinowych lub stru-
mienicwych i przyczyny tych strat. Osobno wprowadzono dla stru-
mienia naddZwiekowego sprawno$é dyfuzora, ktéra uwzglednia straty
w dytuzorze w stosunku do rozporzadzalnej energii strumienia za
falg uderzeniowa. Wszystkie straty przeplywu w fali uderzeniowe]

i wewnatrz dytfuzora zostaly potem 1Igcznie objete w wynikowe]j
sprawnos$ci spietrzenia strumienia, Pozwala to na okreflenie catko-
witych parametréw przed wlotein sprezarki silnika turbinowo-odrzu-
towego, wzglednie przed wlotem do komory spalania silnika stru-
mieniowego. : A K.

221% 621.455 ILot
Ruston G.: The reliability of multiple rocket engines. Niezawodnos¢
dzialania wiazKki silnikéw rakietowych. Aeronaut. Quart. list, 1960,
t. 11, cz. 4, s. 371386, rys. 8, tabl. 1.

W pewnym, SciSle okreslonym przedziale czasu nalezy zaprojekto-
wacé zesp6! napedowy © odpowiednim ciagu i mozliwej do przyjgcla
niezawodnos$ci dziatania. Powstaje zagadnienile — czy napgd powinien
byé rozwigzany przy pomocy jednego, duzego silnika, czy wiazki
mniejszych silnikéw (pracujacych jednoczes$nie). W artykule przed-
stawiono matematyczna metode podejscia do tego zagadnienia,

R. Lapucha
WYTWARZANIE SPRZETU LOTNICZEGO

222% 629.13.002:621.515 ILot

Compressor-casing. Kadlub sprezarki. Cz. 2. Aircraft Production, 1961,
t. 23, nr 6, s. 196—205, rys. 26.

Opis operacji wykonania kadtuba po przyspawaniu kolnierzy bocz-
nych i czolowych. W operacjach tych podano parametry geometrycz-
ne, zamieszczajac rownoczesnie tolerancje i warunki techniczne wy-
konania kadiuba. Wiele ciekawych szczegdléw zawierajg opisy ope-
racji: wytaczania profilu wewnetrznego, wytaczania profilu ostatecz-
nego, wiercenia otworéw pod kierownice o regulowanym Kkacie na-
stawiania i wiele innych. Zilustrowane sa rysunki obrabiarek i przy-
rzadow. Wreszcie zamieszczono opis nowego sposobu obsadzania kie-
rownic statych, bezzamkowych, w piers§cieniach bandazowych wraz
ze schematami urzadzen i sekwencjg czynnosci: skrecenia pidra lo-
patki, przebijania -bandaza i osadzania topatki.

A. Goledzinowski

223* 629.13.002:621.233 ILot
Rotor-discs. Tarcze wirnikowe. Aircraft Production 1961, t. 23, nr 6,
s. 216—225, rys. 15.

Wykonanie doktadnych otworéw w kolnierzach tarcz o duzych
$rednicach stwarza wiele powaznych zagadnien, szczegdlnie, jesli
istnieje konieczno$¢ utrzymania ciasnych tolerancji polozenia otwo-
réw. Przy produkecji seryjnej zwykle wiertarko-frezarki staja sie nie-
ekonomiczne. Firma Rolls-Royce opracowala wlasng metode wyko-
nania otworéw w tarczach. W tym celu skonstruowano specjalng
obrabiarke, zblizona nieco w ukladzie do tokarki tarczowej. Jest to
obrabiarka pracujaca-cyklem automatycznym, pozwalajaca na: wier-
cenie, rozwiercenie i roztaczanie otworéow z gwarancja dokiadnego
poltozenia promieniowego, podzialki katowe] i jakosci wymiarowe],
ksztattowej i gladkosciowej samego otworu. Zamieszeczono dokladne
opisy automatu, przyrzadow i narzedzi stosowanych.

A, Goledzinowski

224% 629.13.002:621.793 ILot

Plasma-jet coating. Pokrywanie za pomoca strumienia plazmowego.
Aircraft Production, 1961, t. 23, nr 6, s. 206—208, rys. 7.

Strumien plazmowy tworzy sie przy przeplywie strumienia gazu
w polu luku elektrycznego, dla wytworzenia bardzo wysokiej tempe-
ratury zjonizowanego strumienia gazu. Strumien plazinowy, poza in-
nymi przeznaczeniami, znalazt zastosowanie do ciecia metalu i na-
kladania pokry¢ nieorganicznych na przedmioty stosowane w wybit-
nie wysokich temperaturach, jak dysze silnikow rakietowych. Arty-
kul omawia odmiany strumienia, jak osiggalna temperatura rzedu
50 000 °K, moc, koncentracja mocy (okolo 0,5 megawata/cm?) itp.
Autor omawia réwniez niektdére wtasno$ci takich pokryé, naktada-
nych metoda strumienia plazmowego i wreszcie widoki nowej me-
tody technologicznej. A, Goledzinowski

225* 629.13.014.3:621.986 ILot

Wing-skin forming. Ksztaltowanie pokrycia skrzydia. Airc. Prod.,
marzec 1961, t. 23, nr 3, s. 101—107, rys. 11.

Firma Vickers-Armstrongs adaptowala technike ksztattowania pod
prasa do produkcji integralnych fragmentéw poKkrycia skrzydel. Zna-
mienny jest sposob, w jaki zostala zastosowana zasada trzypunkto-
wego gigcia. Adaptowana prasa zapewnia latwa i szybkg obsluge,
a jednoczesnie umozliwia jej wykorzystanie w szerszym zakresie niz
poczatkowo zakladano. Artykul zawiera dokladny opis konstrukcji
prasy, jej réznych elementéw funkcjonalnych, zastosowanie przeklad-
ni lancufhowych do sterowania ruchami réznicowymi, opis ukladéw
hydraulicznych itp. Poza tym sam proces obslugi urzgdzenia oraz za-
stosowane oprzyrzadowanie. A, Goledzinowski

Niniejszy Przeglad Dokumentacyjny zawiera

jedynie cze$¢ analiz dokumentacyjnych publikacji
dokumentacja ukazuje sie w postaci kart dokumentacyjnych wydawanych przez Centralny Instytut Dokumentacji

z zaKresu lotnictwa, Pelna

Naukowo-Tech-

nicznej (Warszawa, Al. Niepodleglo$ci 188). CIDNT przyjmuje prenumeratg kart dokumentacyjnych, ktéra moze obejmowaé zardw-

no calg dokumentacje naukowo-techniczng, jak i

oddzielne jej dzialy lub poszezegdlne zagadnienia 1 tematy technjczne. CIDNT

wykonuje (za zwrotem kosztéw) fotokopie 1 mikrofilmy publikacji objetych zaréwno Przegladem Dokumentacyjnym jak i kartami

dokumentacyjnymi.
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(dokonczenie z I str. okl)

Rys. 4. Naprezenia krytyczne dla prostokaqtnej plyty plaskiej
a
obcigzonej w obu kierunkach (dla ;21).

Ptyta jest swobodnie podparta na wszystkich czterech Krawe-
dziach.

m — ilogé péitfal wzdiuz boku o diugosci a, gdy piyta ulegnie wy-
boczeniu.

7 E (t
gy =— —————"

2 N
*) kGjem
3-(1— %) b

.. & % Oxkr _ .
Dla zestawionych wielko$ci: — ptyta przy wybocze-

’ s
b 0o oo

niu ma zawsze jednag péifale wzdtuz boku o diugoéci b i ma m
potfal wzdtuz boku o diugosci a.

SR
Kazde z przytozonych napregzen o, i o, W przypadku, gdy jest
naprezeniem S$ciskajacym, musi byé mniejsze od naprezenia Kkry-
tycznego o, obliczonego wedtug rys. 1. Przy zalozeniu, Ze oxp > ay
wymiarujacym plyte naprezeniem bedzie o p. Naprezenie a,, MOo-=
2e byé mnaprezemiem Sciskajagcym lub rozciqgajqgcym.
Przyklad obliczenia O kp

Ptyta: a=30cm, b=15¢cm, t=0,1cm, E = 750000 kG/cm?, » = 0,33,
do ktérej przylozono napreZenia rozciggajace 0, = — 60 kGfem?

(dla tych wykreséw przyjeto, 2e mnaprezenia Sciskajgce majq
znak +, a naprezenia rozciggajqce znak —). .
n®- 75 10* 0,1\2 Oy 60
6= ————— " [-—]| =124 KGlem?; — = — —— = — 0,484.
3(1—0,33) \15 ag 124
a 30 oy
Z wykresu dla danego: — = -— =2 i —> = — 0,484, znajdujemy sto-
b 15 o
ag 7
sunek = 1,38,
%
stqd:
Oxkr =0, 1,38 = 124 . 1,38 = 171 kGjcm?
Rys. 5. Naprezenia Kkrytyczne dla prostokqtnej plyty plaskiej

obcigzonej w obu kierunkach (dlaﬂkl).
b

Piyta jest sztywno zamocowana wzdiluz bokow o diugoSci b
i swobodnie podparta wzdtuz bokéw o diugosdci a.

m — ilodé péifal wzdiuz boku o dilugosci a, gdy piyta ulegnie wy-
boczeniu.

Uo:

n’-E .(t
b

2
—) kG/em?®.
3(1— %)

. . .. @ Oy 9xkr )
Dla zestawionych wielkosct: T T ptyta przy wyboczeniu
b 4] 0

ma zawsze jednq pélfale wzdiuz boku o diugoéct b i ma m péi-

fal wzdiuz boku o diugosci a. .

Kazde z przytozonych napreien o, i oy, W przypadku, gdy jest

naprezeniem §$ciskajgcym, musi byé mniejsze od naprezenia kry-
tycznego op, obliczonego wedlug rys. 1.

Przy zatoZeniu, ze o, > 0y, wymiarujgcym plyte mnaprezeniem

Krytycznym bedzie o ke Naprezenie oy moze byé naprezeniem
$ciskajocym lub rozciqgajagcym. .

Przyktad obliczenia o, ..

Ptyta: a=30cm, b=15¢cm, t=01cm, E = 750 000 kGicm? » = 0,33,
do Kktoérej przyloZono naprezenia rozciqgajgce o, = — 62 kGicm?

y
(dla tych wykreséw przyjeto, ze naprezenia Sciskajqce majqg
znak -+, a mnapreZenia rozciqgajgce znak -—). -
7?75+ 10° 0,1\* oy 62
6o =—————" | —| =124 kG/em?; — - = — —— = — 0,5.
3(1—0,33) \15 oo 124
a 30 oy
Z wykresu dla danego: — = — =21 —> =— 0,5 znajduje si¢ stosu-
b 15 [
Oxk
nek —-o s 1,25;
o
stqd:
O kp = 0o + 1,25 = 124 « 1,25 = 155 kGlem?
Rys. 6. Naprezenia krytyczne dla prostokatnej piyty ptaskiej,

obcigionej w obu kierunkach dla—a—>1 .
b
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j zdiuz bokéw o . dlugosei ¢
Ptyt est sztywmo zamocowana wz b
i sw%lgodgnie p;dparta wzdiuz bokdéw o diugosci b. .
m — ilo§é pétfal wzdiuz boku o dtugosci a, gdy ptyta ulegnie wy-
boczeniu.

. 2
0o = _mE . (i) kG em?®.
3(1—»") \b

L& %y Oxkr . s
Dla zestawionych wielkoscii —, ——, plyta przy wyboczeniy
b o4 [0

ze j 5 zdiuz boku o diugosci b t ma m pétfal
zgdtzﬁ;usggésdnoq Ié?ij;aols?ciwa. Kazde z przytozonych napreien fn.\_
i ¢, — jesli jest naprezeniem sciskajgcym — musi byé mniejsze od
nagrQZenia Kkrytycznego opp obliczonego wediug rys. 1. Przy zato-
zeniu, Ze o, >0y, wymiarujgcym ptyfe naprezeniem ’kfytygznym be-
dzie oy, Naprezenie sy moze byé mnaprgzeniem sciskajqcym lub
rozeiggajgcym.

Przyktad obliczenia o, pp°

Piyta: a=30e¢cm, b=15cm, t=0,1cm, E = 756 000 kGlem?, » = 4,33,
do ktérej przylozono napreienia rozciggajace o, = -+ 62 kGicm?

(dla tych wykreséw przyjeto, Ze naprezenia ‘Sciskajgce maiq
znak —, a mapreZenia rozciggajqce zmak -+).
n*-75. 10 0,1\? oy 62
g =—""""" =124 KG'cm? — = —— = 0,5
3(1—0,33%) \15 6o 124
a 30 . Oy ~ ) . .
Z wykresu dla danego:— =-— =2 i —= 0,5, znajduje sig stosu-
. b 15 [
OyLp
nek —-——= 1,5, stad
%
Ogfer = 0p ° 1,5 = 124 .1,5 = 186 kKG/cm?
Rys. 7. Naprezenia krytyczne dla prostokqtnej plyty ptlaskiej,

obcigzonej w obu kierunkach (amﬂgz).
b /

Piyta jest sztywno zamocowana wzdituz wszystkich czterech bo-
Kkow.

Sxkr
Na wykresie przedstawiono stosunek wielkosci w zalezZnosci
%0
Sak . a
od T dla roznych wielkosci —.
Sykr b
2 w2
6o = ’E . lt) KG/em?®.
3(1—v%) b
Dla zestawionych wielkosci plyta zawsze przy wyboczeniu ma

tylko jednq poédifale wzdiuz boku o diugosct a i tylko jedng podt-
fule wzdtuz boku o diugosci b, z wyjqtkiem dla krzywych:
£=0,8i£ = 1,0 na lewo od punktu przecigcia sie tych krzywych,
b . b

gdzie plyta przy wyboczeniu ma dwie pdifale wzdluz boku o diu-
gosci a i jedna poifale wzdiuz boku o diugosci b. Kazde z przyto-
zonych naprezen o, i Ty jesli jest maprezeniem S$ciskajacym, musi
byé¢ mniejsze od mnaprezenia krytycznego Tk obliczonego wedlug
rTys. 1.

Naprezenie ¢, moie byl mapreZeniem S§ciskajacym lub ro:cigga-

y
Jucym.
Przyktlad obliczenia Oykr i Ry
Plyta: a =10 ¢cm, b=25 cm, t= 0,2 cm, E = 750 000 kG/cm?, » = 0,33,
. Sykr )
stosunek winien 6yé rowny —— = — 0,5, to znaczy, 2e napreienie
Sxkr

Oy jest maprezeniem rozciqgajgcym (gdyby byt -+,
prezeniem Sciskajacym).

to bytoby na-

2.75- 10* 6,2 \? .
g =275 10 ~(-——) = 176 kG cm?®
3(1— 0,33%) 25
a 10 Gykr
Z wykresu dla danego: —=— = 0,4 i znajduje sie stosunek
b 25 CSxkr
o
xkr =17,6:, stqd
Sykr
Gykr = 7.6+ 0y =7,6-176 = 1340 kG/em?
Opkr = —0.5 Ogp, = —0,5 1340 = —670 kG/cm?
Rys. 8. Naprezenia krytyczne dla prostokqtnej plyty plaskiej,

obcigzonej w obu kierunkach dlaiél .
b



(dokoniczenie z I str. okl)

Rys. 4. Naprezenia krytyczne dla prostokatnej piyty ptaskiej
a
obciqzonej w obu Kkierunkach (dla g21).

Piyta jest swobodnie podparta na wszystkich czterech kKrawe-
dziach. .

m — ilo§é pdéifal wazdiuz boku o diugoéci a, gdy piyta ulegnie wy-
boczeniu.

ntE t
00————

2
— #) kGjem?
3.(1—*) \b

a a
y_ | TEkr piyta przy wybocze-

a
Dla zestawionych wielkodci: —, s
b’ oo (%)

niu ma zawsze jedng pbéifale wszdiuz boku o diugosci b i ma m
pétfal wzdiuz boku o diugosci a.

soarTn

Kaide z przytozonych naprezen ¢, i o, w przypadku, gdy jest
naprezeniem S$ciskajgcym, must byé mniejsze od mnaprezenia kry-
tycznego o, obliczonego wedtug rys. 1. Przy zalozeniu, Ze oy > oy
wymiarujgcym plyte naprezeniem bedzie O kp Naprezenie 0, Mo~
ze byé naprezeniem S$ciskajqcym lub rozciagajgcym.

Przyktad obliczenia o p,.
Ptyta: a=30cm, b=15¢cm, t=0,1cm, E = 750000 KG/ecm?, » = 0,33,
do ktorej przyloZono mnaprezenia rozciggajace o, == 60 kG/cm?
(dla tych wykreséw przyjeto, Ze naprezenia Sciskajgce majaq
znak +, a naprezenia rozciggajgce znak —). .

7t 75 10* 0,1\ 2 Oy 60
0p = ———— |—] =124 kGem?*; — = = — —— = — ,484.

3(1—0,33%) 15 o 124

a 30 gy
Z wykresu dla danego: — =-— =2 { —= = — (,484, znajdujemy sta-
b 15 Go
Opley
sunek = 1,38,
%

stqd:
Oxler = 0o 1,33 == 124 . 1,38 = 171 kGicm?
Rys. 5. Naprezenia Krytyczne dla prostokaqtnej plyty plaskiej
obcigzonej w obu kierunkach (dla—a~21).
b

Piyta jest sztywno zamocowana wzdiuz bokéw o diugosci b
i swobodnie podparta wzdiuz bokéw o diugosci a.

m — ilosé polfal wzdiuz boku o diugosci a, gdy plyta ulegnie wy-

boczeniu.
[ ] 2 Y
0g= ———— (i) kG./cm®.
3(1—»?) b
; o & %Yy 9xkr )
Dla zestawionych wielkosci: —, T e plyta przy wyboczeniu
[e} o

ma zawsze jednq poifale wzdiuz boku o diugoéci b i ma m pot-
fal wzdluz boku o diugosci a. .
Kaéde z przyltozonych naprezen oy i o, W przypadku, gdy jest
naprezeniem §ciskajgcym, musi byé mniejsze od naprezenia Kry-
tycznego oy, obliczonego wedtug rys. 1.
Przy zatozeniu, :ze o > 0, wymiarujgcym Dpiyte naprezeniem
krytycznym bedzie o,;,.. Naprezenie o, MmoZe buc naprezeniem

y
Sciskajgcym lub rozciggajgcym.

Przyktad obliczenia o

xkr? . :
Ptyta: a=30cm, b=15cm, t= 0,1cm, E = 750 000 kKG/cm?, » = 0,33,
do Kktérej przytoZono mnaprezenia rozciggajgqce o, =~ 62 kG/cm?

(dla tych wykreséw przyjeto, ze naprezenia Sciskajgce majq
znak -+, a naprezenia rozciggajgqce znak -—). :

7t 75+ 100 [0,1\* oy 62
6o=—"——"'|—} = 124 kKG/emY —- = — —— = — 0,5,

3(1— 0,332 15 g 124

a 30 ay
Z wykresu dla danego: — = — =2 i -7 = — 0,5 znajduje si¢ stosu-
b 15 758 .
UIR‘. o
nek -t = 1,25;
%

stgd:
Oxkr ™ %9 * 1,25 = 124 « 1,25 = 155 kG/cm?
Rys. 6. Naprezenia krytyczme dla prostokqgtnej plyty plaskiej,

obcigzonej w obu kierunkach (dla£>1 .
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j zdtuz bokdéw o _ dtugosci g
Piyta jest sztywno zamocowanda wz b
i sw%bodjnie podparta wzdiuz bokéw o diugodct b. .
m — iloéé pdifal wszdiuz boku 0 dtugosci a, gdy ptyta ulegnie wy-
boczeniu.

2. 2
T E (1) Geme.
3(1— %) b/
... 2 %y xkr . -
Dla zestawionych wielkoscl: —,——, ——— ptyta przy wyboczeniy
b ago [

o 4 P . sci b 4§ ma m péijal
ma zawsze jednq pdbifale wzdiuzZ boku o dtugosci _poitfa
wezdtuz bok]u o ditugosct a. Kazde z przytozonych mnapreien oy

i g, — jesli jest naprezeniem jciskajgcym — musi byé mniejsze od
naprezenia Krytyczneyo o, obliczonego wedtug rys. 1. Przy zato-
zeniu, ze o, >ay wymidrujgcym ply}te naprt?zm.uem lk.rytyc.:Znym be-
dzie o p,. Napreienie o, moze byé naprezeniem Sciskajqcym lub
rozctggajgcym.

Przyktad obliczeni@ oy p.:

Ptyta: a=30cm, b=15¢cm, = 0,1cm, E = 756 000 kGlem?®, + = 0,33,
do ktérej przytozono naprezenia rozciggajace o, = + 62 KkG/em?
(dla tych wykresow przyjetq, ze napfeéenia $ciskajqce majq
znak —, a napreienia rozciggajqce znak ).

n?- 75 10* 0,1\* o, oy 62
Og==—""—* = 124 kG cm?; —- = —— = 0,5
3(1—0,33) \15 co 124

a 30 . Oy R ) ) .
z wykresu dle danego:— =-— =21 ——= 0,5, znajduje si¢ stosu-
. b 15 o
O
nek ————= 1,5, stqd
9%
Oppr = G * 1,5 = 124 - 1,5 = 186 kGjcm?

Rys. 7. Naprezenia krytyczne dla prostakqtnej plyty plaskiej,
obcigzonej w obu kierunkach (dlaﬁgl).
b /

Plyta jest sztywno zamocowana wzdiuz wszystkich czterech bo-
kow.
a
Na wykresie przedstawiono stosunek wielkosci

w zaleznosci
90

Oxkr a

od dla roznych wielkoSct —.
b

Tykr

0o = =B . (—E)-kG/cmﬁ.
3(1—27) b

Dla zestawionych wielkoSct plyta zawsze przy wyboczeniu ma
tylko jednqg poifale wzdiuz boku o dtugosct a i tylko jednq pot-
fale w:zdtuz boku o ditugosci b, z wyjqtkiem dla Kkrzywych:
—a—=0,81—a- = 1,0 na lewo od punktu przeciecia sie tych Kkrzywych,
b . b
gdzie piyta przy wyboczeniu ma dwie péifale wzdiuz boku o diu-
gosci a t jedng potfale wzdiuz boku o diugosci b. Kazde z przylo-
zonych napreien o, 1 9y jeSli jest maprezeniem Sciskajqgcym, musi
byé¢ mniejsze od naprezenia Krytycznego Tlep obliczonego wedlug
TYys. 1.

Naprezenie 5y moze byé napreieniem Sciskajacym lub rozciqga-
Jjacym.

Przyktad obliczenia oy g, i 0y’

Piyta: a=10 ¢cm, b =25 cm, t=0,2 cm, E = 750 000 KG/cm?, » = 0,33,

- s Tykr . -

stosunek winien 6yc rowny ——--= — 0,5, to znaczy, Ze napreienie
Oxkr

Oy jest maprezeniem rozcigqgajacym (gdyby byt -+, to bytoby na-

prezeniem Sciskajgcym).

. - 10* 0,232 .
aozﬂ—i‘r’—-—— . (—~) = 176 kG cm?
3(1— 0,332 25
a 10 Sykr
Z wykresu dla danego: — = — = 0,4 i znajduje sie stosunek

b 25 Sxker
o .
_:cﬂ =7,6:, stad
Sykr

oxke =T+ 0o =7,6+176 = 1340 kGicm?

ykr = =0,5+ Oypp = —0,5+1340 = —670 kG/cm?

Rys. 8. Napregzenia Kkrytyczne dla prostokqtnej ptyty plaskie],
obciaionej w obu kierunkach (dlaigl).
b
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