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 Lotnictwo w ramach RWPG
Powstala w 1949 roku Rada Wzajemnej Pomocy Gospo- Na ostatnim posiedzeniu Komisji Transportowej,

giarczej obejmuje 8 europejskich krajéw socjalistycznych
i — zgodnie ze statutem — ma na celu ,,przyczynianie sie
poprzez polaczenie i koordynacje wysiltkéw krajow beda-
cych czionkami Rady do planowego rozwoju gospodarki na-
rodowej, przyspieszenia postepu gospodarczego i technicz-
nego w tych krajach, podniesienia poziomu uprzemysito-
wienia krajow o mniej rozwinietym przemysle, stalego
wzrostu wydajnoéci pracy i nieustannego podnoszenia do-
brobytu narodéw krajow, bedacych czlonkami Rady”. Socja-
listyczne kraje azjatyckie (Chinska Republika Ludowa,
Mongolia, Korea i Wietnam), chociaz nie sa czlonkami
RWPG, sg zapraszane na posiedzenia organéw Rady, jako
obserwatorzy. Niektére zalecenia Rady sa przyjmowane
przez te kraje w sposdb indywidualny i bez obowigzkéw
statutowych.

W ciagu 12 lat dziatalno§ci RWPG wspbdlpracg Rady obje-
to juz prawie wszystkie dziedziny gospodarki narodowej.
Transport wszedl w orbite wptywoéw RWPG w 1958 roku.
W styczniu 1959 r. powstala w ramach Komisji Transpor-
towej Stala Grupa Robocza Transportu Lotniczego, ktéra
zajmuje sie zagadnieniami lotnictwa cywilnego. ;

W okresie trzech lat swej dzistalnosci komorka lotnicza
RWPG osiggnela powazne wyniki w zakresie ujednolicenia
norm technicznych ruchu ‘lotniczego i lotnisk oraz rozpo-
czela wstepne prace w dziedzinie koordynacji dziatalnosci
przewozowej krajé6w RWPG na liniach miedzynarodowych.

Uzgodnione zostaly wymagania techniczne dla lotnisk,
ogélne zasady loté6w na liniach miedzynarodowych, stan-
dardowe wyposaZzenie radionawigacyjne i radiolokacyine
lotnisk, procedury lotéw i zasady laczno$ci lotniczej miedzy
portami. Celem tych opracowan jest — jak juz wspomnia-
no — ujednolicenie norm technicznych i postepowania przy
eksploatacji lotnisk i linii miedzynarodowych.

Pewng trudnosé stanowilo tu pogodzenie réznic w nor-

mach radzieckich i panstw zachodnich, czlonkéw Organi--

zacji Miedzynarodowego Lotnictwa Cywilnego (ICAO),
w celu unikniecia instalowania na lotniskach i na samolotach
dwdch roznych urzgdzen: dla komunikacji z ZSRR i z kra-
jami zachodnimi. Sprawe te udalo sie pomy$lnie rozwigzaé
z korzyscig tak dla naszych krajéw, jak i stusznych dazen
do uniwersalnoSci. :

W roku biezgcym Grupa Robocza Transportu Lotniczego
podjela prace nad ujednoliceniem warunkéw zdatnoSci
technicznej sprzetu lotnictwa cywilnego. Na razie uzgodnio-
na zostala systematyka tych przepisbw oraz procedura
i plan pracy. Calo§é opracowania ma sie skladaé z naste-
pujacych czesci: . )

A — przepisy ogblne :

B — statki latajace: samoloty, §miglowce, szybowce
C — silniki lotnicze

D — $migla

E — instalacje pokladowe

F — przyrzady pokladowe i agregaty

G — inny sprzet lotniczy. ’

Nalezy zazwaczyé, ze prace nad ujednoliceniem przepi-
s6w zdatnosci sprzetu lotniczego byly juz podjete w roku
1957, przy udziale trzech krajéw czlonkowskich RWPG:
Czechoslowacji, NRD i Polski. W roku 1960 do wspélpracy
przystapity réwniez Wegry. Obecnie prace prowadz.one sg
na plaszezyznie RWPG i uczestniczg w nich wszystk}e kra-
je czionkowskie, w tym takze ZSRR, co nadaje calej spra-
wie znacznie szerszy i glebszy charakter.

w kwietniu br., przyjety zostal plan wspélpracy naukowo-

-technicznej w dziedzinie lotnictwa cywilnego do roku 1965.

Zawiera on 16 tematdéw z dziedziny budowy i eksploatacji

samolotéw oraz urzadzen pokladowych i lotniczego wypo-

sazenia naziemnego. Trzy tematy opracowuje strona polska.

Co sie tyczy zagadnien ekonomicznych, zwigzanych z ko-
ordynacja dzialalnosci handlowo-przewozowe] przedsie~
biorstw lotniczych krajow RWPG, to wspoélpraca  dopiero
wchodzi w faze konkretnych rozwigzan ze wzgledu na duze
réznice w zainteresowaniach i w zakresie dotychezasowych
osiggnie¢ eksploatacyjnych przedsigebiorstw przewozowych
krajow RWPG. Nalezy liczyé sie z tym, ze problem ten nie
bedzie latwy i Ze jego rozwigzanie nie bedzie przebiegalo
tak szybko i sprawnie, jak prace w zakresie ujednolicenia
norm i przepiséw technicznych,

W sprawach ekonomicznych wchodzi w gre miedzy inny-
mi problem podjecia przez kraje RWPG — wszystkie lub
‘cylk;;1 niektdre — wspdlnej eksploatacji linii miedzynarodo-
wych, .

W transporcie lotniczym istnieje szereg roéznorodnych,
wyprébowanych juz form tej eksploatacji.

Oproécz pulu, ktéry nie wykracza poza srodki konwen-
cjonalne, mamy:

— eksploatacje na wspoélny rachunek (zwang inaczej eksplo-
atacja laczng), ktora polega na tym, Ze linia eksploato-
wana jest tylko przez jedno przedsiebiorstwo, ale na
wspolny rachunek wszystkich uczestnikow wspdlnej
eksploatacji; eksploatacja 1aczna moze byé jawna lub
niejawna,

— eksploatacje zamienng sprzetu, przy ktérej samoloty,
stanowigce wlasno§¢ jednego partnera i zarejestrowane
‘w jego kraju, wykonuja loty zar6wno na jego liniach,
“jak i na liniach partneréw; rozliczenia dokonywane sa
na zasadzie najmu lub w inny sposob (dzieki eksploata-
cji zamiennej osigga sie lepsze wykorzystanie i szybszg
amortyzacje sprzetu),

-— podzial zadan przewozowych, bedacy odpowiednikiem
specjalizacji w produkcji, a polegajacy na uzgodnieniu
kierunkéw geograficznych linii eksploatowanych przez
poszczegblnych partneréw i wzajemnym przekazywaniu
sobie pasazeré6w na uzgodnione linie,

— spobiki dla eksploatacji poszczegdlnych linii (przewaznie
dlugodystansowych), ) )

— wspblne przedsiebiorstwo w formie konsorcjum zlozZone-
go z przedsiebiorstw narodowych i dzialajgce w imieniu
i na rachunek tych przedsiebiorstw, .

— przedsiebiorstwo stanowigce jednolita, zamknieta w so-
bie organizacje, kierowang przez jeden wspdlny organ
zarzgdzajacy.

Istnieje wice z jednej strony duzy wybor form wspél-

nej eksploatacji, z drugiej — mozliwo$¢ stopniowego, eta-
powego poglebienia wspodlpracy, az do utworzenia wspdl-
nego ogolnego organizmu — konsorcjum lub przedsiebior-

stwa, ktére stanowi rozwigzanie nie tylko krancowe, lecz
takze najbardziej celowe. }

Trudno dzis przewidywaé, jak daleko posunie sie wspéi-
praca przewozowa krajow RWPG i ktére z przytoczonych
form wspdlnej eksploatacji dadzg si¢ zastosowaé w naj-
blizszym czasie. Jedno jest pewne, Ze od tej wspéipracy be-
dzie w duzym stopniu zalezal nie tylko dalszy rozwéj.
mniejszych naszych przedsiebiorstw, lecz w ogéle utrzy-
roanie sie ich. na arenie miedzynarodowej. .
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Projekiowanie wygietych kanaléw

Podstawowym zrédlem strat, powstajacych przy zmianie .

kierunku predkosci w wygigtych kanatach, jest intensywne
powstawanie wirow, odrywajgcych strumien od $cianek ka-
nalu (rys. 1). Oderwanie od wewnetrznej $cianki zachodzi
na skutelt powstawania sil od$rodkowych przy zmianie kie-~
runku strumienia. Do oderwania przyczynia sie tzw. efekt
dyfuzorowy — podwyzszenie ci$nienia i zmniejszenie pred-
kosci przy wewnetrznej sciance kolanka. Efekt dyfuzorowy
powoduje oderwanie strumienia réwniez i od zewnetrznej
scianki kolanka.

Oprocz obszar6w wirowych na wewnetrznej i zewnetrz-
nej $ciance kolanka, w wygietym kanale powstiaje jeszcze
tzw. wir parzysty. Jednak straly zwigzane z powstawaniem
tego wiru sg male w poréwnaniu ze stratami wywolanymi
wirami podstawowymi.

Zjawisko zachodzace w wygietych kanalach okre$lone
jest nastepujgcymi podstawowymi parametrami:

a) katem zakretu,

b) promieniem zaokragglenia kolanka,

¢) stosunkiem przekroju przed i za zakretem,

d) ksztaltem poprzecznego przekroju kolanka,

e) wzajemnym wplywem kolejno po sobie nastepujacych
kolanek,

f) liczbg Reynoldsa i stopniem chropowatos$ci e.

WDy

R, »
$§rednia predko$é strumienia na wejsciu do
kolanka (m/sek),

Dy — Srednia hydrauliczna danego przekroju (mm)

gdzie: W, —

2b,h
D, =1+
r b, + h
gdzie: b, — szeroko$é,
h — wysokosé,
» — kinematyczny wspétczynnik lepkosci (m?/sek),
k
g = szgledna chropowato$é $cianki,
T
k — s$rednia wysoko§¢ chropowatosci Scianek ko-

lanka (mm).

TL~84/62 Rt

Rys. 1. Schematyczne przedstawienie ksztaltowania sie przeplywu
w wygietym kanale

Ostre krawedzie zakretowe

Najwigkszy opdr posiadajg kanaly majgce ostre krawe-
dzie zakretowe na wewnetrznej Sciance. W tym przypadku
oderwanie od wewnetrznej scianki zakretu jest najbardziej
intensywne. Przy kgcie & = 90° strefa oderwania na we-
wnetrznej Sciance za zakretem dochodzi do 0,5 szerokosci
kanatu.

Intensywnoé¢ powstawania wiréw, a zatem i opér kolan-
ka, jest tym wigkszy, im wiekszy jest kat zakretu.
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Zaokraglone krawedzie zakretowe

Zaokraglenie krawedzi kolanka (szczegélnie krawedzi
wewnetrznej) znacznie polepsza warunki zakretu strumie-
niq, zmniejsza slrefe oderwania i tym samym zmniejsza
opoér.

Jezeli promien krzywizny zewnetrznej krawedzi kolanka
r, pozostawimy roéwny zeru, a zwigksza¢ bedziemy tylko
promien krzywizny wewnetrznej krawedzi 7y (rys. 2, krzy-
wa przerywana), to minimalne straty w kolanku z zakre-
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Rys. 2. Wykres zmiany wspdélczynnika oporu ¢ w funkcji wzgled-

nego promienia zaokrgglenia kolanka ;*
o

r
tem 90° otrzymamy przy?o = 1,2-+1,5, gdzie b, jest szeroko-
[¢]

§cig kolanka w plaszczyznie zagiecia. Przy dalszym zwiek-
. T . ,
szaniu b—straty zaczynajg znowu wzrastaé. Ten wzrost
e}

oporu mozna wytlumaczyé tym, ze przy silnym zaokragle.
niu wewnegtrznej krawedzi, w plaszczyznie zakretu, otrzy-
mujemy znaczne zwigkszenie powierzchni poprzecznege
przekroju strumienia i odpowiadajgcy temu spadek pred
kosSci. Doprowadza to do spotegowania dyfuzorowego ode
rwania, ktére powstaje w miejscu przejScia wlotowej cze-
§ci kanalu w kolanko.

Zaokraglenie zewneirznej krawedzi kolanka przy pozo-
stawieniu ostrej krawedzi wewnetrznej (r, = 0), nie dopro-
wadza do wyraznego zmniejszenia oporu kolanka. Duze
promienie krzywizny zewnetrznego zakretu wywolujg na-
wet znaczne podwyzszenie oporu kolanka (rys. 2 — krzywa
ciggla). Wskazuje to na nieracjonalno$é zaokraglania jed-
nej tylko zewnetrznej krawedzi przy ostrej wewnetrznej.
Powoduje to zmniejszanie powierzchni poprzecznego prze-
kroju sirumienia w plaszczyznie zakretu i zwiekszenie dy-
fuzorowych sirat, majacych miejsce przy przechodzeniu
z kolanka do wylotowej czesci kanatlu.

Minimalny opér daje kolanko ,optymalne”, w ktérym
T
[e}

b, b

Ty
=+ 0,6 i bliski minimalnemu daje kolanko ,normal-
o

. 71 To
ne”, przy ktorym p— = p. 1 L0. Poniewaz kolanko ,nor-

o o]
maln_ego" ’ksztaltu jest technicznie latwiej wykonalne,
g 1wu}e{kszosci przypadkéw moze ono zastgpi¢ ,,optymalne”
olanko.



Zmiana powierzchni przekroju' popl‘ze(‘:iﬁegd

F,y by
Zmlana stosunku pow1erzchn1 F ,czyh Wlotu i wylotu
o]

z kolanka prowadzi do istotnych zmian Jego oporu. Przy
4w1¢kszemu powierzchni przekroju za zakretem wzmaga
sie efekt dyfuzorowy, co doprowadza do zwigkszenia stre-
Iy wirowej. ROwnoczeénie z tym, przy stalym wydatku,
predkosé¢ strumienia w kanale Wylotowym {poszerzonym)
zmmerza sie. Efektem tego zmmerzema predkosci jest
zmniejszenie strat. Okazuje sie, iz przy zwiekszaniu sto-

b,
sunku b do okreSlonych granic, -szybciej rosnie zmniej-
o
szaJacy straty wplyw od zmniejszenia predkosc1 niz zwiek-
szajacy straty wplyw od wzrostu strefy wirowej. Minimal-

ne straty w prostych kolankach 6 = 90°) odoow1ad13a

b
stosunkowi b~l zawartemu w granicach od 1,2 do 2,0. W ko-
o]}

. ) ) b
lankach o plynnym przejsciu optymalna wartosé —b*‘ jest

bliska jednosci i w niektérych przypadkach jest nawet
mniejsza od jednosci. ‘A zatem, z punktu widzenia strat,

kolanka z rozszerzeniem okazujg sie bardziej korzystne‘

i nalezy je stosowaé¢ tam, gdzie jest to mozliwe.

Przy obliczeniach, w przypadku braku danych dla kola-

. . . b

nek z rozszerzeniem, mozna we wskazanych granicach i)li
3 z . . . . z . O

zaniedba¢ zmniejszenie strat i wspélezynnik oporu przyigé
L. b : T :

taki, jak dla-b‘l——— 1,0. Zwigkszenia oporu przy wartosciach

o] .
b

.. . . . . b
p_ mniejszych od jednosci, a takze przy warto$ciach B
o

o
znacznie wigkszych od optymalnych, zaniedbywaé nie

wolno.

Ksziall przekrojh poprzecznego

W wygietym kanale straty 'zmniejszaja sie¢ ze wzrostem
wydluzenia- kanalu, to jest stosunku blo’ gdzie h jest wy-
soko$cig. Wskazana zmiana oporu ze zmiang wydluzenia
kanatu bloma miejsce nie tylko‘przy:—; = 1,0, ale i w tych

przypadkach, gdzie ten stosunek jest wigkszy lub mniejszy
od jednoSci.

7L-64/62R 3

Rys. 3. Szkic kanalu z rozszeriona czeScig wylotows

Wzajemne oddzialywanie kolanek

Opér kanalu posiadajacego dwa kolanka zalezy w bar-

dzo duzym stopniu od wzglednej odleglosc1 a/b pomiedzy
zakretami.

Dla pokazanych kanalow (rys. 3), ztozonych z dwéch ko-
lanek 90°, najwieksza warto$§¢ wspoédlczynnika oporu wyste-

puje przy 5 — b =0, tj. wtédy, gdy drugi zakret znajduje sie

bezposredmo za pierwszym. ‘Zwiekszanie tego stosunku pro-
wadzi w nastepstwie do gwaltownego zmniejszania si¢ su-
marycznego wspolczynnika oporu kolanek. Przy pewne]

a 3 By . ) o
wartosci B wspétezynnik ten przyjmuje minimalne warto-
. o .

. . . 4
§ci i przy dalszym zw1ekszan1u stosunku b, znowu zaczyna<

stopniowo Wzrastac do .sumy Wspolczynmkow oporu dwéch
odizolowanych kolanek.

w

Po‘kazany charakter zmiany oporu ze zwiekszaniem—g‘

moze byé objasniony w nastepujacy sposéb. Na poczatku,
a

dopodki wzgledna odleglosé —b—jest bardzo mata (bliska ze-

ru) oderwanie od WewnetrzneJ Scianki moze zachodzi¢ do-
piero po pelnym zakrecie strumienia o kat 180°. Przy takim .
duzym kgcie zakretu otrzymujemy najbardziej intensyw-..
ne oderwanie, w wyniku czego Wspolczynmk oporu jest
najwiekszy. . .

Zwiekszanie stosunku *E— doprowadza do tego, ze pelny
0o

zakret o 180° odbywa sie stopniowo, najpierw na pierwszym

S nijj
4
) \
\i
/ ~|_
3 , \\\
2
/
/ /
//
o ‘
04 06a81 2 3 45678
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Rys. 4. Wykres zmiany wspéiczynnika oporu ¢ w 'fUnkCJl'lea
: h ; - Po .,
pokazanego kanalu

zakrecie o 90° i potem na nastepnym o 90°. W tym przy-
a . R )
padku, kiedy stosunek —B—jest wielki (Wiek_szy niz 4--5), za

o . .
kazdym zakretem o 90° powstaje pelna strefa oderwania
i sumaryczny opér pokazanego kolanka zbliza sie do war-
tosci sumy dwoéch izolowanych kolanek z zakretem 90°.

a
Przy pewnej posredniej Wartoéci‘b—— bliskiej jedno$ci —
. o
obszar oderwania za pierwszym zakretem o 90° nie ulega
peilnemu rozwinieciu. Strefa ta zamyka sie przed nastep-
nym zakretem 90°, wytwarzajgc w ten sposéb ptynne przej-
$cie na tym zakrecie. W wyniku tego strumien prawie nie
odrywa sie od wewnetrznej $cianki za drugim zakretem.
W tym przypadku otrzymujemy m1n1ma1ny wspo6lczynnik
oporu tego typu kolanka.

Odwrotny wynik otrzymujemy dla kolanka pokazanego
na rys. 4. Tutaj, ze zwiekszeniem odleglo§ci miedzy osiami
kolanek z zakretem 90°, wspélczynnik oporu na poczatku
szybko wzrasta, a potem, po osiggnieciu okres§lonego mak-
simum zaczyna zmniejsza¢ si¢ fak, ze zbliza sie do sumy
wspc’)lczynnikéw oporéw dwodch odizolowanych kolanek
Z zakretem 90°. Najwicksza wartosé Wspolczynmka wyste~
pu]e wtedy, gdy drugie kolanko jest umieszczone w pobh-
zu przekroju z maksymalna szerokoS$cig strefy wirowej, wy-
tworzonej za pierwszym 90° zakretem. W tym przypadku,
na drugim zakrecie otrzymujemy najwicksze zwezenie uzyt-
kowego przekroju strumienia. Oczywiscie, Ze ze zmniejsza-
niem odleglo$ci 1 do zera, wspélczynnik oporu takze be-
dzie dazy¢ do zera, gdyz w tym przypadku zlozone kolan-
ko przeksztalca sie w prosty kanal. - ..

-W przypadku skomplikowanego kolanka e zlozonego;
z dwoéch 90°, lezgcych w dwoéch rdznych plaszczyznach
(rys. 5), Wspélczynmk oporu wzrasta od w1e1kosc1 Téwnej
wspbéiczynnikowi oporu jednego kolanka 90 (w ktorr{

1
przeksztalca sie przy B—* 0) do maks1mum, przy pewnych

l .
stosunkowo mew1e1k1ch wartosc1ach B Dal_e'], WSpo?rczy_n—‘j-
o
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nik ten zaczyna znowu zmniejszaé sie, zblizajgc sie row-
niez do sumy wsp6lczynnikdéw oporu dwoch odizolowanych
kolanek.

W omawianych kolankach wskazane jest w okreslonych
granicach rozszerzanie Srodkowego przekroju kanalu mie-
dzy dwoma kolejnymi zakretami. Takie rozszerzenie pro-
wadzi do znacznego zmniejszenia wspétczynnika oporu.

Kierownice zakretowe
Zmniejszenie oporu moze by¢ dokonane nie tylko przez

odpowiednie uksztaltowanie kolanka, lecz rdéwniez przez
wstawienie kierownic zakretowych. Pierwszy sposéb wy-

4 N
30

S

24

22

18
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004 a6 6814 2 3 4 5678¢

r-sasoas o

Rys. 5. Wykres wspéleczynnika oporu ¢ w funkeji b—ldla kanalu
o

pokazanego na rysunku

maga zwykle zwiekszenia gabarytéw konstrukcji, natomiast
drugi sposéb pozwala na uzyskanie zwartej konstrukeji.

Stosuje sie kilka typow kieérownic zakretowych:

1) profilowe (rys. 6),
2) wspdlsrodkowe (rys. 7),
3) cylindryczne (rys. 8).

Taka ,,aerodynamiczna krata”, zlozona z kierownic za-
kretowych, wytwarza sily aerodynamiczne powodujgce od-
chylenie strumienia w kolanku. Przy wilasciwym doborze
liczby katéw ustawienia i ksztaltéw kierownic, to odchyle-
nie strumienia zapobiega oderwaniu strugi od $cianekipo-

< é Wymiary
4 lodniesignia
% o |2 '
\ -

X | 0519t
\ X2 | 0459t
o n|_0663t
o n| 055t
| Y | 0453t

Y21 0215t

< 21 0130t

g / . 2) 0.335!
o N 2 D268t

= o ? 1 0033t

Xp
4 TL-64/52 N6

Rys. 6. Schemat konstrukcji kolanka zakretowego z kierownicami
profilowymi i wspéirzedne stosowanych profiléw

wstawaniu obszaru wirowego. Rownocze$nie wystepuje przy
tym polepszenie rozkladu predkoSci w przekroju kanatu
i zmniejszenie oporu.

Podstawowym czynnikiem zmniejszenia oporu i wyrow-
nania pola predkosci ckazuje sie zlikwidowanie ohszaru
wirowego przy wewnetrznej $ciance. Z powyzZszego mozna
wyciggnaé taki wniosek, iz najwiekszy efekt dadza kie-
rownice umieszczone w poblizu wewnetrznego zakretu.
Stad wyplywa mozliwosé zmniejszenia obliczonej liczby
kierownic, to' znaczy usuniecia niektérych kierownic polo-
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zonych blizej zewnetrznej Sclanki kolanka. Przy tym pje
tylko nie zachodzi zwigkszenie oporu i naruszenie réwne.
miernosci pola predkosci, osiggnigtych przy normalnej lie,.
bie kierownic, ale ma takze niekiedy miejsce zmniejszenie
oporu i polepszenie pola predkosci.

Metoda okreSlenia liczby kierownic profilowych i ich
ustawienia w 90° zakrecie )

Normalng liczbe kierownic n, okre$la sie z réwnania

r\—1
n, = 2,13(‘b‘ ) —1 1]

(o]

Optymalna liczba kierownic nopt, dajaca najlepsze rezul-
taty pod wzgledem oporu i rozkladu predkosci, moze byé
okreslona z nastepujgcego réwnania:

r\—1
Nopt = 1,4 (_b_) {2]

(o]

W tych przypadkach, gdzie nie =zalezy szczegdlnie na
rownomierno$ci pola predkosci i chodzi o uproszczenie kon-
strukeji, mozna stosowa¢ rownanie na minimalng liczbe
xierownic,.

. s

Nnin == 0,9 (—bff) 3]
o

W przypadku zmniejszonej liczby kierownic naléiy umie-

szczac je geSciej przy wewnetrznym zakrecie i rzadziej przy
rewnetrznym.

Ti-5a/82 Q7

Rys. 7. Schematyczne przedstawienie kolanka 2z kierownicami

wspéisrodkowymi

Wymiar cigciwy kierownic znajdziemy rowniez w zalez-

r
nosci od wartosci B

o

=rya=1b, (b—i) Va2 | [4]

Powyisze rownania dla okre$lenia liczby kierownic sa
stuszne dla tak dobranych wymiardéw cieciwy kierownic.
Na podstawie [4] mozna napisaé nastepujgcg roéwnosc:

T t

b, boy?Z

_ Jedli z?dana wartoScig jest cieciwa t, to dla okreélenia
llgzby }flergwmc mozna sig poslugiwaé przeksztalconymi
rownaniami, uzyskanymi z podstawienia [5] do [1%, {211 §3].

5]

Wowczas
3b,,
T 10
b
o
Nopt =2 + [7]
i = 1,3 e [8]

Odleglos¢ miedzy kierownicami

oblicza sie z postepu
arytmetycznego.

gi=a, +@E—1d ' 91

gdz.ie a — odlegl.oéé od cieciwy wewnetrznej krzywolinio-
wej $cianki do cieciwy pierwszej kierownicy (rys. 6).



aj — odlegloéé miedzy kierownicami (¢ —1) a i,
i — kolejny numer kierownicy,
d — réznica postepu.

Dla optymalnej liczby kierownic

Intr ,
o = [10]
@rn+y — odleglos¢ miedzy ostatnig kierownica a cieciwa ze

wnetrznej krzywizny Scianki.

TL-84/82R8

Rys. 8. Dwa rodzaje kierownic cylindrycznych z podanymi opty-
malnymi kgtami ustawienia

W tym przypadku réznica postepu

a= ﬁ%—?'— =‘—:— 1]
gdzie n — liczba kierownié.

Odleglo$¢ a, wyliczamy w nastepujacy sposoéb:

Suma wszystkich miedzylopatkoWych odlegtosci

a; +a,
2

+

S = L+

Przy Gn4; = 2@, z ré6wnania [10].

3
14|

12
10
08

P

N\
06 N

o4

0 of 02 04 06 08r
TL~89/02R 9 bo

- ) r
Rys. 9. Wykres zmiany wspélczynnika oporu ¢ w funkelt Bt
o'

1 — bez kierownic, 2 — z normalng liczbg kierownic, 3 — z opty-
malng liczbg kierownic

otrzymamy
34
S = B (n+1)
skad
S : S
2 —
. e = 0,67 12
o =73 nt1 Snt1 nai

Wstawiajac te wielkosé i wielkosé d z [11] do wzoru [9]
otrzymamy: -

] S i—1
a, =067 (1'+ n ) - 13
lub uwzgledniajge S = bo]/-z_
otrzymamy '
o ( 1;1_) L
+1 1+ [14]

Rozmieszczenie minimalnej liczby kierownic mozna okre-
§lic tak samo jak dla optymalnej liczby kierownic. W tym
przypadku nalezy przyjac
@nsy = 30, [15]

w wyniku czego otrzymamy

.S .
a, =05 n+1 6]

[

s i—1 ' »
a,-=n+1(0,5+ n) 171

Donioslg role odgrywa kat ustawienia kierownic. Opty-
malny okazuje sie kat ustawienia a = 48°.

Profil lopatki tworzy sie¢ z danych przedstawionych na
rys. 6.

Dla kolanek z szerszym kanalem wylotowym (b, > by)
liczba kierownic na podstawie wynikow doswiadczalnych
jest okres$lona nastepujaco:

S
n, = 2,13“t——1 [;8]
: S
Topt = 1,4 S » [19]
S
i, =2 0,9 <+ [20]
e s=1/2 100
gdzie S = b2 + b?
. . o . . Op )
‘Dla éptymalnej- liczby klerowmc ~a =2
a zatem
i jl/l:irf)"‘b% Ti—1 )\ -
a, = 0,677 (1 + = ) [21]
. . Oatd
Dla minimalnej liczby kierownic —aT_ =3

wobec tego

¢ [22]

‘/b% -+ bf S i1
i n+1 (0’5 + n )

Dla obliczania ilo$ci i rozmieszczenia kierownic uprosz-
czonych (cienkich-cylindrycznych) stosuje sig¢ te same wzo-
ry, co dla kierownic profilowych.

Przy doborze kierownic w kolanku o przekroju olgra}-
glym, lepsze efekty otrzymuje sie przy stosowaniu zmniej-
szonej liczby kierownic (tabela 1).

W tym przypadku

bO
CMopt=2"¢ 23]

dla kierownic, ustawionych wediug posi;epu arytmetyczne-
g0, przy .

s e an+v1 —
a

2
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Tabela 1

- ieni k6 iard 5 ika oporu

dstawienie wynikéw pomiaréw wspoéiczynn oru

g;;ZIZw z plynnym i S$cigtym zakrgtem przy calkowitej
. i zmniejszonej liczbie kierownic

7 Liczba | Rozstan.| Kgl -
fa‘zggd m’lronnlc kieronnic wslawieni) &
f=om | © —_——— \
WrnY | Catkorita|\Rorno - o
'g=al‘8 netd misrne 3 023 I
Byry |\ mpigysz Z?mp"g’ﬁ " ofs |
{;:0.!8 el gt _ A oy
2alrgt | CatkowitaRanno - ° lpsp
Scioty | metd | miand 487 |G .
2airet Proviaisz Wtiomer. | ag° 1023 |
scigly n=f0 %%12 |
2akrgl [2rrnigis2.ino paz (i 3 ag° P‘”
sclety n=f2 Kerownis 2 ”
TL-8952 711

Ustawienie wspb6lérodkowych kierov_vnic _okres:,la sie réyv—
niez poprzednio omdéwionymi wzorami. Dmalga'me fcych kie-
rownic polega w gléwnej mierze na tym, iz dziela dany
kanal na szereg kanaléw o duzym wydluzer:uu poprzeczne-
go przekroju, co doprowadza do zmniejszenia strat. Kazdej

T
’ i .. o . .
wielko$sci promienia odniesienia —b—odpow1ada inna opty-
' o
malna liczba kierownic. Im wiekszy promien odniesienia,
tym mniejsza ilo§¢ kierownic (tabela 2).

a
£2 et
//

03 &

r//
04 e

A
0 20 40 60 80 100 120 140 150 ol[%)
TL-8G/82 R10

Rys. 10. Wykres wspdlczynnika a, w funkeji kgta zakretu stru-
’ mienia §

Optymalne rozmieszczenie kierownic jest okreslone réw-
naniem:

ri =126 ri—; + 0,07 b, f24]

Na wykresach 10, 11 i 12 sg przedstawione krzywe, kt6-
rymi mozna sig¢ postugiwaé przy okreSlaniu wspélczynnika
oporu kolanka o przekroju prostokgtnym. Op6r kolanka
okresla sig nastepujacymi podstawowymi parametrami:

a) katem zakretu strumienia §,

Tabela 2.

OkreSlenie optymalnej liczby kierownic wspéisrodkowych
o w zaleznoSci od promienia odniesienia

£ |0+a1|0r-04|as-10| 10
nils+al 2 |41 |o

Ti-89/52T2

. . . .. R
b) wzgledng wartoicia $redniego promienia zaokraglemab——

[o]
(gdzie R —$redni promien zaokraglenia kanaltu, b — sze-
rokosé kanatu),
h
¢) wzglednym wydluzeniem przekroju B (gdzie h —wyso-
Q
kosé kanalu).
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Wspélczynnik oporu’ kolanka okreSla sie z nastepujqc6g0
réwnania:
£ AH o 013 ab
2 p 1916, 25
W2 [25]
2
gdzie: ’ -

W, — §rednia predko$¢ strumienia,

a, — wielko$¢ uwzgledniajgca wplyw kata zakretu stry.
mienia § (rys. 10),

b; — wielko$¢ uwzgledniajgca wplyw wzglednego promie-
R
nia zaokraglenia -b—(rys. 11),
o
¢; — wielko$¢ uwzgledniajaca wplyw wydluzenia poprzecz-
nego przekroju kanalu B (rys. 12).
o
Wielko$ci ay, by i ¢, sg otrzymane przy Re >> 0,2 - 108, tech-

nicznie gladkich $ciankach (¢ = 0) i przy umieszczeniu ko-
lanka w dos$é¢ znacznej odlegloéci za wlotem.

by
\
Q25
\\
020
N
\
0.5
b
0.00 e
o
2 5%

1L-69/82 R0 bo

RyS. 11. WyKkres wspoélczynnika b, w funkcji wzglednego promienia

zaokraglenia
bo

W przypadku kolanka o przekroju okraglym, wspoiczyn-
nik oporu & okreéla sie w przyblizeniu z réwnania [25],
w ktérym c¢; przyjmujemy réwne jednosci.

G

1
@ 1y

2

08 X

04

o 2 4 6 8h
r-64/62ri2 0
Rys. 12. Wykres wspoélezynnika c,w funkcji wydiuzenia poprzecz-

nego przekroju kanatu bL
o

LITERATURA

1. L Je, Idielezik — Sprawocznik po gidrawliczeskim soprotiwle-
niam

»2. 1. Je. Idielczik — Gidrawliczeskije soprotiwlenija

3. I. Je. Idielezik — Sprawocznik po gidrawliczeskomu soprotiw-
leniju fasonnych i prjamych czastiej truboprowodow

4. P. G. Kisielew — Sprawocznik po gidrawliczeskim rasczotam

5. B. N. Lobajew — Rasczot wozduchoprowodow wientilacjonnych,
kompriessornych i pniewmotransportnych ustanowok

6., W. N. Taljew — Aerodinamika wientilacji.















zakres zdmuchniecia plomienia ha ubogich mieszankach,
natomiast badania zakresu statecznej pracy na bogatych
mieszankach sg ograniczone maksymalnym dopuszczalnym
przyrostem temperatury w komorze spalania.

Na rys. 5, 6, 7 i 8 przedstawiono — jako przykiad cha-
rakterystyk komoér spalania — zalezno$¢ wspoéiczynnika wy-
dzielania ciepla w komorze z odparowaniem paliwa od
wspbétczynnika nadmiaru powietrza oraz wplyw parame-
trow powietrza w przekroju wlotowym komory na zakres
statecznego spalania na ubogiej mieszance.

Podstawowe i uzytkowe badania komoér spalania przy-
czyniajg sie poza tym do ujawniania pewnych charaktery-
stycznych uszkodzen, powstajacych w czasie pracy.

Czesto spotykang przyczyna uszkodzen rury zarowej jest
powstawanie nagaru na jej Sciankach [9]. Nagar, majacy
niskie przewodnictwo cieplne, izoluje powierzchnie $cianki
od powietrza chiodzacego i wskutek tego powstajag w niej
lokalne przegrzania, ktére sa przyczyng powaznych napre-
zen cieplnych. Jako skutek naprezen cieplnych powstajg
miejscowe odksztalcenia rur zarowych lub pekanie ich

o4

_;,//

15

200 300 {00 S00 800 700
Cisniers perietraa na rigisoiu do komory [mmg/
T2 -¢3/8288
Rys. 6. Wplyw ci$nienia powietrza na wejSciu do komory na za-
kres statecznego spalania na ubogiej mieszance., Temperatura po-
wietrza na wejsciu t, = 130 °C; predko§¢é w najwigekszym przekroju
okoto 24 my/sek

§cianek. Jako dodatkowe niebezpieczefistwo, spowodowane
istnieniem nagaru na Sciankach rury zarowej, jest mozli-
wos¢ odrywania sie poszczegdélnych czasteczek, ktére przy
duzej predkoSci przeplywu bardzo szkodliwie oddzialujg
na lopatki turbiny. Duza ilo§¢ nagaru na Sciankach rury
zarowej moze znieksztalci¢ strukture gazodynamiczng stru-
mienia, pogarszajac przez to proces spalania i rozkiad tem-
peratur gazu przed turbing. Aby zmniejszyé ilo§é powstajg-
cego nagaru nalezy w odpowiedni sposéb dobraé¢ miejsca

30
o

re]

5 . \

0
5
0
20 25 30 35 [’%ek] 40
Predkost poxielrza m naigksaym praekroju komory
Te-14f62R2

Rys. 7. Wplyw predkosci przeptywu powietrza w komorze na za-
kres statecznego spalania na ubogiej mieszance. CiSnienie powie-
trza na wejsciu P, = 457 mm Hg; temperatura powietrza na wej-

§ciu tl = 130 °C

doprowadzania powietrza oraz powierzchnie otworéw. Uta-
twiajg to specjalne préby, przeprowadzane w réinych wa-
runkach pracy silnika. .

Czasem przyczyny miejscowego przegrzewania rury za-
rowej moga byé¢ usuniete stosunkowo prostym sposobem.
Przykladem moze postuzyé¢ komora spalania silnika ,Dart”.
Prowadzgc prace, majace na celu zwiekszenie trwatosci ko-
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' Free280 28

Rys. 8. Wpilyw temperatury powietrza na wejsciu do komory na
zakres statecznego spalania na mbogiej mieszance

mory spalania, stwierdzono koniecznos¢ zmiany rozkladu
temperatur w celu usuniecia stref przegrzewania i stref
o duzej réznicy temperatur. W tym celu wewnatrz rury
zarowej na odcinku 1 (rys. 9), ktéry ulegl przegrzewaniu,
zamontowano wyprofilowany pier§cien 2. Zastosowanie
pier§cienia wyraznie zmniejszylo miejscowe przegrzewanie
rury zarowej, co widaé¢ z rozkladu temperatur pokazanego
na rys. 9. Rozklad temperatur zbadano przy uzyciu termo-
farb.

Polepszenie rozkladu temperatur tym sposobem nie spo-
wodowalo pogorszenia charakterystyk silnika. Na podsta-
wie badan i wieloletniej eksploatacji komoér spalania silni-
ka ,,Dart” stwierdzono, ze w obecnym stanie trwalo§¢ ko-
mory wynosi 6000 godzin. .

Prabd aglodeniem

e dciema

Rys. 9. Miejscowe przegrzewanie rury Zzarowej i sposéb jego usu-
nigcia. R6zny stopienh zaczernienia odpowiada réznym temperaturom

Innym rodzajem uszkodzen komoér, powstajacych w cza-
sie pracy silnika, sg pekniecia zmeczeniowe w obudowach
komoér, technologicznych sekcjach rur zarowych oraz
w lgcznikach rur w poblizu zgrzein. Przyczyna peknieé¢ sa
drgania. Je§li za pomoca badan oscylograficznych stwierdzi
sie wystepowanie rezonansu, wéwczas usunigcie drgan moz-
na uzyskaé dwoma sposobami. Pierwszy polega na usunie-
ciu przyczyny drgan, a wiec wymaga przerdbek sprezarki
w celu zlikwidowania lub ostabienia drgan strumienia gazu
o tej czestotliwo$ci, ktéra powoduje rezonans. Sposéb ten
jest bardzo klopotliwy i pracochionny. Drugi sposéb usu-
niecia przyczyny peknie¢ zmeczeniowych jest znacznie pro-
stszy od pierwszego i polega na zmianie czestotliwo$ci wia~
snej drgan elementéw komory. W tym celu mozna na przy-
ktad zmieni¢ diugo$¢ komory lub jej $rednice albo grubosé¢
Scianek.
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Ocena bledow, wystepujacych przy okreslaniu
wspolczynnika wydzielania ciepla w komorze

W zasadzie kazdy pomiar jest obarczony pewnym ble-
dem. Roztdznia sie bledy systematyczne lub przypadkowe.
Niezaleznie od rodzaju btedu i Zrédia jego pochodzenia bar-
dzo waznym zagadnieniem dla calo$ci wynikéw badan jest
wartose tego bledu. Przy pomiarze szeregu parametrow,
skladajacych sie na kohcowy wynik (a taki jJest wi.afpie
wsp6lczynnik wydzielania ciepla), nalezy najpierw okresli¢
bledy skladowe, to znaczy bledy, ktéorymi obarczone sg po-
szczegblne mierzone parametry, a nastepnie, na podstawie
tych bledow, obliczyé blad calkowity wartosci wynikowej,
zaleznej cd tych parametréw. Okreslenie analityczne war-
tosci bledu, wystepujacego przy pomiarze danego parame-
tru, na og6l nie jest latwe ze wzgledu na réznorodnosc
czynnikow wplywajacych na ksztaltowanie sie tego biedu.
Na podstawie charakterystyk przyrzadoéw pomiarowych (np.

termopar) mozna okresli¢ bledy wskazan tych przyrzadoéw. -

Majac btedy skladowe mozna na ich podstawie obliczyé
biad, ktérym bedzie obarczona dana wielkosé, w tym przy-
padku wspoéiczynnik #.

Obliczenie $redniego biledu wspéblezynnika wydzielania
ciepta jest o tyle ciekawe, ze jego skladowymi elementami
sg btedy najwazniejszych, mierzonych w czasie proby para-
metréw, a wiec wydatku powietrza G, wydatku paliwa Gp,
temperatury powietrza na wejsciu do komory t, oraz tem-
peratury gazow na wyjsciu z komory t,.

Blad $redni kwadratowy mozna obliczy¢ z nastepujacego
wzoru:

- D% + D2, [

gdzie: Dy, D,, Dy oraz D, sa funkcjami mierzonych parame-
trow, wyrazonych w postaci nastepujgcych zalezno$ci:

D :—an‘dG 2
7
D, = ’(:)Ep d(xp [3]
D, =1 gt : [4)
3 f)tl 1
p,= 2T g (5]
4 31:2 2

We wzorach [2], 131, [4] i [5] dG, dG)p, dt, oraz dt, sa bie-

dami $rednimi mierzonych parametréw, to znaczy G, Gp,
tl 1 tZ'

W celu uzyskania funlkcji mierzonych parametréw nalezy
wzor na wspoélezynnik wydzielania ciepta w komorze przed-
stawi¢ w nastepujacej postaci:

el G
L Conte ™ 6 Gty
— P P
L/ W [6]

Réiniczkujac wzor [6] wzgledem poszezegdlnych mierzo-
nych parametréw otrzymuje sig:

dn C .t C,.t
St Tpee2  TPi
0G ( WG, WG, )dG (1
dn [GCht,  GCpyt |
= mz 1 ;2 ac, i8]
» WG WG
oty P G,W 9]
on G sz sz
—at—l = (W—Gp + W dt, [107

Dla uproszczenia zaklada sie, ze Cp, i Cp, okreslone sg
bezblednie. Ponadto mozna zalozy¢, nie popelniajac prak-
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tyczniet zadnego btedu, ze wartod¢ opalowa paliwa W =
= const.

Podstawiaja,c‘ uzyskane zaleznosci [7], [8], [9] i [10] do 1

otrzymuje sie¢ ostateczna posta¢ wzoru na $redni blad kwa-
dratowy:

8, =+

Cp,t,  Cpt \* t Y
( LA pll\)dCQ ] (ch11_Eszt2) G_Z

pLJREY QN ¥ q .
\ WG, WG, WGt WG,? T
G? GC C, \?
NP B 22 A A 2
bl i all+< We, + W) at? [11]
D -

Na podstawie ogélnej zalezno$ci [11] trudno zorientowaé
si¢ o wplywie bledéw sktadowych, popelnianych przy po-
miarze poszcezegblnych parametréw, na Sredni bigd Lwa-
dratowy, dlatego warto zilustrowaé¢ to przykladem. W tym
cein nalezy do wzoru (11] podstawié¢ konkretne wartosci
z protokol6w badan komory i na ich podstawie obliczy®
wspoiczynnik 7.

Przy badaniach jednej z komoér otrzymano nastepujgce
wartosci zmierzonych parametrow: G = 5,672 kG/sek, G, =
= 0,0973 kG/sek, t, = 685°C, t; = 64 °C. Z tablic odczytano
Cp, = 0,259, Cpy = 0,24. Wartos¢ opalowa paliwa wynosila
10 300 kcal/kG. Wartos¢ wspolczynnika wydzielania cieptla,
obliczanego na podstawie tych warto$ci za pomocg wzoru
[6], wyniosia 0,935. Analiza bledéw przyrzadéw pomiaro-
wych wykazala, ze przy pomiarze wydatku powietrza moze
byt popeiniony biad 2%; przy pomiarze wydatku pali-
wa — 1%; przy pomiarze temperatury t; — 1%; przy po-
miarze temperatury t, -— 2,5%. Bezwzgledne wartosci ble-
dow wynosza: AG = 0,113 kGisek, AGp = 0,973.10-3 kG/sek,
At = 0,64 °C, At, = 17 °C.

Podstawiajgc powyzsze warto$ci do wzoru [11] otrzymuje
sie éredni blagd kwadratowy: :

Sy = % 10,0262 - AG2+88,2 AGp2+10-5 At%,40,244.105 A2, =

/T - - ~
=+1/0,334. 10-% + 0,946. 10-% + 0,41. 16-5 -+ 0,705. 103 = + 0 G321

Proste poréwnanie czionéw pod pierwiastkiem wykazuje,
ze zasadniczy wplyw ma wartoéé bledu wspétczynnika wy-
dzielania ciepla na dokladno$¢ pomiaru wydatku powie-
trza i temperatury gazéw na wyjsciu z komory, natomiast
dokladno$é pomiaru wydatku paliwa i temperatury powie-
trza na wejSciu do komory jest o wiele mniej istotna. Z te-
go wynika, zZe nalezy oprzyrzadowaé¢ komore tak, aby zmie-
rzy¢ mozliwie najdokladniej przede wszystkim parametry
G i t,. Poniewaz pomiar temperatury t, powyzej 700—800 °C
termoparami jest malo pewny ze wzgledu na czeste uszko-
dzenia spoin, dazy sie do zastgpienia tego sposobu pomiaru
temperatur innymi, bardziej przydatnymi w tych warun-
kach. Temperature t, mozna obliczy¢ na podstawie pomiaru
cisnien catkowitych za pomoca metody wydatkuy, eliminujac
w ten spos6b niepewny pomiar temperatury [10].

Warto$¢é wspodlczynnika w obliczonym przykladzie wynosi
0,935 = 0,324, a wiec pole rozrzutu jest do$¢ duze. Przy kil-
kunastu pomiarach, wykonanych w danym zakresie, mozna
wyznaczy¢ pole rozrzutu i wartosci # nie mieszczace sie
w tym polu, odrzuci¢ jako wartosci przypadkowe. Przy nie-
ktérych pomiarach moze sie okazaé, ze n > 1, co $wiadczy-
loby o duzych bledach pomiarowych. Taki fakt nie powi-
nien wywolywaé¢ zdumienia, gdyz wartoé¢ wspolczynnika
wydzielania ciepta zalezy przede wszystkim od dokladno-
$ci pomiarow.
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Na rys. 12 przedstawiono pelny przebieg obciazen dl'a
okresu start-lot-ladowanie. Przebieg obciazen eksplt.)atz.a,cy,]—
nych z rys. 12 dla badan zmeczeniowych nalezy zamieni¢ na
uproszczony program obcigzen badaweczych. Konieczno_sc ta-
kiej zamiany spowodowana jest dwoma wzglgdan_n: po
pierwsze, brakiem odpowiednich urzadzen obcigzajgcych,
ktére przy zachowaniu postaci cyklu obcigzenia z rys. 12
moglyby realizowaé odpowiednio duze obcigzenia, ’go jest
takie jakie wystepuja w locie, i po drugie, czas badan zme-
czeniowych nie uproszczonego przebiegu obcigzen bytby nie-
zmiernie dlugi. Do odwzorowania przebiegu obcigzen eksp}o—
atacyjnych z rys. 12 na program obcigzen badawczych uzy-
je sie metody szczytéw, omodwionej w poprzednim rozdzia-

obciazene kabiny od hermetyzacji e

<
2 8 p=6006/m?

ohcigzeme
orey
starcie

obciqzenie
przy
ladowaniu

obcrgzeme od podmuchow

1 190/61-R (2

Rys. 12. Pelny przebieg obcigzen dla okresu start-lot-ladowanie

le tej pracy. Na rys. 13 przedstawiono uproszczony program
obcigzen badawczych dla okresu start-lot-ladowanie z rys. 12.
Uproszezenie polega na tym, ze cbeigienia o4 podm: chow
z rys. 12 zamienia sie na 12 podmuchéw o stalej amplitudzie
podmuchu, przy czym przyjmuje sie jednakowsg ilo$¢ pod-
muchéw w doét i w goére. Obcigzenia od startu i lgdowania
z rys. 12 zastepuje sie obcigzeniem ujemnym. Obcigzenia,
wynikajace z hermetyzacji kabiny, pozostajg bez zmiany.
Uproszczenia nalezy tak dokonaé¢, aby obcigzenia od podmu-
chéw z rys. 12 i odpowiadajace im uproszczone obcigzenia
badawcze na rys. 13 dawaly jednakowe uszkodzenie zme-
czeniowe.

Ponizej przedstawiono metode poréwnywania réznych
obciazen, dajacych jednakowe uszkodzenie zmeczeniowe dla
danej konstrukeji.

Uszkodzenie zmeczeniowe spowodowane m cyklami obcig-
zen o amplitudzie naprezenia o, i naprezeniu $rednim g,
mozna zapisaé nastepujaco:

D=x [4]

gdzie N jest liczba obcigzen niszczgeych dang konstrukceje
(lub zespdl) przy amplitudzie naprezenia o, i naprezeniu
Srednim 5. W przypadku gdy n=N, to D=1 i rozpatry-
wana konstrukcja ulega zniszezeniu. Gdy badana konstruk-
cja poddana jest obciazeniom o réznych amplitudach napre-
Zenia: oay, Oay, GCagy «oe-. Oan DPrzy naprezeniu S$rednim o,
jednakowym dla wszystkich amplitud, to jej uszkodzenie
zmeczeniowe okresla sie z nastepujgcej zalezno$ci:

n My 1 n,

R A r
D N, 'N2+N3+"'Nn [5]

gdzie n; jest liczbg obciazen przylozonych do konstrukeji
0 naprezeniu oay, a N, jest liczbg obcigzen niszczacych kon-
strukcje, gdyby konstrukcja byta obcigzana tylko napreze-
niami 6,,. Podobnie jest i dla kazdego nastepnego: nn, Np
i oan. Gdy zalezno$é [5] jest rowna jednosci, to znaczy, gdy
D = 1, konstrukcja (bgdz badany element) ulega zniszczeniu.
Na rys. 14 przedstawiono graficzng inferpretacje zaleznosci
[5], okreslajacej kumulacje uszkodzen zmeczeniowych. Na
osi rzednych odklada sie amplitudy naprezen o, a na osi
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odcietych ilo¢ cykli obcigzen N. W 'tym 'ukladzie wspoi-
rzednych sa dwie krzywe dla rozpatrywanego przekroju
konstrukeji: krzywa Wohlera o N dla éredniego napreze-
nia o5 i rozklad obcigzen od podmuchéw. W tym przypad-
ku rozklad obcigzen od podmuchéw przedstawiono w funk-
cji naprezen wywolywanych w rozpatrywanym przekroju
konstrukcji. Ponizej rozpatrzono przypadek naprezen oy
Jak wida¢ z rys. 14, rozpatrvwanv przekréi konstrukeii.
poddany dzialaniu naprezenia Srednieso 6., moze proenieds
do chwili zniszczenia N, cykli obcigzei o amplitudzie na-
prezenia o;. Natomiast z rozktadu obcigzerd od podmuchéw
na rys. 14 wida¢, ze w czasie catej eksploatacji rozpatrywa-
ny przekr6j konstrukeji dozna n, cykli obcigZzen o amplitu-
dzie naprezenia o, i naorezeniu $rednim a.. Stad uszkodze-
nie zmeczeniowe, spowodowane n; cyklami obciazeri o ampii-
tudzie naprezenia o; i naprezeniu $rednim o¢ moina okre-
n

§li¢ stosunkiem Nl: Na podstawie powyzszego widaé, ze
uszkodzenie zmeczeniowe D w rozpatrywanym przekroju
konstrukeji, wywolane podmuchami w okresie start-lot-1a-
dowanie z rys. 12, bedzie réwne uszkodzeniu zmeczeniowe-
mu Dy, wywolanemu przez 12 podmuchéw o stalej ampli-
tudzie z rys. 13, wtedy gdy D = D,. Taka sama zaleznogé
zachodzi przy zamianie obciazen od startu i ladowania
z rys. 12 na uproszczone obcigZenie od startu i ladowania
na rys. 13.

W celu okre$lenia uproszczonego obcigZenia badawczego
konieczna jest znajomos¢ krzywej Wohlera o+ N. W przy-
padku okreS§lania na przyklad obcigzenia badawczego od
podmuchow dla skrzydia, kazdy przekrdj skrzydia bedzie
miat inng krzywg Wohlera o=+ N. Wynika stad, ze kazdy
przekr6j skrzydia bedzie miat inny program obcigzen ba-
dawczych, W praktyveznych badaniach zmeczeniowych reali-
zacja obcigzen badawczych, odpowiadajgcych kazdemu prze-
krojowi rozpatrywanej konstrukeji, jest niemozliwa. Za-
zwyczaj w skrzydle wybiera sie jeden krytyczny przekr6j
i wzgledem niego okre§la krzywg Wohlera o+ N oraz pro-
gram obcigZzehh badawczych, tak jak to przedstawiono na
rys. 13. Jako krytyczny przekrdj w skrzydle wybiera sie to
miejsce, gdzie sg najwieksze naprezenia od zginania i jed-
noczed$nie duze spietrzenie naprezen. W istniejgcych kon-
strukecjach samolotéw komunikacyjnveh zazwyczaj sa to
przekroje blisko miejsca zamocowania skrzydia przy ka-
dlubie.

Przy =zamianie przebiegu obcigzen eksploatacyjnych
z rys. 12, o roznych wielko$ciach podmuchoéw, na program
obcigzen badawczych o stalej amplitudzie podmuchu, tak
jak to pokazano na rys. 13, powstaje zagadnienie wyboru

Ap = 600 G/C/nz .
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Rys. 13. Uproszczony program obcigzenn badawczych dla okres
start-lot-ladowanie z rys. 12 E



wielko$ci amplitudy podmuchu obceigzenia badawczego. Za-
gadnienie polega na tym, czy przebieg obciazen eksploata-
cyjnych sprowadzi¢ do najwyzszej, czy tez do jakiej§ po-
$redniej warto$ci podmuchu. Okazuje sie, Ze w przebiegu
obcigzen eksploatacyjnych, przedstawionych na rys. 12, jest
taka amplituda podmuchu, ktéra daje najwiekszg wartos¢
uszkodzenia zmeczeniowego w poréwnaniu z innymi ampli-
tudami podmuchéw w danym przebiegu obcigzen. Najwiek-
szg warto$é¢ uszkodzenia zmeczeniowego od danej amplitu-
dy podmuchu nalezy rozumieé¢ nastepujaco: catkowite uszko-
dzenie zmeczeniowe od podmuchéw D, teoretycznie sprawe
biorge, jest réwne jednosci i okazuje sie, ze pewna charak-

6
Rozktad obciqren od podmuchiw
Oaaq
Sa s a-n
Sa 2
Sa s
N
Nge N3 Nz ny Ny N N, N,
T4 109/61-R1a

Rys. 14. Graficzne przedstawienie kumulacji uszkodzen zmegczenio-
wych od podmuchéw

terystyczna amplituda w danym rozkladzie podmuchéw da-
je naJw1eksza warto§¢é utamka (ulamek w danym przypad-
ku jest mniejszy od jednoSci i przedstawia sobg wartosé
uszkodzenia zmeczemowego od podmuchéw o danej ampli-

tudzie) w poréwnaniu z utamkami innych amplitud z tego.

rozkladu podmuchéw. Nasuwa sie¢ logiczny wniosek, ze
sprowadzajac przebieg obcigzen od pedmuchéw z rys. 12
do programu obcigzen badawczych o jednej amplitudzie,
nalezy sprowadzi¢ go do amplitudy podmuchu, dajacej naj-
wiekszg warto§¢ uszkodzenia zmeczeniowego w danym prze-
biegu obcigzen.

Dla przedstawienia pelnego obrazu nalezy doda¢, ze ampli~
tuda podmuchu, dajaca najwiekszg wartosé uszkodzenia
zmeczeniowego dla danego rozkladu obcigzen. zalezv nie
tylko od rozkladu obcigzen od podmuchéow, ale réwniez od
przebiegu krzywej Wéhlera o -+ N, odpowiadajacej rozpatry-
wanemu przekrojowi.

W przypadku gdy krzywa Wohlera o-+N opisze sie réw-
naniem:

Sa=b-N"°4+8, 161

a rozklad obciazerd od podmuchéw:
H=H,-e " % 71

to naprezenie dajace najwiekszag warto$é uszkodzenia zme-
czeniowego dla danego rozkladu obcigzen od podmuchéw
{71 i krzywej Wohlera [6] wyrazi sie nastepujaca zalezno-
$cig:

8
S=T+Sz ) I81

a
gdzie:

Sz jest bezwymiarowym zapisem amplitudy naprezen i okre-
¢lone jest zaleznodcig Sy = ;—Z '
S, jest bezwymiarowym zapisem wytrzymaltos$ci zmeczenio-
wej i okre§lone jest zaleznosScig S, = —:7 '

Sposdéb wyznaczania wspoOlczynniké6w h i f oraz metoda
wyprowadzenia =zaleznoSci [8], [7] i [6] =zostaly podane
w pracy autora [lit. 2].

W przypadku, gdy chce sie szybko, bez ucigzliwych obli-
czen, okres$li¢ warto§¢ naprezen dajacych najwieksza war-

tos¢ uszkodzenia zmeczemowego dla danego rozkladu obcig~
zehh od podmuchéw i krzywej Wohlera o=+ N, to postepuje
Q1(3 tak, jak to pokazano na rys. 15. Linig rozkladu obcig-
zen od podmuchéw przesuwa sie rdéwnolegle do osi odcie-
tych, az zetknie sie ona z krzywa Wohlera ¢ =+ N, dla roz-
patrywanego przekroju. Punkt zetkniecia sie, to jest punkt
styczno$ci C obu linii na rys. 15, daje Ss max, czyli poszu-
kiwang warto$¢ naprezenia oraz ilo§¢ cykli tych naprezen
Nmax. Nalezy tu doda¢, ze kazdej predko$ci podmuchu U
m/sek z rozkladu obcigzen na rys. 15 odpowiada jedna
warto$¢ naprezenia S, w przekroju rozpatrywanej kon-
strukcji.

. 3 z - ra . n -
- Uszkodzenie zmeczeniowe, okreSlone zaleznoScig F,Jest

f(O‘a,th)], gdyz n = fi(6a) i N =7, (ca

os). Funkcie f; (02) 1 fy (0e. 05) sa finkcjami ciggltymi i ma-
lejacymi dla wzrastajacych wartosci oa. W wyniku tego za-
lezno$é, okre$lajagca amplitude naprezenia, dajacg najwiek-

n
funkejg o5 i Gs[

dla danego

maT

rozkladu obcigzenn od podmuchéw i krzywej Wohlera o<+ N,
zalezy w duzym stopniu od postaci analitycznej funkeji
fa (02) i T, (0a. 05). albo inaczej moéwigc — od postaci zapisu
matematycznego tych funkcji. Jezeli przy wyznaczaniu krzy-
wej Wohlera o+ N dla rozpatrywanego przekroju skrzydia
samolotu komunikacyjnego, poddanego obcigzeniom od
podmuchéw, uzyje sie podziatki poédilogarytmicznej, to zna-
czy, ze na osi odcietych bedzie sie odkiada¢ log N zamiast
wartos$ci N, a na osi rzednych — wartos$ci o4, to tak otrzy-
mang krzywg Wohlera o+ N dla wyzej podanych warun-
kow bedzie mozna opisaé za pomocg liniowej zaleznoS$ci
o nastepujacej postaci:

szg warto$é uszkodzenia zmeczeniowego{—

og=b—h-log N 9}

Rownanie [9] dosy¢ dobrze opisuje krzywa Wohlera
o -+ N dla skrzydet samolotéw komunikacyjnych, poddanych
obcigzeniom od podmuchéw dla wysokich i malych warto-
§ci 05 na krzywej Wohlera o +— N, natomiast znacznie gorzej
opisuje te krzywa dla poSrednich warto$ci oz. Widaé stad,
ze przyjecie r6wnania [9] o podanej postaci analitycznej do
obliczania amplitudy naprezenia os, dajacej najwieksza war-

n
tos¢ uszkodzenia zmeczeniowego { — dla danego rozktadu

mary
obcigzen od podmuchéw i kirzywej Wohlera o= N, daje pe-
wien blad w okre§laniu tej amplitudy. Wszystkie dotych-
czasowe obliczenia dla skrzydel samolotéw komunikacyj-
nych, obcigZzonych podmuchami, oparte na podanych pod-
stawach, zawsze prowadzily do wyniku, ze najwiekszg war-

skrzydla samolotu
max

komunlkachnego otrzymuje sie od podmuchéw o predko$eci
okolo 3 m/sek, co w typowycH skrzydtach samolotéw komu-
nikacyjnych odpowiada amplitudzie naprezenia, zawieraja-
cej sie w granicach 6; = 1,4--2,5 xG/mm?2. Amplitudy napre-

S

. n
tos¢ uszkodzenia zmeczeniowego (4)

Spectrum
obcigzen

Sz max

L0g Nmax log N

Rys. 15. Praktyczne wyznaczanie amplitudy naprezen, dajacej naj-

wm;ksza wartos¢ uszkodzenia zmeczeniowego dla danego rozkiadu
obcigzen od podmuchoéw i krzyweJ Wohlera o+N
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senia, zawierajace sie w granicach o = 1,4--2,5 kG/mm? na
krzywej Wohlera ¢+N, leza w granicach iloSci cykli obcig-
zefi potrzebnych do. zniszczenia N = 106+-10%, a wigc lezg
w obszarze tej cze$ci krzywej o — N, ktéora doswiadczalnie
jest do chwili obecnej najmniej zbadana. Ten fakt nasuwa
watpliwosci odnosnie dokladno$ci wyznaczonej wartoSci
naprezenia, ktére ma dawaé¢ najwiekszg warto§é uszkodze~

n
nia zmeczeniowego(—) dla danego rozkladu obcigzen od
max E
podmuchéw i krzywej Wohlera o -~ N.

W celu zmniejszenia wplywu na wyniki badan zmecze-
niowych niedokiadnoéci rownania przyjmowanego do opisu
krzywej Wohlera o+ N i braku dokladnej znajomosei pod
wzgledem statystycznym tej krzywej w zakresie N = 108 -+
-+~10% cykli obcigzen, a jednocze$nie odwzorowania przebie-
gu obcigzen od podmuchéw w okresie start-lot-ladowanie
do badan zmeczeniowych tak, by mozna bylo je przepro-
wadzi¢ w jakim$ rozsgdnym czasie (np. dla platowca wspdl-
czesnego samolotu komunikacyjnego, przy odwzorowaniu
obcigzen od podmuchéw w proponowany sposob, badania
zmeczeniowe przeprowadzone sprawnie trwajg 8-—10 mie-
siecy), wszystkie podmuchy o przebiegu odpowiadajacym
okresowi start-lot-lgdowanie z wyjatkiem jednego pod-
muchu, ktéry zachodzi érednio tylko raz dla danego okresu,
sprowadza sie za pomocg wyzej opisanej metody do pod-
muchu dajacego najwicekszg wartos§¢ uszkodzenia zmecze-

n
niowego {— dla danego rozkladu obcigZzen od podmu-
max

choéw i krzywej Wohlera o-- N. Nalezy tutaj wyjasnié, ze
pojecie podmuchu, ktéry zachodzi $rednio tylko jeden raz
dla okresu start-lot-ladowanie, ma sens statystyczny. Sg
loty, w ktérych ten podmuch nie wystapi, tak jak sg i loty,
w ktérych ten podmuch wystapi pare razy, ale gdy weZmie
sie rozklad obcigzeri od podmuchéw dla 30 000 godzin eksplo-
atacji samolotu, to jest dla 10000 lotow, tak jak to poka-
zano na rys. 11, to podmuch, ktéry zachodzi Srednio jeden
raz dla okresu start-lot-lgdowanie, musi w tym rozkladzie
wystapié 10 000 razy. Na rys. 10 podmuch, ktéry zachodzi
$rednio jeden raz dla okresu start-lot-ladowanie, oznaczony
jest jako dajacy naprezenie o amplitudzie o, kG/cm?2 Pod-
much taki jest najwiekszym podmuchem. Oczywiscie, jak
wida¢ z rozkladu obcigzenn od podmuchdéw na rys. 11, sg
jeszcze wieksze podmuchy od tego, ktory zachodzi srednio
jeden raz dla okresu start-lot-ladowanije. Podmuchy te za-
chodzg 7z czestodcig na przykiad 1 raz na 100 lotéw.

Ap = 600 6/6”_'2

dp &/em?

czas

4

podwoziu od

V hamowania
lpodm 0 U=2 3 jy /ey o/pﬂd{n amowa

oU= 4/5/_’71&L

obgigZema przy
{gdowamu

TL 100/61-R 16

Rys. 16, Program obcigZzert badawczych dla okresu start—lot-lqdi;wanie
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\Dbcigiema na

W my$l powyzszych zalozen, do badan zmeczeniowych —

, zamiast uproszczonego programu obcigzen z rys. 13 — przyj-

muje si¢ program obcigzen badawczych, przedstawiony na
rys. 16. Obcigzenia od podmuchéw na rys. 13 w okresie
start-lot-ladowanie byly zastgpione przez 12 cykli obciazen,
przy czym kazdy cykl obcigzenia odpowiadal podmuchowi
o predko$ci 3 m/sek. Na rys. 16, 12 cykli obcigzen, o pred-
kosci podmuchu 3 m/sek. kazdy, zostalo zastgpione przez
7 cykli obcigzen, odpowiadajgcych predko$ci podmuchu 3
m/sek. i 1 cykl obciagZzenia, cdpowiadajgcy predkosci pod-
muchu 4,6 m/sek,
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Rys. 17. Trasy lotéw, dajace rownowazne uszkodzenie zmeczeniowe,
odpowiadajace programowi obcigzen z rys. 16

Jak widaé z rozktadu obcigzenn od podmuchdéw na rys. 11,
podmuch o predkosci 4,6 m/sek. wystepuje okoto 10 000 razy
dla 10 000 lotéw eksploatacji rozpatrywanego samolotu ko-
munikacyjnego. Program obcigzenn od podmuchéw z rys. 16
dobrano tak, ze daje on takie samo uszkodzenie zmeczenio-
we D, jak i program obcigzen od podmuchéw z rys. 13.

Uwzglednienie rzeczywistej wielko§ci najwiekszego pod-
muchu dla okresu start-lot-lgdowanie w programie obcig-
zenn badawezych czyni go bardzie] zblizonym do rzeczywi-
stych warunkéw eksploatacji. Duze obcigzenia, zachodzace
raz dla okresu przyjetego za jednostke w danych bada-
niach, maja duzy wplyw na wytrzymatosé zmeczeniowg ba-
danej konstrukeji. Sprowadzenie pojedynczego duzego
obcigzenia do kilku mniejszych, dajgcych takie samo uszko-
dzenie zmeczeniowe (wedlug podanej metody), nie odwzoro-
wuje wplywu na wytrzymatoéé zmeczeniowsg badanej kon-
strukeji wszystkich parametréw pojedynczego duzego obcig-
zenia, zachodzgcego raz dla okresu przyjetego za jednostke
w danych badaniach.

Po cyklu obcigzenn od podmuchdw, zachodzgecym $rednio
raz dla kazdego lotu, nastepuje obcigzenie od lgdowania
tak, jak to pokazano na rys. 16. Sktada sie ono ze statycz-
nej reakcji na podwozie samolotu przy lgdowaniu oraz z cig-
gu silnika, ktéry zréwnowazony jest przez reakcje na pod-
woziu gtéwnym samolotu o kierunku przeciwnym do kie-
runku lotu. Zaré6wno reakcja statyczna na podwozie przy
ladowaniu, jak i reakcja od ciggu silnika sg wyznaczane
dla petnego cigzaru samolotu, to jest dla ciezaru samolotu
w chwili startu. Przebieg obcigzenia kabiny, wynikajacy
z jej hermetyzacji, pokazany jest na rys. 16. Ci$nienie ros-
nie poczatkowo od zera az do swej maksymalnej wartosci
Ap = 600 G/cm?, co odpowiada mniej wiecej lotowi na wy-
sokos$ci 12 000 m. Wzrost i spadek ciSnienia na rys. 16 odpo-
wiadaja w locie, wznoszeniu oraz schodzeniu do lgdowania.
W ten sposéb otrzymano program obcigzen badawczych sa-
molotu komunikacyjnego dla jednego okresu start-lot-lgdo-
wanie. Jezeli eksploatacja samolotu komunikacyjnego byla
obliczona w ten spos6b, ze powinien on wytrzymaé 10 000
lotow z programem obcigzen, tak jak przedstawiono na
rys. 16, to w badaniach zmeczeniowych na stanowisku ba-
dawczym badany platowiec powinien wytrzymaé¢ 10000 -k
programoéw obcigazen badawczych z rys. 16, gdzie k jesl
wspotczynnikiem bezpieczenstwa. W praktycznych..bada-



niach zmeczeniowych, przy sprawnym przeprowadzaniu
prob, programi obceigzen badawcezych z rys. 16, odpowiada-
jacy jednemu okresowi start-lot-ladowanie, mozna zreali-
zowa¢ w ciggu 3 minut.

Na rys. 11, przedstawiajgcym rozklad obcigzen od pod-
much6éw dla 10 000 lotéw samolotu komunikacyjnego, widag,
7e co pewien czas wystepuja podmuchy o bardzo duzej
predkosci, znacznie wiekszej od predkoéci podmuchu, ktéry
zachodzi srednio jeden raz dla kazdego lotu. I tak na 10 000
lotow jest 100 podmuchéw o predkosci 10 m/sek. Statystycz-
nie przedstawia to sie w ten spos6b, ze na kaide 100 lotéw
samolot komunikacyjny bedzie doznawal podmuchu o pred-
kosci 10 m/sek. Te duze obcigzenia powinny byé¢ uwzgled-
nione w programie badan z dwoéch wzgledow:

Po pierwsze, w celu uwzglednienia wplywu na wytrzyma-
10$¢ zmeczeniows bardzo rzadkich, ale za to bardzo duzych
podmuchéw, ktére majg istotny wplyw na wytrzymaloseé
zmeczeniowg badanej konstrukeji i po drugie, w celu
sprawdzenia statycznej wytrzymalo$ci konstrukceji przy za-
lozeniu, ze w czasie eksploatacji powstaja pekniecia, ktore
nie sg wykrywane natychmiast i naprawiane, i konstrukcja
z ukrytym peknieciem bedzie musiala przenosi¢ te duze
obcigzenia. Przy wiaczaniu bardzo duzych podmuchéw do
programu badan zmeczeniowych nalezy pamietaé, Zze pod-
dajac konstrukcje na poczatku badan zmeczemowych dzia-
laniu bardzo duZych obcigzen, zwigksza sie jej wytrzyma-
los¢ zmeczeniowa. Aby uniknagé¢ takiego ,,poprawiania” wy-
trzymato$Sci zmeczeniowej konstrukcji, nalezy bardzo duze
obcigzenia zaczaé przykladaé dopiero po odwzorowaniu w ba-
daniach zmeczeniowych co najmniej 5000 lotéw, to jest po
realizacji na stanowisku badawczym 5000 programoéw
obcigzen z rys. 16.

Na rys. 16 przedstawiono program obcigzen badawczych
dla jednego lotu wedlug planu lotu przedstawionego na
rys. 9. W eksploatacji jednak nie zawsze samolot bedzie la-
tal wedlug takiego planu. Bedg przypadki, ze samolot be-
dzie latal na znacznie krétszych trasach niz ta, ktérg przy-
jeto za baze do wyznaczania przebiegu obcigzen dla jednego
lotu. By mie¢ skale poréwnawcza miedzy poszczegdlnymi
trasami lotéw ze wzgledu na wytrzymatosé zmeczeniowsy
samolotu, nalezy sporzgdzi¢ caly szereg planéw lotéw na
réznych trasach, ktore pod wzgledem wywolywanego uszko-
dzenia zmeczeniowego bylyby roéwnowazne. Na rys. 17
przedstawiono 4 rézne plany lotu samolotu komunikacyjne-

go, ktére dajg takie samo uszkodzenie zmeczeniowe dla -
jednego okresu start-lot-lgdowanie, jak plan lotu, przed- -

stawiony na rys. 9. Innymi stowy, kazda z tras lotu, przed-
stawionych na rys. 17, daje uszkodzenie zmeczeniowe réw-
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Rys. 18. Rozkiad naprezen pomierzonych przez tensometr na wzmoc-
nionym pokryciu kadiuba kolo drzwi dla jednego okresu obc1azen
start-lot-ladowanie

nowazne uszkodzeniu, spowodowanemu przez program
obcigzen badawczych z rys. 16. Sposéb wyznaczania réwno-
waznych pod wzgledem zmeczeniowym tras lotu opiera sie
na zasadzie, omowionej juz w tej pracy, to jest na zasa-
dzie wyznaczania r(’)wnowainych uszkodzen zmeczeniowych
za pomocg zalezno$ci [5] i znajomosci rozkladu obcigzen od
podmuchoéw dla danej trasy.

Na podstawie powyzszych rozwazan widaé¢ z calg jasno-
$cig, Zze okres eksploatacji samolotu komunikacyjnego wy-
godniej jest przedstawiaé w funkcji iloSci lotéw, a nie
w funkecji godzin lotu dla catego czasu eksploatacji.

Na rys. 19 pokazano wyniki pomiaru naprezen przez je-
den z tensometré6w zamocowanych na wzmocnieniu drzwi
zapasowych, tuz kolo miejsca zamocowania skrzydla w ka-
dlubie na samolocie ,Caravelle”, Przedstawiony wykres
naprezenn odpowiada okresowi start-lot-lgdowanie.

Jak widaé¢ z rys. 18, obcigzenia skrzydia od podmuchoéw
wywoluja naprezenia w pokryciu kadluba (polaczenie mie-
dzy kadlubem i skrzydiem jest ukladem statycznie niewy-
znaczalnym) i z chwilg, gdy kabine obcigza sie ci$nieniem,
naprezenia w mierzonym punlkcie gwaltownie rosng, oscylu-
jac nadal wokol Sredniej wartosci, ale juZz znacznie wyz-

.szej. Srednie naprezenia, bez cisnienia w mierzonym miej-

scu na kadlubie, wynosza 3,5 kG/mm?, a po przylozeniu ci-
$nienia wzrastajag do 8,5 kG/mm? W przypadku, gdyby
badano na stanowisku badawczym osobno kadiub i osobno
skrzydlo, to nie mozna by uzyskaé wykresu naprezeh w ka-~’
dlubie, przedstawionego na rys. 18. Badajac osobno zespoty
platowca, ktéry jako calo§é jest najczeSciej konstrukejg sta-
tycznie niewyznaczalng, nie mozna uwzgledni¢ wplywu
obcigzen innych zespoléw na rozkiad napreier’l w badanym
zespole.

Podany sposéb przeprowadzama badanl zmeczeniowych na
calym platowcu, w poréwnaniu z innymi metodami badan
zmeczeniowych, daje wyniki najbardziej zblizone do wyni-
kéw eksploatacyjnych. Podstawowg wada podanej metody
jest bardzo duzy koszt przeprowadzania badan zmeczenio-
wych. W celu przeprowadzenia badan wedlug opisanej me-
tody nalezy posiadaé duzy zbiornik wodny z aparaturg.za-
silajgco~sterujgcg, gdzie mozna by platowiec poddawaé
dzialaniu ci$nienia. Ponadto konieczne sg hydrauliczne
urzgdzenia obcigzajgce do odtwarzania obcigzenh od podmu-
ché6w i uderzen od lgdowania. Do tego wszystkiego ko-
nieczne jest urzadzenie synchronizujgce obcigzenia od ci-
$nienia z obcigZzeniami od podmuchéw i uderzen przy la-
dowaniu. Drugg vradg przedstawionej metody jest to, ze ze
wzgledu na koszty i czas badan mozna przeprowadzi¢ bada-
nia zmeczeniowe tylko na jednym egzemplarzu platoweca,
a zatem w sensie statystycznym dysponuje sie wynikami
badan tylko z jednej probki. Biorac pod uwage rozrzut wy-
trzymalo§ci na zmeczenie w konstrukcjach, trudno na pod-
stawie jednej probki okresli¢ dokladno§é otrzymanych wy-
nikoéw.

Rozsadek i do$wiadczenie inzynierskie wskazuja, ze dla
prob zmeczeniowych z calym platowcem byloby rzecza nie-
sluszng stosowaé wspdlczynniki uwzgledniajace rozrzut wy-

-nikéw badan, ktére stosuje sie do wynikéw badan nad po-

jedynczymi zespolami i1 elementami. I tak, na podstawie
statystycznej teorii prawdopodobienstwa wiadomo, ze wy-
nik badan jednej probki na stanowisku badawczym nalezy
podzieli¢ przez 6, aby uwzglednié¢ rozrzut wytrzymatosci na
zmeczenie. Znaczyloby to, ze na przyklad samolot komuni-
kacyjny, projektowany na 10 000 lotéw w eksploatacji, mu-
sialby w badaniach zmeczeniowych wedlug opisanej me-
tody wytrzymaé 60000 programéw obcigZzenn z rys. 16, to
jest 60 000 lotéw. Zrozumialg jest rzeczg, ze powyzszy wa-
runek w odniesieniu do calego platowca jest nierealny. Przy
zachowaniu tego warunku w odniesieniu do calego platow-
ca znaczna cze$é maln waznych zespol6w samolotu bedzie
niepotrzebnie przewymiarowana i przez to wypadnie za
ciezka. Inne z kolei, bardzo istotne ze wzgledu na wytrzy-
malosé zmeczeniows zespoly platowca, na przyklad skrzydto,
powinny wytrzymaé¢ w badaniach pojedynczego egzempla-
rza 60000 lotéw lub nawet wiecej. W takiej sytuacji, zeby
niepotrzebnie nie wzmacniaé¢ jednych zespoléw, a jednocze-
énie nie zwickszaé niebezpieczenstwa katastrofy samolotu
komunikacyjnego na skutek uszkodzeh zmeczeniowych
w zespolach istotnych ze wzgledu na wytrzymalto§é zmecze-
niows, nalezy — obok badan zmeczeniowych calego pla-
towca — przeprowadzi¢ dodatkowe badania na zespolach
decydujacych o bezpiecznej eksploatacji samolotu. W przy-
padku samolotu komunikacyjnego takimi elementami istot-
nymi — ze wzgledu na wytrzymalo§¢ zmeczeniowg — sg
skrzydlo i kabina ci$nieniowa. Na nich tez gléwnie nalezy
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0 jest okres programu obcigzen skladatl sie z trzech ampli-
tud obcigzenia, a iloSci cykli obcigzen ny, m, ms; dobrano
tak, ze uszkodzenie zmeczeniowe dla kazdej amplitudy
cobcigzenia bylo jednakowe.

Amplituda obciazenia dla n, cykli obcigzen odpowiada
oq = 0,085. Oniszcz. (rys. 22). Po prawej stronie rys. 22 przed-
stawiono uszkodzenie zmeczeniowe w chwili zniszczenia
skrzydla, wyznaczone na podstawie badan eksploatacyjnych
(linia ciggla) i uszkodzenie zmeczeniowe, uzyskane na pod-
stawie programowanych badan dla trzech amplitud obcig-
zenia (linia schodkowa) wedtug zalezno$ci [10]. Z przebiegu
krzywych uszkodzen zmeczeniowych dla przekroju a--a
skrzydla, przedstawionego na rys. 19, mozna obliczyé, ze
stosunek calkowitego uszkodzenia zmeczeniowego od obcig-
zenn eksploatacyjnych do calkowitego uszkodzenia dla
trzech amplitud obcigzenia badawczego ma sie tak, jak
8,5:7.

Wida¢ stad, Ze programowane badania zmeczeniowe s3
reprezentatywne w odniesieniu do warunkéw eksploatacji
i sg najlepszym kompromisem ze wzgledu na koszt badan
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Rys. 22. Calkowiie uszkodzenia zmeczeniowe D przekroju a—a
skrzydta z rys. 19 dla programu obcigzehh z trzema amplitudami
obcigzenia i dla obcigzen eksploatacyjnych

zmeczeniowych oraz czas trwania tych badan.

Pozostaly do oméwienia badania zmeczeniowe, przepro-
wadzane dla jednej amplitudy obcigzenia, az do chwili zni-
szczenia badanego elementu lub zespotu. Badania te —
7z uwagi na swojg prostote i liczno$é badanych probek —
zastugujg na specjalng uwage. W tych badaniach rozktad
obcigzen eksploatacyjnych jest zastgpiony przez jedno
obcigzenie. Do badan przyjmuje sie takie obcigzenie z da-
nego rozkladu obciagzen, ktére daje najwickszg wartosé
uszkodzenia zmeczeniowego D. W celu okreSlenia obcigze-
nia, dajgcego najwiekszg wartos¢ uszkodzenia zmeczenio-
wego dla danego rozkladu obcigzen eksploatacyjnych, na-
lezy zalozy¢ postaé krzywej Wohlera o+ N. Zalozona po-
sta¢ krzywej oc— N nie bedzie nigdy S$ciSle odpowiadac
krzywej o-- N dla rozpatrywanego przekroju. Stad iloéé
cykli obcigzen proébki do chwili zniszczenia, wyznaczona na
podstawie zalezno$ci kumulacji uszkodzen zmeczeniowych
i zalozonej postaci krzywej o -+ N, bedzie zawsze obarczona
biedem.

Blad bedzie stosunkowo nieduzy, gdy wartos¢ obcigzenia
uzytego do badar bedzie bliska wartoSci tego obciazenia,
ktére w warunkach eksploatacji daje najwiekszg wartosé
uszkodzenia zmeczeniowego. Btad, jaki popelnia sie okres§la-
jac ilo§¢ cykli obcigzen do chwili zniszezenia na podstawie
badann z jednag amplituda, zalezy w wigkszym stopniu od
btedu popelnionego przy przyjmowaniu postaci krzywej
Wohlera o- N, niz od niedokladno$ci liniowej zalezno$ci
kumulacji uszkodzen zmeczeniowych. W badaniach zmecze-
niowych z jedng amplitudg nie otrzymuje sie wszystkich
postaci uszkodzern zmeczeniowych, charakterystycznych dla
danego zespolu i danego rozkiadu obcigzen. Przyjeta do ba-
dan amplituda obcigZzenia i obcigzenie $rednie (statyczne)
majg istotny wplyw na posta¢ zniszczenia zmeczeniowego
badanego zespolu lub elementu.

Wyniki badan dla skrzydla przedstawionego na rys. 19
pokazane sg na rys. 23 [lit. 4]. Na osi rzednych odlozono
amplitude obcigzenia w funkeji statycznych naprezen nisz-
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czacych oniszcz. oraz na osi odcietych — naprezZenia §rednie
os rowniez w funkcji statycznych naprezen niszczacych
skrzydlo. Na wykresie przedstawiono linie o stalej iloSci
cykli obcigzern skrzydla do chwili zniszezenia w funkcji
amplitudy obciaZenia oz i naprezen Srednich os. Na podsta-
wie badan ze skrzydlami z rys. 19 dla réinych warto$ci
og i os mozna stwierdzié, ze rozklad 10g Njjszc,. ma cha-
rakter normalny. W celu sprawdzenia normalno$ci rozktadu
log Npisszcz., wyniki badan dla réznych amplitud os 1 réz-
nych $érednich obcigZen os sprowadzono do jednego pozio-
mu odniesienia za pomocg rozkiadu znanego w teorii ra-
chunku statystycznego jako rozktad ,t” wedlug nastepujg-

cej zaleznoS$ci:
xT;— x n
t= n+1

— x. . v z
gdzie x; = log Nniszcz., & =—-, n—ilos¢ probek dla danego
n

[11]

6a 1 05 i s—érednie odchylenie dla n prébek przy danym
6s i 0s. W przypadku, gdy przebadane prébki (skrzydia)
majy normalne rozkiady 10g Nniszc;. dla réznych wartoSci
6s i 05, to dystrybuanta rozktadu ,,t” musi odpowiada¢ roz-
kladowi normalnemu. Na rys. 24 pokazano dystrybuante
rozkladu normalnego dla 8 stopni swobody (teoretyczna)
i dystrybuante rozkitadu ,t”, otrzymang dla przebadanych
probek (linia ciensza). Jak widaé =z rys 24, rozklad
10g Npiszcz- dla réznych warto$ci 0a i 65 ma charakter nor-
malny. Srednie odchylenie dla wszystkich wartosci o i os
ma wartosé stalg i rOwna sie s = 0,12. :

Na podstawie badan mozna stwierdzié, ze §rednia wartose
Nniszcz. 1 $rednie odchylenie s, okre§lane na podstawie ba-
dan zmeczeniowych z jedng amplitudg dla catych konstruk-
cji, sa zawsze mniejsze od tych wielko$ci, okre$lonych dla
poszczegbdlnych elementéow tej konstrukcji.

Pordéwnujagc wszystkie wyzej omdéwione metody badan
zmeczeniowych oraz analizujgc dokladnoSci wynikéw zwig-
zanych z tymi metodami, nasuwa sie pytanie, czy badan
zmeczeniowych ptatowca wspoélczesnego samolotu komuni-
kacyjnego, latajgcego na putapach powyzej 6000 m, nie na-
lezaloby uprosci¢é w ten spos6b, ze na przyklad obcigzenia
skrzyde! dla okresu start-lot-ladowanie odwzorowac tylko
jednym obcigzeniem, dajgcym taka samg warto$¢ uszko-
dzenia zmeczeniowego, jak przebieg obcigzenn skrzydia dla
rozpatrywanego okresu. Za takim stanowiskiem przema-
wia fakt, ze obcigzenia od podmuchéw na wysokosci powy-
zej 6000 m, w poréwnaniu z obcigzeniami od ladowan, daja
bardzo malg wartosé uszkodzenia zmeczeniowego. Wspot-
czesne samoloty komunikacyjne lataja na wysokosciach rze-
du 12000 m. Z danych statystycznych [lit. 3] wiadomo, ze
pedmuchy o duzej predko$ci istnieja w poblizu ziemi,
a w miare wzrostu wysokosci predkosé podmuchdéw maleje
i powyzej 6000 m sg one bardzo male. Wynika stad, ze dla
wspdlezesnego samolotu komunikacyjnego podmuchy o du-
7ej predkosci odpowiadajg okresom wznoszenia i schodzenia
do ladowania. ‘

Przeciwko takiemu odwzorowaniu obcigzenia jednego lo-
tu za pomocyg jednego zwiekszonego podmuchu przemawia
to, ze wtedy nie mozna byloby poréwnywaé pod wzgledem
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zmeczeniowym roznych tras lotu. Jednak na podstawie ba-
dan statystycznych [lit. 1] wiadomo, ze rozktad obcigzen od
podmuchéw dla catej atmosfery jest niemal staly, natomiast
rozklad czestosci zmienia sie z wysokoscia lotu, potozeniem
geograficznym i pora roku. Biorgc pod uwage, ze nie ma
jakiejkolwiek zalezno$ci miedzy kolejnoscia podmuchéw
w atmosferze, to przyjecie programu badan — nawet na
podstawie pomiaréw w eksploatacji na danym samolocie —
wecale nie oznacza, ze bedzie jakakolwiek zalezno§¢ miedzy
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niszez. Gla réZnych wartosci

obcigzeniami, jakich beda doznawaé samoloty tego typu
w czasie eksploatacji, a obciazeniami z programu badan
zmeczeniowych.

W takiej sytuacji wydaje sie logiczne przyjecie kryte-
rium zmeczeniowego, jednakowego dla wszystkich samolo-
té6w danej klasy. Dla samolotéw komunikacyjnych odrzuto-
wych o predkosci przelotowej rzedu 800 km/h podmuch
o predkosci okolo 6 mi/sek. daje uszkodzenie zmeczeniowe,
odpowiadajgce okresowi start-lot-lgdowanie. Wspdlezynnik
przecigzenia n dla podmuchu o predkosci 6 m/sek. w komu-
nikacyjnych samolotach odrzutowych przecietnie odpowia-
da wartosci n = 1,65. Wspoélezynnik przecigzenia dla obcig-
zenia statycznego od obcigzen niszeczgcych odpowiada prze-
cietnie warto$ci » = 5. Stad:

_ Tpoam. _ L83 :
Tstat. 5’07 ’

(2]

Dla samolotéw komunikacyjnych warunek wytrzymaltodei
zmeczeniowej mozna zapisa¢ nastepujaco: y max = 0,40
i Np = N3, to znaczy, ze w badaniach zmeczeniowych, gdzie
jeden lot zastgpiono jednym obcigzeniem, samolot powinien
wytrzymaé 3 razy tyle obcigzen, ile jest lotow w eksploata-
cji. Tén warunek moze byé zachowany stosunkowo tatwg
we wspblczesnych samolotach. W czasie projektowania sa-
molotu zazwyczaj przeprowadza sie badania zmeczeniowe
na poszczegbdlnych elementach i zespotach, ktére z punktu
widzenia wytrzymatosci zmeczeniowej decyduja o bezpie- -
czehstwie samolotu. Badania zmeczeniowe tego rodzaju sg
prowadzone niemal zawsze dla jednej amplitudy obcigzenia.
Cigzar samolotu po prébach wytrzymatosciowych przeciet-
nie wzrasta o 10%, w poréwnaniu z projektowanym cieza-
rem samolotu. Wzrost ciezaru samolotu po prébach wytrzy-
maloSciowych spowodowany jest konieczno$cig zwiekszenia
wytrzymatosci samolotu, ktéra okazala sie za mala w po-
réwnaniu z wytrzyvmatoSciag przyjetg w obliczeniach. W przv~
padku gdy po prébach nalezy wzmocnié pokrycie samolotu,
osigga sie to stosunkowo latwo przez zwiekszenie gruboscr
pokrycia. Gorzej przedstawia sig sprawa, gdy trzeba zmie-
ni¢ wymiary diwigaréw skrzydel lub tez odkuwek i odle-
wow, zabudowanych razem z innymi zespotami w samolo--
cie. Zmiana wymiaréw takiego elementu pocigga za soba
zmiane wymiaréw zespoldéw razem z nim zabudowanych,
crego nie zawsze mozna dckonaé w prosty sposéb. Stad tez
elementy i zespoly, odpowiedzialne pod wzgledem wytrzy-
malosciowym, a trudne do przewymiarowania w gotowym
platowcu, nalezy przewymiarowaé ze wzgledu na wy-
trzymatosé¢ statyczng i zmeczeniowa w okresie projektowa-
nia. W og6lnym przypadku przewymiarowania elemen-
tow, odpowiedzialnych pod wzgledem wytrzymalosciowym,
nie prowadzi do jakiego$§ powaznego wzrostu ciezaru kon-
strukeji i zmniejsza w powaznym stopniu niebezpieczenstwo
zniszczenia przez zmeczenie elementéw trudno dostepnych
w codziennej eksploatacji. DZwigary skrzydel samolotéw ko-
munikacyjnych, polgczenia sworzniowe i inne wazne zespo-
1y 1 czeSci nalezy w okresie projektowania sprawdzaé dla
nastepujacych warunkéw: ymax = 0,4 i Np = 10- N. Dla sa-
molotéw mysliwskich i przechwytujgcych warunek wstep~
nych badan zmeczeniowych dla zespoléw odpowiedzialnych
ze wzgledu na wytrzymalo§é zmeczeniowa mozna przyjaé
nastepujaco:

- Yymax =061 Np =3-N
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AMERYKANSKI PROGRAM BUDOWY TAKTYCZNEGO
SAMOLOTU MYSLIWSKIEGO O SKROCONYM STARCIE

Zakladom Boeing Co. zlecono opracowanie, w ramach
programu TFX (Tactical Fighter Xperimental), projektu
taktycznego samolotu mysliwskiego o skroconym starc;e.
Program TFX ma zapoczgtkowaé, wspélnie z europejskim
programem NBMR. 3, nows ,generacje” samolotow WwWoji-
skowych i stanowi gwarancje, ze samoloty zatcgowe bgdg
w przyszlodci rozwijaé¢ sie na réowni z pociskami kierowa-
nymi i bronig rakietows. .

Samolot TFX ma byé w pewnym stopniu kontynuacjg
dawnych wielocelowych samolotéw taktiycznych. Nalezaly
do nich takie samoloty z konca II wojny $wiatowej, jak
,,Tempest”, ostatnie wersje samolotéow ,,Spitfire” oraz P-47
i P-51. Zostaly one nastepnie zastapione przez samoloty od-
rzutowe ,Meteor”, ,Varapire”’, F-su i F-8%1. Samclcty od-
rzutowe byly szybsze od samolotéw $miglowych, a w czasie
wojny koreanskiej udowodnily, ze mogg spelniaé trudne
zadania defensywne i ofensywne w prymitywnych warun-
kach. Niemniej jednak wykazywaly one szereg podstawo-
wych wad, ktdére w wiekszym lub mniejszym stopniu prze-
trwaly dotychczas. Wspolczesne samoloty taktyczne, np.
F-104G i F-105D, maja ponad dwukrotnie wiekszg predkosé
maksymalng, predko$¢ wznoszenia i pulap niz starsze sa-
moloty odrzutowe F-80 i F-84. Poza tym moga one dzialac
w nocy i podczas zlych warunkoéw atmosferycznych dzieki
automatycznej nawigacji i automatycznemu kierowaniu
ogniem, Z drugiej jednak strony ich warto$é bojowsg zmniej-
szajg nastepujgce czynniki:

1. Koniecznecsce diugich paséw startowych. Nowoczesny
samolot taktyczny, obciazony pelnym zewnetrznym uzbroje-
niem, wymaga betonowych, wzmocnionych pasow starto-
wych o dlugosci okolo 3 km. W niektérych okolicach w ogd-
le nie ma mozliwoséci budowy tak dilugich biezni, poza tym
duze lotniska (ich koszt budowy wynosi ponad milion do-
lar6w) moga byé zniszczone w przeciggu kroétkiego czasu.

2. Specjalizacja samolotéw taktycznych. W przesziosci
bylo bardzo niewiele samolotéw, ktoére mogly spelniaé
z powodzeniem wszystkie zadania o charakterze taktycz-
nym. W ograniczonym stopniu mozliwo$ci takie posiadaja
réwniez samoloty F-105D , Thunderchief”, F4H ,,Phantom”
i ,Mirage” IIIE. Nie jest jednak rzeczg celowg stosowanie
tylko jednego typu samolotu, odpowiadajacego réwnoczeénie
wymaganiom samolotu mysliwskiego, bombowego i rozpo-
znawczego i z tego powodu sily powietrzne muszg byé¢ wy-
posazone- przynajmniej -w cztery typy samolotéw taktycz-
nych, co zapewnia, Ze speilnig one ‘nalozone na nie zadania.

3. Konieczno$¢ uzupeiniania paliwa w powietrzu. Sity
powietrzne niektérych panstw nie majg potrzeby stosowa-
nia samolotéw o zasiegu wiekszym niz 1600 km. Na przyklad
wymagania odnoénie taktycznego samolotu mys$liwskiego
pionowego startu dla NATO moéwiag o promieniu dzialania
w warunkach lotu na malej wysokoéei nie przekraczajg-
cym 470 km. Z drugie] jednak strony, w przypadku ame-
rykanskich i angielskich sit powietrznych istnieje koniecz-
no$¢ masowego przerzucania samolotéw taktycznych z jed-
nego kontynentu na drugi, co wymaga stosowania samolo-
tow-zbiornikowcoéw, Nawet samoloty amerykanskiej mary-
narki wojennej, mimo baz na lotniskowcach, sg zaopatrzone
w urzadzenia do uzupelniania paliwa w powietrzu. Jest
rzeczg oczywistg, ze koniecznos¢ uzupeiniania paliwa w lo-
cie ma wpiyw na wydatki w lotnictwie taktycznym i zmniej-
sza liczebno$¢ samolotow bojowych.

4. Duze koszty uzytkowania. Mim> doskonalosci kon-
strukcji wspdliczesnych samolotéw, ich koszty uzytkowania
sg wielokrotnie wieksze niz samolotéw z okresu II wojny
Swiatowe].

Wymienione czynniki spowodowaly opracowanie progra-
mu TFX, ktérego pierwotnym celem byla budowa samo-
lotu o skrdoconym starcie dla lotnictwa taktycznego, pdz-
niej jednak program ten zostal dostosowany do wymagan
wszystkich trzech rodzajéw broni: sit powietrznych, mary-
narki wojennej i armii (igcznie z piechotg morsksa). Budo-
wa samolotu, majgcego spelnia¢é wymagania trzech rodza-
jow broni, jest zamierzeniem, ktére bardzo rzadko udawalo
sie pomys$lnie urzeczywistni¢ i dlatego istnieje obawa, ze
nowy samolot nie bedzie przystosowany w pelni do zad-
nego ze stawianych mu zadan. Zalety polgczonego progra-
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mu jest duza oszczednos$¢ kosztéw, oceniana na 300 milio-
now dolaréw. -

Przed samolotem stawia sie cztery zadania: 1) wywalcze-
nie przewagi w powietrzu, tj. musi on posiadaé zdolnosé
niszezenia nieprzyjacielskich samolotéw we wszystkich wa-
runkach atmosferycznych; 2) atakowanie nieprzyjacielskich
obiektéow na glebokim zapleczu; 3) wsparc.e wojsk lado-
wych w pasie przyfrontowym; 4) rozpoznzanie przy uzyciu
najnowoczeéniejszych metod.

Kazdy z rodzajow broni ma poza tym wilasne wymagania:

Sitly powietrzne zadaja samolotu, ktoéry mogiby starto-
wa¢ z pasOw o dilugosci okolo 900 m, lataé z predkoscig
cdpowiadajgcg Ma = 3 na wysokoS$ci 25080 m, przenikac
na matej wysoko$ci nad obce terytorium na odleglo$é przy-
najmniej 500 km, przenosi¢ bomby atomowe lub mozliwie
najcigzsze bomby konwencjonalne, Wyposazenie powinno
obejmowa¢ radar przechwytujacy, urzadzenia zaklécajgce
i urzadzenia do celé6w rozpoznawczych. Najwiekszy zasieg
powinien wynosi¢ 5800 km, umozliwiajgc przelot nad Pacy-
fikiem bez uzupeilniania paliwa. ’

Marynarka wojenna pragnie mie¢ samolot z duzymi mo-
Zliwosciami rozwojowymi, przystosowany do uzytkowania
na lotniskowcach i przeznaczony w pierwszym rzedzie do
obrony zespotéw okretéw na morzu i niektérych obiektow
nadbrzeznych; dzialania szturmowe majg mniejsze znacze-
nie, nie jest réwniez wymagana mozliwosé dokonywania
dtugich przelotéw.

Armia i piechota morska potrzebuje mozliwie najmniej-
szego, najlzejszego i najtanszego samolotu o krotkim siar-
cie i ladowaniu, mogacego zapewni¢ bliskie wsparcie we
wszystkich warunkach atmosferycznych i bojowych. Duze
znaczenie ma poza tym rozpoznanie z duzych i matych wy-
soko$ci, nie wymaga sie natomiast mozliwosei zwalczania
obcych samolotéw i dokonywania dlugich przelotéw. .

Spelnienie tych tak réznorodnych wymagan zaklady
Boeing zamierzajg osiagngé budujac samolot 0 zmiennej
geometrii skrzydla, napedzany silnikami dwuprzepltywowy-
mi; konstrukcja samolotu umozliwi rozwijanie predkosci
naddzwiekowych na malych wysoko$ciach lotu; urzadzenia
nawigacyjne, przechwytujgce i uzbrojenie bedzie najnowo-
cze$niejsze; specjalne podwozie z niskoci§nieniowymi opo-
nami pozwoli na korzystanie z lotnisk pozbawionych twar-
dej nawierzchni, a dwuosobowa zaloga ulatwi przeprowa-
dzanie zadan.

Jak wida¢ z rysunku, uklad skrzydet samolotu TFX
(w przysziloSci ma on nosi¢ oznaczenie F-111A) przypomina
samolot Fokker-Republic ,,Alliance”: w przedniej czesci

skrzydia gléwnego o obrysie tréjkatnym sg schowane skrzy-
dia pomocnicze, ktére przy matych predko$ciach lotu wy-
suwajg sie do przodu, zwiekszajgc powierzchnie nosng
i wydtuzenie, Z wysunietymi skrzydlami pomocniczymi sa-
molot bedzie wykazywal dobre wlasnosci w czasie startu
i lgdowania oraz w czasie dlugich przelotébw na duzych
wysokoSciach. Ze zlozonymi skrzydiami samolot bedzie mial
optymalny ksztatt do lotéw z predko$ciami odpowiadajg-
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Loinicze Stownictwo Techniczne

Uwaga: TL rozpcczela druk dzialu ,Lotnicze Slownictwo Techniczne” w zesz 2/62,

nienia wstepne oraz systematyke dzialowag

DZIAL 5. AERODYNY I STATKI POWIETRZNE

(d. cigg)

CzeSé - Srodkowa skrzydla (centroptat Nw)

— cze$é $rodkowa skrzydia, do ktorej sq do-
lgczone czesci zewnetrzne

a. centre section; f. voilure centrale (plan
central); n. Mittelfll'igel (Mittelstiick); r
LNeRTPONIaH (UeHTPATbHAA YACThL KPBILA.

Kabina ci§nieniowa

. — uszczelniona kabina, w kitérej na wiek-

szych wysokosciach utrzymujz siec ci‘nie~
nie, odpowiadajgce mniZszym wysokosciom
a. pressure cabin (supercharged cabin); f. ca-
bine sous pression (cabine sur comprimée);
n. Druckkabine; r. repmerauecras kaGmuu

Kabina zalogi .

— konstrukcyjnie przewidziana cze$é samolo-
tu, mieszczaca zaloge oraz urzqdzenia, nie-
zbedne do prowadzenia samolotu

a. cockpit; f. (poste de pilotage); n. Fiihrer-
raum; r. ka0MHa I8TIMEKA (Kabuma NHIO0TA)

Kadlub

— cze$é statku powietrznego, sluzqca do po-
taczenia giéwnych czesdci samolotu i do po-
mieszczenia zalogi, pasazeréw, w posaie-
nia i tadunku

a. fuselage; f. fuselage; n. Rumpf; r.*w03e1ax

Pokrycie samolotu

— zewnetrzna cze$¢ kadiuba, skrzydla lub
innego elementu samolotu, mogagca przej-
mowaé sity i zapewnié wlasciwy oplyw

a. skin; f. revétement (revétement travaillant);
n. Haut (tragende Haut); r. o6mmera

Przyrzady pokladowe (zegary Nw)

— przyrzqdy samolotu, stuzqce do kontroli

lotu i urzadzen samolotu oraz do kontroli
zespolu napedowego -

a. instruments; f. instruments de bord; n.
Instrumente; r. TpEGOPLI

Serwosterowanie

— sterowanie za posrednictwem serwome-
chanizmu

a. servo-control; f. servo-commande (groupe
servo-moteur de gouverne); n. Servosteue
rung; r. CepBoyIpaslieHde

Skrzele (sloty N)

— skrzydelko state lub ruchome, tworzaqce na
krawedzi natarcia plata nosnego szczeline,
zapewniajaca oplyw skrzydla na duzych
katach mnatarcia, bez oderwania strug
i zwiekszajgeq site nosnag k

a. slat; f. bec d’aile a fente (fente); n. Vor-
fliigel; r. IpeIKPBUIOK ‘

5.3

5.3

5.3

5.3

5.3

5.3

5.3

Klapa

— kazdy element sk'rzydta ktory mozna w lo~
cie przestawié¢ i ktory stuzy do zwieksze-
nia sity mosnej

a. flap; f.” volet (clapet); n. Klappe (Lande-
klappe); 7. IUH10K, IPeAKPLIIOK, 3aAKPBIIOK

Klapka odcigzajaca (flettner IV)

— wychylna cze$é steru lub lotki, stuzqca do
samoczynnego zmniejszenia momentu za-
wiasowego

a. balance tab; f. surface de compensation
(tab entometique); n. Ausgleichsruder; r.
CePBOXOMIIEHCATOD

Klapka sterownicza

— ster pomocniczy, uruchamiany przez pilota
w celu wytworzenia sil, ktére poruszajq
ster wladciwy

a. servo tab; f. flettner volet (compensateur);
n. Flettnerruder (Servoruder); r. cepBo-
TpHMMeD (CepPBOKOMIeHCAUHA, GIeTTHED)

Keolo ogonowe
— urzadzenie, stuzqce do ochrony konca ka-
dtuba samolotu przy kotowaniu i lagdowaniu

a. tail wheel; f. roulette de queue; n. Sporn-
rad; r. ROCTBIILHOE KOJAECO (XBOCTOBOE KOde-

co) .

Skrzydlo doczepne
— cze$é plata nosnego — prawa i lewa do-
czepione do czesci §rodkowej skrzydia

a. wing main plane; f. voilure (plan princi-

pale d’aile); n. Fliigel (Hauptfragfldche); 7
KPLLIIO

Statecznik kierunku

— stala lub przestawialna cze$¢ usterzenia
kierunku zapewniajqgca statecznosé Kkie-
runkowaq -

a. fin; f. plan fixe vertical (dérive); n. Sei-
tenflosse; r. KWIL (BePTHEKAIbLHLIA craduiw-
3aT0D)

Statecznik wysokoSci

— stala lub przestawialna cze$é usterzenia,
zapewniajgca stateczno$é podiuing

@. tail plane; f. plan fixe horizontal; n. Hé-
henflosse; r. cTabEnH3aTOD
Ster

— ruchoma cze$é usterzenia, umozliwiajgca
sterowanie samolotu

a. control surface; f. gouvernail (gouverne);

n. Steuerfliche (Ruder); r. pyaIn (pyaesas
NTOBEPXHOCTD)
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HYDROAEROMECHANIKA

517.52:532,526.2:533.6.011.5 ILot

Wrage E.: Entwicklung und Anwendung einer allgemeinen Reihen-
methode zur Berechnung laminarer kompressibler Grenzschichten.
Rozwmxecxe na szereg i zastosowanie uogélnionej metody dla obli-
czenia nieburzliwej $cisliwej warstwy przy$ciennej. Dsch. Versuch-
sanstalt fur Luftfahrt, 1960, s. 94, rys. 14, ods. 26.

Podano uogoélnione wspolrzqdne podobienstwa dla réwnania S$ci-
$§liwej warstwy przysmenne] ktére sa ,,rozszerzonymi’’ wspoirzed-
nymi warstwy przy$ciennej, proponowanymi przez H. Gortlera dla
przeptywu niescisliwego.

Rozwigzania przedstawione sg w formie szeregéw potegowych
w_odpowiednich wspélrzednych réwnolegtej Scianki & ze wspotczyn-
nikami, ktére sg funkcjami uogélnionej zmiennej podobienstwa 7z
i moga by¢ rozlozone na funkcje uniwersalne. Przedstawiono row-
nania roézniczkowe dla funkcji uniwersalnych. Odnosnie zagadnie-
nia temperatury nie uczyniono zadnego ograniczenia co do liczby
Prandtla; moga by¢ zaréwno rozwazZane problemy 2z chlodzeniem,
jak i z ogrzewaniem, przy dowolnej temperaturze S$cianki. Zalozo-
no dla uproszczenia, Ze liczba Pr = 1, oraz zZe zalezZno$¢ lepkos$ci od
temperatury jest liniowa.

Metode rozwigzania zastosowano do prostego przykiladu. AK.

532.526.2:517.522 ILot

Saljnikov V.: Ubertragung der Gortlerschen Reihe auf die Be-
rechnung von Grenzschichten an RotationskOrpern. Rozszerzenie
szeregoéw Gortlera dla obliczenia warstwy przySciennej cial osiowo-
symetrycznych., Dsch. Versuchsanstalt fiur Luftfahrt, 1960, Bericht
nr 133, s. 82, rys. 42, ods. 32.

Metoda szeregdw, rozwinieta przez Gortlera dla obliczenia plas-
kiej stacjonarnej warstwy przySciennej, zostala rozszerzona na
przeplywy woko6t osiowo-symetryecznych cial obrotowych przy ze-
rowym kgcie natarcia. Zalozono, Ze stosunek gruboS$ci warstwy
przysSciennej do promienia krzywizny przekroju poprzecznego ciala
jest dostatecznie maty. Rozszerzenie metody na przypadki osiowo-
symetrycznych cial osiggnieto przez zastosowanie w odpowiedni
sposOb transformacji Manglera. Rozwazono takze ciala obrotowe,
pierémemowe W drugiej cze$ci pracy podano przykitady metody
zarowno dla praktycznych zastosowan, Jak i jako proébe dokladno-
Sci przez przyblizenie skofczonych szeregéw. Tablice funkeji uni-
wersalnych dla przypadku ﬂ —*llz zostana opublikowane w osob-
nym sprawozdaniu DVL przez G. Helke, podczas gdy tablice dla

przypadku ﬂo= 0 i f)’o.=1 zostaly opublikowane w sprawozdaniu

IYVI, nr 34 przez H. Gortlera. . ALK,

532.517.4:532.526:574.6:533.525 ILot

Wehrmann O.: Untersuchungenr von abgelOsten rotationssymmetri-
schen Grenzschlchten Charakterystyki oderwanych cylindrycznych
warstw przysciennych. Dsch. Versuchsanstalt fur Luftfahrt, 1961,
Bericht nr 131, s. 32, rys. 21, ods. 13,

Od pewnego czasu zbadane sa pulsacje predko$ci i ich czesto-
tliwosSci wlasne w osiowo-symetrycznym strumieniu na niewielkiej
odleglosci w dot przeptywu od wylotu dyszy.

Spréobowano opisaé mechanizm przej$cia do przeptywu turbuleni-
nego za pomoca dosSwiadczalnie okreSlonych parametréw, jak np.
predkosci Krytyczne;

w pracy sprébowano uzyskaé¢ dokladne zmierzone wartosci
amplitud i czestotliwo$ei pulsacji za pomoca akustycznej stabiliza-
ch po dokonaniu anahzy czestotliwosei wlasnych pulsacji predko-
Sci. Stwierdzono, Ze zarowno stabilizujaca, jak i wlasna czestotli-
wo$¢ posiadaja rozklady z zaznaczonym maksimum. Dodatkowe
pomiary fazy pozwolily okresli¢é predko$é grupowa i predko$é
fazowy pulsacji predkosci. Stwierdzono, ze spektralny zakres cze-
stotliwosci wilasnych lezy w zakresie nieprawidiowej dyspersji.
gdzie predkosé grupowa jest wigksza niz predkosc fazowa. Fakt
ten prowadzi do noweJ mterpretacn, wg ktérej czestotliwosé wia-
sna dostosowuje sie tak, Ze energia wzbudzenia z warstwy gra-
nicznej strumienia przez pulsacje periodyczne osigga minimum.

A K.

533.695.5 ILot

Feindt E. G.: Berechnung der Stromung des instationaren viel~
stufigen Plattengitters, Obliczenie nieustalonego przeplywu przez
wielostopniows palisade pilaskich plytek. Ing. Arch. 1961, t. 30, nr 5,
S, 339—349, rys. 10.

W wielostopniowych osiowych sprezarkach lub turbinach te same
profile topatek sg stosowane zarowno w wirniku, jak i w stOJame
Konstruktor zatem chce znaé réznice w rozkladach predkosci na
lopatce umieszczonej w Srodkowym stopmu i odizolowanej lopatce
pojedynczej lub w pojedynczym wiencu. Pordwnanie to zostalo
przeprowadzone dla nieprzestawnej palisady plytek, ktérej doktad-
ne obliczenia moga byé przeprowadzone za pomoca prostych ma-
tematycznych metod. A K.

533.695.3:629.136.039:532.525.2 ILot

Roderick W.E.B.: Use of the Coanda effect for the deflection of
jet sheers over smothly curved surfaces. Zastosowanie efektu

Coandy celem odchylenia strumienia woko! gladko zakrzywionych
powierzehni. UTIA Technical Note, 1961, nr 51, s. 15, rys. 56, ods. 9.

Zbadano do$wiadczalnie odchylenie naddzwiekowego strumienia,
o wyzszym ciSnieniu niz otoczenia, na powierzchni stalej zgodnie
z efektami Coandy. Uzyto w do$wiadczeniu trzech dysz naddzwie-
kowych o nominalnych wymiarach w przekroju krytycznym:
1,59 mm, 3,18 mm i 6,35 mm przy stosunkach ci$nienia przed i za
dysza 1,4+2,8, Powierzchnia odchylajaca skilada sie z ptaskiej plytki
o diugos$ci 6,35 mm, za ktéra nastepowala ¢wiartka kola o promie-
niu 102 mm, Plaskie plytki z bokow zapewnialy dwuwymiarowo$é
przeptywu. Wyniki prob wykazaly, 2Ze odchylenie naddZwickowego
i ,nierozprezonego’ strumienia za pomocg powierzchni, zgodnie
z efektem Coandy, jest tak samo tatwe jak poddiwiekowego. Pro-
sta teoria pozwala przewidzie¢ staly wspdlczynnik ci$nienia dla
przeplywu wokél powierzchni odchylajacych o promieniu krzywi-

" zny roéwnym promieniowi kola — wynik, ktéry potwierdza do-

Swiadczenie., Przy wprowadzeniu korekcji, wynikajacej ze $cisli-
wosci — do wspomnianej teorii, istnieje dobra zgodno$é¢ ilo$ciowa
miedzy warto$cig obliczeniowag i do$wiadczalng wspdiczynnika ci-
Snienia. Réznice wydajg sie wynikaé ze strat lepko$ci w odchylo-
nym strumieniu. ALK,

533.695.3.:629,136.039:532.525.2 ILot

Bailey A. B.: Use of the Coanda effect for the deflection of jet
theet over smoothly curved surfaces. Zastosowanie efektu Coandy
co odchylenia strumienia wokét gladko zakrzywionych powierzchni.
UTIA Technical Note, 1961, nr 49, s. 19, rys. 73, ods. 11.

W tej serii préb, powierzchnie odchylajgce strumien zgodnie
z efektem Coandy, byly seriami plaskich plytek o diugosci w gra-
nicach 6,35—19,1 mm, za ktérymi powierzchnia zakrzywiata sie wg
tuku kota o promieniu w zakresie 25,4—50,8 mm. ,,Sprawnosé¢ za-
krzywienia” strumienia byla przede wszystkim okreslona przez
kgt pochylenia powierzchni w stosunku do osi dyszy. Poza tyin
dobra wspoélzalezno$é uzyskanych ,,sprawnosci zakrzywienia’ stru-
mienia z wynikami Von Glahna uzyskano przez zastosowanie pa-
rametru, bedgcego stosunkiem promienia krzywizny powierzchni
i wysoko$ci dyszy. Analiza rozkladu ciSnienia na powierzchni wy-
kazata co nastepuje:

1) istniejg obszary oderwania przeplywu zaraz za wylotem dy-
szy, ktorych rozmiar jest okreslany stopniem rozprezema w dy-
szy 1 katem pochylenia powierzchni wzgledem osi dyszy za jej
wylotem,

2) obecno$¢ obszaréw przeplywu naddzwiekowego z ukladem fal
uderzemowych ki6éra tiumaczy sie¢ zaobserwowanymi fluktuacjami
rozkladu cisnienia ha powierzchni. AK

533.695.3:533.697.4 ILOt

Barret R. V., Tipping J. C.: An investigation into the effects of
ground proximity on twin coaxifal annular jets, using hot and cold
air. Badanie wplywu bliskosci ziemi na podwéjne, wspoioswwe
obwodowe strumienie, przy zastosowaniu goracego i zimnego po-
wietrza. ARC CP, 1960 nr 578, s. 43, rys. 30, ods. 9.

Przestudiowano warunki w strumieniu wyplywajacym z podwdj-
nej wspolosmwej obwodowej dyszy, spowodowane bliskoscig po-
wierzchni ziemi, do ktérej strumien jest prostopadly. Strumien
wewnetrzny p1ersc1en10wy moze byé ogrzewany.

Wykonano pomiary ciggu i rozkilady temperatury w strumieniu
oraz obszerna normalizacje. Usilowano dokonaé¢ korekcji pomia-
réw ciggu i temperatury 2z obserwacjami przeptywu.

533.697.4:533.69.048.2 ILot

Reid J., Hastings R. C.: The effect of a central jet on the base
pressure of a cylindrical after-body in a supersonic stream.
\Vpiyw centralnego strumienia na cisnienie denne cylindrycznej
czeSci tylnej ciala w strumieniu naddZwigkowym. ARC Ra. M.,
1959, nr 3224, s. 41, rys. 24, ods. 6.

Oplsano doswiadczenie zwigzane z przepiywem za powierzchnig
denng ciatla cylindrycznego z dysza umieszczona centralnie w tej
powierzchni. Zbadano 6 dysz naddZwiekowych na liczbe Macha 2,0

przy stosunku S$rednic dyszy centralnej do powierzchni dennej
ciata w zakresie 0,2—0,8 oraz katach rozszerzenia dyszy w zakresie

0—10°. Siddma dysza byla poddiwiekowa, stosunek S$rednic dyszy
do powierzchni dennej wynosil 0,6. A.K.

532,525:533.697.4:533.6.011 ILOt

Egent P.: Disenstrémungen. Przeplywy przez dysze. Deutsche Ver-
suchsanstalt fur Luftfahrt, 1960, Bericht nr 137, s. 83, rys. 6,
tabl. 10, ods. 11.

Czesto jest znacznie latwiej znalezé ogolne rozwigzanie czastko-
wego réwnania rézniczkowego, niz wziaé pod uwage, warunki
brzegowe, Pewne problemy pozwalan na dowolno$é wyboru wa-
runkow brzegowych z uwag1 na mozliwosé rozwigzania danego
problemu. Jest to szczegdlnie korzystne w przypadku przeplywow
przez dysze. Wstepnie okreslone analitycznie warunki brzegowe na
lIinii pradu W obszarze wewngtrznym dyszy pozwalaja znaleZé roz-
wigzanie w postaci rozwiniecia na szereg potegowy, stuszne dla
plzeplywow poddzwuzkowych okolodiwiekowych i naddiwieko-
wych. Réwnoczesnie jest mozliwa transformacja zwyklego typu
réwnan rézniczkowych czgsteczkowych Adamsa-Strémera — w hi-
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Wspétczynnik oporu ptaskiej prostokqtrej plytki umieszczonej
pod kgqtem o° do kierumku predkosci przeptywu w 2zalezno$ci od
kqta mnatarcia «© i stosunku dtugosci bokéw, podaje tabela 11

t rys. 27.
Tabela 11
a“lslm'zolao\wlso‘so
A/B=5\ 0,05 0,14 . 0,30 \ 0,50 \ 0,64 \ 0,80 ‘ 0,90
Co A/B=1| 0,04 0,09 l 0,30 i 0,70 ‘ 1,10 ‘ 0,84 | 0,98
A,’B:02| 0,02 [ 0,03 | 0,17 i 0,44 | 0,76 | 04 \ 1,08 |
G 5 " Rp=d-10%+6.10°
,'og_ﬁ 'I oLV \ J/l
B /
I <
asor P /
d’/Bl-a,oz j /
060) //
O ——
@ —A4/B<5
420 —AfB=1
dy/" : —A/B=02
o |
10 20 30 40 50 «°
TL-d0f52 - RP?

Rys. 27. Wspodiczynnik oporu ptaskiej prostokqinej plytki umiesz-
czonej pod katem o° do kierunku predkosci przeplywu, w zaleZno-
$ci od kqta natarcia i stosunku diugosci bokéw prostokqgta

Wspétczynnik oporu odniesiono do powierzchni Sodn = A« B.

Wspélczynnik oporu ptaskiego pierscienia, w zalezno$ci od sto-
sunku srednic, okreslonego przy Re = 3,6 - 10°, przedstawia tabela 12
i rys. 28.

Tabela 12
d'D ] 0,2 \ 0,4 { 0,6 \ 0,8
Cx \ 1,16 \ 1,20 | 1,22 \ 1,78
Cy
) 4
d
]
160 &b -aon —
150

T //

4/,

(o
] Q2 a4

06 db

7 -40/52 - Rew

Rys. 28. Wspétczynnik oporu ptaskiego pierscienia, w zaleZnosci od
stosunku $rednic

Wspétczynniki oporu ptaskie?go dgiers’cienia odniesiono do po-
(e?—d?)
4
Wspétczynniki oporu dwu plaskich okragiych plytek ustawionych
jedna za drugq, w zaleinosci od stosunku odlegtosci jednej plytki
od drugiej (1) do $rednicy ptytek (D) przedstawia tabela 13 & rys. 29.

wierzchnt czotowej S,4, = #

Tabela 13 .
1D I 0 ‘ 0,5 ’ 1,0 | 1,5 | 2,0 ] 3,0 ‘ 4,5
Cyx ’ 1,16 I 1,25 f 0,97 | 0,847] 1,115] 1,83 { 2,21

250
3 // .
1501
“\| # -
/) {
0 [ =] i _4;”25:

Rys. 29. Wspéleczynnik oporu dwu plaskich plytek okrqgtuch usta-
wionych jedna za drugq, w zaleinosci od stosunku odlegloéct jed-
nej ptytki od drugiej (1) do $rednicy piytek (D)

Wspdiczynnik oporu odniesiono do czolowej powierzchni plytki
nD?
odn 4

W tabeli 14 przedstawiono wspdlczynniki oporu dla kilku innych
ksztattownikéw, ustawionych prostopadie do kierunku przeptywu.
Wsp?tczynniki oporu sq odniesione do powierzchni czotrwej. Re =
= 10%-+-10%. :

Tabela 14

v (Klerunek_przepquu/ —

G|l

Cx 12 23 22 145

TL-40/69 - T8

Kselatt
geometryczny

Opory plaskich plytek o rdéznych ksztaltach ustawionych
rownolegle do przeplywu

Tabela 15 pokazuje wspotczynniki oporéw kilku plaskich plytek
o roéinych ksztattach. Wspotczynniki oporu sq odniesione do prze-
kroju czotowego piytek S,y, = D-+é przy Re = 10*--10°%
gdzie: a) wielkosé C, przy praktycznej liczbie Re,

b) wielkosé C, przy nadkrytycznej liczbie Re.

Tabela 15
] V (Kierunek preeptywu)
; ] Q ISRES 3 _%Q
% D D 92 Db
o) b0 | 205 155 a5 | 20 105© 1549
) Tt ~40/62-T15

Zaleino$é wspdiczynnika oporu, odniesionego do powlerzchnt czo-
towej [Sodn = A4 dla ptaskiej, prostokgtinej ptytki, wstawionej
rownolegte do kierunku przeptywu, w zaleznosci od stosunku dtiu-

gosci bokéw — przedstawia rys. 30.
]
T T L1
sl —ig° L. 1
' %
L s N

ta ] 1 —_‘l
\ o 4, =06-wynika 2 tepego nosa,

osl— Ry 1 Zaokraglony nos

Opardenn'y !

A 0 HR % *"r-,{i
0="2""¢ 6 8 0 2 4B

TL-40/62 -R%0

Zalezno$é wspbilczynnika nporu piaskiej, prostokqgined
ptytkt od stosunku diugosct bokdéw

Rys. 30.

(dokonczenie w zeszycle 11)
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