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prof. mgr inż. JÓZEF WYSOCKI 
Gctańsk 

533.6.042.7 

O własnościach aerodynamicznych skrzydeł z klapami czołowymi 

(nosowymi) 

W artykule zostały omówione własności modeli skrzydeł z dwoma rodzajami 
kLap czołowych (górne ......,.. wysuwane i doLne - wychylane, rys. 1 i 2) i z kLapami 
krokodylowymi na podstawie wyników systematycznych badań aerodynamicznych, 
które wykonano w różnych Laboratoriach i są podane w pubLikacjach zamieszczo
nych w spisie literatury. CeLem było udostępnienie konstruktorom materiału do
świadczalnego w postaci wyników trzech składowych i rozkładu ciśnień na klapie 
czołowej i skrzydLe. 

W szczegóLności omówiono skuteczność tych kLap na modelach skrzydeł prosto
kątnych o profilach NACA 64-009, CAGI 2315 Bis i Mustang 2, w zciLeżności od 

ZN 

kąta wychylenia ON, od ich szerokości -
1
- i od ·ukształtowania krawędzi natarcia

klapy czołowej. Wyniki uwidoczniono w postaci wykresów. 

Wstęp 

Spośród licznych i różnych urządzeń, mających na celu 
zwiększenie siły nośnej i oporu skrzydeł samolotu (sloty, 
wszelkiego rodzaju klapy itp.), zwanych supernośnymi, na 
uwagę msługują klapy czołowe (inaczej zwane nosowymi) 
znajdujące się na przedniej części skrzydła (rys. 1 i 2). 

Klapa czołowa, jako urządzenie zwiększające siłę nośną 
skrzy dła, o dużych możliwościach, może mieć zastosowanie 
na skrzydłach o profilach cienkich, na których ze względów 
konstrukcyjnych nie można stosować innego rodzaju urzą
dzeń zwiększających siłę nośną i na skrzydłach o profilach, 
których maksymalne grubości leżą bliżej krawędzi ujścia. 

Z jednej strony ze względu na ich ciekawe własności 
aerodynamiczne, a z drugiej strony ze względu na brak 
szerszego opublikowania materiału doświadczalnego i teo
re tycznego o tych klapach, wydaje się celowe, aby szerzej 
omówić wpływ tego rodzaju klap na charakterystyki aero
dynamiczne skrzydeł i zapoznać bliżej zainteresowanych ze 
skutecznością tych klap. 

W pracy tej zostaną omówione własności modeli skrzydeł 
z dwoma rodzajami klap czołowych i klapami krokodylo
wymi, na podstawie dostępny.eh autorowi wyników badal'i 
aerodynamicznych, przeprowadzonych w różnych labora
toriach i zawartych publikacjach, podanych w spisie lite
ratury. 

Oznaczenia 

W pracy tej przyjęte zostały następujące oznaczenia róż
nych wielkości: 

Px 
Cx = � - współczynnik oporu skrzydła, 

- pxp
Cxp - �- współczynnik oporu profilowego,

Pz 
c, = q. S - współczynnik siły nośnej skrzydła, 

Cm= � _ współczynnik momentu podłużnego wzglę
q • S, l dem krawędzi natarcia skrzydła, 

•
P nN współczynnik siły normalnej, 

CnN = -- - na klapę czoł,ową (nosową) 
q• lN przekroju, 

l - cięciwa skrzydła,
lK - ,szerokość klapy krokodylowej, 

działającej 
•W danym 

rN 

s 

- szerokość klapy czołowej,

q = _(! • v
2 

- ciśnienie prędkości. przepływu,
2 

- promień przedniej części
- powierzchnia odniesienia
- kąt natarcia skrzydła 

J. = oo, 

klapy czołowej, 
skrzydła, 
o wydłużeniu

kąt wychylenia klapy krokodylowej, 
kąt wychylenia klapy czołowej. 

Modele skrzydeł i klap czołowych 

Ograniczono się do ,omówienia wpływu dwu rodzajów 
klap czołowych, umieszczony.eh na krawędzi natarcia skrzy
deł na ich własności aerodynamiczne. 

Pierwszy rodzaj klap - to klapy czołowe wychylane (dol
ne) z dolnej powierzchni skrzydeł i o osi obrotu, przecho
dzącej przez środki krzywizny przedniej części (noska) pro
filów skrzydła (rys. 1). Wychylenie tych klap czołowych 
odbywa się podobnie do klap krokodylowych, znajdujących 
się na części spływowej skrzydła. 

Drugi rodzaj klap czołowych to klapy czołowe górne 
wysuwane do przodu po łuku kolr3., który stanowi przedłu
żenie górnej części konturu profilu (rys. 2). Kąty wychyleń 
klap oznaczamy przez ÓN, a sposób ich mierzenia uwidocz
niony jest na rys. 1 i 2. 

Wpływ klap cziołowych na charakterystykę aerodynamicz
ną skrzydła zostanie omówiony na podstawie wyników po
miarów trzech składowych modeli skrzydeł prostokątnych 

-------- 0251 

____ cieciwQ_Q[_ofilu . __ .. 

ó,/ O 100 110 120 135 

+ aoo a24 a2s 0,30 0,34 
rt-!01/TJ •f 

Rys. 1. Przekrój modelu skrzydła prostokątnego z klapą czołową 
wychylaną (dolną) o szerokości iN = 0,2 i, o profilu NACA 64-009 
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f·1 h· NACA 64-00o CAGI 2315 Bis i Mustang 2
o pro 1 ac . v, , • , • h ką 

klapami czołowymi różnych szerokosc1 przy roznyc 
h

�ach wychylenia ON i w 09ecnoś.ci klap krokodylowyc 

oraz na podstawie rozkładu ciśnień w środk?wym prz�

kroju na klapie czołowej, profilu skrzydła 1 na klapie

krok ody low ej. 
Wpływ obu tych rodzajów klap czołowych na charaktery-

styki aerodynamiczne skrzydeł Jest bardzo podobny• 

Na rys. 3 i 4 pokazane są wyniki pomiarów trzech_ skł�
dowych w postaci wykresów Cz = f (aoo), Cz� f (c.q,) i Cz -

= f �cm) dla dwóch skrzydeł prostokąt1:y.ch, Jedne_go o pro

f"l CAGI 2315 Bis i drugiego o profilu zmodyf1ko"".'anym
��stang 2, z klapami czołowymi dolnymi i z klapami kro-
kodylowymi. 
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l'lys. 2. Przekrój modelu skrzydła prostokątnego z klapą czołową 
o szerokości lN = 0,1 l, wysuwaną (górną) o profilu ACA 64-009 

Na rys. 3 na uwagę zasługuje krzywa Cz = f (a.00
) dla 

skrzydła z klapą czołową o szerokości LN = 0,2 1, wychy
loną o kąt ON = 140°, który jest w przybliżeniu kątem naj
k•orzystniejszym dla tej klapy. Krzywa ta posiada szeroki 
przedział kątów natarcia ciągnący się od a

00 
= 1 6

° do a
00 

= 
= 28°, w którym układają się maksymalne wielkości c,. 

Obserwacje wizualne opływu dokoła profilu na kącie na
tar-cia a

00 

= 28° (któremu odpowiada kąt natarcia a = 32° 

dla skrzydła o wydłużeniu A = 6) pokazały. że oderwanie
strugi występuje na nosku profilu tuż za klapą czołową. 
A zatem na dużych kątach natarcia należy się spodziewać 
dużych obciążeń klapy. 

Wpływ klap czołowych na współczynnik siły nośnej skrzydła 

Wpływ klap czołowych na przebieg krzywych c, = f (a) 
jest podobny do wpływu slotów. Obserwacje wizualne opły
wów dokoła skrzydła z klapą czołową i powstawania na 
nich oderwania strug pokazują, że punkt oderwania prze
suwa się ku krawędzi spływu ze wzrostem kąta natarcia 
wskutek odpowiedniego wychylenia klapy .czołowej, dzięki 
czemu uzyskuje się znaczny przyrost maksymalnej siły 
nośnej Licz mox i przyrost krytycznego kąta natarcia Llakr• 

Rozpatrzymy wpływ klap czołowych na współczynnik siły 
nośnej skrzydła w zależności od: 

a) kąta wychylenia klapy ON,
l 

b) szerokości względnej � klapy,
c) ukształtowania krawędzi natarcia klapy -czołowej.

a) Wpływ kąta wychylenia ON klap czołowych na współ
czynnik siły nośnej skrzydła prostokątnego pokazany jest 
na rys. 5, 6, 7 i 8. 

Rys. 5 uwidacznia wpływ kąta wychylenia ON czołowej 
klapy dolnej (LN = 0,1 L) na przebieg krzywych Cz = f (1Joo) 
dla skrzydła prostokątnego o profilu NACA 64-009 z klapą 
krokodylową zamkniętą (OK = 0°); na rys. 6 - dla tego sa
mego. skrzydła - z klapą krokodylową. wychyloną (OK = 

, = 60°). 
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Jak z przebiegu tych k:zywyc� wynika, optymalny k 
chylania klapy czołoweJ dolneJ, przy którym uzys/\Vy

.
największy możliwy przyrost Llcz max dla rozpatrywUJelll) 
modelu skrzydła z klapą krokodylową zamkniętą . �ego 
tą - wynosi około ÓN opl_ 120°. Przy tym kącie � 0 War.
nia klapy czołowej otrzymujemy dla tego modelu <l:ChYle
= 0,57 i Jak r 

= 5,6
° , gdy klapa krokodylowa jest za;i;r 

i ,JcL mox = 0,81 i . I akr
= 8,7° , gdy klapa krokodylow _ę� 

wychylona OK
= 60°. a Jesl 

Podobny przebieg krzywych cL = f (a.00) otrzymujemy przv
różnych kątach ÓN klapy czołowej górnej na tym sam· 
modelu skrzydła prostokątnego. Na rys. 7 Podane są czi� 
krzywe Cz = f ( a . ) dla skrzydł�: (1)  - z klapami zamknii. 
tymi, (2) - z klapą c,z;ołową gorną <LN = 0,1 !) w Polożen' optymalnym, któremu odpowiada kąt o,v opt � 151,5° , (3) � 
z klapą ,czołową zamkniętą i kro�odylową o szerokości lK•
=0,2 l_ wychyloną o kąt

0 
o� = 60 , (4) - z klapą czołow,

wysumętą (ON opl_ 151,5 ) 1 klapą krokodylową wychylon;
(OK = 60°). I
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Rys. 3. c·harakterystyki aerodynamiczne skrzydła prostokątne!'
o profilu CAGI 2315 Bis z klapą nosową wychylaną (dolną) 0 sz�

¼ rokości -!-wychyloną pod kątem O
N i z klapą krokodylową wzdlW

całej rozpiętości skrzydła (lK = 0,2 t; a
,c 

- o0
; 60°), 
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Rys. 4. Charakterystyki aerodynamiczne skrzydła prostokątnego 
o profilu Mustang 2 z klapą nosową wychylaną (dolną) szerokości 
IN 
1wychyloną pod kątem {,

N 
1 z klapą krokodylową wzdłuż całej 

rozpiętości skrzydła (l
K 

= 0,2 !; ÓK = 0° ; 60°). 

Kąty wychylenia klapy czołowej ON ovl"' 151,5° i kroko
dylowej OK = 60° odpowiadają maksymalnej ich efektyw
ności, to znaczy, że przy tych wychyleniach uzyskuje się 
maksymalną wielkość c2 max• Kąt ON op/ = 151,5° dla klapy
czołowej górnej na modelu skrzydła prostokątnego, o pro
filu NACA 64-009, jest optymalnym kątem wychylenia ze 
względu na ,1c2 max, przy klapie krookdylowej zamkniętej,
iak też przy klapie krokodylowej wychylonej o kąt OK = 60° . 

W rozpatrywanym przypadku widzimy, że przy optymal
nym wys unięciu klapy czołowej, określonym kątem ON opl = 

"" 151,5° i przy klapie krokodylowej zamkniętej największy
Przyrost w spółczynnika Cz max wynosi Licz max"' 0,73 przy
Jednoczesnym wzroście kąta natarcia akr o LI akr

= 7,2°, zaś 
w przypadku, gdy jednocześnie· klapa krokodylowa (lK =
� 0,2 l) jest wychylona o kąt OK = 60° , to LI Cz max = 0,84
1 Llakr == 8,7° .

Podobny wpływ kąta wy,chylenia klap czołowych dol
nych na krzywe Cz = f ( a00) widać z wyników pomiarów
?1a skrzydeł prostokątnych o profilu CAGI 2315 Bis
1 0 Profilu Mustang 2, pokazanych na rys. 3 i 4.

Optymalny kąt wychylenia klapy czołowej ON opt ze
względu na uzyskany największy przyrost maksymalnego
współczynnika siły nośnej L1c2 max może być określony na
podstawie systematycznych pomiarów danego skrzydła 
z daną klapą przy różnych jej wychyleniach ON, 

Rys. 8 uwidacznia przebieg zależności L1<;:z max= f (ON)
dla skrzydła prostokątnego ,o profilu laminarnym CAGI 2315 
Bis z klapami .czołowymi dolnymi o różnych względnych 

ZN 
szerokościach -

l
-. 

Należy również mieć na uwadze, że zaokrąglenie krawę
dzi natarcia klapy, o czym będzie mowa dalej, ma również
znaczny wpływ na przyrost L1c2 max przy tej samej szero

/N 
kości -

1
- klapy i tym samym jej wychyleniu ÓN. 

Z przedstawionych krzywych widać, że optymalne kąty 
wychylenia klap .czołowych dla modelu skrzydła o profilu 

IN 
CAGI 2315 Bis, z klapami czołowymi różnej szerokości -

1
-

i z różnymi zaokrągleniami ich krawędzi natarcia są za
warte w przedziale 

130° 
< ON ovt < 140° .

Praktycznie biorąc, można przyjąć dla danego modelu
optymalny kąt wychylenia równy ON ovl "'135° . Oczywiście,
dla innych modeli skrzydeł, o innych profilach z podobny
mi klapami kąty ON ovt będą inne.

IN 
b) Wpływ szerokości -

1
- klapy czołowej na Licz max 

Na podstawie wyników systematycznych pomiarów siły 
nośnej skrzydła prostokątnego o profilu CAGI 2315 Bis 
z klapami czołowymi dolnymi o różnych szerokościach 

IN 
względnych -

1
- przy ich optymalnym wychyleniu ON opl =

= 135 ° otrzymano wykres Cz max= f ( 
1

; ) . W ten sposób

--· • o ó,, =0
- Q4r---���,-C>,-t------i--- •cf,,= /00

+ / '-01=110 
t:, ó,.,·/20

--t-,1-----j-----r-- + ó,.=135 

Re
= 6·!06 

-8 o 8 /6 IX:.. 24
TL·I07/G3 R-S 

Rys. 5. Wpływ kąta wychylenia {,
N klapy czołowej dolnej (lN=0,l 1) 

na przebieg krzywej c2 - f (a00) skrzydła prostokątnego o profilu 
NACA 64-009. 
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Rys. 6. Wpływ kąta wychylenia ON klapy czołowej dolnej (LN = 0. l !) 

na przebieg krzywej c7 = f (u=) skrzydła prostokątnego o profilu 
NACA Gq-Q09, klapą krolrndylową (IK = 0,2 l; i5K = 60°). 

ZN 
marny uwidoczniony wpływ szerokości klapy czołowej -

1
--

na przyrost Llc2 max przy optymalnym kącie wychylenia 
ON oot c-v 135° dla dwóch różnych ukształtowań krawędzi 
natarcia 2rN = 0,008 l i 2rN = 0,024 l przy wychyleniu kla
py krokodylowej (lK = 0,2 l) równym OK = 0°, 60°. Dla tego 
modelu mamy Licz max = 0,72 przy lN = 0,2 1, 2rx = 0,024 l 
i OK = 60° . 

Na wykresie rys. 9 widać wyraźny wpływ ukształtowania 
krawędzi natarcia klapy czołowej. Na przykład taki sam 
przyrost Licz max = 0,52 można uzyskać na tym samym mo
delu skrzydła przez zastosowanie klapy czołowej o szero
kości dwa razy mniejszej i równej lN = 0,05 l przez nada
nie zaokrąglenia krawędzi natarcia klapy o średnicy 2rN =
= 0,024 l. 

c) Wpływ ukształtowania krawędzi natarcia klapy czołowej
na Licz max

Przez odpowiednie zaokrąglenie w postaci walca kra
wędzi klapy czołowej uzyskuje się znaczne polepszenie jej 
efektywnoś-ci na przyrost Licz max- Jako miarę tego zaokrą
glenia przyjmujemy stosunek średnicy walca 2rN do cię-

2 rN 
ciwy skrzydła l, czyli -

1
-, albo też do szerokości klapy 

lN, czyli 
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Wpływ ukształtowania krawędzi natarcia klap
w postaci ,za_okrągl�ni_a walcowat�go _na Llc

2 max Ies�
2
0!0\ 

::
i
::::::�: ::

r
:::�

c

w
: 

r
��� ,:a.:�

;(z{;;·)':,:•:',"
lN 

s l!y( 

prostokątnego o profi111 CAGI 2315 Bis z khpą 
wychyloną o szero�ości lN = ::,! _ l i � sze'rokości lv;2�l�
przy optymalnym ich wychyleniu, rownym ON op; "' 13�

Wpływ tego zaokrąglenia na efektywność klapy c Ol·
zależy od jej szero_k?ści. Jak widać z ry_s. 10 dla sv�z klapą o szero�osc1 l = O,l . l następuJe spadek Ac'!'/ przy zas tosowamu zaokrąglenia krawędzi natarcia ki' o średnicy 2r N> 0,3 l . Przyrost Ll Cz max dla skr � z klapą czołową o szerokości l = 0,05 l rośnie /11 

2 r  2 � 
N rN z wielkością zaokrąglenia -- i przy 

-
- == 0,48, jest 
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Rys. 7. Zależności c, = f («0o) dla skrzydła prostokątnego OP"' 
1 2 - Oli!u NACA 64-009 z klapą czołową górną (LN = 0,1 l; rN-' 
przy optymalnym kącie wychylenia ON oot = 151,5° i z klapą r

kodylową (Lk = 0,2 l; Ok = 0° ; 60°) 



. d ukrotnie większy od przyrostu L'.I Cz mfix, jaki się uzy
wie_ w pomocą tej klapy z ostrą krawędzią natarcia. skuJe za 

d) Wpb'W szczeliny'między klapą czołową i skrzydłem na c
7 

p ez od.sunięcie klapy czołowej od skrzydła otrzymuje:ny 
r
z
11- 11ę• wpływ jej na charakterystykę aerodynamicznąszcze • • k • b • • d jest niekorzystny, me uzys UJemy owiem za nego prawie

Q1-

0;, 

az 

d°;: =O 
of ·005 2(" =aD08
e 005 0.024 
r:, O.IO Q(f]B 
+ 0.20 0.008

ef,; c50• 
of.ti.,0012r-. 0 0,I108 

I · ' I ,
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• 0.05 0024
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Rys. 8. Zależność LI c
2 max= f (/5N) dla modelu skrzydła prnsto

kąlnego o profilu laminarnym CAGI 2315 Bis z klc1pami czołowymi 

dolnymi o różnej szerokości względnej l� i różnymi zaokrąglenia-
mi ich krawędzi natarcia 

�[z mox 
0,71-------+-----+-----

06'----...,__ 

0,05 0,1 0,15 0,20 
TL·(07/o31(-9 

Rys. 9. Wpływ szerokości .!!!..._ klapy czołowej dolnej na przyrost 
l Ac, max skrzydła prostokątnego o profilu CAGI 2315 Bis przy jej • 

optymalnym wychyleniu 15N opf = 135° 

Przyrostu współczynnika siły nośnej, jedynie zwiększenie 
kąta natarcia a0

kr, to znaczy przesunięcie maksimum luzy
wej c, = f (a) na większe kąty natarcia, co widać z rysun
ku 11, na którym pokazany jest wpływ wychylenia klapy 
czołowej ze szczeliną c

5 = O Ol L na przebieg krzywych Cz
= 

"'f (a). ' 

\VpJyw klap czołowych na moment podłużny skrzydła 

Wpływ klap czołowych na współczynniki momentu podłuż
�ego względem krawędzi natarcia skrzydła uwidoczniony 
Jest na _rys. 3 i 4, a na rys. 12 pokazany jest wpływ klapy czołowei górnej i dolnej przy optymalnym ich położeniu 
�a �s_półczynnik momentu Cm 0•25 = f (c2) dla skrzydła 

P10f.1lu NACA 64-009 z klapą krokodylową LK = 0,2 L 
iarnkmętą i Wychyloną OK = 60° . 

Jak widać, klapy czołowe p,owodują zmianę nachylenia 
de 

krzywej momentów, to znaczy wielkości • :z 
dcm tak że otrzy

mujemy wzrost współczynnika momentu podłużnego skrzy
dła wraz ,ze wzrostem współczynnika siły nośnej aż do 
osiągnięcia Cz max. i dalej następuje spadek. Klapy czołowe 
powodują więc przesunięcie środka naporu na skrzydle 
?O przodu w obszarze liniowej zależności c, = f (cm), co 
Jes� :"ynikiem zwiększenia powierzchni nośnej przedniej 
częsc1 skrzydła, wskutek wysunięcia względem wychylenia 
klapy czołowej. 

Ro zkład ciśnień na klapie czołowej 

Przy projektowaniu skrzydeł z klapami ważne jest zna{:: 
rozkład obciążenia na klapach, to znaczy mieć podane roz
kłady ciśnień w poszczególnych prz.ekrojach klapy wysu
niętej na różnych kątach natarcia skrzydła. 

Na rys. 13 pokazany jest rozkład ciśnień na klapie czo
ł-owej (lN = 0,1 l; 2rN = 0,167 LN) w przekroju środkowym 
skrzydła, wychylonej o optymalny kąt ON opt

"' 130° , na róż
nych kątach natarcia modelu skrzydła o zmodyfikowanym 
profilu Mustang 2 z zamkniętą klapą krokodylową <LK = 

= 0,2 L), zaś na rys. 14 pokazany jest rozkład ciśnień w tym 

D,fl----1-----+----+----+------j 

o a, 0,2 0,4 2r,,/111 

I,,. •O, fi 

� 

-----

2r11·0.08/N 

T'"1tJ1/U INO 

Rys. 10. Wpływ wielkości zaokr,1glenia 
2 rt krawędzi natarcia kla

py czołowej dolnej przy optymalnym wychyleniu 15N opl = 135° na 
L1 c

2 max skrzydła o profilu CAGI 2315 Bis 
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Rys. 11. Wpływ szczeliny (s = 0,01 t) między klapą czołową (lN =

= 0,1 t; 2 rN � 0,12 lN) i skrzydłem (profil CAGI 2315 Bis) na współ
czynniki siły nośnej c

2 
= f ("=) przy różnych kątach wychylenia

ON 
klapy 

2,8---�--�------�---�--� 

Cz 

2,4 

Or----+----+--�-1--....,.,._ ....... __ _.. __ --' 

-0,4 Skrzydło z klopa czofowq

górna dolnq 
ci:: 

N ó,;. o,; ó/ 
-0,8 o o o 

□ f5!,5 o • 120 o 

-1,2 o o 60 " 120 60 
6 151,5 60 

-0,3 -0,2 -O,/

Re =6·!06 

o 0,t Cm
4Z5 

a:

TL·/07/6:1 R·/2 

Rys. 12. Krzywe współczynnika momentu podłużnego c2 = f (c111 0_2,,i 
dla skrzydła prostokątnego o profilu NACA 64-009, z klapą czoło
wą (wysuwaną) górną (lN = 0,1 l; 2 rN = 0,012 l) i z klapą czołową 
(wychylaną) dolną (lN = 0,1 l; 2 rN = 0,012 l; /'J

N 
= 120 °) i z klapą

krokodylową (l
K 

= 0,2 t; �
K 

= o0
; 60°) 
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Rys. 13. Rozkład ciśnień na kłapie czołowej dolnej (IN ;O,! 
2 rN = 0,167 l ) wychylonej o kąt optymalny CJN opl = 130° dla ro 
nych kątów natarcia modelu skrzydła prostokątnego o pro� 

rus tang 2 z klapą krokodylową (! k = 0,2 l) zamkniętą 
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Nr cig i ex:.. I Cn. I Ó. 
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I.O
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7 20 95 251 � 
8 22 !to 3.12 f; ·� 
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IO 24 12.4 /36 ,m
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Rys. 14. Rozkład ciśnień na klapie czołowej dolnej (tN �i 
2 rN = 0,167 ŁN) wychylonej o kąty ON = 120 ° i �N

= 110° na� 
nych kątach natarcia modelu skrzydła prostokątnego o pr�, 

Mustang 2 z klapą krokodylową (l
k 

= 0,1 l) otwartą (Ók �i,; 



rzekroju klapy przy jej wychyleniach ON = 1 10° 

samY;:\fo• na różnych kątach natar�ia, przy otwartej kla-
1 

.

0
·\rokoct'y1owej ([K = 0,2 l; ON = 60 ). 

pie 
d Y rozkład ciśnień jest przystosowany do określenia 

. Po a�malnej PnN do cięciwy klapy działającej na klapę. 
�ieI��ść współczynników tej siły, określonych jako 

lN PnN 1 J L1p 
C11N = --[- = -

1
- -- dx 

q· N N q 

podane są w tabelach. Maksym_alna wi�lko�ć tego 7vspólczyn-
.k przy klapie krokodyloweJ zamknięte] wynosi C11N mas = 

Dl a • t • - 17
° t • kl ł "'2,7 na kącie na arcia aoo - przy o warci u apy czo o-

wej ÓN opl� 130°, 
k
zaś. przy f la]:>ie krok�ig"l�wej otw�rtej -:--

CnN max= 3,7, na ąc1e na arcie a00 = 1 przy o warci u 
klapy czołowej óN = 110° . 

Wpływ klap! czołowej n�a . rozkład c1s111en na skrz:;,:d .. e 
uwidoczniony Jest na rys. l_;i 1 _16. Na rys. 15 pokazany Jest 
rozkład ciśnień w przekroJu srodkowym modelu skrzydła 
prostokątnego o profilu zmodyfikowanym Mustang 2, łącz
nie z klapą c-zołową (lN = 0,1 1, 2rN = 0,.167 lN) wychyloną 
0 kąt ÓN opl = 130° i klapą krokodylową zamkniętą, na 
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Rys. 15. Rozkład ciśnień w przekroju środkowym modelu skrzydła 
��os

_tokątnego o profilu Mustang 2, łącznie z klapą czołową (lN =' l, 2 rN = 0,167 łN) wychyloną <!N oot = 130°. Klapa krokodylowa 
zamknięta 
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3 8,0 1.56 
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6 23,5 2,64 

7 26,0 1.36 
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Rys. 16. Rozkład ciśnień w przekroju środkowym modelu skrzydła 
prostokątnego o profilu Mustang 2, łącznie z klapą czołową 
(LN=0,1 l; 2 rN = 0,167 LN) wychyloną o kąt optymalny <!N op/ =110°. 

Klapa krokodylowa (Lk = 0,2 ł) otwarta (<Jk = 60°). 

rys. 16 - w tym samym przekroju, tylko przy wychyleniu
klapy czołowej ÓN = 110 i wychyleniu klapy kro,kodylowej
(lK = 0,2 l) OK = 60° . 

W tabelach podane są wielkości współczynników c11 siły 
normalnej działającej w danym przekroju oraz wielkości 
kątów natarcia ao-.,· 

Wnioski 

Na podstawie rozpatrzonych wyników pomiarów skrzydeł 
prostokątnych o różnych profilach z klapami czołowymi 
można wysnuć następujące wnioski: 

1. Klapy czołowe wykazują duży wpływ na przyrost 
L1c2 max i na zwiększenie krytycznego kąta akr- Wpływ ten
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zaie± od kąta wychylenia /JN, k�apy czolo:Nej, _od -�ej sze

rokoici LN i od ukształtowania jeJ krawędzi _na
(
ta_rcia:) jest

2 Skuteczność klapy czołowej wysuwa�cJ goi::neJ . .. 
większa od skutecznoś-c_i klapy wychyla_neJ (dolneJ) teJ sa-

mej wielkości i podobme ukształtowane.]._ k. dl 
3 Skuteczność klapy czołowej jest większa na s 1 zy e 

0 cieńszym profilu niż na skrzydle o profilu g�ubszym •. 
4. Optymalny kąt wychtenia klapy �zoloweJ ON opt Jest 

zawarty w przedziale 120 < ON op�< 1::iO. 
5. Przez zastosowanie odpowied�10 dobranych kl�p czoło

wych można uzyskać przy zamkmęt�ch klaf:lach �rokod.y lo-:
wych przyrost maksymalnego wspołczynnika siły nosneJ

Li C z max . 100 = 720/o współczynnika Cz max skrży-wynoszący 
Cz max 

dła bez klapy i zwiększenie krytycznego kąta natarcia

Liakr--· 100 = 6810/o. 
oaur 
6. Skuteczność klapy czołowej zależy od promienia zao-

krąglenia jej krawędzi natarcia. 
7. Wpływ szczeliny między klapą czołową I skrzydłem

nie wykazuje skutec-zności klapy czołowej. 
8. Klapy czołowe powodują przesunięcie śr�dka rnporu

wypadkowej sil aerodynamicznych ku przodowi skrzydła. 
9. Na małych kątach natarcia skuteczność klap czoło

wych jest ujemna; występuje spadek siły nośnej i wzrost 
oporu. 

Inż. JERZY TYRCHA 

Pr�e:- odpow_icdn_i dobór klapy czol_owej i klap 
loweJ I odpow1ednte synchronizowanie ich otwi1; 

_krokl)J
J
,

uzyskać polepszenie własności aerodynamicznyc�la ·mo�
na małych kątach natarcia. - skrzy�
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629.U

Poduszkowce 

Wstęp 

W polskiej nomenklaturze technicznej u t;,irła się nazwa 
„poduszkowiec" w odniesieniu do pojazdów poruszających 
się nad powierzchnią ziemi dzięki istnieniu tzw. ,,poduszki
powietrznej", tj. przestrzeni, w której ciśnienie jest wyższe
od ciśnienia atmosferycznego. 

Dla poduszkowców przestrzeń ta jest ograniczona po
wierzchnią dolną pojazdu, powierzchnią ziemi i powierz
chnią prostopadłą do powierzchni ziemi, wyznaczoną przez 
kontur zewnętrzny pojazdu, a ściślej kontur zewnętrzny 
jego części nośnej. 

Abstrahując od tego czy nazwa ta jest najladniejsz::i 
i najtrafniejsza, w niniejszym artykule użyto tej nazwy ze 
względu na to, że jest ona ogólnie zrozumiała i chyba zdo
była sobie już prawo obywa telstwra. 

Poduszkowce jako idea - są już dość stare, ponieważ 
pierwszy patent na tego rodzaju pojazd został zgłoszony 
już w latach trzydziestych. Szersze zainteresowanie podusz
kowcami datuje się jednrak dopiero od paru lat. 

Pierwszym pojazdem tego typu, posiadającym cechy użyt
kowe, był ogólnie znany angielski Hovercraft SRN-1, któ
rego publicz_ny pokaz odbył się w 1959 roku w Farnborough.

W następnych miesiącach i latach pojawił się szereg arty
kułów i publikacji na temt1t poduszkowców w prasie tech
nicznej wielu państw. 

Zagadn_i,eniem tym - ze względu na jego specyfikę - za
jęły się zarówno firmy i instytuty lotnicze, jak i samocho
dowe, kolejowe i okrętowe. 

Rys. l 
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Powstaje szereg konstrukcji do 'wiadczalnych i użyfu 
wych, przeznaczonych do różnych zadań i różniących 1 
bardzo znacznie pod względem konstrukcji i sposobu u11: 
krania „poduszki powietrznej". - • 

Celem niniejszego artykułu jest zapoznanie czytelniki
ze stanem obecnym i perspektywami rozwoju poduszk�
ców. 

Rodzaje poduszkowców 

Spośród obecnie budowanych i projektowanych podcs
kowców można wyodrębnić następujące grupy i podgrq
(rys. 2). 

Obecnje omówione zostaną poszczególne grupy. 

A I. Poduszkowce z komorą wyrównawczą (rys. 3) 

Pod dzwon A tłoczone jest przez wentylator B powiet 
pod ciśnieniem ·rzędu 100-500 kG/m2. 

W komorze, u tworzonej przez dzwon, następuje wy!Ó1 
na nie ciśnienia i siła nośna P = Ll p F, gdzie Jp =pn-! 
jest nadciśnieniem panującym pod dzwonem, a F jest? 
lem rzutu dzwonu na płaszczyznę podłoża. 

Jest rzeczą oczywistą, że gdy wartość siły ·p będzie 11il 
sza od ciężaru G, to pojazd uniesie się do góry. Wytwo 
na jednak różnica ciśnień J I) spowoduje, że powietrze si 
dzwonu będzie wypływać do otaczającej przestrzeni pn 

POdliSZKONCB 
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I. powstałą między krawędzią dzwonu, a powierz
,zcze inę 
0hnią podloza. 

· t d d • . dkość wypływu powie rza spo zwonu, zgodnie
P\ę 

naniem charakteryzującym wypływ cieczy nieściśliz �ow

e zbiornika ciśnieniowego, może być wyrażona zaweJ z 
leżnością

[l]

gdzie k, i k2 współczynniki ch�ra.kteryzu1ące kształt kra.wę
d�i dzwonu wyznaczono . . doswiadczalm� (K 1 odpow1a�a 
,,spólczynnikowi kontrakcJ1). Pole szczelmy S = Lh, gdzie
� jest długością kontu.ru, a h wysokością, na jaką uniósł
się pojazd, zwaną daleJ pułapem. 

G 
Zakładając P = G i podstawiając LIP = - otrzyma się

F 

ostatecznie

[3]

Ponieważ dla uzyskania stanu równowagi konieczne jest,
by wydatek powietrza wypływającego spod dzwonu Q' był

Rys. 3

równy wydatkowi wentylatora Q, więc 
Q' = Q i przekształceniu wzoru [3] pułap 

po podstawieniu
pojazdu wyniesie

Q ,./F(! h = k.L V c 2 [4]

Na 75 'Y/w
Ponieważ wydatek wentylatora Q = 

A 
, więc po

Lip 

podstawieniu do wzoru [4] wyrażenie na pułap przyjmie
postać 

h = 

Ponieważ cismenia są niewielkie możemy przyjąć, że

gęstość e = 0,125 i nie ulega zmia�ie, skąd -. / � = 4 i po wy-
. - V (! 

mnożeniu:

Zgodnie z powyższym wzorem, pojazd o obrysie kołowym,
0 średnicy D - 2 m ciężarze G - 200 kG, wyposażony
W .silnik napędzający' wentylator o mocy Ne - 10 KM, bę
dzie posiada! pułap h = 3,5 cm. 

�a�. widać, pułap takiego pojazdu jest niewielki i trudno
mowie o pokonywaniu trudniejszego terenu. 
k

W celu P<_>prawienia własności „trakcyjnych" w podusz
• ow�ach teJ grupy i nie tylko tej grupy, stosowane są
spe�Ja)ne fartuchy z elastycznego materiału, których dzia
!ame ilustruje rys. 4. 
k G�y, pojazd natrafi na przeszkodę B o wysokości H' np. 
am'.�n! to wówczas fartuch A ugnie się, co pozwoli na

prze3s cie nad przeszkodą.

Fartuchy takie wykonywane są z tkaniny, z płatów gumy
lub w postaci szczotki włosianej. 

A 2. Poduszkowce z filmem powietrznym (rys. 5)

Przez wentylator lub sprzężarkę A tłoczone jest pod płyt
kę B sprężone powietrze, różnica ciśnień działająca na
płytkę powoduje uniesienie się jej. 

Rys. 4

Konstrukcja. ta ze względu na niewielkie pułapy rzędu
milimetrów nadaje się w zasadzie jedynie dla pojazdów po
ruszających się po specjalnych bieżniach. 

Przykładem dostosowania tej grupy pojazdu do normal
nych torowisk jest rozwiązanie pokazane na rys . 6. 

Przez przewód A tłoc,zone jest sprężone powietrze, które
uchodząc otworami B powoduje powstanie między śHzgiem
C a główką szyny D -szczeliny powietrznej. 

Przy poruszaniu się ślizgu C względem szyny D tarcie
suche zostaje zastąpione tarciem płynnym, przy czym fil
mem smarującym jest powietrze.

Rys. 5

Nie trzeba wyjaśniać, że opory tarcia w takiej konstruk
cji są znacznie niższe, niż opory tarcia tocznego kół po
szynie. 

Jednak powierzchnia szyny musi być czysta, nie można
sobie wyobrazić poruszania się pojazdu wyposażonego w ta
kie ślizgi po torowiska,ch zasypanych śniegiem, co gorsze -
po torowiskach obmarzniętych.

B 1. Poduszkowce z dyszą pierścieniową (�ys. 7)

Na obwodzie poduszkowca znajduje się stosunkowo wąs�
ka szczelina o szerokości t, nachylona do pionu pod kątem y.

Strumień powietrza wypływający z dyszy pierścieniowej
na skutek różnicy ciśnień zostaje odchylony na zewnątrz. 
Pułapem pojazdu jest więc wysokość „h", na której nastąpi
odchylenie strumienia o kąt a = 90 + y.

Ry:;,. 6

Rzecz jasna, że w pojeździe tego typu pułap zależny jest 
od ciśnienia Pn lub ściślej od różnicy ciśnień Lip, energii
kinetycznej strumienia wypływającego powietrza oraz od
wielkości kąta y. 

Na temat dyszy pierścieniowej opublikowano szereg teo
rii, które czytelnik znajdzie w publikacjach wymienionych
na końcu artykułu. 
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Ze względu na opisowy ,charakt_er, �rt)'.kuł1;1, o_graniczono

się do podania elementarnego wyJasn�em� zJ_awiska. 
ie 

Strumień wypływający z dyszy znaJduJe �1ę _na !5ran . Y
dwóch obszarów o ciśnieniach Pn i Po, znaJdUJe się więc
pod działaniem przyspieszeń skierowanych prostopadle do
osi strumienia. 

Rys. 7 

Zakładając, że grubość strumienia t = const i prędkość 
średnia strumienia V = ,const, przyspieszenie to będzie 
przyspies,zeniem dośrodkowym w ruchu po torze kołowym. 

y2

a=-

r 

Skąd siła dośrodkowa działająca na jednostkę powierz
chni bocznej strumienia 

P dośr = L'.lp = (}t

Ponieważ okrąg koła stanowiącego oś strumienia z zało
żenia jest styczny do osi dyszy w miejscu wylotu i do po
wierzchni podłoża, pułap 

h = r + r sin e = r (11 + sin G) 

wyrażając więc r przez h nadciśnienie pod poduszkowcem 

skąd 

L'.lp = 0 t v2 (1 + sin G) G 
h F 

ot V2 (1 + sin G) F 
h = --=-------'------'-

G 

Korzystaj>ąc z zależności T = L t oV2 N = TV mamy osta-
tecznie 

gdzie 'YJs współczynnik sprawności uwzględniający straty 
przy przepływie strumienia przez wentylator, kanał pier
ścieniowy i straty na wylocie z dyszy, a Ne - moc silnika 
w KM. 

Dzięki względnej prostocie oraz dobrym osiągom, podusz
kowce z dyszą pierścieniową 2nalazły obecnie szerokie za
stosowanie. Wypływające z dyszy powietrze można pr,zy
równać do wspomnianego uprzednio elastycznego fartucha 
stosowanego w poduszkowcach z komorą wyrównawczą. 

B 2. Poduszkowce z dyszą p_ierfoieniową i recyrkulacją 
(rys. 8) 

Zasadniczą cechą tego typu pojazdu jest zastosowanie 
pewnego rodzaju uszczelnienia labiryntowego, dzięki któ-

:� �== .=.__-=_ - ==--
-- �- 7

Tl-ą.JJóJ 8 

Rys. 8 
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remu następuje znaczne zmniejszenie prędkości Wypj
powietrza spod poduszkowca. _ 

Wyniki uzyskane przy badamach modeli pozwalają 
widywać, że poduszkowce tego rodzaju będą miały n�
sze osiągi. aiI 

Przewiduje się na podstawie badań przeprowadzon h modelach w �rzep�ywie. d:"'u:'-'ymiarowym, że Poduszk� ,'taki może os1ągnąc obc1�zeme: m�cy __ rz�d� 50 kG/KM 11.', pułapie wy:1oszącym_ 2
°/_o sredi:11cy 1. c1smen1U około 50kG�PorównuJąC te os1ąg1 Z os1ągar_m UZ)'.Skanxmi W obee stosowanych poduszkowcach nalezy stw1erdz1c, ż e  konc �ta - mimo trudności konstrukcyjnych - je st bardz�!)::chęcająca. u

C. Poduszkowce tunelowe (rys. 9) 

w poduszkowcach tego typu wykorzystywany jest e' 
sprężania po"-'.ietrza _Przepły�aj�cego przez _dyszę, utwo: 
ną przez pow1erzchmę podloza 1 dolną powierzchnię poj, 
du w czasie ruchu postępowego. 

Oczywiste, że pojazd taki może osiągnąć wymagany� 
łap dopiero po osiągnięciu odpowiedniej prędkości rn' 
więc być wyposażony w kola, płozy lub pływaki, �mo[ 
wiające rozbieg. 

Rys. 9 

Wydaje się jednak, że mimo tej wady, pojazdy tego tn 
mają duże perspektywy dla szybkiej komunik acji na 
odległości ze względu na niewielkie opory i bardzo zwa, 
i prostą konstrukcję. Tak, jak pojazd przed stawiony1 
rys. 9 można w pewnym sensie przyrównać do poduszko� 
z komorą wyrównawczą, przy czym wentylator został 1 
stąpio,ny chwytem powietrza skierowanym do przodu,u 
pewną odmianę poduszkowca tunelowego, pokazaną 1 
rys. 10, można przyrównać do poduszkowca z dyszą pi! 
ścieni ową. 

W poduszkowcu tym, przeznaczonym dla dużych prędl, 
ści ma być zastosowany dodatkowy chwyt powietrza, pn 
który powietrze będzie dostarczone do dysz szczelinowy, 
umieszczonych po bokach pojazdu. Zastosowanie dysz um 
żliwi zwiększenie pułapu, podobnie jak to ma miejscewp 
duszkowcach z dyszą pierścieniową. 

Przytoczony powyżej podział poduszkowców na rodzą 
byłby niepełny, jeżeliby nie omówić poduszkowców pr. 
znaczonych wyłącznie do poruszania się nad wodą. 

Rys. 10 



z rodzajów poduszkowca nawodnego jest po-Jedn:ec z komorą wyrównawczą, dyszą pierścieniową, duszko 
duszkowiec tunelowy zaopatrzony w boczne płyty

CZY po 

(rY\i 
1
�;

.
- istnieniu płyt _bocznych powie:z�hnia . wylotu po-

D 
ę 

(patrz wzory 2 i 3) S = L h zmmeJsza się ze wzglę
wietr

za
zmniejszenie L, a co za tym idzie - przy tej samejdu na 

silnika może być_ zwię�s�ony pułap lub przy tym s a-moc� ulapie może byc zmmeJszona moc pob_iera:1a. . mkoriyść ta jes_t _jed�ak realna ty�ko dla _POJazdow z me-
. lkimi prędkosciami postępowymi; dla większych prędko

)v!epostępowych opory tarcia takich płyt bocznych są tak SC! b k • t h , . 1 d •e że moc potrze na na po oname yc oporow wie o-uz • • d " k t k t krotnie przewyzsza moc „zaoszczę zoną na s u e zas o-
sowania płyt bocznych. 

Rys. 11 

Innym rozwiązaniem dla poduszkowców nawodnych jest 
odmiana poduszkowca z dyszą pierścieniową, przy czym 
przez dyszę pierścieniową zamiast powietrza tłoczona jest 
woda. 

Woda do dyszy pierścieniowej podawana jest przez spe
cjaln ą pompę. Do pompy woda z.ostaje_ zassana poprzez 
przewód z chwytem zanurz_onym w _ wodzie: . 

Zastosowanie wody zamias t powietrz a  Jest uzasadnione 
tym, że strumień wody, a więc czynnika o z:1acz:1ie więk
szej gęstości, b ędzie posiadał tę samą en�r!5ię kmetyc�ną_. 
przy znacznie mniejszym wydatku. _z drugi�J �tr<:my, dzięki 
dużej masie cząstek wody, odchylenie strumienia przez nad
ciśnienie w poduszce powietrznej będzie mniejsze, niż dla 

strumienia powietrznego. 
w efekcie można więc zastosować d o pompowania wody

urządzen:11 o znacznie mniejszych wymiarach gabarytowych 
niż wentylatory lub uzyskanie przy tej samej mocy więk
szych pułapów. 

W układzie tym istnieje jednak konieczność stosowania 

dodatkowo wentylatora dla wytworzenia poduszki po
wietrznej. 

Jest to więc układ zbliżony również do podi.:,:,zkowca 

z komorą wyrównawczą, przy czym rolę fartucha spełn:r.1
tutaj strumień wody. 

Osobny podział poduszkowców można przeprowadzić ze
względu na rodzaj napędu stosowanego dla uzyskania ru
chu postępowego. 

Można tu mówić o poduszkowcach z napędem integralnym
i oddzielnym. 

Pod po jęciem napędu integralnego należy rozumieć układ, 
w którym ruch postępowy uzyskiwany jest na skutek skie
rowania w odpowiednim kierunku części powietrza, dostar
czonego przez wentylator. 

Napęd tego typu może być zastosowany na przykład w po
d�szkowcach z komorą wyrównawczą lub dyszą pierście
niową. 

Schemat układu, w którym �ypływ powietrza z komory 
zbio rczej jest wykorzystany dla nadania ruchu postępo
wego, przedstawia rys. 12. 

Rys. 12 

Przy napędzie oddzielnym poduszkowiec wyposażony jest 
w osobne urządzenie, dt1jące siłę ciągu skierowaną do
przodu. 

W realizowanych konstrukcjach są to śmigła, silniki od
rzutowe lub dla pojazdów nawodnych - śruby wodne. 

W zależności od typu i przeznaczenia spotykane są róż
ne rozwiązania, z którymi czytelnik będzie mógł się zapo
znać w dalszej części artykułu poświęconej przeglądowi 
współczesnych poduszkowców. 

:t\Tn zakończenie omówienia rodzajów konstrukcji należy 
jeszcze powiedzieć parę słów na temat sterowania podusz
kowców. 

Podobnie, jak przy omawianiu napędów dla uzyskania 
ruchu postępowego, sterowanie można również podzielić na 
ster-owanie integralne i sterowanie oddzielne. 

Analogicznie do napędu integralnego, sterowanie inte
gralne polega na odpowiednim kierowaniu części powietrza
dostarczonego przez wentylator. 

Przykładem może być poduszkowiec SRN 1, w którym za
stosowano specjalne dysze (rys. 13). Przepływ przez dyszę 
jest sterowr3.ny. 

Przez odpowiednie kombinacje sterowania jest więc mo
żliwe uzyskanie wypadkowych sił ciągu, pozwalających na 

ruch postępowy w dowolnym kierunku, jak również uzys
kanie momentów wypadkowych o wektorze prostopadłym 
do powierzchni ziemi, pozwalającym na obroty pojazdu. 

Należy tutaj zwrócić uwagę na fakt, że w zasadzie podusz
kowiec jest samostateczny podłużnie i poprzecznie w związ
ku z czym nie są konieczne urządzenia do sterowania po
przecznego i podłużnego. 

Rys, 13 

Niemniej istnieją układy, w których tego typu sterowa
nie istnieje albo w celu usunięcia wpływów bocznego wia
tru czy nierównomiernego rozkładu ładunku, albo w celu 
umożliwienia pochylenia wektora siły nośnej. 

Pochylenie wektora siły nośnej pozwala na realizowanie 
sterowania podobnego do sterowania śmigłowca (rys. 14). 
To znaczy, że przez pochylenie w odpowiednim kierunku 
wektora siły nośnej pojawia się składowa pozioma powo
dująca ruch postęp9wy pojazdu. 

o. 

Rys. 14 

Sterowanie oddzielne realizowane jest przez zastosowra
nie śmigieł czy śrub wodny�h, o przeJ.sręconych w płasz
czyźnie poziomej osiach obrotu (rys. 15). . . 

w większości konstrukcji istnieją dodatkowo stateczmki 
i stery aerodynamiczn� lub hydrod�naI?iczn�. Jest rz�czą 
oczywistą, że urządzenia te mogą działac d_op1e!o po os1ą�
nięciu odpowiednie.i prędk<;>ści �ostęp?W�J, me za_st�puJą 
więc zasadniczego sterow-ama, a Jedyn!e Je uzupełmaJą. 

Przegląd współczesnych konstrukcji poduszkowców 

w obecnej chwili różnorodność rodzajów poduszkowców, 
wykonanych tak dla celów badawczych jak i użytkowych, 
jest tak duża, że nie sposób wymienić wszystkich. 
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Ograniczono się więc do przytoczenia i omówie�1ia_ jed_Y
nie konstrukcji najbardziej dojrzałych lub szczegolnie c1e-
kr3.wych. . , d n·a Ze względów historycznych nalezy zacząc o wspom. 1· -
nego we wstępie poduszkowca SRNl. , 

Poduszkowiec SRNl, należący do grupy poduszkowcow
z dyszą pierścieniową, został wykonan� w c�er_wcu 1959 r. 
w firmie Saunders-Roe Division dla celow doswiadczalnych. 

Pojazd ten, cechujący się wręcz prymitywną konstr�kcJą, 
rozwijał prędkość nad wodą do 55 km/godz, a w probach 
1113.d ziemią osiągał prędkość maksymalną około 110 km/godz 
oraz maksymalny pułap 0,4 m. 

Px 

Rys. 15 

SRNl jest wyposażony w silnik tłokowy Alis Leonides 
(435 KM), napędzający wentylator osiowy. 

Wentylator dostarcza około 700/o powietrza do dwóch
współśrodkowych dysz pierścieniowych oraz około 300/o do
specjalnych dysz, widocznych na górnej powierzchni po
jazdu. 

Odpowiednio sterowany wyd13.tek dysz orc1z odpowiednie 
ustawienie płytek sterujących, umieszczonych w strumie
niach wylotowych dysz, umożliwia przemieszczenie się po
jazdu we wszystkich kierunkach, jak również obroty wokół
osi pionowej. 

Ciśnienie poduszki powietrznej wynosi zaledwie 0,01
kG/cm2

. SRNl był wykonany w czterech wersjach różnią
cych się znacznie między sobą tak pod względem konstruk
cji, jak i osiągów, a więc SRNl Mark 1 (1959 r.) posiadał
cięif3.r eksploatacyjny 4060 kG, prędkość 46 km/godz, gdy
SRNl Mark 4 (1961/62) posiada ciężar 7110 kG i dzic;ki wy
posażeniu w dodatkowy silnik odrzutowy Bristol Siddeley
Viper o ciągu 680 kG, osiąga prędkość powyżej 120 km/godz.
Ponadto w tej wersji przód pojazdu ma kształt dziobu 
łodzi. 

Rys. 16 

Na podstawie wyników prób przeprowadzonych na po
duszkowcu SRNl został opracowr3.ny i wykonany SRN2 
(rys. 16). Jest to już pojazd użytkowy przeznaczony do prze
wozu 54-66 pasażerów. 

Dane techniczne: 
długo�ć 19,66 m, 
szerokość 8,99 m, 
maks. ciężar eksploatacyjny 35 560 kG, 
zasięg 360 km, 
prędkość podróżna 70 km/godz,
pułap normalny 0,3-0,45 m, 
pułap mraksymalny 0,76 m. 
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SRN2 wyposażony jest w cztery silniki turbino burn A 129 po 815 KM; dwa z nich napędzają d;e B�ą
la tory odśrodkowe, a dwa - śmigła napędowe um� 

Wen� 
na cokołach. ieszc� 

Sterowanie pojazdu odbywa się przez odchylen· śmigłowych wokół osi pi _onowej oraz przez zmi/e ilJl� 
śmigieł. Przy dostateczneJ prędkości postępowej wnę _sklli 
łają przy sterowaniu stery kierunkowe. Ponadt SPóld_n,
jest wyp?sażony \'-: wod;1e zbior:1i�i ?alastowe, piz1fl�
ce na zmianę połozenia srodka c1ęzkosci. _ala� 

Dalszym_ ro�winięciem ma być 40-t?nowy poduszko._ SRN3 zabieraJący na pokład 100 pasazerów (rys. l?). 'Ili; 
Ciekawym poduszkowcem, również brytyjskim i 1 duszkowiec D. 2 firmy Wiliam Denny and Brothe� �(rys. 18). 
Jest, te;> pod1:1szkowiec _z komorą W?'równawczą i szt� nymi sc1anam1 1:JOcz1:1_ym1 (fart�cham1) wyłącznie prze� czony do komumkacJ1 nawodneJ. D. 2 zabiera 88 pasaże· i rozwija szybkość podróżną 45 km/godz. 
�uch I?ost�po,�y p_oj_az_du zapewniaj� duże śruby Wodoktore dz1ałaJą rowmez Jako urządzenia sterując e. 
Innym poduszkowcem, przezru.:1czonym do przewozu� 

sażerów, jest V A. 3 firmy Vickers Armstrong Ltd. (rys 1i Jest to poduszkowiec z dyszą pierściową. ·' 

Rys. 17 

Dane techniczne V A. 3 przedstawiają się na stępująco: 
długość 16,67 m, 
szerokość 8,20 m, 
ciężar użyteczny 11 110 kG, 
normalrry ładunek 24 pasażerów, 
prędkość podróżna 113 km/godz, 
maks. pułap zawisu 0,20 m, 
maks. pułap przy prędkości postępowej 0,69 m. 

Poduszkowiec wypou.:1żony jest w cztery silniki Blackb, 
Turmo 603; dwa do napędu wentylatorów odśrodkowy 
i dwa do napędu śmigieł. 

Sterowanie odbywa się przez wychylenie sterów zna�
jących się w strumieniach śmigłowych. 

Jak widać z przytoczonych danych, mimo że pojazd i 
nie posiada tak dopracowanych i eleganckich kształtów) 
.STIN2, to osiągi jego są bardzo interesujące. 

Rys. 18 



Rys. 20 

Rys. �1 

Rys. 19 

Bardzo efektowną konstrukcją jest Air Scooter firmy 
Bell (rys. 20). 

Jest to jednoosobowy poduszkowiec z komorą wyrównaw
czą, przy czym rolę fartucha spełnia szczotka włosiana na 
całym obwodzie pojazdu. 

Podus·zkowiec wyposażony jest w silnik o mocy 14 KM, 
napędzający wentylator o średnicy 76 cm. Długość pojazdu 
wynosi 2,16 m, a szerokość 1,35 m. 

Air Scooter rozwija prędkość do 40 km/godz i osiąga 
pułap wynoszący 6,5 cm. 

Bardzo ciekawe jest to, że pojazd ten został wykonany 
w wyjątkowo krótkim czasie - 33 dni. 

Podstawowymi materiałami użytymi do produkcji są alu-
minium i laminat szklany. 

Sterowanie i napęd pojazdu odbywa się przez upust po
wietrza z komory wyrównawczej, poprzez odpowiednio 
skierowane, sterowane wyloty (widoczne na powierzchniach 
bocznych pojazdu). 

Zastosowanie fartuchów wodnych można z kolei zaobser
wować na poduszkowcu XHS-1 Hydrostreak, firmy Hug
hes Toel Company (rys. 21). 

Poduszkowiec posiada sztywne ściany boczne, a fartuchy 
wodne zastosowane są jedynie na kniwędzi przedniej i tyl
nej. Wykonano parę wersji tego pojazdu. Prototyp był wy
posażony w trzy silniki o mocy 80 KM. Dwa z nich napę
dzały śruby wodne i pompy wodne, a trzeci wentylator. 

Pojazd jest wyposażony w normalne stery wodne, sta
nowiące przedłużenie ścian bocznych. 

Wymiary pojazdu wynoszą: długość 6,40, szer. 3,35 m. Cię
żar eksploatacyjny pojazdu - 2 tony, prędkość podróżna 
46 km/godz. 

Do bardzo ciekawych konstrukcji należy BC.4 Terrapla
ne, opracowany przez francuską firmę Bertin Cie. 

Pojazd posiada osiem niemleżnych komór o średnicy 
1,55 m z fartuchami o wysokości 0,55 m. Napęd pojazdu 
stanowi silnik odrzutowy Marbore II, wyposażony w wielo
stopniowy injektor dostarczający powietrze do komór. 

Dane pojazdu przedstawiają się następująco: 

długość - 7,80 m, szerokość - 3,20 m, cięż,1r własny 
1500 kG, udźwig - 2000 kG, ciężar eksploatacyjny 
3500 kG. 

Pojazd pokonuje przeszkody o wysokości do 0,5 m. 

TECHNIKA LOTNICZA NR 4/1964 fł7 



w stadium projektów wstępnych znajduje się szereg k.on
struk:cji. Są to angielskie projekty poduszkowca pasazer
skiego o ciężarze eksploatacyjnym wynoszącym , 10� . ton, 
amerykańskie koncepcje poduszkowców-lotniskowcow i 11:n�. 

Na uwagę 7t.3.sługuje projekt pojazdu związaneg? z b1e�
nią - pewnego rodzaju pociągu napędzanego ele1dr)'.czme 
i utrzymującego się nad ziemią bądź na filmie powietrz
nym, bądź na zasadzie komór wyrównawczych. 

Rozważa się obecnie możliwości stosowania dużych po
dusŻkowców do komunikacji, na przyk;t.3.d przez kanał La 
Manche. 

Zakończenie 

Na pewno w dziedzinie konstrukcji poduszkowców nie 
zostało jeszcze powiedziane ostatnie słowo i najbliższe la ta 
przyniosą szereg nowych i ciekawych rozwiązań. 

120 {50 
Prędkość 

Rys, 22 

200 2'70 280 
{kir,;godz) 

Zostanie przypuszczalnie opracowane .zagadnienie du?.ych 
prędkości, zwiększy się obciążenie mocy przy uzasadnio
nym eksploatacyjnie pułapie. 

Wydaje się jednak, że ten rodzaj pojazdu nie wyprze po
jazdów kołowych, jak samochody czy koleje ani jednostek 
pływających. 

Mgr inż. JANUSZ POLKOWSKI 

Poduszkowce staną się uzupełnieniem stosowany h 
nie śr.C?dków .transp?rt.u z pr�eznaczniem do szybkie

c 
k

obei.
nikacJ1 pasazerskieJ i specJalnych zadań. J Olliu.

Zależność między poborem mocy a prędkością ilustrui·wykres (rys. 22). 
Nie należy przypuszczać, że w toku rozwoju podu k 

ców jakiś ich rodzaj wyprze pozostałe, a ra c zej 
st o�

z tych rod;,,;1jów znajdzie specyficzne zastosowanie. 
azc_

Ogólnie można przewidywać następujące kierunk' 
woju. Poduszkowce z filmem powietrznym znajdą za

1/1
wanie jako pojazdy pasażerskie na trasach o dużym n

o�
leniu r1:1c�u pasażerskieg� - �dpowiedn�k szybkich k: 
dalekobieznych - poruszaJące się po specJalnych bieżnia. • Q 

Poduszkowce � komorą wyr_own�wczą maj� przyszlośq 
dynie w zakresie małych poJazdow, dla ktorych główny wymaganiem będzie prostota konstruk.cji. Będą to na pr� 
kład pojazd:y u�yt�owane �porady��ll!�, ?la których w�
niejszy będzie ms�i �_oszt w,11sny

'. 
mz _n1s�1e koszty eksp]�

tac.ii. Mogą to byc roznego rodzaJu wozk1 transportowe� 
jazdy poruszające się po nawierzchniach równych lee� n 
przygotowanych, jak na przykład podmokle łąki. 

Puduszkowce tunelowe znajdą gł?wnie zastosowanie ja! 
szybki dalekodystansowy nawodny srodek lokomocji na di 
żych jeziorach czy morzach lub też jako pojazd szosow 

Należy przypuszczać, że najbardziej uniwersalne zastos 
wanie znajdą jednak poduszkowce z dyszą pierścienia,
i to tak dla transportu cywilnego, jak i wojskowego. 

Głównym zastosowaniem tych pojazdów stanie się szyb 
ki transport ludzi i towarów w trudnym terenie (stelli 
mokradła itp.), pozbawionym dróg. 

Ponadto pojazdy takie będą stosowane na trasa ch prn 
biegających częściowo lądem, a częściowo wodą . 

Umożliwi to na przykład utworzenie regularnej komuni 
kacji w rejonach o małym nasileniu ruchu pasażerskieg1 
bez konieczności poważnych inwestycji w budow ę dró 
czy mostów . 
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Modelowanie przepływu w maszynach wirnikowych 

. w. pracy przedst.awiono �g�lne prawa model owania w przepływach. Podano wszy�
kie :stot:1-e kryterił!- podobienstwa oraz przeprowadzono cmalizę ich ważności w OC· 

powied:n,ic� przedziałf!,ch ,r;rędkości czynnika. Omówiono wpływ, jaki na omawia 
zagadnienia m� burzliwosc czynnika oraz warstwa przyścienna. Podano pewne prat
tyczne zalecenia dotyczące budowy i eksploatacji turbin doświadczalnych.

O z n a c z e n i a p o d s t a w o w e  u [misek] - prędkość unoszenia
C v [kcal/kG 0] 
Fr 

G [kG/sek] 
Ma 
R [kGm/kG0

] 
Re 
T [°K] 
a [misek] 
c [misek] 
Cx 

g [m/sek2] 

h [kcal/kG] 
i [kcal/kG] 
k 

n [min-1] 
p [kG/in2] 

ciepło właściwe przy stałym ciśnieniu 
liczba Froude'a 
wydatek ciężarowy
liczba Macha 
stała gaz-owa 
liczba Reynoldsa 
temperatura bezwzględna 
prędkość dźwięku 
prędkość bezwzględna czynnika 
współczynnik oporu profilu 
przyspieszenie ziemskie 
różnica entalpii 
entalpia 
wykładnik izentropy 
prędkość obrotowa 
ciśnienie 
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17 [kGsek/cm2] 

l 

n 

(} [kGsek2/m4] 

i- [kG/cm2] 

- współczynnik lepkości dynamiczny
współczynnik prędkości przepływu
stosunek ciśnień � 1
gęstość
naprężenia styczne 

Przebieg zjawisk w przepływowych maszynach wirnik! 
wych nie da się w pełni opisać z wystarczającą dla potrzi 
konstruktorów dokładnością w dającej się rozwiązać fm 
mie matematycznej. 
. Stan t�n powoduje konieczność przeprowadzania badi
1 ł;IS�alama przebiegu pewnych charakterystycznych wie
kosc1 drogą pomiarów na pracującym obiekcie . 

Z . PO"."odu kosztów i innych trudności, związanych � �
damami, przeprowadza się je często nie na obiekcie ide: 
tycznym z obiektem będącym przedmiotem zainteresowaru 
lecz na tzw. modelu. 



Teoria modelowośc_i u?tala, jakie warunki_ �owmie;1 speł
. , model oraz w Jakich warunkach powm1en byc przemac 

adzany eksperyment, aby przebieg badanych funkcjiprow d 1 • b. k • • 1 ł identyczny w mo e u i o 1e cie orygma nym. 
b y

Ogólnie powiedzieć mo�n?, że teoria r:no?el?wości ?re�y
. s'ciśle pojęcie podob1enstwa w odrnes1ernu do zJaw1skzuJe 

fiz yczn ych. . , . 
Dwa porównywane prze�yny są podobne, Jesh we wszyst-

k' h odpowiadających sobie pod względem geometrycznym
i
c
nktach bezwymiarowe wartości wszystkich charakteryzu-pu . lk ' . • • c ych przepływ wie osc1 są rowne. Ją . . ł . 
Uk ład równań op1suJący przep yw, zapisany za pomocą

be zwymiarowych wielkości, mu?i być . w przyp�dku, podo
b'eństwa identyczny dla obydwoch ol.;nektow. Rownosc wa
r�nków brzegowych zapewnia się przez zachowanie podo
bieństwa geometrycznego. 

Przepływ przez maszynę wirnikową opisują trzy podsta-
wowe równania: 

1) równanie ciągłości, 
2) równanie ilości . �uchu,
3) równanie energn. 

Do tych trzech równań dołączyć należy na przykład rów
P 

nanie stanu - = RT.
r iżej przeprowadzony wywod, doprowadzający do przed-

stawienia tych równan w postaci bezwymiarowej, zaczerp
nięty został z rozdziału 3.9 (lit. 1), z pewnymi uzupełnie
niami. 
w celu otrzymania zwięzłej formy, równania zostaną 

przedstawione w zapisie sumacyjnym, przyjętym dla ra
chunku tensorowego. 

[l] 

[2] 

[3] 

Powyższe równania mają postać odpowiadającą założe
niu przepływu ustalonego i bez wymiany ciepła, to jest
adiabatycznego. 

Człon związany z tarciem w równaniu [2] można wyrazić
następująco: 

[4] 

przy czym Q jest operatorem różniczkowym liniowym dru
giego rzędu. 

Analogicznie 
-ru = 17 {} (C;, Cj) 

O jest operatorem pierwszego rzędu. 
[5] 

Równanie [1], [2], [3] przyjmą więc następującą postać: 
a 

ax. 
(eC;) = o [l'J 

i 

8 ci 1 8 p 'TJ 
c

1 
- = Ft - - - + - Q (C;) [2'] axj ą axi fi 

'!'ł celu doprowadzenia tych równań do postaci bezwy
m1_arowej postępuje się następująco: wszystkie długości
dzieli się przez dowolną stałą długość L 

a 1 a 

[6] 

(ten zabieg odpowiada warunkowi geometrycznego podo
bieństwa modelu). 

�:ędkość dzieli się przez dowolną charakterystyczną pręd
kosc c0 

[7] 

Bezwymiarowy parametr czasu (t) otrzymuje się nastę-
pująco: 

dt 
dt 

parametr ciśnienia p = -�P __
ąo 2 
-c 

2 o 

: Pąo P fo 
parametr entalpii i = - = - -- = - -

stąd 

Z równania [6] jest 

[8] 

[9] 

[10] 

[11] 

Biorąc pod uwagę równania [7], [10] [11], równanie [4]
przyjmie postać następują.cą: 

[4'] 

Analogicznie na podstawie równania [6] można przekształ
cić równanie [5] 

Wprowadzając następnie oznaczenia 

c2 

Ma
2 =�o 2 

ao 

gdzie a = V kg RT - prędkość dźwięku 

oraz 

[5'] 

gdzie Fo - działająca w danym punkcie siła od występu
jącego w rozpatrywanym obszarze pola sił. 

Można po banalnych przekształceniach 
równań [l], [2], [3] następująco: 

a (P -J 
- -c. =o- - i 

8 Xi i 

przedstawić układ

[2"] 

[3"] 
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Dla przepływów podobnych układ powyższych rów_nań 

musi być identyczny, tzn. muszą być równe występuJące

w równaniach stałe: 
1) k - wykładnik izentropy
2) Re - liczba Reynoldsa
3) Ma - liczba Macha
4) Fr - liczba Froude'a

Jeśli działającym polem sił jest jedynie pol� ciężkości, to

oddziaływanie tego pola na r:rzepływ . cz:yn�1ka gazowego

można pominąć; a zatem mozna po1:1m_ąc llc�bę Fr przy 

badaniach łopatek kierowniczych turbm 1 spręzarek. 
Podczas dmuchań nieruchomych łopatek wirnikowych wy

stąpią różnice w stosunku do naturalnych warunków pracy,
ponieważ podczas wirowania przepływ względny przez ło

patki wirnikowe podlega działaniu sił odśro?k<?wych� a . za
tem przy symulowaniu przepływu przez w1emec w1ruJący
za pomocą dmuchania nieruchomych łopatek, naw�t p�zy
identycznych kątach natarcia i prędkościach odpowiadaJą
cych względnym prędkościom napływu, obydwa te przy-
padki będą się istotnie różniły. 

Ponieważ przy pracy na modelowym stopniu maszyny
wirnikowej zachowuje się podobier'lstwo trójką_tów , prę�-:
kości, to fakt ten pociąga za sobą automatyczme rownosc
liczb Froude'a, ponieważ siła odśrodkowa na jednostkę

u2 C C 

masy F = - i stąd liczba Froude'a Fr = v-- = -. 
r u2 

u 

r 

·układ równań. [l"], [2"], [3"] obejmuje całość zagadnie
nia._�ystępuje w tym układzie pięć niewiadomych funkcji 
tj. p, i oraz trzy składowe prędkości Cx, Cy, Cz, a dysponuje
się pięcioma równaniami (równanie [2"] odpowiada trzem 
równaniom skalarnym). 

Ten układ równań. dobrze odpowiadający przepływowi 
ustalonemu, można również odnieść do przepływu burzli
wego. 

W tym drugim przypadku należałoby odrzucić założenie 
stacjonarności i posługiwać się chwilowymi wartościami 
prędkości, co jest praktycznie niemożliwe. 

Postępuje się więc w ten sposób, że występujące w rów
naniach wielkości traktuje się jako wielkości średnie (za 
pomocą sond p,omiarowych dokonuje się w przybliżeniu od
czytów średnich wartości 1), z tym że wyrażenie na naprę
żenie styczne r;; zawiera dla ruchu burzliwego dodatkowy 
człon związany z wymianą impulsu wywołaną pulsacjami 
prędkości. 

Ten dodatkowy człon, zwiększający naprężenie styczne, 
wyraża się następująco: r' = (2 c; c; (gdzie c\ C� - średnia 
nia wartość iloczynu pulsacji). Wskazuje on na charakter 
zależności oporu tarcia od stopnia burzliwości. 

Istnieją specjalne przyrządy pomiarowe (np. specjalnej 
konstrukcji manometry termoelektryczne) pozwalające na 
pomiar pulsacji prędkości. 

yv celu wyeliminowania prędkości pulsacji z równań, opi
suJących przepływ, wprowadzono tzw. ,,współczynnik lep
kości burzliwej", będący funkcją miejsca (ICzyli współrzęd
nych przestrzennych), gęstości czynnika, gradientu średniej 
prędkości oraz doświadczalnego współczynnika u

dcśr 
r = ('YJ + A) -- [12] 

dy 

[13] 

War_t?ść współczynni�� A może wielokrotnie przewyższać 
vv:artosc 'Y/ przy c'.'łkowi-c1e rozwiniętej burzliwości. Wyraże
n�e na � w, wymku __ wprowa�zenia wielkości A może więc
me zaw1erac pulsa-cJ1 prędkosci. 

Z �yskusji układu równań [l"], [2"], [3"] wynikają na
stępuJące wnioski: 

1) w obszarze _ma�ych prędkości Ma � 1 - jeśli przyjmie
się, Ż

E: �miany P i i s� w stosunku do ich bezwzględnych 
wartosc1 bardzo mał,e 1 m?żna �e pominąć - jedynym pa
�ametrem w tych rownamach_ Jest Re; liczba ta jest wię,c
Jedynym, dostatecznym kryterium podobieństwa; 

1) Interpretacja wyników pomiarów w przepływie burzliw m patrz_ ,,A note on the measurement of total head and static pr�s-sure m a turbulent stream" s. Goldstein oraz on th t t· sure in fully developed turbulent low" A F�ge Obe 
s
d 

a _ic pres
w [Lit. 7). • • Y wie prace 
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2) z równania ruchu l2"] jest widoczne, że ze Wz 
Re udział czlor:u związ_anego z t�rciem maleje; \0s�n
dzają to bada111a, z ktorych wynika, że ze wzr: Wier.
współczynnik oporu i względna wartość strat mai/� P.e

�) wnioskie1:1 _z p. 2)_ jest, że poc-zy�ając od Pewn��• . 
tosci Re zalezme . od ządanego stopma dokładnośc· l v,�.
zaniedbać równość Re w porównywanych obiektac�

_mozn, 
żać je za podobne wyłącznie na podstawie Podob·' 

_uwa. 
1enstwa 

\. ' 

" �
'--· 

\ 

\ 
' 

5 10' 2 

r 

1c-~ 

V 
- 30,6 

60 � 
........ 126 � ,�, ...... -

-
50T � � 

r--::::: r-;330 

r<i a?t---t-..... 

5 104 2 5 I05 2 5 10' 2
TL-1tt/63R.1. Re 

Rys. 1. Zależność współczynnika oporu c od liczby Reynoldsa Ri 
r 

dla rur według pomiarów Nikuradse -- - stosunek promieni! 
k 

rury do chropowatości bezwzględnej I - przepływ laminam 
II - przepływ w przypadku gładkich ścianek 1 

geometr)'.cznego _ (jeżel_i przy tym liczba Ma nie je;J 
zbyt duza). Mozna więc w pewnym przedziale Re i Mi 
uznać za podobne dwa różne (co do bezwzględnych war
tości prędkości) pr-z:epływy w tym samym obiekcie. w 1� 
syjskiej literaturze nazywa się ten przedział obszarerr 
automodelowości (automodelność); 

4) ze wzrostem stopnia burzliwości rośnie opór tarcia
wskutek zwiększenia wartości naprężeń stycznych a wi� 
rosną straty tarcia: 

' • 

5) przy większych wartościach Ma (wg wyników dmu
chań palisady turbinowych dla Ma > 0,4-:--0,6) ta liczbi 
oraz związany _z ni,ą_ wykładnik izentropy k odgrywają jui 
znaczną rolę 1 Jeslt towarzyszy temu odpowiednio duil 
wartość Re, to Ma i k stają się dostatecznymi kryteriami 
podobieństwa 2). 

5 
[%]6 

5 

Ą 

3 
2 
1 

o, 1 

'Re-10-�=2 
1,3 4 5 

/8 '9-� 
0,2 0,3 

-,_

�� 

6 7 
-

,.._ 

0,4 0,5 0,6 
TL- tH/6� R.2. 

I 
f7 I/

I/ !/ I./ . 

- � �IO-�U

Rys .. 2. Zależność współczynnika strat t palisady pro!Ilów TN' 

od hczby Macha Ma na krawędzi spływu przy róznych hczbad 
R ynoldsa Re 

�ale�:y tu podkreślić, że liczba Re, zawierając w sobi
vv:1elkosc_ �h'.3-rakteryzującą fizyczną cechę płynu (wspó!czyc:
rnk lepkosc1), jest kryterium podobieństwa niezależnym Ol 

ro?zaju_ czynnika w porównywanych przepływach, nato
miast _ liczbę Ma można uważać za jedyny parametr ty�o 
VV: takim szczególnym przypadku, gdy modeluje się czynru·
klem o tej samej wartości wykładnika izentropy k co 11T 
kładnik czynnika w przepływie oryginalnym. 

Zł<:;ż?ność zjawisk zachodzących w burzliwej warstl;i1 
przysc1ennej, konieczność doświadczalnego określania współ
czynników występujących w równaniach oraz w ogóle br�
dotychcz!=ls. jednolitej, w pełni opracowanej teorii ca!km�
c1e rozwm1ętego stanu burzliwości uniemożliwiają komplel
ny_ opis taki�go przepływu w zw/ęzłej formie matematfcz:
neJ. Jednakze wyniki badaó oraz związki wyp!ywaJą�

') Zjawiska falowe i towarzyszące im straty, występujące� 
wartości Makr < 1, są równiez funkcją wyłączme Ma i k. 



.. warstwy przyściennej w jej dotychczasowym stanie
z teorn 

dzają w ogólności wnioski, jakie wynikają z dy
po

tw.1.
e
�k!adu równań [1"], [2"], [3"]. 

sku5l\ej przeprowadzono wywód wskazujący na charakter
����ości wspólcz_Ynnika oporu i ,s�rat w zależn�ści od Re

zm odstawie t eorii warst�y frzysc1enneJ. Uczymono zało
�a P O == const. Analiza zJaw1sk w warstwie przyściennej
zeme - ł t ł • • R k d konywana jest z regu Y przy ym_ za ozemu. oz ład
0

ędkości w przekroju poprzecznym przy opływie wzdłuż
��askiej, gładkiej powierzchni przedstawia się następująco:

c = v. (_.!._ In y ,&
* 

+ A1) [14] 
X V 

J, =i/..:. - tzw. ,,prędkość dynamiczna", 

y !.__ odległość od ścianki, 
v - kinematyczny współczynnik lepkości, 

;e, A1 - stałe, wyznaczone doświadczalnie. 

Powyższe równanie pozwala wyrazić współczynnik oporu
jako funkcję Re. Po�tać tej zal�żności będz.ie różna dla
różnego kształtu profilu, zawsze Jednak będzie to funkcja 
monotonicznie malejąca.

K-&* 
Przy odpowiednio dużej wartości stosunku -

v 
gdzie k - chropowatość bezwzględna powierzchni 

K-&* 
(dla rury przy -- > 80) 

V 

wzór poprzedni można zastąpić wzorem następującym: 

c = ,&* - ln - + A2 (1 y )X K [15) 

z wzoru tego widać, że dla danej wartości y (w tym sa
mym obiekcie) jest: 

a z atem 
c2 ,..._, i; 

Całkowity opór ciała składa się z następujących dwóch 
czynników: 

a) wypadkowej sił tarcia oraz b) wypadkowej siły wyni
kającej z rozk ładu ciśnień na profilu. Wzajemny stosunek 
tych dwóch składników zależy od kształtu profilu. 

Bierze się pod uwagę następujące zależności: 
K{f, 

!)-- jest dla K = const i v = const monotonicznie rosv 
nącą funkcją c 
2) współczynnik oporu wywołanego tarciem

3) opór tarcia 

-,; 

Cxt =0 const - (z definicji) 
c2 

Pt = const c2 Cxt (z definicji) 

\przy ruchach bardzo powolnyh w lepkich płynach jest 
WNC). 

Opór wywołany różnicą ciśnień jest zawsze proporcjo
naln_y do ciśnienia dynamicznego, to jest Pp = const c2

, 

a więc odpowiedni współczynnik oporu Cxp = const w każ
dych warunkach. 

Na podstawie p. 2) można stwierdzić, że i współczynnik
opor_u t�'.cia Cxt = const w obszarze w którym jest spełniona
za!eznosc c2 0v i-. 

Se_kundowa praca oporu
L = const P • c = const • c3 

• Cx 

Energia kinetyczna czynnika 
E = const • c3 

a z atem względne straty energetyczne 
L 

I;=-= const • Cx 
E 

Pr?porcjo_nalność c2 do -r: pociąga więc za sobą zależność 
wspołczynmka oporu i strat jedynie od chropowatości po
wierzchni, przy czym dla danego obiektu jest ex (c) = const 
1 I; (c) = -const. 

Ponieważ w danym obiekcie i przy tych samych tempe
raturach Re� c, można więc ostatecznie napisać: 

Cx (Re) = const 
i I; (Re) = const 

Zależności te są spełnione poczynając od takich wartości 
prędkości c, które odpowiadają odpowiednio dużej war

K-&.,, 
toś-ci --· 

V 

Dla danego obiektu przedział ważności tych związków 
odpowiada obszarowi automodelowości ze względu na licz
bę Re. 

Burzliwość, jak o tym wspomniano, powoduje silny 
wzrost tarcia. Jednakże ze wzrostem burzliwości punkt 
oderwania warstwy przyściennej (i związanych z tym za
wirowań) przesuwa się w kierunku zgodnym z kierunkiem 
przepływu, powodując zmniejszenie oporu związanego z róż
nicą ciśnień. Przy racjonalnie zaprojektowanym profilu 
udział oporu związanego z różnicą ciśnień może być bardzo 
niezna,czny. 

1,00..----.---......----�---.--� 

5 10 15 
TL- tH/6.:i R. 3. 

o-1
•-2

Rys. 3. Wpływ stopnia burzliwości czynnika przed palisadą na 
zależność sprav-rności ,1 przepływu przez palisadę od liczby Rey

noldsa Re. 1 - burzliwość 10/o; 2 - burzliwość 3,40/o 

Zależnie więc od kształtu profiiu, wzrost burzliwości 
(,przy tych samych prędkościach średnich) może powodować 
wzrost lub malenie oporu. Moż.na by na tej podstawie do
konywać oszacowania jakości badanego profilu, instalując 
odpowiednie turbulizatory i śledząc zmianę oporu w funkcji 
stopnia burzliwości. 

Wyniki dmuchań palisad turbinowy-eh potwierdzają na 
ogół taki przebieg współczynnika strat, jak to został-o omó
wione. 

Dla wartości Ma"-: 0,3-0,5 straty ze wzrostem Re male
ją (i są niezależne od chropowatości powierzchni), a następ
nie przyjmują stałą wartość, zależną od chropowatości 
[Lit. 5]. 

W badaniach tych jednakże przed ustaleniem się funkcji 
?.: (Re) następował jej ponowny nieznaczny wzrost - tym 
większy i tym wcześniej, im większa była chropowatość 
powierzchni'. 

Jak o tym wspomniano wcześniej, dla przepływów o dość 
znacznych wartościach liczby Macfla ta liczba oraz wykład
nik izentropy k stają się wystarczającymi parametrami do 
·określenia przepływu według układu równań [1"], [2"], [3"],
a więc dostatecznymi kryteriami podobieństwa.

Przy badaniach profilów TN-2 [Lit. 5) straty stawały się 
funkcją jedynie liczba Macha dla wartości Ma> 0,5+0,7. 
Straty te w związku z oporem falowym szybko rosną ze 
wzrostem Ma.

Wykres C (Ma) dla profilów TN-2 doprowadzono tylko do 
Ma = 1. 

Przytaczane w literaturze wyniki badań przebiegu współ
czynnika oporu różnych profilów dla dużych liczb Ma
wskazują, że współczynnik ten gwałtownie wzrasta w oko-
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. . k t t dla. profilów TN-2) 
licach Mac-,;) 1 (podobnie Ja s/3

a 
Yo czym maleje i zmie-

osiągając maks. d�a r:{a c-,.:) 1,;�o 
stałe3 wartości, nieznacznie

rza asymptoty_czi:1e o pew
k

_ . dla Ma= 3 .  Dla pewnych• • • d teJ Jaką uzys uJe 
M 3 mzszeJ. o ! . t • , tego współczynnika dla a 

kształtow profilow war os
t
c 

.. dl Ma= 1 Pozwala to mieć
t • • od war osc1 a · jest !1c�we_ n\zs

a
z
t� profilowe wysokonaddźwiękowego stopn!a

nadz;1eJę, ze s_ r 
b , niewiele wyższe od strat dla . stopnia

turbin_Y powinny yc 
sztą potwierdzają opublikowane

Przydzw1ękowego , co zre 
[L·t 6] 

wyniki badań naddźwiękowego stopnia w MAI i • • 

4, , 
/ :::---

--

,/ I; \ '4 � 
, "X '--- i 

.... , � / 1 -� 
f,.... - --.... - 2· ,4 .,,. / 1'13 

,2 
� s:;, 

-;T 
>--

3 Re 10
-ć 

; • � 9 7 1l '3 111 11 IIL I,. IĄ 1,b 1_b 
I 0,6 0,7 0,8 0,9 

lL-łlt/�\ R •. 
0,3 0,4 0,5 1,0 1,1 1,2 .3 

Ma. 

R s. 4_ Zależność współczynnika strat C palisady profilów � �--2 od 
• Y 

M h Ma 1• Reynoldsa Re na krawędzi spływu dla 1 oznych 
ltczb ac a _ _ 

podziałek. 1 _ t = 0,476, 2 - t = 0,565, 3 - t = 0,663, 4 - t = 0,762 . 

Najczęściej stosowanym czynnikiem w ba�aniach i:node
lowych przepływowych maszyn wirnikowych Jest pow1�trze. 

Przy badaniu sprężarek różnice _ tempE:ratur, odpowia�a
jących warunkom pracy mod�;u _ i orygin�lu, są tak m�

wielkie, że wynikające stąd rozmce wartosc1 k są na ogol 
do pominięcia. . . . , . 

Wobec tego, jeśli w modelu wystąpi w_ Ja�1ms Jednym 
punkcie ta sama wartość Ma C? w_ odpowiadaJąc_ym punk
cie oryginału, to i we wszystkich mnych ?�pow1�daJących 
sobie parach punktów będą te s�me :W'.1rtosc1 Ma 1 "".szyst
kich innych bezwymiarowych w1elkosc1 charakteryzuJących 
przepływ, przepłv7wy będą :Więc pod�bne,,, co z;;esztą bezpo
średnio wynika z układu rownan (1 ], [2 ], [3 ]. 

W badaniach modelowych turbin występują w stosunku 
do oryginału różnice rodzaju czynnika i znaczne różnice 

temperatur. 
Turbiny silników turbinowych pracują w przedziale tem

peratur c-,.:) 800 °C-,--60Ó °C, co odpowiada wartościom k dla 
spalin przy ac-,.:) 4 do 1,319 do 1,335; w odpowiadających tym 
turbinom modelach, pracujących powietrzem na zimno , tem
peratury nie przekraczają 2 00 °C do 250 °C. 

Różnice w wartościach k są tu już znaczn e i podobień
stwo przepływu nie będzie zachowane ; mimo tej samej war
tości Ma w jakiejś jednej, odpowiadającej sobie pod wzglę
dem geometrycznym parze punktów modelu i oryginału, 
wartości pozostałych parametrów w tej samej parze punk
tów oraz wartości wszystkich parametrów w jakichkolwiek
innych parach punktów będą różne. 

Przykłady tych różnic podano w tabelce. 

I
k = 1,33 k = 1,4 

I _E_ I 
T 

I
p 

I
T 

A, 
-

?,, 
-

Pe Tc Pe Tc 

Ma = 0,7 0,726 0,7316 0,9253 0,732 0,7207 0,9107 
- -- --- --- --- --- ---

Ma = 1,0 1 0,5404 0,8581 1 0,5283 0,8333 
--- --- --- --- --- ---

Ma = 1,4 1,314 0,323 0,7555 1,300 0,3142 0,7183 

Wszystkie dotychczasowe rozważania na temat strat prze
pływu dotyczą w odniesieniu do maszyny �i

1;
nikov<:-'ej str�t 

profilowych. A więc przy badaniu np. w1enca k1erowmc 
turbiny w przepływie podobnym pomierzone straty można 
odnieść bezpośrednio do oryginału. • 

W turbinie, jako całości, straty profilowe są jedynie 
częścią ogólnych strat. Bardzo poważny udział w sumie 
strat stopnia ma wpływ szczeliny promieniowej między wir
nikiem a osłoną. Wielkość tej szczeliny w rzeczywistych 
warunkach pracy silnika zmienia się w przedziale kilku
dziesięciu procent i jest trudno osiągnąć stan, aby w mo
delu w każdych warunkach pracy wielkość tej szczeliny 
była analogiczna. Pod tym względem więc na ogół nie moż
na osiągnąć pełnego podobieństwa geometrycznego. Jest
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również sprawą bardzo kłopotliwą i nie zawsze .. 
wyodrębnienie strat sznelinowych i pomierzenie ich

mozlii1 
w wyniku tych wszystkich okoliczności sprawn �obllQ. 

biny modelowej może być różna od sprawności oryg
0

1�
c lur. 

. . nalu. 
w Labora�num Turbin _Inst�tutu _Lotnictwa prze r . dza się badama, Jcdi:ostop�1oweJ _tui:b�n� powietrznej_P�wa.

skonstruowano tak, ze moz1:a zm1eniac srednicę wewn 1 laa 
i zewnętrzną _ka!1alu t_urbm_owego oraz wymieniać t1

zn1 
wirnikową (naJw!ększa sr�mca ze�ętrzna wynosi 50? rn 

eii 
Dzięki temu mozna, _stosuJąc . w _kazdym przypadku 0/

11. 
wiednie ulopatkow3:me, uzysk _iwac modele turbin gazo w�
0 różnych proporcJach wymiarowych, zachowując ni/, pełne podobieństwo geometryczne. rn� 

Wytwornicą powietrza w omawianym obiekcie jest IX! środkowa spr�żarka o maksymalnym wydatku' 15 kc,.: 
i maksymalnym sprężu około 3 : 1. •11i 

w pierwszym etapie badań przyjęto następujące ogólni założenia upraszczające : 
1) wartość wykładnika izentropy k zmienia się w vry�.

nalncj turbinie w przedziale 1,31971,335 
przyjęto k = const = 1,33 
wartość k w turbinie modelowej zmienia się w przedzi�i 

1,39171,4 
przyjęto k = const = 1,4 
(tablice funkcji gazodynamicznych sporządzone zostały dla 
k = 1,4; 1,33; 1,25) 

2) stopień burzliwości czynnika w obydwóch obiektaet
jest taki sam. 

Przepływ czynnika w obu przypadkach najpierw prz�
sprężarkę, a potem przez geometrycznie podobną turbin,
(do pojęcia podobieństwa geometrycznego należy także tak 
sam stopień chropowatości powierzchni) w znacznym stoo
niu usprawiedliwia takie założenie. 

3) jako stany najbardziej „zbliżone" (omówiono wcześniel 
że z powodu różnicy warto ' ci k nie mogą one być ściśli 
podobne) przyjęto takie. w których - obok podob:eńsl\1, 
trójkątów prędkości na wlocie do wirnika - w_vstępu� 
te same wartości Ma na wylocie z kierownicy na średnio 
promieniu. 

Dla danej liczby Ma trójkąt prędkości v.yznacza prędkok
obwodową. Te dwie wielkości w jakimkolwi�k jednym
punkcie ,wyznaczają jednoznacznie przepływ przez całą tur
binę. 

a podstawie pomiarów sporządzona zostanie pełna cha
raktervstyka turbiny. Porównanie tej charakterystyki z an�
litycz11ie sporządzoną charakterystyką tej samej turbiny
umożliwi (zupełnie niezależnie od zagadnienia modelow ościj
bezpośrednią ocenę dokładności opracowanej metody anali
tycznego sporządzania charakterystyk oraz przedziału im
praktycznej przydatności. 

Na podstawie wyników badań [Lit. 5] można przypusz
czać, że obraz przepływu staje się funkcją liczby Mac• 
dla wartości Ma� 0,5, a więc w najbardziej intere.,uiącym 
obszarze charakterystyki. Dla mniejszych wartości Mad� 
statecznym kryterium podobieństwa jest li�zba Reyn�ldla
z możliwością wystąpienia obszaru pośredniego, w k to rY!° 
podobieństwo przepływu zapewnione jest przez podob1en
stwo geometryczne. 

Dla tego obszaru małych wartości Ma przepływ na �� 
delu jest prawie ściśle podobny do przepływu w turb1�1 

oryginalnej odpowiadającego tej samej wartości Re. �a 
przykład otrzymana z pomiarów sprawność wieńca kierow· 
nic w obszarze małych prędkości odpowiada również spra�
ności kierownic turbiny oryginalnej dla tej samej warto;• 
ci Re. .. 

Najwięks•za liczba Reynoldsa (odpowiadająca prędko�1 

spływu z kierownic w warunkach obliczeniowych i odm� 
siona do długości cięciwy łopatek kierowniczych) w turb!; 
nie modelowej wynosi około 0,9 • 106: analogiczna warto;, 
dla turbiny oryginalnej wynosi około O,68 • 106. iższe war· 
tości dla turbiny oryginalnej spowodowane są zn�czm, 
większymi wartościami współczynnika lepkości w wyzszycb 
temperaturach. 

Dla tej samej turbiny pracującej tym samym czynnikiem 
w pewnym stałym przedziale temperatur istnieje w kaz· 
dym punkcie jednoznaczna zależność Re= f (Ma); natomiasl 
tej samej liczbie Reynoldsa odpowiadają różne liczby Machl 
oryginału i modelu. 

Na podstawie poprzednich rozważań można przyj�ć, � 
początkiem obszaru, w którym kryterium podobienst11• 

staje się liczba Ma, będzie ta wartość liczby Reynoldsa na 
m?delu, od której poczynając współczynnik strat badaneio 
wieńca kierownic zacznie wzrastać, 



- ć owa analiza przemian zachodzących w stopniu wyRze 
�ożliwie najdokładniejszej znajomości stanu czyn

��ga 
w wybranych, charakterystycznych przekrojach turni a 
Niezbędna ilość punktów pomiarowych w danym przebin�-
zależna jest od gradientu mierzonej wielkości i bę

kd. r
o
JUdobrana tak, aby otrzymać ciągły obraz tej zmiennejzie . t • d kł d • • 

11 badanym przekroJu o _s opmu o a n??c1 wyzn_�cz�nym
' ede wszystkim przez ządaną dokładnosc operacJ1 usredprz . . . . 
niania mierzone] zm1enneJ. 

Już w5tępne badania wskazały na ogromną ważnosc ra
cjonalnego ksztalt_owa1:i� wlotu. do turbiny_. _Kol?kt?r _wlo
towy powinien by� mozhw1_e duzy, aby _zmmeJ_szyc _merowny 
·ozkład parametrow czynmka przed kierowmcą. Zebra, łą
�zące osłonę zewnętrzną z wewnętrzną, powinny być bardzo 
starannie sprofilowane i należy dążyć za cenę wszelkich 
możliwych zabiegów konstrukcyjnych do odsunięcia ich jak 
najdalej w kierunku osiowym od płaszczyzn wie11-ców ło
patkowych. Odnosi się to nie tylko do żeber umieszczonych 
przed wieńcem kierowniczym, ale także za wieńcem wir
nikowym. W omawianych badaniach wystąpiło wyraźne 
wsteczne oddziaływanie żeber na rozkład parametrów po
wietrza w przekroju za wieńcem łopatkowym. 

Mgr inż. ANDRZEJ RUDIUK 

Ustroje dźwiękochłonne 

Nier?wnomierny rozkład parametrów czynnika w po
szczegolnych przekraj ach pomiarowych, zwiększa bardzo 
pr�cochło1:n��ć pomiarów i opracowywania ich wyników;
zwiększa 1losc punktów pomiarowych, niezbędną do odpo
wiedniego uśrednienia mierzonych wielkości. 

Schemat stoiska oraz przyjęte metody pomiarowe omó-
wione są w pracach inż. Pawła Jędrzejewskiego Zdzi-
sława Lisewskiego, zamieszczonych w [Lit. 8]. 
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izolacyjne w lotnictwie 

Artykuł ninieJszy jest streszczeniem referatu wygłoszonego na I Ogólnopolskiej 
Konferencji Naukowo-Technicznej w spraw.ie zwalczania hałasu. 

Lotnictwo - to jedna z dziedzin techniki, wytwarzająca 
największe poziomy hałasu w zakresie dźwięków słyszal
nych, jak i niesłyszalnych. 

Aczkolwiek najsłuszniejszą drogą postępowania w walce 
z hałasem jest ograniczenie mocy akustycznej samych jego 
źródeł, tym niemniej na tej drodze w samolocie nie da się
obniżyć poziomu hałasu do wielkości dopuszczalnej i zawsze
trzeba stosować izolację dźwiękową kabiny. Zasadnicza
trudność polega na tym, że izolacja ta musi być bardzo
skuteczna, a jej ciężar wprost znikomy. Kadłuby większoś
ci samolotów pokryte są blachą duralową o grubości od 1 
do 3 mm. Średnio izolacyjność takiej blachy wynosi około
20 dB. Gdyby rzeczywiście hałas zmalał w kabinie o war
tość izolacyjności blachy, to już miałoby się do czynienia 
ze znacznym spadkiem hałasu w porównaniu do hałasu
na zewnątrz. Jak widać z rys. 1 - poziom hałasu wewnątrz
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Rys. 1. Teoretyczny wpływ izolacyjności blachy; 1 - widmo hałasu
sam_olotu projektowanego na zewnątrz; 2 - widmo hałasu samolotu 
Pro1ektowanego wewnątrz ścianek; 3 - teoretyczny wpływ blachy 

duralowej; 4 - widmo hałasu w kabinie samolotu Convair 340 

kadłuba niewiele różni się od hałasu na zewnątrz. Przy
czyną tej niezgodności w rozumowaniu są: pogłos, drgania
mechaniczne i nieszczelności. 

Przekrój kabiny samolotu stanowi najczęściej półkole lub
też zbliżone kształty eliptyczne. Takie kształty wnętrza 
stwarzają warunki do intensywnego wzmożenia pogłosu. 
Wewnętrzna krzywizny, działając jak soczewki, powoduje 
nakładania się fal dźwiękowych odbitych od przeciwległych
ścianek. 

Z drugiej strony kadłub kontaktuje się ze skrzydłem,
które stanowi sobą belkę przenoszącą drgania mechaniczne
od silników. Często samo skrzydło wzbudza drgania pocho
dzące od sił aerodynamicznych i sprężystych. W tej sy
tuacji każdy element kadłuba ma warunki do tego, by
wpaść w drgania rezonansowe. Ma się więc do czynienia
z nowym źródłem hałasu, jakim jest brzęczenie silnie drga
jących blach. 

Jeżeli chodzi o problem nieszczelności, to każdy samolot, 
nie posiadający kabiny hermetycznej - posiada cały szereg
otworów i szczelin. Te nieszczelności grają bardzo ważną
rolę i one również powodują zmniejszenie wpływu izola
cyjności blachy. Należy zaznac,zyć, że wpływ szczelin nie 
jest jednakowy dla wszystkich powierzchni kabiny i jest 
tym większy, im większe jest nadźwiękowieriie danego miej
sca z zewnątrz. 

O ile sytuacja się zmieni, jeżeli wnętrze kabiny zostanie
wybite jakimś typowym nieprzepuszcza lnym materiałem
obiciowym, na przykład dermą? Powstanie teraz układ skła
dający się z trzech warstw o różnych opornościach aku
stycznych, mianowicie: blacha-powietrze--derma. Izolacyj
ność takiego układu powinna być dość wysoka ze względu 
na duże zróżnicowanie oporności akustycznych. Poza tym 
derma napięta na konstrukcji stanowi membranowy ustrój 
pochłaniający (ustrój dźwiękochłonny), mogący w dużym
stopniu zlikwidować wpływ pogłosu. 

Tymczasem hałas w kabinie spadnie nieznacznie, zaledwie
o parę decybeli. Dzieje się to dlatego, że w takich przypad
kach kładzie się dermę wprost na półkach wręg, które sta
nowią pomost do przenoszenia się hałasu w formie dźwię
ków materiałowych. Izolacyjność cienkiej dermy na dźwięki 

. materiałowe jest wprost znikoma. Następna sprawa kryje 
się w wysokości warstwy powietrza i charakterze samolo
towego widma hałasu. Wysokość warstwy powietrznej dyk
tują wręgi, których wysokość waha się w granicach 5-
-15 cm. Wymiary te odpowiadają długościom fal głosowych 
o częstościach ,od 6800 Hz do 2300 Hz. Częstości te przy
padają na duże poziomy gł•osności widma samolotowego 
wyrażonego w fonach oraz w znacznym stopniu pokrywają 
się z zakresem częstotliwości mowy ludzkiej, zakłócając jej 
zrozumienie. 
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teks filc tworzywa sp1e111one itp.), 
ł . . • c) ' rze�trzeń pomiędzy blachą a dermą wy�e _me . ma se::
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od połówki długości ewentualne) fali stoJąceJ, cz_yli od po 
łówki wysokości wręgi dla utrudnienia powstama fal sto-
jących. 

• t · Izolacyjność takiego układu można zwiększyc, � osuJąc
zamiast samego materiału dźwiękoc�łonne _g� tenze sam
materiał w lekkiej nieprzepuszczalneJ otuhme (np. maty 
włókna szklanego obciągnięte folią igelitową). 

Mamy wtedy dodatkową warstwę izolacy_jną_ ze w_zględu 
na zróżnicowanie oporności akustycznych (igeht-wlokno-
-igelit). . 

Izolacja taka ma jeszcze jedE;n 1;1�nkament - słabo izo
luje dźwięki o niskich częstotllwosci_ach . (?d O do 500 Hz_), 
które przy wysokich poziomach są rowmez _ba�dzo szkodl:
we. Pewne rezultaty w walce z hałasem rnskich częs!otll
wości można uzyskać, stosując masy i ustroje antywibra
cyjne naklejane wprost na ścianki kadłuba, przy czym st<:>
sowa�e w tych celach pasty bitumiczne w lotnictwie s ię 
raczej nie przyjęły. Dawniej stosowano mielony korek łą
czony lepiszczami syntetycznymi. Obecnie stosuje się układy 
oparte na bardzo lekkich granulkach wiązanych lepiszcze:n 
o bardzo dużym współczynniku stratności. Układy takie 
przesuwają na zewnątrz warstwę obojętną, zwiększając 
przez to sztywność. Dobre wyniki daje pokrywanie tych 

ustrojów cienkimi warstwami o większym module spręży
stości (folie metalowe, żywice syntetyczne, papier itp.), któ-
re z jednej strony zwiększają udział w pochłanianiu energii 
przez własny układ naprężeń, jak również w dużym stop
niu zwiększają straty energii przez zwiększenie naprężeń 
stycznych w materiale pokrywającym blachę. 

Ostatnio stosuje się bezpośrednie natryskiwanie blach po
liuretanem, który w trakcie utwardzania ekspansuje i two
rzy ściśle przylegającą warstwę lekkiej pianki. Zewnętrzną 
powierzchnię tej pianki stanowi cienka warstwa poliureta
nu niespienionego. Pianki poliuretanowe z jednej strony są 
materiałem antywibracyjnym, z drugiej strony zaś materia
łem o bardzo silnych własnoś-eiach pochłaniających (rys. 2). 

Jeżeli chodzi o materiały stosowane na ustroje do izola
cji dźwiękowej samolotu - to muszą one spełniać nastc;pu
jące warunki: 

1) wysoka izolacyjność akustyczna oraz własności dźwię
kochłonne dla wszystkich częstości z infra- i ultradźwięka
mi włącznie, 

2) niepalność, 
3) dobre własności izolacji termicznej,
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Rys. 2. Charakterystyka pochła:1iania pianek; 1- pianka poliuretanowa miękka; 2 - p1�nka poliuretanowa sztywna; 3 - spieniony pollchlorek wmylu, miękki 
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4) ciężary materiałów takie, żeby łączny ciężar . nie przekraczał �w. _naj�orsz�m przypadku) 2-3 kG/2�1a�
5) mała eh lonnosc wilgoc1, - • m 
6) odporność na niskie i wysokie temperatury w k od -20 °C do +60 °C, za re�i 
7) odporność na atakowanie żywych ustrojów 
8) duża wytrzymałość mechaniczna pod względem Od ności na drgania i przeciążenia dynamiczne. Por. 

Przykłady konstrukcji w istniejących samolotach

a . Izol1.:1cja samolotu Li-2
Samolot dwusilniko�y na _2_4 pasażerów. Łączna moc si.ników 2000 KM. śmigła troJlopatowe. Kabina nieher tyczna. Rury wydechowe wyprowadzone pod skrzydła �� ksymalny ogólny yo�iom h�lasu w ka_binie rzędu 100 ·dt Pods!Hwowy ustroJ izolacyJny stanowią maty z watolinr

Rys. 3. Przekrój izolacji samolotu Li-12; a - izolacja części prz� 
cllogowej; b - izolacja ścian bocznych i sufitu 

technicznej, obszyte rzadką tkaniną. Izolacja w części przy
podłogowej jest słaba i składa się z jednej warstwy przy!� 
gającej do pokrycia, zaś izolacja ścian bocznych i sufi, 
składa się z jednej warstwy przyleg,.łjącej do blachy, dwótl 
warstw zawieszonych wewnątrz oraz dwóch warstw przy
legających do obicia kabiny (rys. 3). 

b. Izolacja samolotu IŁ-14.

Samolot dwusilnikowy, zabierający 32 pasażerów. Silnili 
tłokowe o łącznej mocy 3800 KM. śmig!ra czterolopalo11t 
Kabina nie-hermetyczna. Rury wydechowe wyprowadzom 
nad skrzydłami. Maksymalny poziom hałasu rzędu 105 d! 
(w rejonie rur wydechowych). Podstawowym ustrojem i:oo
lacyjnym są maty z watoliny bawełnianej obciągniętejgęsly:i 
płótnem lotniczym. ajslabiej izolowan,a strefa pilotów 

D) 

Rys. 4. Izolacja samolotu Ił-14; a - strefa pilotów; b-strefa 111 
wydechowych 

gdzie izolacja składa się z dwóch warstw: jednej nayoką· 
ciu, a drugiej pod obiciem kabiny. Najsilniejsza 1zo]ac, 
w �ej?nie rur _w;ydechowych składa się z trze�h _warstf 
dwie Jr.łk powyzeJ, a trzecia pośrodku między mm1 (rys. I 

c. Izolacja samolotu Convair 240
Samolot dwusilnikowy, mieszczący 44 pasażerów. Silnil: 

tłokowe- o łącznej mocy 5000 KM. śmigła czterolo�a\0: Rury wydechowe obudowane jedną rurą o więks-zeJ st. 
nicy, zasysającą chłodne powietrze. Maksymalny pozio 



1 su około 105 dB w rejonie rur wydechowych. Podsta�
ha 

\oJacji stanowią maty z włókna szklanego spojonego
wę 

•
1
cą ;yntetyczną, oklejone folią. zyw1 

d. Izolacja s amolotu IL-18.

Czterosilnikowy samol�t. pasa�er:'k_i, posi�da_jący w zależ
ści od wersji 75-89 1!11":JSC. S1lmk1 turbosm1głowe o łącz

��j mocy 16 OOO KM. Sm1gła czter:ołopatowe. Wylot .sp_alin
kraw ędzi spływu skrzydeł. Kab1na hermetyczna. Ogolny

n\iom ha!usu prawdopodobnie niższy niż w poprzednio
��awianych samolotach. Izolację stanowią maty włókna
szklanego obciągniętego tkaniną kapronową. W rejonie

Rys. 5: Izolacja samolotu Ił-18; a - strefa śmigieł; b - przednia 
część kabiny pasażerskiej 

śmigieł dodatkowo zastosowana guma gąbczas11;1 o grubo
śc( 5,5 mm. Obicie kabiny nie kontaktuje się z wręgami 
i jest cd nich oddzielone dodatkową matą. Na uwagG za
sługuje prawie całkowite wypełnienie przestrzeni izolacyj
nej ma1umi. Jedynie w niewielkim procencie znajdują się 
dylatacje powietrzne (rys. 5). 

Doświadczenia własne 

Kilka lat temu powstał w kraju samolot pasażerski śred
niej wielkości przeznaczony dla krajowych linii lotniczych. 
Został on z aprojektow.rny z myślą o jak na-jwiększej eko
nomice oraz możliwością operowania z lotnisk trawiastych. 
Ze względu na założenia konstrukcyjne - konstruktorzy 
musieli dokonać wyboru silnika spośród· produkowanych 
w kraju. W takiej sytuacji użyto cztery silniki o mocy 
330 KM każdy. Ponieważ z punktu widzen:13. opłacalności 
samolot musiał pomieścić przynajmniej 20 pasażerów, prze
to nadmiar mocy był bardzo mały. Ten fakt ma co prawda 
bardzn duże znaczenie dla ekonomiki tego samolotu, nie
mniej jednak w tym ostrzejszych ryzach stawia gospodar
kę ciężarową. _Sytuacja akustyczna przedstawiała się na
stępująco: 

Po pierwsze - cztery silniki zamir3.st dwóch o równo
rzędnej mocy stanowią większe źródło hałasu. 

Po drugie - warunek lekkości zmusił konstruktorów do 
jak najlżejszej konstrukcji kadłuba, a co za tym idzie -
do stosowania cienkich blacp. pokrycia łatwo wpadających 
w drgrmia. 

Po trzecie - słabe silniki nie posiadające reduktorów 
zmuszają do stosowania śmigieł o dużych prędkościach koń
ców łopat. 

Po czwarte - rury wydechowe biegnące nad górną po
wierzchnią płata powiększają dodatkowo hałas w pobliżu 
ostatnich miejsc pamżerskich. 

_Jak z tego wynika, na samolocie tym ma się do czynie-
ma z dużym hałasem i dużym.i drganiami ścianek kadłuba, 
podczas gdy limit ciężaru na izol13.cję akustyczną nie po
winien przekraczać 1,5 kG/m2. 

Pierwsza izolacja, jaką zastosowano na samolocie, pole
gała na przedzieleniu szczeliny między blachą pokryciową, 
a _rmteriałem obiciowym płytkami z miękkiego polichlorku
"".mylu (spienionego) o grubości ok. 10 mm. Materiał obi
ciowy stanowiła cienka tkanina stylonowa powleczona cien
ką warstwą PCW o łącznym ciężarze 0,25 kG/m2 (rys. 6). 

O ile w nieizoiowanym samolode ogólny poziom hałasu 
P�_zekraczc: 120 dB, o tyle po „Bstosowaniu powyższej izola
CJl W)_'nos1 maksimum 110 dB. Ponieważ hałas był jeszcze 
za duzy, przeto zwrócono się do Katedry Akustyki i Teorii 
Drgań Uniwersytetu ii,n. A. Mickiewicza w Poznaniu z proś
bą ,° d_okonanie dokładnych pomiarów, analizy sytuacji oraz 
pocnma wytycznych do opracowania izolacji. W wyniku na
wiązanej współpracy akustycy poznańscy pod kierunkiem 
prof. dr Marka Kwieka *) opracowali założenia do izolacji 
tego samolotu. 

Według tych założeń izolacja składa!t1 się z trzech 
war�tw _o . wyrażnym podziale ról. Izolacja najniższych czę
stotl�wos_c1 - warstwa antywibracyjna przylegr3.jąca do po
krycia, izolacja średnich częstości - płyty perforowane 

Rys. 6. Dotychczasowa izo
lacja samolotu projektowa
nego. 1 - el,spandowany 
polichlorek winylu, mięk
ki, grubość ~ 10 mm, cię
żar ~ 0,9 kG/m2; 2 - cien
ka derma; ciężar O ~ 0,25 

kG/m2 

o otworach zamkniętych krążkami filcu oraz najwyższe
częstości od 630 Hz wzwyż - derma· o możliwie dużym cię
żarze jednostkowym (ok. 1 kG/m2). 

1. Warstwa• antywibracyjna

Ogólne warunki postawione przez akustyków: 
a) minimalny ciężar 0,5 kG/m2, 

b) możliwie największy współczynnik stratności (jak naj
lepsze własności tłumienia energii drgań). 

Rozpoczęto od prób zastosowania spienionych gmnulek 
fenolowych z żywicą poliestrową, co musiano zarzucić ze 
względu na niemożliwość utwardzenia tej żywicy w małej 
mas.ie. W związku z tym należało opracować zupełnie inne 
ustroje i po przebadaniu wybrać najb3rdziej korzystny. 
Wykonano cały szereg próbek i oddano do badań w Ka
tedrze Akustyki, a mianowicie: 
- granulki styropianowe z żywicą epoksydową,

granulki „microbellon" z polimetakrylanem metylu,
styropian,
styropian + papier + warstv.,n polimetakrylanu metylu,.
granulki styropianowe z tiokolem.

*) Prof. dr Ma1·ek Kwiel,, jedyny w Polsce znawca akustyki lot
niczej, zginął w katastrofie lotniczej w grudniu 1962 r.
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Rys. 7. Współczynniki stratności; 1- granulki styropianowe z ży
wicą epoksydową; 2 - granulki „Microballon" z polimetal-rylanem 
metylu; 3 - styropian; 4 - styropian+ papier+ warstwa polimeta-

krylanu metylu; 5 - granulki styropianowe z tiolcolem 

TECHNIKA LOTNICZA NR 4/1964 105 



.!l(ni 
Qp kG ) :)/' n 

u..., ____. ,,.-

/V 

()4 

// 
D,3 ,/ 

2-
; ...... ·:;; / / 5 

., ---· 
,,. 

../-' 
Q2 / 

---
/ .. -;;-·•-" 

QI 
./ _,,, 

l::.----

o 100 200 300 400 5D0 f(Hz)
TL·/0.f/GJ R-8 

Rys. 8. Współczynniki stratności odniesione do ciężaru powierz
chniowego; 1- granulki styropianowe z żywicą epoksydową; 2 -
granulki „Microballon" z polimetakrylanem metylu; 3 - styropian; 
4 - styropian + papier + warstwa polimetakrylanu metylu; 5 - gra-

nulki styropianowe z tiokolem 
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Rys. 9. Schemat wyklejenia segmentu kadłuba; A- styropian gr. 
10 + papier, B - styropian gr. 10 + folia Al, C - granullci styropia
nowe z żywicą epoksydową, D - granulki styropianowe z żywicą 
epoksydową + folia Al, E - granulki styropianowe z żywicą epo-

ksydową + papier 

Otrzymane wyniki przedstawia rys. 7. 
Jak widać z tego wykresu, dokonanie wyboru nie było 

łatwe. Dopiero po odniesieniu współczynnika stratności do 
ciężaru jednostkowego (rys. 8) można było wyłonić dwa naj
bardziej przydatne ustroje, mianowicie gru.nulki styropia
nowe z żywicą epoksydową oraz styropian. Jednak własno
ści tych ustrojów okazały się jeszcze niewystarczające. Dal
sze prace oparte na tych ustrojach przeprowadzono w sa
mej wytwórni mmolotu bardzo prostymi metodami, pozwa
lającymi jedynie na porównanie różnych ustrojów i wybór 
najlepszego. Do przebadania wybrano 5 różnych układów: 

1) granulki styropianowe z żywjcą epoksydową - układ
porównawczy, 

2) granulki styropianowe z żywicą epoksydową - okle
jone cienkim szarym papierem, 

3) granulki styropi,3.nowe z żywicą epoksydową oklejone
cienką folią aluminiową (0,04 mm), 

4) styropian gr· 10 mm oklejony cienkim szarym papie
rem, 

5) styropian gr • 10 mm oklejony cienką folią aluminiową.
Tymi układami wyklejono segment kadłuba samolotu

(makJety) tak, jak pokazano na rysunku (rys. 9). �hma pró
ba polegała na nadźwiękawianiu od zewnątrz kadłuba 
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Tabela wyników 
Us/awienie g/osmka 

Rodzaj skośne 
wars/wy Czesio!/. rzofac Czesia/I.

srednia
(Hz) (dB) {dB) 

A 500 -2
styropian ltO -2 1.33 

papier 60 8 
B 500 2 

styropian /ID -2 2 
folia 60 6 

C 500 I 
granulki /IO -2 Q33 

styropianowe 60 2 
D 500 -I

granulki !IO o f.67 
folia 60 6

-

[ 500 6

qranulki !IO 4 6,66 
papier 60 ID 

Rys. 10. 

4 

2 

Usfaw,enie głośnika 
prostopadle 

Czestotf Izo/ac lzofoc 
• l,średn/0 

(Hz) {dB) {dB) 
500 f 
!IO 2 2.67 
60 5 
500 o 

tra 6 5,0 
60 g 

500 2 
!IO 6 3.33 
60 2 

500 4 
f/0 5 4.67 
60 5 

500 2
110 8 7.35 
60 12 

� 
wyn11 

I--....._ 

(dB! 

2 

J.5

:--...... 

185 

�li 

1.00 

Rys. 11. Płyta perforowani projektowanego samo!o 
1 - płyta styropianowa ' grubości 4 mm; 2-cie • 
szary papier; 3 - krążki fL 
cu; 4 - elastyczne zam� 

wanie płyty (latek, 

dźwiękami podstawowymi z płyty frekwencyjnej oraz rn 
mierzeniu poziomu hałasu sonometrem przed i po zdarcii 
próbek. 

Nadźwiękowiano z kierunku prostopadłego i skośnego pol 
kątem 30°. Mikrofon sonometru był umieszczony w odizol� 
wanym pudle szczelnie przylegającym do powierzchni płyl· 
ki poprzez bardzo miękką ta' mę lateksową. Jak widać z i» 
danej tabelki (rys. 10), najlepszym układem okazały się gra· 
nulki styropianowe z żywicą epoksydową, pokryte papiere;r. 

2. Płyty perforowane

Tutaj sytuacja była nieco odmienna, gdyż akustycy sta·
wiali tu bardziej konkretne wymagania. NajważmeJsli 
z nich, to: 
1) cięż13.r powierzchniowy 0,5 kG/m2, 
2) możliwie jak największa sztywność płyty,
3) elastyczne osadzenie płyty na kadłubie.

Warunek dużej sztywności połączony z lekkością p!yfy
wydawał się nie do osiągnięcia. Proponowana tektura 0s11· 
gała ciężar 1 kG/m2, który po uwzględnieniu filcu i uze:
browr.:i.ń zwiększał się do 1,5 kG/m1. Ostatecznie przyJę� 
płyta (rys. 11) uzyskana w drodze wielu doświadczeń o eh'.·
rakterze tak konstrukcyjnym, jak i technologicznym, spe;· 
nia właściwie wszystkie warunki z niewielkim przekrocze·
niem ciężaru płyty uzbrojonej. 

Ciężar płyty nieuzbrojonej wynosił zaledwie 0,4 kG/m:
Elastyczne zawieszenie płyty rozwiązano na bazie taśm 12;
teksowych. W późniejszych pomiarach w locie okazało 51

• 

że płyty posiadają dużą izolacyjność nawet przy bard�
niskich częstotliwościach. 



NOWOSCI TECHNICZNE 

ÓRE SZCZEGÓŁY BUDOWY SAMOLOTU TSR-2
NIEKT 

, · British Aircraft Corporation (BAC) ujawnilB 
WY!;�

r
���ku ubiegłego roku pierwsze zdjęcia i szczegóły w paz zie 
zturmowego i rozpoznawczego samolotu TSR-2, 

bu d
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owyws 

ten sposób kres domysłom na temat układu tegok ła ąc 
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anci zastosowali cienkie skrzydło o kształcie „delProJe dk • • M > 2 • k , • • 

„ kt're umożliwia loty z prę osc1ą a , Ja rowmez
ta ' \ odpowiednią wytrzymałość w warunkach lotuza�

e;_v
m

prędkością na bardzo małej wysokości. W celu p�z uz�ia zachowania się samolotu przy małych prędkosl�ps�
e 

oraz skrócenia st1;1rtu i lądowania skrzydło zostałociac 
trzone w klapy z nadmuchem, które zajmują �ałązaop

�tość skrzydła, z wyjątkiem ?dchyl<?nych do d�łu Jeg�rozp 
'w Poza klapami skrzydło me ma mnych pow1erzchm konco • • t · wychylanych, gdyż lotki u

�1e_szc_z�o fa us _erte_mu 
;yso-

kości. usterzenie to - pod�. m
(
e
t 

Ja us
t
erzen�e !�run . u -

) •est wychylane jako całosc zw. us erzeme _P Y;"'aJ_ące ,1 
o dczas gdy umieszczone _z tyłu k��py mogą dz1alac mez�
i ·nie jako lotki. Brak mformacJI, czy klapy usterzenia 

1��so kości mogą być wychylane w kierunkach zgodnych 

i spe ł niać w ten sposób rolę klap wyważających. Usterze
nie wysok ości jest kompensowane. Chowane do kr.:i.dłuba go
lenie główne podwozia są zaopatrzone w dwa koła „tan
dem", natomiast przednia goleń ma dwa koła bliźniacze, 
przy czym jej w ysokość można zmieniać, co ułatwi,3. start 
samolotu. Opony są niskociśnieniowe, dzięki czemu samo
lot może korzystać z nieutwardzonych pasów startowych. 
Urządzenie klimatyzacyjne utrzymuje w kabinie odpowied
nią temperaturę, przy czym zastosowano zespół schładzają
cy, k tóry zapobieg,3. nadmiernemu wzrostowi temperatury 
w czasie lotu z prędkością naddźwiękową. Zbiorniki paliwa 
znajdują się ·w kadłubie i skrzydle. 

<ti[e7= 
00 

n oo o 

Do napędu samolotu służą dwa silniki Bristol Siddeley. 
,.�lympus" 22R o ciągu 15 OOO kG z dopalaniem. Wloty po
w1e!r�a znajdują się po bokach kr.:i.dłuba. Twierdzi się, że 
sposrod wszystkich porównywalnych silników silnik „Olympus" 22R może zapewnić najmniejsze zużycie paliwa. W komorze wysokościowej w National Gas Turbine Establishme nt przeprowadzono próby silnika w warunkach, w jakich będzie on pracowr3.ł na samolocie TSR-2 . 

Na dużych wysokościach samolot rozwija prędkość ponad 
2400 km/h, prędkość przy ziemi dochodzi do 1300 km/h. 
Promień działania w przypadku lotu na małe.i wysokości 
wynosi 1600 km, podczas gdy przerzuty mogą odbywać się 
na odległość wielu tysięcy kilometrów, tym bardziej_ że 
samolot TSR-2 może być tankowBny w powietrzu. Start 
samolotu jest podobno możliwy z pasów startowych o dłu
gości 550 m, do czego przyczynia się wczesne zwiększanie 
ką ta na tarcia dzięki wydłużanej przedniej goleni. 

Kompletny układ nawigacyjny, celowniczy i kierowania 
ogniem został już wypróbowany nn innych samolotach. Do 
nawigacji służy radar Dopplera połączony z urządzeniem 
bezwładnościowym oraz radar o zobrazowaniu bocznym, 
przeznaczony do korygowania toru lotu. Dodatkowy radar
o zobrazowaniu bocznym ma za zadanie pokazywać cel. 
Oddzielne urządzenie radarowe z reflektorem skierowanym 
do przodu dostarcza dr3.nych potrzebnych do automatyczne
go utrzymywania samolotu w odpowiednie.i odległości od 
ziemi, w czasie lotu na małej wysokości. Dane z opisanego 
układu są doprowadzane do analogowego i cyfrowego prze
licznika automatycznego pilota, gdzie zostają przepraco
wane na impulsy utrzymujące automatycznie wymagany 
tor lotu i ataku. Na każdej wysokości samolot może być 
prowadzony automatycznie lub przez pilota. Znłoga może 
sprawdzać położenie samolotu za pomocą urządzenia z prze
suwającą się mapą. Na samolocie mogą być poza tym za
instalowane kamery filmowe do ciągłego filmownnia prze
biegu przeprowadzanego zadania. 

W przypadku wykonywania zadań rozpoznawczych w ko
morze bombowej umieszcza się zestaw urządzeń rozpoznaw
czych. Rad,3.r o zobrazowaniu bocznym można zaopatrzyć 
w urządzenie do dostarczania obrazów nieruchomych 
i w urządzenie typu telewizyjnego ( ,,Line Sean"), które nie
zależnie od warunków atmosferycznycp pozwala na śledze
nie terenu, będącego w zasięgu radaru. Obrazy mogą być 
magazynowane w samolocie lub przekazywane bezpośrednio 
do stacji naziemnej. 

Jeżeli chodzi o uzbrojenie, to wiadomo tylko, że samolot 
TSR-2 od początku był projektowany jako integralny sys
tem broni i może zabierać zarówno bomby atomowe o du
żym kalibrze oraz kierowane pociski powietrze-ziemia, jak 
i nie kierowane rakiety oraz bomby konwencjonalne, może 
więc wypełniać zadania strategiczne i taktyczne. W rozwo
ju znajduje się poza tym kierowany pocisk powietrze-ziemia 
z samonaprowadzającą sj_ę głowicą, który znacznie przedłu
ży promień działania mmolotu. Celność zrzutu bomb jest 
podobno bardzo duża, odchyłki wynoszą niewiele metrów. 

Do wyposażenia samolotu należą również urządzenia do 
sprawdzania działania poszczególnych układów wyposażen;B 
oraz pomocnicze źródło mocy. co uniezależnia samolot od 
urządzeó. lotniskowych i pozwala na działanie •Z prowizorycz
nych lotnisk. 

Samolot ma przejąć względnje równolegle wypełniHć za
dania bombowców strategicznych typu V (,.Vulcan" i „Vic
tor"), jednak będzie mógł również znaleźć zastosowanie 
w wojnach ograniczonych i lokalnych. 

Koszty rozwoju samolotu wynoszą 400-:--500 milionów fun
tów, koszt pojedynczego samolotu określa się na dwa mi
liony funtów. Obecnie znBjduje się w budowie seria roz
wojowa i informacyjna 20 samolot?w. W c�wili rozpoczę_: 
cia na początku bieżącego roku prob w locie w produkcJ1 
miało znajdować się 50 samolotów. 

Niewiadomo, czy samolot spełni pokładane w_ nim _na
dzieje na najbardziej wszechstronny mmolot boJowy, Jed
nak uzyskane w czasie jego rozwoju doświadczenia będą 
wykorzystane w budowie pasażerskiego samolotu nad-
dźwiękowego. W. K. 

DOUGLAS DC-9 - SAMOLOT PASAŻERSKI 
NA KRÓTKIE I ŚREDNIE TRASY 

W roku 1957 zakłady Douglas rozpoczęły pierwsze studia 
nad odrzutowym mmolotem pasażerskim na krótkie i śred
nie trasy. Dyskusje z towarzystwami lotniczymi doprowa
dziły do określenia podstawowych założeń projektowych. 
w roku 1962 ujawniono naturalnej wielkości makietę sa
molotu 2086, który - po znacznych zmianach i udoskona
leniach - m•3. być produkowany seryjnie pod oznaczeniem 
DC-9 .
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Samolot DC-9 jest przeznaczony n-:1 tras:y _ o  długości �d 

150 do 2500 km i w związku z komecznoscią _k<;>rzy_stania 
z małych lotnisk odznacza się dobrymi włas�os<:iami prz_Y 
małych prędkościach. lotu, co w dużym stopniu JE:st W)'.'m
kiem rozsądnego kompromisu między powierzchnią nosną, 

a mechanizacją skrzydła. W konstrukcji fl.:1molotu zwraca
no szczególną uwagę na prostotę, pewność pracy, łatwość
i szybkość obsługi (skrócenie czasów przygotowawczych),
ponieważ w przypadku samolotu na krótkie i średnie tra-
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sy, wykonującego przeloty: z dużą cz�stotliwośc_ią_ i korz. stającego ze słabo wyposazonyc_h lotnis)c, czynmki te rr.J 
decydujące znaczeni�. ?.taran_o _s1� w zwi_�zku z tym zmni/ 
szyć do minimum ilosc częsci mstalacJ1 pokładowych l· 
Przykład urządzenia klimatyzacyjne i przeciwoblodzen1

! na • lk 43 ' • • t 1 • 0ie obejmują łącznie ty, ? częsci! ms a acJa hydraulic1. 
składa się ze 118 częsci, układ paliwowy - z 50 części Il! 
kładowe źródło prądu - z 226 części. Urządzenia po�ir 
wykazywać dużą wytrzymałość ze względu na częste lądni 
wania. w związku z tyrrł: d?bie_rano bardzo s:urannie Pos: 
czególne zespoły w�posaze_nia, Jak pompy, łoz_yska, zaworv 
serwomechanizmy itp. Duzą zaletą samolotu Jest duży ci': 
żar przy lądowai:iu, k_tóry pozwał� na duży zasięg bez hi!. 
kowania w czasie m1ędzylądowan. 

w skrzydle zast_oso:Nano profile �am�lo�u DC-8, Odpo. 
wiednio je modyfikuJąc w _ celu_ osiągm�c1� optymalnyc\ wyników przy stosunkow? ni�du,zym _skosie i ?,Użej grubo. 
ści skrzydła (skos wynosi. 24 : sredma gr_ubosc - 11,6'� 
Mechania.:1cja skrz)'.dła 01:>eJmuJe d�uszczelmowe klapy or�przerywacze strugi (sp01lery), um1�szczone na górnej po. wierzchni skrzydła przed klapami. Klapy zajmują dwii trzecie rozpiętości skrzydła, ich cięciwa wynosi 360/6 cięciwy skrzydła, a maksymalne wychylenie - 50°. Ze wzglidu na prostotę oraz a':!rodynamikę i kinematykę �łap są 0� 
zamocowane na wysięgnikach zewnętrznych. Dzięki zamo 
cowaniu silników po bokach ogonowej części kadłuba skrzy 
dło jest aerodynamicznie „czyste", dając dużą silę nośn
mimo braku skrzeli. Skrzydło ma konstrukcję dwudźwi1'l
rową i składa się z dwóch połówek łączonych ze sob
w płaszczyźnie symetrii kadłuba. W skrzydle znajdują� 
integralne zbiorniki paliwa, napełnianie których odbyw 
się jednopunktowo. 

Kadłub dzieli się na trzy główne grupy konstrukcyjne: 
nosową, środkową i ogonową. Jego przekrój jest utworzom 
przez dwa przecinające się koln o różnych średnicach. Nai 
większa różnica między ciśnieniem wewnętrznym a zew
nętrznym wynosi 0,52 kG/cm2 tak, że na wysokości 9100 m
dopuszczalne ciśnienie w kabinie odpowiada wysokości
1800 m. Główne we.iście znajduje się po lewej stroni, 
przedniej części kadłuba i jest zaopatrzone w integraln! 
schodki. Aby na ziemi v.:1pobiec nagłej dekompresji kabiny,
drzwi otwierają się najpierw tylko częściowo. Kabina m� 
że pomieścić od 56 do 83 pasażerów. Usterzenie wysokości 
jest umieszczone na końcu statecznika kierunku. 

Lotki i ster wysokości są wychylane za pomocą ręczn�
uruchamianych klapek wyważających, spoilery, s111teczn�
usterzenia wysokości i ster kierunku mają urządzenia wspo
magające. Giroskopowy tłumik w układzie sterowania ki�
runku zapobiega „holendrowaniu". 

Dzięki dużej sprawności konstrukcyjnej plr3.towiec wyka· 
zuje dużą wytrzymałość zmęczeniową i pewność pracy. Je;I 
on obliczony na 30 OOO godzin lotu i 40 OOO lądowań. Części 
o krótszym okresie pracy będą wymieniane według specjał· 
nego programu. 

Samolot jest napędzany dwoma silnikami dwuprzeplyw�
wymi Pratt and Whitney JT8D-5 o ciągu 5450 kG. W nor·
malnym wykoru.:1niu ten typ silnika daje ciąg 6350 kG, ]!(l 

na samolocie DC-9 zastosowano jego zdławioną odmia111, 
która dzięki mniejszym temperaturom i ciśnieniom zapew· 
nia dłuższy okres międzynaprawczy i większą pewność pra· 
cy. Silniki są wyposażone w odwrao.:1cze ciągu, które da�
8011/o pełnego ciągu. Ciąg trwały jednego silnika na wy11r 
kości 9100 m i przy Ma = 0,8 wynosi 1565 kG, jednostkOi1 
zużycie paliwa - 0,793 kG/kGh. 

Przy maksymalnym ciężarze startowym wymagana dlu· 
gość pasa sturtowego według F AA wynosi 1890 m. W pr_z;· 
padku lotu na trasie 250 km z ładunkiem 8250 kG zmmeJ· 
sza się ona do 1520 m. Bezpośrednie koszty eksploatacji�
molotu przewożącego 70 pasażerów na trasie o długo� 
około 1800 km kształtują się poniżej jednego centa ru 

pasażerokilometr. 

3 
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Pozostałe dane samolotu: 

Rozpiętość 
Długość 
Wysokość 
Rozstaw kó! 
powierzchma skrzydła
Wydłuże nie skrzydła , , 
Wysokość X �zerokosc kabiny
Ciężar cr.1łkow1ty . 
Maks . ciężar przy lądowamu
Ciężar samolotu bez ładunk� 
Maks . ciężar ładunku (o�r�mczoi:y 

względami wytrzymałosc10wym1) 

26,67 m 
31,50 m 
8,38 m 
5,03 m 

89,94 m2 

8,25 
2,06 X 3 ,15 m 

37 650 kG 
35 835 kG 
29 935 kG 

9020 kG 
W. K. 

SILNIKI WENTYLATOROWE LYCOMING 

Opisując w „Nowościach." s.amolot WF.G-614 podano .krót
ką charakterystykę przew1dz1anego do Jego napędu silnika 
wentylatorowego Lycoming PLFlB-2. Niedawno opubliko
wano bardziej szczegółowe dane na temat tego silnika oraz 
pokrew nego mu silnika f'..LFlA-2. Oba silniki wywodzą 
się z silników śmigłowcowych T55, przy czym wcześniejszy 
i bardziej zaawansowany jest silnik PLFlA-2. 

Silnik PLFlA-2 powstał z silnika T55-L-7 o mocy na 
wale 2650 KM przy prędkości obrotowej sprężarki 
19280 obr/min. W wyniku umieszczenia z przodu silnika 
T55 jednostopniowego wentylatora o dużym wydatku otrzy
m�no silnik o ciągu 1960 kG (wg innych źródeł - 2109 kG) 
1 Jednostkowym zużyciu paliwa 0,411 kG/kGh. Całkowicie 
stalowa sprężarka z siedmioma stopniami osiowymi i jed
nym stopniem o dśrodkowym ma prawdopodobnie spręż 
7,5 : 1 (wcześniejsze wzmianki niesłusznie przypisywały ten 
spręż silnikowi PLFlB-2) i jest napędzana dwustopniową 
turbiną. Turbina napędzająca wentylator jest również dwu
stopn10wa. Turbiny są obudowane zwrotną komorą spala
nia. Układ sterowania jest typu hydromechanicznego i po
siada dodatkowy regulator prędkości obrotowej turbiny 
wentylatora. Wytwórnia przewiduje za budowę silnika 
w gondolach z wlotem o ś rednicy 860 mm i z kanałem 
strumfe.nia wentylatora otaczającym silnik na całej jego 
?lugosc1. Gondola składa się ze stałej części wlotowej 
�-z ?Wóch otwieranych osłon, otaczających właściwy silnik. 

1lmk ma być zawieszony na dwóch oprofilowanych zastrzałach, przechodzących w poprzek kanału wentylatora, 
� �ylu w lot?wej części obudowy, Największa średnica gon
o 1 wynosi 1260 mm, całkowita długość - 2550 mm; w Przy�adku zastosowania prostego, dwuklapowego odwracacza ciągu, długość gondoli wzrasta do 3250 mm. Pr_zeprowadzono już próby stoiskowe poszczególnych ze

SPolow si!nika, próby pierwszego prototypu miały rozpocząć się w koncu 1963 roku.

Silnik Śf:1igłowco:"'Y. T55-L-7 został udoskonalony przez 
za�to�owame J?r�ydzw�ękowych. przednich stopni sprężarki, 
dz1ęk1 ,czemu J.eJ spręz wzrósł do 10 : 1, mimo że prędkość 
obrotowa spręzark1 została zmniejszona do 19 OOO obr/min 
Prototyp tego silnika, zn3:ny. jako T55 „Advanced", rozwij� 
moc na wale 3400 KM 1 ciąg 100 kG (moc równoważna 
3488 eK�) przy jednostkowym zużyciu paliwa 0,225 kG/ 
/eKMh. Silnik „Advanced" stał się podstawą silnika wen
tyl.ato_roweg? PLFlB-2 o ciągu 2360 kG i jednostkowym 
�uzycm pallwa 0,364 kG/kGh. Pod względem konstrukcji 
1 zabudowy Jest on podobny do silnika PLFlA-2. Poza 
samolotem WFG-614 , silnik PLFlB-2 ma napędzać również 
samolot SIAT 311A. 

Dane silników 

Całkowita długość [mm] 
Największa średnica [mm] 
Średnica komory spalania [mm] 
Ciężar silnika suchego [kG] 
Osiągi na stoisku przy maksymal
nej prędkości obrotowej 

Całkowity wydatek powietrza 
[kG/sek] 

Wydatek zewnętrzny [kG/sek] 
Ciąg [kG] 
Jednostkowe zużycie paliwa 
[kG/kGh] 

Osiągi na wysokoś,ci 7600 m i przy 
Ma = 0,6 

Maks. całkowity wydatek powie
trza [kG/sek] 
Ciąg maksymalny [kG] 
przy jednostkowym zużyciu pa
liwa [kG/kGh] 
Ciąg nominalny [kG] 
przy jednostkowym zużyciu pali
wa [kG/kGh] 

PLFlA-2 
1700 
1030 

620 
378 

83,5 

72 
1960 

0,411 

50 
640 

0,740 
570 

0,741 

PLFlB-2 
1700 
1030 

620 
400 

81 
2360 

0,364 

45 
750 

680 

Z przytoczonych danych widać, że stosunek wydc1tku 
zewnętrznego do wydatku wewnętrznego silnika PLFlA-2 
wynosi 6,25 : 1. Nie można natomiast dokładnie okr�slić 
stosunku wydatków silnika PLFlB-2, ponieważ nie podano 
dla niego całkowitego wydatku powietrza, jednak na pod
stawie zgrubnego oszacowania można przewidywać, że sto
sunek ten jest taki sam, jak dla silnika PLFlA-2. Brak 
p oza tym danych na temat sprężu wentylatora, nie powie
dziano również, czy między wentylatorem a nap�dzającą 
go turbiną zastosowano przekładnię, czy też nie. Z prze
prowadzonych przez autora niniejszej wzmianki przybliżo
nych obliczeń obiegu cieplnego opisywanych silników wy
nika, że spręż wentylatora wynosi około 1,5 : 1 (oczywiście 
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spręż wewnętrznej częsci jego_ ołopatkowania,, zasilający 
sprężarkę, jest mniejszy i mozna go szacowac, na około 
1,2: 1). Przy takim sprężu i stosunku wydatk?:,V 6, 25_: 1 
obciążenie turbiny wentylatora jest większe mz tur bin� 
silników śmigłowcowych T55, nie można więc spodz1ewac 
się, że jej prędkość obrotowa została zmniejszoaa. Przy 
nie zmienionej prędkości obrotowej turbiny (przekracza
jącej 14 OOO obr/min) prędkość obwodowa wentylatora \Vy
nosiłaby - w przypadku napędu bezpośredniego -- około 
750 misek. Prędkość taka jest oczywiście niedopuszczalna, 
należy więc przypuszczać, że wentylator jest napqdzany 
poprzez przekładnię, która zmniejsza jego prędkość obrotową 
do około 8000 obr/min. 

W. K. 

WIELOCELOWY SATELITA EUROPEJSKI

W NRF projektuje się satelitę, który ma znaleźć zasto
sowanie w łączności, meteorologii i geodezji. Satelita ma 
ciężar 1500 kG, z czego 500 kG przypada na przyrządy oraz 
na urządzenia samopiszące, które powrócą w pojcm11iku 
na ziemię. Satelita będzie krążył po orbicie 400 X 1500 km, 
a jego urządzenia będą pracować przez 4--c-5 lat. Czujniki 
słoneczne (fotokomórki) i gwiezdne łącznie z silnikami 
rakietowymi - .cieplnymi i jonowymi - zapewnią odpo
wiednie położenie satelity w przestrzeni. 

Głównym źródłem energii jest paraboliczne zwierciadło 
o średnicy 10,3 m, które rozłoży się dopiero na orbicie. 
Zwierciadło pobiera moc promieniowania słonecznego 
41,2 kW, z czego 5 kW pochłania znajdujący się w zbiorniku 
z tytanu wodorek litu, który ogrzewa rtęć. Para rtęci 
zasila turbinę napędzającą prądnicę. W czasie jednego 
okrążenia ziemi zwierciadło będzie pochłaniać energię sło
neczną przez 75 minut, potem będzie przechodzić w cień 
Ziemi. Z. Br. 

LUTOWANIE TWARDE W TEMPERATURACH NIZSZYCH

OD TEMPERATURY PRACY ZLĄCZA 

Łączenie superstopów i metali żaroodpornych stanowi 
poważny problem. Zastosowanie lutowania twardego nie 
dało pozytywnych wyników. W związku z tym w ostat
nich latach opracowańo nowe, doskonalsze metody luto
wania twardego. Wspólną ich ,cechą jest właściwość pod
wyższania punktu topliwości po dokonaniu zabiegu luto
wania. 

Pierwsza z metod posługuje się lutowiem, które za
wiera jeden składnik o wysokim punkcie topliwości, gwa
rantujący wysoką wytrzymałość, i drugi składnik, obniża-

_PRZYPOMINAMY 

jący punkt topliwości. Ten drugi składnik dyfund , 
m_ctalu lutowanego . po_dno_si J?Unkt topliwości :ale UJą� d 
w1a w złączu. Dz!�k1 . ZJa:':'1sku dyfuzji można 1

° lu, 
w temperaturze 111zszeJ 111z wynosi normaina t utowt 
tura pracy takiego złącza. Należy dodać że z:a e�Pera. 
tylko w nieznacznym stopniu obniża ża�oodpo;n��sko t, 
tenału lutowanego. c rn,. 

Dru�a metoda wykorzystuje odparowanie niżej tor składmka lutowia. Sam proces lutowania ski rwe,
z dwu faz. W pierwszej lutuje się w atmosferach\� Sljnych przy normalnym ciśnieniu dla uniknięcia odpa 

cnroi.
takich składników lutowia, jak lit, fosfor ;ow� 
W drugiej fazie złącze umieszcza się w próżni i po/ lllil 
do temperatury . poniżej_ s'!lid�su _l�towia. W tycr

zew 

runkach następuJe ulatmame się rnzeJ topliwych skir. kó� i wzrast_a punkt topliwości złącza. Tym sp0�� 
mozna uzyskac wzrost temperatury przy próbie wtó 
topienia złącza nawet o 450 °C. rne, 

Pomimo że obie te metody stanowią_ postęp w stosullk1 do �orm�lnego lutowania twardego, Jednakże wywiera· pewien _uJemny �pływ n� materiały żaroodporne. MeJ lutowarna d)'."fuZYJnego �aJ� zbyt ograniczony wzrost Iem 
peratury wto_rnego topmei:ia, a metoda lutowania z odpa rowamem me t;�d'.'1Je się do konstrukcji pracującyd w warunkach prozrnowych przestrzeni kosmicznej. 

Dla przezwyciężenia tych ograniczeń opracowano trze· 
meto�ę, w której wykorzystuje się zjawisko wiązani: 
c�emicznego sk!-adnika lutowia o 1:iższej topliwości z mate, 
nale_m lutowanym. Pr�ykladem teJ metody może być luli, 
wame __ wolframu lutowiem platyna-bor według następująci 
reakcJi: 

Pt- B + W 

gdzie punkt topliwości lutowia Pt-B wynosi 858 •c faR
wynikowej Pt(W) - 2465 °C, przy zawartości wolfram1 

60_0/o,, a związku chemicznego W2B - 2770 °C. Jak z tegi
wida�. wzrost . punktu t<:>pliwości jest olbrzymi. Reakcj 
chemiczna moze zachodzie z materiałem lutowanym Iu1 
z proszkiem metalu dodawanym do spoiwa. Metodę 1
zastosowano z powodzeniem do wytwarzania wypełniacr 
komórkowych ze stopów żaroodpornych stosowanych w i
jazdach hipersonicznych. 

Zastosowanie tej metody do stopu molibdenowe6
Mo-0,5 T, lutowanego w temperaturze 1095 °C, wykai.!
w temperaturze 1600 °C wytrzymałość złącza 6 kG/mm
a po wygrzaniu w tempemt.urze 1200 °c nawet 8,4 kG/mili

A. G

Czas odnowić prenumeratę 
,, Techniki Lotniczej"

na III kwartał 1964 r. 
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Wiadomości SIMP 

.. • arad organizowanych przez SIMP w roku 1964 
konlerencJ1 I . n 

pian 
. du Głównego. SIMP zatwierdziło plan konferen-

prezydium zai:�wo-technicznych, planowanych do zorganizowa-
ł.i I n arad nau 

ł i sekcje stowarzyszenia w roku 1964. 
c_ rzez oddz1a Y . . . nia P 

.d . zorganizowanie 14 konferencJ1 1 51 narad na te-
plan przew1 uie 

. !ego kraJU. . . renie c a  
dział narad przedstawia się następuJąco: 8 narad

Tematyczny
drii�ń p rzemysłu drobnego, 6 - przeróbki. plastycznej,

dotyczy zaga_ 
brabiarek po 4 - maszyn rolniczych 1 stosowania 

5-narzędzi 1 0 
eh po '3 -__zagadnień samochodowych i energe

tworzyw sztu�z�y
s �waln.ictwa, maszyn rolniczych, silników spali-

1ycznych, po 

1• r/ przemysłowej, zagadnień poligraficznych, e�splo
nowrch, apari � organizacji przemysłu or-:tz. po 1 - chlodmctwa, 
atacJ1 m_1sz;;ptyki i zagadnień wytrzymałosc1owych. 
metrologi' 

działu terytorialnego: 21 narad odbędzie się w Warsza-
wedlug po 

naniu po 4 w Bydgoszczy i Lublinie, po 3 w Gliwi
wie, 13 wP�;wie po 2 w Gdańsku, Rzeszowie i Zielonej Górze, po
cach I K�a 

m l\rieście, Kielcach, Łodzi, Nowej Hucie, Ostrowie
I W oo

5t
rlowej woli i Wałbrzychu. 

Wlkp., a 

przewiduje się zorganizowanie następujących konferencji: 

Tyt uł konferencji 

urządzenia do rozdrabniania ko
palin użytecznych 

Konstrukcja maszyn do zblo1:u 
zbóż 

Modernizacja technologii i orga� 
nizacji produkcji maszyn rolni
czych (tytuł tyrr_i�zaso_wy/ 

Kompleksowa umf1kacJa I nor
malizacja w budowie maszyn 
włókienniczych 

Obrabiarki sterowane programo
wo i ich zastosowanie w pro
dukcji 

Zagadnienia technologiczne przy 
uruchamianiu nowych produk-
cji oraz organizacja i rozwój 
przyzakładowych placówek do-
świadczalno-badawczych (tytuł 
tymczasowy) 

V Sesja Naukowa Okrętowców 

Metodyka planowania postępu 
t ech nicznego 

Doświadczenia z wprowadzaniem 
mas zyn Uczących w przedsię
biorstwach 

IV Ogó lnopolska Konferencja 
Obróbki Plastycznej 

Dobór środków produkcji w prze-
1\łYŚle motoryzacyjnym dla o
s1ą�nięcia właściwej efektyw
n osci inwestycji 

Xll Ogólnopolska Konferencja 
Spawalnicza 

Modernizacja wyposażenia technolo�ic�ne�o jako podstawa podmes1ema wydajności pracy 1 JakoSCJ produkcji 

Wpływ badań naukowych na 
przyspieszenie rozwoju budo
wy maszyn 

Organizator 

Sekcja Maszyn 
Roboczych Cięż-
kich i Transp. 
Bliskiego 

Sekcja Maszyn
i Ciągn. Roln.

" 

Sekcja Maszyn 
Włókienniczych

Sekcja Obrabia-
rek i Narzędzi 

Sekcja Okrętow-
ców 

Sekcja Organ i-
zacji Przemysłu

" 

Sekcja Przerób-
ki Plastycznej 

Sekcja Samo-
chodowa 

Sekcja Spawał-
ni cza i Instytut
Spawalnictwa 

Sekcja Techno-
log ii Budowy 
Maszyn 

Zarząd Główny 
SIMP i Polska 
Akademia Nauk 

Miejsco-
WOŚĆ 

Bydgoszc� 

Warszawa 

Poznań 

Łódź 

Warszawa 

Warszawa 

Gdańsk 

Warszawa 

Warszawa 

Wrocław 

Warszawa 

Gliwice 

Warszawa 

Warszawa 
-

-

"' 
.....
...."' 
� 
� 

III 

III 

IV 

IV 

III 

IV 

II 

II 

III 

II 

I 

IV 

II 
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Wpływ badań naukowych na przyspieszenie rozwoju budowy 
maszyn 

w Kon_lerencJ3: pod powyższym tytułem odbyła się w Wa1:sz_awie 
Pra�ni

ach !6 1 17 stycznia 1964 r., gromadząc ok. 300 uczest1:1kow -
tów owmkow naukowych wyższych uczelni technicznych, _1nstytu
zak! nd

�ukowo-badawczych, resortów i zjednoczeń oraz większycha ow przemysłowych. 

52�nie�e�cja zorganizowana została przez Komitet Budowy �a� 
byto s 

Os leJ Akademii Nauk i Zarząd Główny SIMP, a celem JeJ 
wactz 

charakteryz?wanie dotychcz�sowego dorobku placówek pro
zan· 

ących badama naukowe w zakresie budowy maszyn i wska
kie;

e 

�� zasadniczą rolę tych badań, jak i nakreślenie głównych
iyw·un ow prac i badań doświadczalnych w obecnym i prespek-icznym planie budowy maszyn, 

Przygotowania do l,onferencji trwały ponad półtora roku, w któ
rym to czasie pracownicy naukowi PAN zbierali materiały z za
kresu poszczególnych zagadnień na podstawie specjalnie opraco
wanych wytycznych. W uzyskiwaniu tych materiałów z biur kon
strukcyjnych, zjednoczeń i zakładów przemysłowych pomocne były 
sekcje fachowe i kola zakładowe s·IMP. 

Zebrane materiały stanowiły podstawę· do opracowania 11 refe
ratów sel,cyjnych i 4 referatów podsekcyjnych przez wybitnych
specjalistów danych zagadnień. Referaty te, po przedyskutowaniu 
ich przez poszczególne sekcje Komitetu Budowy Maszyn PAN zo
stały_ wydrukowane i dostarczone zainteresowanym przed kbnfe
rencJ ą. Na samej konferencji wygłoszone zostały trzy referaty ge
neralne opracowane na podstawie referatów sekcyjnych, a mia
nowicie: 
- z zakresu maszyn i urządzeń energetycznych - przez prof. dr
Roberta Szewalskiego z Politechniki Gdańskiej, 
- z zakresu maszyn roboczych i komunikacyjnych - przez prof. 
dr Ignacego Bracha z Politechniki Warszawskiej, 
- z zakresu technologii budowy maszyn - przez prof. dr Jana 
Kaczmarka z Politechniki Krakowskiej. 

Pp otwarciu konferencji przez sekretarza IV Wydziału PAN, 
prof. dr Franciszka Misztala i objęciu jej przewodnictwa przez prof.
dr Zbigniewa Muszyńskiego, zabrał głos zastępca przewodniczącego 
Komitetu Nauki i Techniki, wicemin. Jan Chyliński, który w dłuż
szym przemówieniu przedstawił dynamikę wzrostu nakładów na 
badania naukowe w Polsce, porównując je z takimi nakładami za 
granicą i omówił najważniejsze kierunki badań w dziedzinie bu
dowy maszyn. 

W szczególności podkreślił wicemin. Chyliński konieczność zmniej
szenia ciężaru maszyn i prowadzenia badar'i nad szerszym stosowa
niem tworzyw sztucznych w ich konstrukcji oraz zwrócenia uwa
gi na nowocześność wyrobów i zapewnienie ich wysokiej jakości, 
postulując stworzenie właściwej organizacji badań i ich koncen
trację na określonych lderunkach. 

Na tle wygłoszonych następnie referatów generalnych wywią
zała się szeroka dyskusja, w które.i zabierało gło<: 35 mówców, za
równo przedstawicieli nauki jak i przemysłu. 

Omawiając najważniejsze zadania poszczególnych działów prze
mysłowych budowy maszyn, dyskutanci wysuwali na pierwszy plan 
zagadnienia właściwego powiązania badar'i naukowych z potrzebami 
produkcji i wykorzystania tych badar'i w konstrukcji i budowie
maszyn, jak i konieczność dalszego badania wyprodukowanych 
maszyn w warunkach eksploatacyjnych. 

Poruszano także sprawę prawie nie istniejącego dziś powiązania 
między badaczem, a producentem, wpływ pracowników nauki na 
Planowanie, sprawy szkolenia konstruktorów i badaczy, ja�, i ce
lowość powołania pewnych placówek naukowych dla badania pod
stawowych problemów, szczególnie w tych dziedzinach, w których 
nie istnie.ią odpowiednie instytuty przemysłowe. 

zwracano między innymi również uwagę na okoliczno_ści hamu
.iace wprowadzanie nowe.i te�h1;iki w budowie mc\szyn, Jak_ plano
wanie produkcji według cięzarow maszyn, brak swiadomosc1 wy
twórców o wvnikach ekonomicznych produkcji. brak lub niepra
widłowe powiązania między wytwórcami poSZ\:Zególnych branż, 
miPdzyresortowe problemy sporne itp. . Poruszane były trudności związane z odpowiednim zaopatrzemem 
materiałowym, wskazywano na brak ustaler'i chara!<terystyk �m�
czeniowych stali konieczność szerszego wprowadzania metod n1en1-
szczących bada11' materiałowych i konieczność prowadzenia badar'i 
ekonomiczności produkcji i eksportu oraz zmniejszenia pracochłon
ności i czasochłonności produkcji wyrobów. 

Dyskutanci podkreślali w swych �ystąpi_eni�ch, że du�ą ilość za
gadnier'i omawianych na kon!ere1;cn, wymk<!iacych zaro":'n? z b<:>
gate.i i szerokie.i tematyki. Jak 1 z wypow1edz1 v_rze�tn1kow. n1_e
może być wyczerpana w ciągu krótkiego czasu stoJącego 1;1czestn1-
kom do dysr,ozycji i konieczne sa dalsze orace nad tymi �agad
nieniami które to nrace podiete powinny być przez odpow1ectn,,, 
sekcie b

0

ranżowe SIMP wspólnie • z sekcjami nroblemowymi PAN 
w onarciu o materiały konferencyjne i wyniki dyskusji, wytycza-
_iarP kierunki tych prac. . �twiernzić można. że Pierwsza tego rodzaJu konfPrencja. omo
wia_i:>ca konieczność powiazania nauki z praktyka. dała pozytywr;e 
rezultatv i soodziewać siP należy, że zapoczątkowane przez mą 
prące dadzą poważne wyniki. 

Realizacja wniosków Walnego Zjazdu Delegatów SIMP 

Walny Zjazd Delegatów SIMP, który _odb�ł s!ę w dniac� 5 i 6 
maja 1963 r. w Łodzi, podjął szereg wmoskow I dezyderatow, do
tvczacvch różnych kierunków działalności SIMP oraz spraw orga
nizacyjnych Stowarzyszenia. 

Dla realizacji tych wniosków została �r�ez Prezydium Zarządu 
Głównego SIMP powołana SPecjalna kom1sJa pod przewoctmctwem 
zas_tępcy przewodniczącego ZG SIMP, doc. Tadeusza Puffa. 

Komis_ia wzięła w s�ych pracach po� u��ge n!e tylko �nioski 
uchwalone orzez Walny Zjazd. lecz rowmez _wn1osk1 pod 1ęte na 
walnych zgromadzeniach oddziałów SIMP ! wnioski zgłoszone
przez poszczególnych delegatów na Walny ZJazd, a me uwzględ
nione w _ uchwała_ch Zjazdu. 

Wnioski te w ogólnej liczbie 134, zostały podzielone na pięć 
grup, a mianowicie: 

sprawy podnoszenia kwalifikacji, 
organizacja, administracja, finanse, 
sorawy postępu techniczne/1:o, 
sprawy produkcyjno-organizacyjne, 
sprawy do rozwazenia przez Zarząd Główny SIMP. 

w zależności od zagadnienia, komi�.ia skier?w�la pos�czeg0ln1; 
wnioski do Komisji: szkoleniowe.i. fmansowe.1 1 or_eam:zacy_111e_1 

SlMP oraz ct"o różnych sekcji i oddziałów Stowarzyszema._ 1ak I do 
Ministerstwa Przemysłu Ciężkiego, NOT, TNOiK, CRZZ itp. 

Komis_ia cz11wa w dalszym ciagu na_d re'.3lizac_ia "':niosków 
i w mia re otrzymywania odnowiedzi zawiadamia P_rezyclTUm. Z�
rzadu GlównPgo SIMP i wnioskodawców o sposobie zalatw1ema
poszczególnych wniosków. 
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ROCZNIK XIII WARSZAWA, KWIECIEŃ 1964 R. ZESZYl, 

HYDRODYNAMIKA I MECHANIKA i-OTU 

521.4 !Lot 

Pro ber R., s tewart w. E.: Transport phenomena in wedge_ fl<?WS. 

Perturbation solutions for small mass transfer rates. ZJa\visl<? 

rzenoszenia przy opływie klina: perturbaCYJ ne meto_dy rozw1ązan 

�la małych wielkości charakteryzuJących przenoszeme masy. Int. 

J Heat and Mass Transfer, 1963, t. 6, nr 4, s. 221-_229. 
·zastosowano metodę perturbacji dla otrzymama rownan charak-

terystycznych warstwy przyściennej . przy opływie ld111a w przy
padku małych prędkości przenoszema ma_sy. . . . . . 

Otrzymano proste i przejrzyste zalezr.osci pon:'1ęd_zy wiellrnsc1ami 
charakteryzującymi przenoszenie ciepła, impulsu I masy na gra
nicy faz i w strumieniu swob?dnym._ 

Rezultaty podano dla wspołczynmlrnw formy klina P od 1,0 

do -0,163.· M. D. 

532.517 .42/45 !Lot 

Woronin F. s., Lelczuk w. L.: Tieplooddacza ot. gaza k_ stie_nkic 
pri turbulentnom treczenii wnutri truby. PrzeJmowame ciepła 
od gazu do ścianki przy przepływie turbulentnym wewnątrz rury. 
Tiepłoeniergietika, 1963, nr 4, s. 61-6�. . . . . 

Podano rezultaty doświadcze,i olueslaJących przeJmowame cie
pła od gazu do ścianki dla przepływu turbulentnego_ �azu we
wnątrz rury przy prędkościach naddźwiękowych. Doswiadczema 
przeprowadzono dla dwóch zakresów temperatur: z czystym PO: 
wietrzem - w zakresie 500-540 °K, z rozcieńczonymi produktami 
spalania benzyny - w zakresie 990-13�0 °K. Wyniki doświadczeń 
ujęto w postaci wzoru Nu = f (Re, Pr, K, Ma). M. D. 

533.69.04 !Lot 
Squire L. C., Jones J. G., Stanbrook A.: An experimental investi
gation of the characteristics of same piane and combered 65 ° del
ta wings at Mach numbers from 0,7 do 2,0. Badania eksperymen
talne charakterystyk płaskich i wygiętych skrzydeł delta o kącie 
65° przy liczbach Macha w zakresie od 0,7 do 2,0. A.R.C. R.a.M., 
1963, nr 3305, s. 83, rys. 53. 

Podano wyniki badań sil działających na skrzydła delta o kącie 
65° i grubości 40/o oraz badań opływów tych skrzydeł (dwa płaskie 
i jedno stożkowo wygięte). Przedyskutowano zmianę obrazu prze
pływu ze wzrostem liczby Macha, poczynając od charakteryzują
cego się zerwaną powierzchnią wirów, do charakteryzuiącego się 
opływem bez oderwań. Wizualizacji dokonywano za pomocą oleju 
i pary wodnej. 

Zaobserwowano różne zjawiska, takie jak zasługująca na uwagę 
obecność małych zawirowań w kierunku przepływu w warstwie 
przyścienne.i i w oderwanej warstwie wirowej, przy wyższych 
liczbach Macha, obecność stożkowych fal uderzeniowych przy 
opływie skrzydła. 

Pomiary sił wykazały, że w przypadku wszystkich trzech skrzy
deł efekt nieliniowości był znacznie mniejszy przy prędkościach 
poddźwiękowych niż naddźwiękowych oraz by! ujemny przy 
najwyższych liczbach Macha (2,0). 

Ze wzrostem kąta natarcia siła podsysania na krawędzi natarcia 
zmniejszała się szybko. Siła ta była większa w przypadku skrzydła 
wygiętego niż płaskiego, zwłaszcza przy wyższych prędkościach 
poddźwiękowych. K. A. 

533.69.04 I Lot 
Squire L. C.: Further experimental investigations of the charac
teristics of cambered gothic wings at Mach numbers from 0,4 
to 2,0. Dalsze badania eksperymentalne charakterystyk wygiętych 
ostrołukowych skrzydeł przy liczbach Macha od 0,4 do 2,0. A.R.C. 
R.a.M. 1963, nr 3310, s. 36, rys. 33. 

Badania tunelowe skrzydeł wygiętych ostrołukowych, opisanych 
w Reports and Memor. nr 3211 zostały rozszerzone na badania 
wpł�wu zmian_ obliczeniowego współczynnika siły nośnej i zmian 
wyg1ęc1a w kierunku rozpiętości bez zmian rozkładu kata na-
tarcia. 

Stwierdzono, że wygięcie wpływało na obecność opływu całego 
skr�ydła_ bez_ o�erwań przy obliczeniowej sile nośnej. Także przy 
obhczemoweJ sile nośnej wartości oporu w funkcji siły nośnej 
zgadzały się z obliczeniowymi. Jednak opór w funkcji siły nośnej 
dla skrzydła płaskiego (niewygiętego) także ·był bliski tym samym 
wartościom, a zatem korzyść z wygięcia na stosunek siły nośnej 
do oporu był:3- bardzo mała. Przy prędkościach poddźwiękowych 
skrzydła wygięte były mnie.i stateczne niż skrzydła niewygięte. 
Również zmiany stateczności z kątem natarcia i liczbą Macha 
były większe, zwłaszcza w pobliżu M = 1,0. 

Zmiany wygięcia w kierunku rozpiętości bez zmian rozkładu 
kąta natarcia nie zmieniały charakterystyki w pobliżu wartości 
obliczeniowych siły nośnej, zmieniały natomiast charakterystyki 
w zaluesie pozaobliczeniowym. K. A. 

536.2 !Lot 
Anderson I. E., Stvesino Ł. F.: Heat transfer from flames impin
ging on fiat and cylindrical surfaces. Przenoszenie ciepła od 
płomienia uderzającego o płaską i cylindryczną powierzchnię. 
J. of Heat Transfer, 196�, t. 85, Series c, nr 1, s.- 49--55, rys. 11. 

Przeprowadzono badania doświadczalne dla określenia zjawisl, 
cieplnych zachodzących podczas oddziaływania strumienia płoną
cych gazów na płaską i cylindryczną powierzchnię. W doświad-

lt12 TECHNIKA LOTNICZA NR 4/1964

czeniach stosowano strumienie gazów, będących produktem� lania hydrogcnu, propanu, acetonu z tlenem oraz miesza;( metan-powietrze z prędkościami od 1 ft/sek. do 4600 11;;; ( 0,3 m/sek. do 1400 m/sek.). ,. 
Dane, otrzymane dla powierzchni cylindrycznej są zgO<J znanymi zależnościami dla wymiany ciepła w p{zypactku n: 1 niskotemperaturowych pod warunkiem uwzględnienia 1,gili 

real,cji chemicznych na przewodność cieplną w temoer:r!l 
powyżej 3500 °R (2800 °c). • Urć 

Dane, otrzymane dla powierzchni płaskiej, dobrze opisu· krzywą opartą częściowo na założeniach teoretycznych. �! 
1 

.. 1 
536.251/255 :532.517 .42/45 :536.4.032 

Deissler R. G.: Turbulent heat transfer and temperature flu.:1, 
tions in a field w!th um_form yeloc1ty an� temperature grad:: Turbulentna wymiana ciepła i fluktuacJa temperaturv wir, 
ze stałą prędkością i. gradientem temperatury. Int. J. ·Heat: Transfer, 1963, t. 6, 111 4, s. 257-270. 

Wyp_rowadzono równania wiążące prędkość I temDerat, 
w dwoch punktach homogennego pola turbulentnego. Stw,erdz: że turbulencja zmniejsza się z czasem, niezależnie od staleJ lil 
tości średniej prędkości i gradientu temperatury. 

Otrzymano rozwiązania poprzez sprowadzenie równa,i do for., 
spektralnej przy pomocy transformat Fouriera oraz p rzy za 
żcniu. że turbulencja jest dostatecznie słaba, aby molna • 
pominąć współzależność trzech wielkości w porów naniu ze 11,ri 
zależnością dwóch wielkości. ·' 

Przel?rowa_dzono ocenę s�ektrów tu:_bulentnej wymiany cit, 
oraz sredmeJ kwadratowe) fluktuacJ1 temperatury w p05( 
funkcji bezwymiarowego gradientu prędkości. • 

Otrzymano stosunek współczynników dyfuzji wirów przv pra 
noszeniu ciepła i impulsu. Pokazano, że ten stosunek· os;i 
wartość 1.0 niezależnie od wielkości Pr, jednak tym szy!x', 
im Pr jest bliższy l. ,L t 

AEROSPRĘŻYSTOSC I ZAGADNIENIA 
WYTRZYMALOSCIOWE 

621-128 � 
Mu staf in Cz. G.: O zapasie procznosti dla wysokotemperaturn� 
dietaliej turbin. O zapa ie wytrzymałości dla wysokotempera11i., 
wych części turbin. Tieoloeniergietika, 1963. nr A, s. 28-30. 

Rozpatrzono zagadnienia związane z określeniem zapa,u wytr,, 
małości dla cześci turbin pracujących w wysokich tempmtm.J 
Podano kryteria, według któr.ych można obliczać współczyil 
bezpieczeństwa z uwzględnieniem zjawiska pełzania materialói. 

M.! 
533.6.011.5 :533.6.013.42 llt 

Libanow K. K.: Osiesimmietriczeski.ie kolebania cilindriczesk'c 
obołoczek w swierchwzukowom potokie gaza. Drgania osiowo;, 
metryczne powłok CYiindrycznych w naddźwiękowym ,trumitii 
gazu. Inż. żurnal 1963. t. 3, nr 2. s. 322-330. 

W pracy rozważa sic osiowosymetryczne drgania powłoki c)'j 
drycznej opisywanej równaniami teorii powłokow ej zgięcie, 
wg Własowa. Ciśnienie gazu, rlziałającego na powlokę. o kreśla, 
liniowym przybliżeniem teorii tłokowej. Geometryczne wan:) 
brzegowe Przyimuje sie dla pięciu różnych zamocowai\ powici 
Rozwiązanie równań ruchu sprowadza się do badania pierwia,i� 
równania charakterystycznego szóstego stopnia. W pracy przei: 
wadzono analizę zmienności tych pierwiastków w zależności. 
warunków brzegowych dla płynu spoczywającego, a w szczr;• 
no�ci zbadano wpływ warunków brzegowych na rozdzielenie dr/ 
na symetr:vczne i antysymetryczne. Nastepnie, oorównano nu: 
ryczne obliczenia prędkości flatteru metodą dokładną i met! 
Galerkina, dla różnych stosunków długości powłoki do prom1� 
jej powierzchni środkowej. � 

533.6.013.422 n: 
Bolotin W. W.: Niestacjonarny flattier płastm i połogich obo!OOll 
w potokie gaza. Niestacjonarny flatter płyt i powłok w struDll!� 
gazu. Izw. AN. SSSR. 0TH. Miech. i Maszinostr. 1962, n;, 
s. 106-113, rys. 10. . 

W pracy rozważa się niestacjonarny flatter olyt i ooi1 
w oparciu o klasyczną teorię płyt i teorię powłok wg W!aw'. 
Siły aez:odynamiczne określa się liniowym przybliżenjem ,.tK; 
tlokoweJ". Param_etrami zmiennymi w czasie mogą byc: �redt,., 
przepływu, gęstosć gazu ew. temperatura płyty lub po·.v10kL

� zbadania zjawisk niestacjonarnego flatteru stosuje się met,, 
asymptotyczne N. N. Bogolubowa i J. A. Mitropolskiel(o._ Wk�
prac):' przytoc�ono przykład liczbowy dla płyty prostokątneJ, st1 
b�dn�e oparteJ na krawędziach. opływanej naddźwiekowvm -
mieniem gazu, o zadanym przebiegu _liczby Macha w czasie.A.i 

Przel{}ąd Dokumentacyiny zawiera iedynie część analiz ctokui� 
tacy1nych_ z zakresu lotnictwa. Pełna dokumentacja ukazuJe_, 
w postaci kart d�kumentacyjn:vch wydawanych przez Centr� 
Instytut Informac.1i Naukowo-Technicznej i Ekonomiczne) 1 
szawa Al. Niepodległości 188). 
CIINTE Pz:zyjmuje Prenumerate kart dokumentacyjnych, _k� 
i_noze obe1mować zarówno całą dokumenfacie naukowo-techDICI; 
.,al{ 1 oddzielne _.iej działy lub ooszczególne zagadnienia i_ terr, 
�JINTE W".kon�!Je o_ctplatnie (wg Cennika ZUD) fotokopie I mi� 
filmy pubhk�cJi ob.1ętych zarówno przeglądem ctolrnmentacyJn, 
Jak i kartami dokumentacyjnymi. 
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