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Zagadnienie flatteru skrzydeł szybowców

Niniejsze sprawozdan ie jest wykonane na podstawie badań i oblicze/i autorów przy 
udziale zespołu K�tedry Mechaniki Wydziału Mechanicznego, Energetyki i Lot
n1ctwc1 Pol'l.tech niki Warszawskiej. 

Wstęp 

w ostatnich latach w miarę rozwoju szybownictwa no
�Je się stały wzrost prędkości osiąganych na szybowcach. 
Wymag ania stawiane konstrukcji pod względem wytrzy
nalości i lekkości ora z  dopuszczalneJ prędkości nurkowania 
3 coraz wyższe. Cały szereg wypadkow w locie wskazuje 
� to że przyczyną zniszczenia konstrukcji jest zjawisko 
lrgań' samowzbudnych - flatter. Zaistniała więc koniecz
iość przewidywania, a następnie zapobiegania temu zja
risku przez obliczenie prędkości, przy której ono wystę-
1uje, tak zwanej krytycznej prędkości flatteru. Opieranie 
,ię wyłącznie na sprawdzaniu kryteriów sztywnościowych 
est niewystarczające. 
Samo zjawisko flatteru jest bardzo skomplikowane, to
,ż przy obliczaniu prędkości krytycznej stosuje się szereg 
ailożeń upraszczających. Najlepsza ze znanych i stosowa
Jych metod obliczeń opiera się na założeniu półsztywnego 
;krzydła i przyjęciu skończonej ilości stopni swobody. 
Pomimo tych uproszczeń obliczenia prędkości krytycznej 
:latteru są bardzo pracochłonne i ilość pracy, jaką trzeba 
wnie włożyć, bardzo szybko wzrasta wraz z liczbą uwzględ
lionych stopni swobody. 
Obecnie, gdy istnieje możliwość zastosowania do tych 

1,bliczeń matematycznych maszyn elektronowych, opracowa
:o już programy dla obliczenia prędkości krytycznej fla t
,ru dla samolotów, które przyjęto również dla szybowców. 
W ogólnym przypadku możliwe jest badanie flatteru 

1 uwzględnieniem stosunkowo małej liczby stopni swobody 
� względu na to, że w każdym układzie warunków kry
cycznych pewne stopnie swobody mają decydujące znacz�-:
me, to znaczy amplitudy ich są znacznie większe mz 
amplitudy pozostałych ruchów. Możemy więc mówić o flat
lme danego „typu", na przykład zginanie i skręcanie �krz�
fila, zginanie skrzydła - wychylenie lotki, czy też zgmame 
bdiuba - wycpylenie steru wysokoścj itp. 

_Stwier_dzono, że najlepszą zgodność z wynikam_i w loc�e
�iąga się, gdy ja ko założone postacie odksztalcen (stopn ic
!Viobody) przyjmie się postacie własne„ 

Znajomość postaci i częstości własnych jest więc nie-1¼dna. do obliczeń prędkości krytycznej flatteru. Najlep
s�m zródłem znajomości postaci i częstości własnych są 
Proby rezonansowe.

"w. celu zebrania danych statystycznych, dotyczą�ych po
;11 częst?ś�i drgań własnych szyb�wców, Zespoł Kate
Prób

Mechamk1 Lotu PW przeprowadził w latach 19,5_6-61 
i ,Y rezonansowe 10 szybowców wyczynowych, r_oznych 
��- Zebrane i usystematyzowane wyniki_ dla osmm szy-
Wcow. były tematem referatu pt. ,,Próby rezonansowe

�bowc�w" wygłoszonego na VII Kongresie �.S.T. 1.:7.

tłe�
sznie w 1958 r. i opublikowanego w „Te�hmce 1:-'otm
nr 6, 1958 r. praca [6]. Do chwili obecncJ przebadano

pięć daiszych szybowców wyczynowych - prototypów lub 
seryjnych. 

Do obliczeń krytycznej prędkości flatteru oprócz znajo
mości postaci i częstości drgań własnych niezbędna jest 
znajomość danych geometrycznych i masowych skrzydła. 

Dotychczas dane te obliczano teoretycznie, przyjmując 
pewne założenia upraszczające. W celu uzyskania dokład
nych danych dotyczących rozkładu mas, momentów bez
władności, momentów statycznych i położenia środków 
ciężkości wzdłuż rozpiętości, przeprowadzono pomiary na 
skrzydle szybowca „Bocian". 

Opis metody pomiarów i uzyskane wyniki podano w dal
szej części artykułu. 

W pracy niniejszej przeprowadzono obliczenia kilku przy
padków flatteru skrzydeł dwóch polskich szybowców „Bo
ciana" _i „Zefira 2". 

Dla szybowca „Bocian" obliczono prędkość krytyczną 
flatteru dla dwóch wariantów postaci odkształceń skrzydła. 

W pierwszym wariancie rozpatrywany jest flatter skrzy
dła w którym jednym stopniem swobody jest podstawowe 
zgi�anie skrzydła, a drugim - podstawowe skręcanie skrzy
dła. 

W drugim wariancie, jako jeden stopiefi. swobody przy
jęto drugą postać giętną skrzydła, a drugi - podstawowe 
skręcanie skrzydła. 

Dla szybowca „Zefir 2" obliczono dwa różne przypadki 
flatteru skrzydeł: 

1) podstawowe zginanie skrzydła i podstawowe s�r�cani<:
skrzydła, przy czym zbadano tu: a) wply":' p_rze_sumęcia . 0�1 
skrętnej na V k flatteru przy stałym połozem u srodka c1ęz
kości oraz b) �pływ przesunięcia środka ciężkości na V kr 

flatte'ru przy stałym położeniu osi skrętnej na skrzydle, 
2) podstawowe zginanie skrz�dła i wrchylenie lotki, przy

czym w obliczeniach uwzględniono zarowno lotkę sztywną, 
jak i odkształconą w różnym stopniu. 

Przy wyborze postaci drgań przyjętych do obliczefi. op�rl?, 
sie na wynikach prób rezonansowych szybowca „Bocian 

l• 'Zefir 2" zawartych w pracy [7 i 8]. 
" 

ajk 

b (m) 
bjk 

Cjk 

ejk 

f l (1])
f 2 (17) 
F (17) 

O z n a c z e n i a  

bezwymiarowe współczynniki bezwładno
ści, 
rozpiętość skrzydeł, 
bezwymiarowe współczynniki aerodyna
miczne pochodzące od tłumienia, 
bezwymiarowe współczynniki aerodyna
miczne pochodzące od sztywności, 
bezwymiarowe współczynniki sztywności, 

- funkcja podstawowego ugięcia skrzydła,
- funkcja II ugięcia skrzydła,
_ funkcja podstawowego skręcenia skrzydła,
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przyspieszenie ziemskie, 

- X 

h = - - położenie osi skrętnej w 0/o, 
l 

I; [kGmsek2] 
l [m]

lo [m]

lk [m] 
lm [m] 
L [m) m[ kG

;2
ek2

] 

ms [
kG 

�
ek2

] 

mx [kG sek2] 

mx2 [kG sek2] 

M; [kGm] 
. Q; [kG] 

Q, [kG] 
T [sek] 

V [misek] 
V k r f [misek] 

!'ik 

1· [Hz] 
?'!! [Hz] 
?'s [Hz] 

w [rdlsek] 
2;r,rlm 

w = 

moment bezwładności segmentu 
bieżąca cięciwa skrzydła, 
cięciwa skrzydła w płaszczyźnie 
szybowca, 
km'1cowa cięciwa skrzydła, 
cięciwa w przekroju odniesienia. 
długość wahadła skrętnego, 

.,, 

,,
1 

' 

symetrii 

masa skrzydła na jednostkę długośd, 

masa skrzydła, 

moment statyczny skrzydła względem osi 
skrętnej na jednostkę długości, 
moment bezwładności skrzydła względem 
osi skrętnej na jednostkę długości, 
moment działający na segment „ i", 
ciężar segmentu „i" skrzydła, 
ciężar skrzydła, 
okres wahań skrętnych, 
prędkość lotu, 
krytyczna prędkość flatteru, 
bezwymiarowe współczynniki aerodyna
miczne po.chodzące od bezwładności, 
częstość drgań, 
częstość własnych drgań giętnych, 

- częstość własnych drgań skrętnych,
- prędkość kątowa wahań skrętnych,

- parametr częstości dla cięciwy odniesi nia,

(! - gęstość powietrza. 

Rozkład masy i położenie śroków ciężkości 
wzdłuż rozpiętości skrzydła 

Analizę rozkładu masy skrzydła i położenie środków cięż
koścJ wzdłuż rozpiętości przeprowadzono na przykładzie 
skrzydła szybowca „Bocian". Aby uzyskać dokładne wyniki 
rozkładu masy skrzydła, momentu statyczne;;o, momentu 
be::?1ładn_ości i położenia środków ciężkości ,vzcHuż rozpię
tosc1 pocięto skrzydło szybowca „Bocian" (bez lotki) na 11 
części wzdłuż rozpiętości, a następn_ie każdą część: zważono 
określono położenie jej środka ciężkości i zmierzono mo� 
menty bezwładności. 
. Wyniki ważenia poszczególnych segmentów ?Ostały nanie

s10ne na wykres rozkładu masy wzdłuż rozpic;to:�ci (rys. 1). 

m 4,t--t---,-----.-------,-------,----�

k6sek2/m 

Jr-r-r-----l-----+-----l-------+---

Rys. 1. Rozkład masy wzdłuż rozpiętości 
,,Bocian" 
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Sl{rzydla szybowca 

Na wykresie tym naniesiono dodatk , . 
jedna przedstawia rozkład masy pro 

0':'� 2 lmie, z których(m = k • l), a druga do kwadrat� cię
p
c1?w1cJo(n

alny do cięciw,·Y m = k
1 

-12) Punkty oznaczone krzyżykami r . . 
• 

masy wzdłuż rozpiętości dobrany
p 

d�edStawiaJą rozkład
(m = k2 e(-ks,1)'). 

' we ug krzywej Gaussa

=I 
---

Io 

I 

- --�----- -- ---

0,6 

XJc/t 

Q4 

il,2 

o 

1 

--

0.2 

Rys. 2. Geometria skrzydła 
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nys. 3. Położenie środka ciężkości wzdłuż rozpiętości skrzydła 
szybowca „Bocian" 

Funkcję n� rozkład masy skrzydła wzdłuż rozpietości do
b�·ano zgodrne z oznaczeniami na rys. 2 w następujący sno-
sob: 

'U 
17= --

b/2 

więc przy założeniu rozkładu masy, proporcjonalnego do 
cięciwy, mamy: 

m = k • l
I 

=k� J
l drJ, stąd 

''Io 

Analogicznie postęp ujemy przy pozostałych założeniach 
rozkładu masy wzdłuż rozpiętości. 

Z rys. 1 widać, że najlepsze przybliżenie w stosunku do 
rzeczywistego rozkładu masy wzdłuż rozpiętości daje przy· 
jęcie funkcji proporcjonalnej do kwadratu cięciwy skrzydła. 

W przypadku braku rozkładu rzeczywistego masy wzdłuż 
rozpiętości przyjmujemy ją do obliczeń. 

Położenie środka ciężkości wzdłuż rozpiętości skrzrdła 

w procentach średniej cięciwy zmierzono i przedstaw10no 
na rys. 3.

Rozkład momentów bezwładności wzdłuż rozpiętości 
skrzydła 

Rzeczywisty rozkład momentów bezwładności skrzydła 
wzdłuż rozpiętości uzyskano przez pomiar momentów bez
władności poszczególnych segmentów skrzydła względem
w�asnych środków ciężkości. Mierzony segment �k�·zydla za
wieszano na cienkich wiotkich linkach o długosc1 L � 7 m 
jako wahadło skrętn� i mierzono okres wahań T.

:J?la wahadła skrętnego, jak widać z rys. 4, istnieją na5l�
puJ ące zależności: 



stąd 

L L 

� więc moment_ be_rn'.ładno�ci segmentu ,,�" względem osi
.0;rnoleglej do osi _dzv.'!gara 

t
1 pr�echodząceJ przez jego śro

iek ciężkości wy raza się nas ępu.1 ąco: 

at ci 
1 

Ii=QiL � T�

Rozkład momentó_w __ �ezwł�dności wzdłuż rozpiętości
,\rzydla względem hnn srodkow ciężkości skrzydła z lotką
:rzedstawiono na rys. 5. 

l L 

Rys. 4. Schemat wahadła skrętn ego 
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,ys, 5. Rozkład momentów bezwładności względem wspólnej linii 

śrOdków ciężkości skrzydeł z lotką szybowca „Bocian" 

Do obliczeń krytycznej prędkości flatteru potr_zebny . jest
�kład momentów bezwładności skrzydła wzdłuz rozpięt?
�1 względem dynamicznej osi skręceń. Maj<;1c więc z prob
:zonans_owych położenie osi skrętnej, o bllczono, rozkła� 
�o�entow bezwładności względem środka skręt;:en wzdłuz 
,ozpiętości i wyniki przedstawiono na rys. 6. 

Określenie częstości i postaci drgań własnych skrzydła

Częstości i odpowiadające im postacie drgai'i własnych�trz_ebne do obliczenia krytycznej prędkości flatteru <?kre,;a się za Pomocą prób rezonansowych. Dzięki tym pro bom 
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Rys. 6 Rozkład momentów bezwładności względem osi skrętnej 
wzdłuż rozpiqtości skrzydeł szybowca „Bocian" 

w stosunkowo prosty sposób można otrzymać wyniki. Po
nadto otrzymane tą drogą częstości i postacie własne po za
stosowaniu ich .do obliczeń dają najlepszą zgodność z wyni
kami w locie. 

Metoda przeprowadzenia prób rezonansowych została do
kładnie opisana w pracy [6]. Dzięki zastosowaniu nowej 
aparatury elektronowej zmieniła się obecnie tylko technika 
wzbudzania drgań. Obecnie stosuje się układ wzbudzający 
firmy „Philips", składający się z generatora Z 906069 o za
kresie częstości 2+10000 Hz, wzmacniacza typu GM 5535 
i dwóch wzbudników elektrodynamicznych PR 9270. Dwa 
wzbudniki umożliwiają wzbudzanie drgań o postaciach sy
metrycznych (gdy pracują w fazie zgodnej) lub antysyme
trycznych (gdy pracują w fazie przeciwnej). Zastosowanie 
układu elektrodynamicznego dało w stosunku do napędu 
mechanicznego większą dokładność w określeniu częstości 
rezonansowych i pozwoliło na otrzymanie czystych postaci 
drgań własnych bez zakłóceń pochodzących od wzbudników 
mechanicznych i ich napędów. 

l zginanie
2,3Hz

� 

� 
jj zginanie 

Y,2Hz I sl:recame 
29,2Hz 

Rys. 7. Podstawowe postacie własne drgań skrzydła szybowca 
,,Bocian" 

ii trpnan,e 
tJi)Hz 

Rys. 8. Podstawowe postacie własne 
.,Zefir 2" 

drgań skrzydła szybowca 
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Rys. 9. Funkcja zginania skrzydła szybowca „Bocian" przy post:ici
pierwszej giętnej o częstości 3,:l Hz 

Na rys. 7 i 8 przedstawiono przykładowo postacie drgaó
własnych skrzydeł szybowców „Bocian" i „Zefir 2" otrzy
mane z prób rezonansowych. 

Do obliczenia prędkości krytycznej flatteru skrzydła po
trzebne są postacie ugięcia i postać skręcenia skrzydła. 

Funkcje podstawowego zginania skrzydła f1 (11) i drugiego 
zginania skrzydła f,(17) oraz podstawowego skręcania skrzy
dła F(·17) dla szybowca „Bocian" przedstawiono na rys. 9, 
1 O, 11. 

Jako przekrój odniesienia przyjmuje się zwykle koniec 
skrzydła, gdzie f (11) = 1 i F (r;) = L 

Również funkcje ugięć i skręcenia skrzydła dla szybowca 
.,Zefir 2" otrzymuje się z prób rezonansowych ,  praca [8]. 

Metoda obliczeń krytycznej prędkości giętno-skrętnc•go

flatteru skrzydła 

Do oblicze11 krytycznej prędkości flatteru przyjęto metodc; 
opracowaną przez H. Templetona w pracy [1]. 

W niniejszej pracy nie rozpatrywano flatteru od strony 
teoretycznej i wyprowadzeń poszczególnych zależności, gdyż 
są one obszernie przedstawione w pracach [l, 2, 3, 4, 5], 
ograniczono się wyłącznie do podania wielkości wspólczyn-

D,61------+-----+-----+--

,�4i-------i------�1---- ---1---------le----

'l 

Rys. 10. Funkcja zginania skrzydła szybowca „Bocian"• przy postaci 
drugiej giętnej o częstości 9,2 Hz 
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nlków i wzorów w ostatecznej postaci , · , 
średnio w obliczeniach. 

' POLrzebnei bezPo,
Obliczenia przeprowadzono tabelarycz 

W);'g?dniej b_yło podzielić skrzydło szybo��•a 
przy c�ym naj.

tosc1 na 10 Jednakowych segmentów w t 
wzdl_uz rozpię.

bezwymiarowa jednego segmentu ,1� = 1 
en sposob _długość

noliciło obliczenia. 
' co znacznie ujed.

Dla poszczególnych segmentów określono 
środka ciężkości (rozdział 1) moment be �asę, �0!ożenie
dział 2), funkcję ugięcia i funkcję skręcenia

zw( 
ad

d
n?sc1 (roz-

. , . . roz ział 3). 
W1elkosc1 bezwymiarowych współczynnikó b 

sztywności i aerodynamicznych w postaci osf t 
ezwladności, 

czej) wyrażają się następująco: 
a ecznei (robo. 

Bezwymiarowe współczynniki bezwładności: 
n

1 

l„a11 = -2-A 11 (lłm 
t-= l 

1 
au

= U21 = --
(! lm3 

022 = -(!łmł 

n 

At] L f('f/) F/11) mx 

i= l 

Rys. li. Funkcja skręceni;i skrzydła szybowca „Bocian'' przy 
post;ici pierwszej skrętnej o częstości 29,� Hz 

Bezwymiarowe współczynniki sztywności, obliczone przy 
korzystaniu ze współczynników bezwładności i znajorno5ci 
częstości „1·r/' i „I'/' drgań własnych (rozdział 3) mają po
stać: 

Eezwymiarowe współczynniki aerodynamiczne pochodwr 

od tłumienia: 
Bezwymiarowe współczynniki aerodynamiczne, pochodzą·

ce od sztywności: 



n 

L117 2 fC'7) F(r,l t 

i= 1 

,,•t A'q [: � 
,' 

11,> FM I' -�; 1<,>F<,,l''. h]

\!"_!�J11[t
6 � F

2

('1)!'1-: � F2

(·r,)i 3 hl + In. A.1r;•
1m L._i ..;__J m·· 

i=I i=l 

Bezwymiarowe współczynniki aerodynamiczne pochodzące
I sztywności: 

n C =--
li 

I . m 

n 

w
m

BL117 � 

,t._J 
i= I 

n 

F
2C'7l Ph + > �

i= 1 

Bezwymiarowe współczynniki aerodynamiczne pochodzące 
bezwład naści: 

11,> F<,l ł' • h] 
1 

[ 

n n n 

] 

·,,::, :,b F''"' ,,_ bn,,, .. " + b F',,, ,. - "'
:�tnanie flatteru przedstawione za pomocą równań La
tale� 

po_ przekształceniach sp rowadzą się do następującej 
zneJ postaci:

P0 w� - P2 w� + p4 = O l
- P1 w:n + Pa w

m 
= O J

[1] 

wyznaczając z drugiego równania

w
2 = .E2_ ni P1 

wstawiając do pierwszego, otrzymujemy: 

Po P� - P1 P2 P3 + Pt p4 = O 

(2] 

(3] 

Współczynniki p • • • czynników bezwł d.' ', P:1 są nastęJ?U_J�cym1 funkcjami ws póła nosc1, sztywnosc1 1 aerodynamicznych: 
'Po = (au + Y11) (a22 + yz;-) - (a .• + y1.,) (a + " )- · - - 21 / 21 

P 1 = bu (a22 + Yd + b.-i2 (au + Y11) - b12 (a21 + Y21) -
- b21 (a12 + Yw) 

P:i = (au + Y11) (c,2 + en) + (a,,2 + v ... ,) (c11 + e ) + b- 1 ·-- 11 11 

- (a12 + Yd C21 - (a21 + Y21) C12 - b1 2 b21 

P3 = (c11 + C1 1) b22 + (C22 + e.-i2) b11 
- b 1 :i c21 - b�1 c12 

Niewiadomymi i szukanymi wielkościami w równaniu [3]
są: prędkość kr_ ytyczna flatteru V i parametr ' • 
przy c 

częstosc1 w,,,, 

k h 
zyz:n zmienn� V występuje jawnie we współczynni-

ac en 1 �22, a zm1en1:a OJ111 niejawnie we współczynnikach 
aerodynamicznych b;; 1 c; ;. 

Rozwiązan_i _e _ukłaiu równań wykonuje się metodą kolejnyc _h przybhz�n: zakład� się _ par�metr częstości w11, i przyJ
n_i.uJąc z_ tabeli _1 _odpow1adaJące Jej wielkości A i B obliczasię wspołczf'nmk� aerodynamiczne b;; i c;; oraz wszvs tkiepozostałe n1ezalezne od OJ. 

• • 

Tabela 1 

Zależność współczynników A i B od wartości lokalnego 
parametru częstości w z pracy (1] 

w 

0,20 
0,24 
0,2ll 
0,32 
0,36 
0,40 
0,44 
0,48 
0,52 
0,56 
0,60 
0,64 
0,68 
0.72 
0,76 
0,80 
0,84 
0,88 
0,92 
0,96 
1,00 

A 

0,8319241 
0,8063273 
0,7833715 
0,7627719 
0,7442570 
0,7275799 
0,7125211 
0,6988879 
0,6865125 
0,6752492 
0,6649711 
0,6555686 
0,646�·1GO 
0.6�90200 
0,6317179 
0.624976:J 
O,G187392 
0.6129575 
0,6075879 
0.6025921 
O 597936[ 

B 

0,1723022 
0,1800727 
0,1848904 
0,1875659 
0,1886727 
0,1886242 
0,1877:332 
O.IS61�40 
0,1342043 
0,1818807 
0,17931'.ll 
0,1765929 
0.1737530 
0.1708575 
o, 1679244 
0,1649840 
0.1620556 
0.15!Jl543 
0,156290!) 
0.1534740 
0,1507095 

Ponieważ współczynniki sztywności dla przyjętych postaci 
własnych wyrażają się zależnością 

const
e =---1 1 

v2 

const 

e-n =-----
vi 

to po podstawieniu wartości liczbowych na wszystkie pozo
stałe współczynniki równanie [3] stanie się równaniem dwu
kwadratowym względem V, Po obliczeniu V 2 oblicza się 
współczynniki p1 i p3 oraz sprawdza OJ� z równania [2]. 

Jeżeli OJ111 obliczone ze wzoru [2] różni się nie więcej mz
o 400/o od wartości' założonej, wówczas obliczoną wartość V
można przyjąć jako krytyczną prędkość flatteru. Jeżeli roz
bieżność jest większa - przyjmujemy do obliczeń tę war
tość w,111, którą otrzymaliśmy ze wzoru [2] i obliczenie po-
wtarzamy,

z praktyki obliczeniowej autorów wiadomo, że w przy
padku szybowców najwygodniej jest przyjąć jako pierwsze
przybliżenie wartość OJm 1= 0,52. 
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Wyniki obliczeń krytycznej prędkośc
_
i flatteru 

dla szybowców „Bocian" i „Zefir 2" 

Wyniki obliczeń dla szybowca „Bocian" podano w tabeli 2.

Jak widać obliczono tu trzy przypadki flat�eru, przy czym

otrzymane krytyczne prędkości flatteru _ g1ętn�-skrętnego

skrzydeł są we wszystkich przypadkach duzo wyzsze od do

puszczalnej prędkości nurkowania. 

Położenie osi 
Lp. slu-ętnej 

-

I 
1 Rzeczywiste 
2 Rzeczywiste 
3 Oś przesunięta 

do przodu 
o 10'/o I 

•LJ s:: -CJ • •V) 
+-> CU N O 
<V'...,:, H+-> 

,_. Vl
,!i::: 

tn 

b.O&v,� 
... LJ 

Hz 

3,3 
-

-

Tabela 2 

ro •LJ 
C: •CJ .•{/) 

+-> ctl N 0 Q)'...,..> H+-> 
-� Ul _!t:: Vl 
'o.00 Ul<!.Y 
>-< 0. N 
>-< LJ 

Hz 

-

9,2 

9,2 

I 

C,u 

a:;,cu Ń ;::s ;::s 
i... ,.. 

��� 3 3 
'ir. o. V) 

... � ... � "°""' "°""' 
>-< >;:: >;:: ----- --- ---

Hz m/sek km/ 
I /godz 

29,2 196 I 705 
29,2 n ie określone 

I29,2 210 755 

W sposób analogiczny jak dla szybowca „Bocian" prze
prowadzono obliczenie dla szybowca „Zefir 2" dla dwóch 
stopni swobody dla podstawowej postaci giętnej - częstość 
5,4 Hz i podstawowej postaci skrętnej - częstość 21,0 Hz. 
Zbadano tu wpływ dwóch czynników na prędkość krytyczną 
flatteru: 
1) wpływ przesunięcia osi skrętnej przy stałym położeniu

środka ciężkości w 40,50/o 1, 
2) wpływ przesunięcia środka ciężkości przy stałym poło
żeniu osi skrętnej na skrzydle. 

W części pierwszej uwzględniono siedem różnych polo:�eó 
osi skrętnej na skrzydle do osi biegnącej wzdłuż krawędzi 
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Rys. 12. Zależność krytycznej prędkości flattern od położenia osi 
skrętnej dla szybowca „Zefir 2" 

Rys. 13. Zależność krytycznej prędkości flatteru od
środka ciężkości dla szybowca „Zefir 2" 
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położenia 

natarcia poprzez rzeczywiste położenie • d krawę?zi spływu: . 
az O os1 leżącej na

. :r<,:rancow� po_ł�zema osi, których w st • . 
CJI rzeczyw1steJ Jest niemożliwe zostiły 

ąpien�e w konstruk.
go uchwycenia �ha�akteru zal;żności pyrJkJ�t� dla lepsze
Ela tteru , o� poł�z�ma osi skrętnej. 

ę osc i krytycznej
� częsc_1 drug1eJ, przy nie zmienionym oł , . . 

neJ (przy Jęto rzeczywiste położenie osi) �bl?
zem� osi skręt.

wadzono dla sześciu różnych położeń środ/czen�a yrzepro-
200/o l do 700/o l. ow cięzkości od

Wyniki tych obliczeó ilustrują wykresy n a rys. 12 i 13.

Wnioski 

Ad I. Rzeczywiste położenie osi skrętnej w . 
Prędkość flatteru odpowiadająca temu poło' Y?0s! 42% L
mniejszą prę_dkoś�ią i wynosi 333 km/godz. 

zeniu Jest naJ-
Przesuwame osi skrętnej do tyłu zwiększ prędkość flatteru, jednak występuje on nawe� 

c
1 grawcta

oś skrętna pokrywa się z krawędzią spływu dl � � Y, gdy 
V kr = 667 km/godz. ' a - 1000/o ł 

/�J r !;sek} I I -
1-'---r--+-=--'IQ1'0�l!QVO� --:--+---4---1-li,•f/lJJksz/ofcenia}przy -o,.. 

--r--a--_1 / wywozone1 Io/ce 

�r lotki sz!ywne1 � 8 � ntewywozonej masowo '-
"' 

f--+---+-��m o I\ 
Ytr lalki sz!ywne// Yx\=:t/lXiksz/afcenia}przy mewywozoneJ masowo wywozoneJ force 

- /20 -80

4 40 --1----t--t--+----,I-..J 

2 20 --i---+---+--+--1--

-40 O 40 80 120 
s!oo,en odksz/olcenio lotki 7. 

160 2(JJ 24 
'1.·Jlilł-JI 

Rys. 14. Zależność częstości i prędkości krytycznej flatteru on 
stopnia odkształcalności lotki szybowca „Zefir 2" 

Male przesuwanie (rzędu 100/o l) osi skrętnej do przodu 
powoduje taki sam przyrost prędkości krytycznej flatteru 
jak przesuwanie osi do tyłu. Wzrost prędkości jest niewielki 
i wynosi 30 km/godz. 

Przy dalszym przesuwaniu osi skrętnej do przodu nastę
puje gwałtowny wzrost prędkości flatteru, a przy położeniu 
osi h = 100/o l flatter już nie występuje. 
Ad 2. Rzeczywisty środek ciężkości leży w 40,56/o l. Po łożeniu 
temu odpowiada prędkość flatteru równa 333 km/godz. Prze
suwanie środka ciężkości do tylu powoduje początkowo 
obniżenie prędkości flatteru, a przy dalszym przesuwa_mu 
wzrost tej prędkości. Zmiany te są nieznaczne. Natomiast 
przesuwanie środka ciężkości do przodu daje wyraźny efekt 
wyważenia masowego skrzydła, prędkość flatteru gwałtow
nie rośnie i przy położeniu środka ciężkości w 210/o ! flatter 
już nie występuje. 

Aby zbadać wpływ odkształcalności lotki szybowca „Ze
fir 2" na prędkość krytyczną flatteru przeprowadzono obh
czenia dla dwóch następujących stopni swobody: .. 
pierwsza postać giętna antysymetryczna skrzydła - czP�tosc 

7,3 Hz i swobodne wychylenie lotki, przy czym w obhczc
niach uwzględniono zarówno lotkę sztywną, jak i odkształ-
coną w różnym stopniu - praca [11]. . 

Odkształcenie lotki (skręcenie) obliczono na podstawie 
wyników uzyskanych podczas prób rezonansowych skrzydła 
szybowca „Zefir 2" dla częstości 21,0 Hz (pierwsza skr�tna 
postać skrzydła) praca [8]. 

Przy obliczeniach lotka była traktowana jako: 
sztywna: 00/o odkształcalności, 

- rzeczywista: 1000/o odkształcalności, 
- o obniżonej sztywności: 2000/o odkształcalności. 

Odkształcenie lotki polegało na skręceniu poszczególnych 

przekrojów względem siebie. 



Wyniki przedstawiono na rys. 14.

Z wykresu, t�go �idać:, że wyważenie masowe lolki pod
,,ższa wyrazn�e prędkos_c kry�yczną �lat_teru z 79 misek do,,i /sek Wymka stąd, ze takie spręzema masowe w !·to·_18 m • • • 1 • • b ' \. 

• h środki ciężkosci ezą za osią o rotu, bardzo obniżają
ri�dkość krytyczną flatteru. 

p ;e wzrostem od�s�tał�alno�ci �o�ki . prędkość krytyczna
. da bardzo wyrazme, Jak rowniez nieznacznie obniża się,pa , 
;zęstość drgan. 
Okazuje się, ż_e w ob_liczan1ch przypadka�� prędkość kry

t,czna flatteru J�st du�o wyzsz': od prędkosci dopuszczalnej, 
a więc przypadki te me są grozne dla konstrukcji. 
w dalszym cią�u prac nad f�atterem szybowców zostaną

obliczone następuJące przyp�dkiJlatteru o dwóch stopniach
swobody dla szybowca „Zefir 2 : 

l) druga postać g�ętna i pie�wsza post�ć skr_ętna skrzydeł,
2) pierwsza postac skrętna i wychylenie lotki. 

ze względu na odmienność konstrukcji szybowców w sto
;unku do samolo�ów nale�aloby_ �Yl:o:1ać obliczenia innych 
postaci flatt_eru i dla więk�ze :1 _il<?sci szy_bowców w celu 
wprowadzenia pewnych uogol111en i weryfikacji kryteriów. 

�- M. CHAŁDIEJEW 
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Wybór racjonalnych parametrów mechanizmów 
aparatów latających szybkich 

przy projektowaniu 

W ze,:zy�ie 1 kU?artalnika „Awiacion7:-aja Technika" z roku 1963, wydawanegoW Ka-<aniu,_ OP_UblikoU;ano pracę omawiaJqcq niektóre zagadnienia projektowania n�echanizn:iow : ukł,aclow podwozi nowoczesnych samolotów. Rozpatrzono zagadnie
nia. uzyskiw'!nia optyma.:l:1-Y,Ch pa.rametr_ów mechanizmów - bez posbgiwania. się 
·metodą koleJnych przyblizen, oraz wtaściwego i optymalnego rozmieszczenia mecha
n�zm?w w_ 09r?,niczonej przestrzeni konstrukcji samolotu. Omówiono też wyznacze
nie sił, obciqzaJqcych poszczególne zespoły mechanizmów kinema.ti1czne i konstruk
cyjne granice dopuszczalnych wymiarów zespotów oraz �na.lizę wpływu sił bezwład
ności i tarcic1. Praca zawiera szereg cennych wskazówek dla projektu.jqcych zespoł,y 
podwoziowe. 

Oznaczenia 

Zewnętrzne siły i przeguby mechanizmów oznaczono du
ymi literami alfabetu łacińskiego na przykład: T-siła, 
I-przegub). 
Reakcje w przrgubach oznaczono literą R z indeksem 
małymi literami - oznaczenia przegubu. Na przykład: reak
ja w przegubie B-R1,). 

Ramiona sil i reakcji względem przegubów oznaczono lite
l9, z dwoma indeksami (małymi li terami): pierwsza litera 
_macza reakcję lul1 silę, druga zawias (na przykład: ramię 
ily T względem przegubu E-01el-
.Wymiary geometryczne zespołów: a) między dwoma odpo
,icdnio ruchomymi lub nieruchomymi przegubami - - literą Z 
d�oma indeksami (małymi literami - oznaczenia pr�e
ubów), (na przykład: wymiary rozstawienia ilB-la1,); b) mię
zy przegubami ruchomymi i nieruchomymi - literą r 
dwoma indeksami, z których pierwszy oznacza przegub 
uchomy, drugi nieruchomy (na przykład: wymiar rozstawu 
IO-r,_o); c) bieżąca wielkość parametru napędu (długo�ć 
racuJącego cylindra) niezależnie od miejsca jego połączema 
układem kinematycznym - literą h.

Wstęp 

�rojektowanie różnorodnych typów aparatów la tających 
wiązane jest z opracowaniem licznych mechanizmów napę
owych ich zespołów. 
Projektowanie takich mechanizmów (synteza) w ogólnym 
rzyp�dku obejmuje syntezy układu i wymiarów. Prak
':2nie konstruktor spotyka się jedynie z rozwiązaniem za
an syntezy wymiarowej (wyznaczeniem kinematycznych

wymiarów mechanizmu), ponieważ szerokie zastosowanie 
mają jedynie prostsze (ustalone) typy mechanizmów. 

Vv obecnej chwili w praktyce konstrukcyjnej stosowane 
są dwie grupy mechanizmów: płaskie, maiące równolegle 
osie obrotu zespołów i przestrzenne, umożliwia.iące obrót 
zespołu wzgledem dowolnie położonej w przestrzeni osi 
obrotu (rys. 1). 

vV7rastające zag·E;s7.czenie 11kładu zespołów szybkich apara
tów lataiacyr.h wymaga od konstruktora w pierwszym rzę
dzie spełnienia czysto konstrukcyjnych wymagat'i. - rozmie
szczenia mechanizmów w ostro ograniczonych gabarytach 
konstrukcji. 

W związku 7. l:ym, ŻP klasyczne metody teorii mechaniz-
mów przcwirlu.ic1 .  zazwyczaj - .iako dane wy_iściowe - wv
magania kinematyczne, ich bezpośrednie wykorzystanie 
w praktyce konstrukcyjnej jest uciążliwe. 

Mechanizmy lotnicz� mają szereg specjalnych osobliwości: 
z zasady są wykorzystywane do napędu dużych i komplet
nych zespołów (chowane podwozia, pomosty ładunkowe , po
krywy hermetyczne, silniki w obrotowych gondolach, stery 
aerodynamiczne i strumieniowe itp.), których wymiary kon
strukcyjne , jak również wymiary zespołów napędowych 
i przegubów mechanizmów. w:ynikaj� z �ielkości sil, dzia: 
łających na zespół w po_ło�emu obhczen10w_ym (zazwyczaJ 
blokowanym), a nie w czasie Jego ruchu (pracy). Na przykład 
podwozie obciążone jest w położeniu wypuszczonym w c�a
sie startu i lądowania, pokrywy hermetyczne - w połoze
niu zamkniętym w czasie lotu na dużych wysok�ściach itp.
Tym niemniej, wybór kinematycznych parametrow_ mecha
nizmu oraz moc napędu związane są z_ ro_zpatrze:11er:i me
chanizmu w czasie ruchu, z uwzględmemem działaJących
przy tym sił. 
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Rys. l. Podstawowe typy mechanizmów: I _ płaski (mec!1anizm głównej goleni podwozia samolotu TU-104), II - przestrzenny 

w pracy niniejsze.i przedstawione �ą inżyi:iierskie i_r;e�ody 
projektowania mechanizmów, w kt�rych Ja�rn wyJ�c10we 
przyjmuje się wymagania konstrukcyJne rozmieszczenia m�.chanizmów w ściśle ustalonych gabarytac_h konstrukcy: 
Przeprowadzono przy tym analizę wpływu_ sił bezwladnosci 
i sil tarcia na obciążenia napędu mechanizmu oraz prze�
stawiono sposoby obliczenia sił potrz��n�ch "':' napędzie
z uwzględnieniem tychże sił bezwładnosci i tarcia. 

Kryteria oceny racjonalnego doboru parametrów 
mechanizmów 

Dla szybkiego rozwiązania dowolnego zadania projekto
wania ważne jest prawidłowe wybranie kryterium porów
nawczej oceny moźliwych wariantów konstrukcji. Zazwy
czaj do wyboru kryterium służą założenia podstawowe. 

W danym przypadku celem projektowania jest znalezie
nie takich parametrów mechanizmu, które zapewniają: 
pierwsze - racjonalne obciążenie jego zespołów w pod
stawowych położeniach (obliczeniowych), drugie - rozmie
szczenie mechanizmów w ściśle ograniczonej komorze kon
strukcji, trzecie - uzyskanie wymaganej pracy użytecz
nej możliwie małymi siłami w roboczym napędzie. 

Praca użyteczna A, uzyskiwana w czasie pracy mechaniz
mu pod działaniem napędu roboczego, może być przedsta
wiona w postaci 

gdzie: 

H 

A = f T . dh = � HTmax, 
o 

[1] 

Ti Tmax odpowiednio bieżące i maksymalne siły 
w napędzie, 

H 

dh - nieskończenie małe przemieszczenie na
pędu, 

H - pełny skok roboczy napędu, 

f T·dh 

ś = 0 
- współczynnik wypełnienia wykresu.Tmax·H 

Ponieważ wielkość pracy użytecznej A przy ustalonych 
warunkach układu praktycznie nie zależy od kinematyki 
mechanizmu, a w zupełności jest określona siłami zewnętrz
nymi działającymi na mechanizm, to jako kryterium porów
nawczej oceny możliwych wariantów układów kinematycz
nych należy przyjąć wielkość (� H). 

Oczywiście, optymalny mechanizm dla danych warun
ków układu będzie taki, w którym zapewnione będzie uzy
skanie największego współczynnika wypełnienia wykresu � 
i pełnego skoku roboczego H.

W warunkach realnych najbardziej skutecznym sposobem 
zmniejszenia maksymalnych potrzebnych sił Tma .x w napę
dzie jest zmiana współczynnika t o którego zwiększenie 
należy starać się w pierwszym rzędzie, co zaś dotyczy sko-
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ku H, to w ciasnych warunkach układu współc zesnego apa
ratu latającego niemożliwe są zmiany wielkości, a po zostaje 
jedynie konieczność zapewnienia wykorzystania pełnego 
skoku roboczego 1). 

Znalezienie więc optymalnego układu mechanizmu jest 
podstawowym zadaniem konstruktora. Dla rozwiązania tego 
zadania konieczne jest poznanie zależności między geome
trycznymi wymiarami poszczególnych zespołów mechanizmu 
a siłą w napędzie. 

Taka zależność w postaci ogólnego równania dla wyzna
czenia potrzebnej siły w napędzie może być wyprowadzona 
odpowiednio do typowego obliczeniowego układu mecha
nizmu (rys. 2). 

Ogólne równanie potrzebnej siły w napędzie mechanizmu 

Typowy schemat obliczeniowy mechanizmu w przypadku 
ogólnym może być przedstawiony jako układ k sprowadzo
nych do punktów mas, obracających się względem nieru
chomych przegubów (punktów mocowania mechanizmu do 
konstrukcji aparatu). 

1) Metodę wyznaczania miejsca zamocowania cylindra dla wa
runków pełnego wykorzystania jego skoku podano w lit. 12]. 
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Rys. 2. Typowy obliczeniowy układ mechanizmu 



, przypuszczenie w zastosowaniu do mechanizm6
Ta:;�ych w konstr_ukcj�ch. �atających aparatów, je:t,z)'eini słuszne, P?mewa_z 

O 

c�ęzar poruszanyc� zespołów
•. \rotnie przewyzsza c1ęzar pozostałych częsci mecha,ielo Dopuszczalne przy tym błędy są niewielkie i z za�zrnu. po stronie zapasu konstrukcji. 
!3dY są 

.
1 

działające na mechanizm w czasie jego pracy możnaSI y " . 
lildriellc na.

• 1 ilY których wielkość ni� zależy od kinematyki mecha.1 5 Q _ siły aerodynamiczne, Pi - siły bezwładności�zrnuta'J·ące na skutek przyspieszeń w czasie ruchu aparatu
�\IS , • , 

ibriążen), G - cięzar, 

i)sily zależ?e _od kinematyk� �echanizmu .- siły tarcia
.. zawiasach i siły bezwładnosc1 P ;, powstaJące od przy
:oieszeii w czasie ruchu względem aparatu. 

·Dane obciążenia Q, P_i, Pi 1;1ogą być ro_zpat�ywane jako
;ladowe względe!Il osi wspołr�ędnych, Jak 1 w postaci
'.omentów tych sił względem nieruchomych przegubów.

-Podanie obciąże_ń w form_ie �omentów jest wygodne
,przypadku anallzy mechamzmow przestrzenny ch 2). 

IV zasto sowaniu �o. przyjętego l:k_ładu . obliczeniowego,
,odnie z zasadą m ozhwych przesumęc, mozna napisać:

. ' 
' 

� - k �� � 
T• dh+ L; Mj' dep + }; Ji dt2- • d� + 2, M1, • da = O [2]

l l l 

łzie: 
T-'-- wymagana siła w napędzie mechanizmu, 

dit - nieskończenie małe przesunięcie napędu (zmiana 
długości cy lin dra roboczego), 

Ji,Mi - odpowiednio moment bezwładności i moment 
sił zewnętrznych zespołu względem osi nieru
chomej, 

drp - przesunięcie kątowe zespołu „i" względem osi 
nie ruchomej zawiasu, 

ll1,, da - odpowiednio, moment t arcia i kątowe przesu
nięcie w zawiasie „i" mechanizmu, 

k - liczba mas skupionych w punktach (liczba nie
ruchomych zawiasów mechanizmów), 

n - ogólna liczba zawiasów (przegubów) mecha
nizmu. 

Podzieliwszy otrzymane równanie przez elementarne 
:iesunięcie dh i przeszedłszy do granicy clh ----+ O, otrzy
:,je się równanie łatwe do rozwiązania względem potrzeb-: 
:1j siły w napędzie: 

:Izie: 

T = T*+Tj
+T

µ
=x

1
,-x

j
·T* [3] 

k 
, - \1 dg\ 1, - i.,, Mi-- - składowa siły w napc;dzie, od sił me-

l dh 
i!eżnych od kinematyki mechanizmu,

k d·' d 
Ti

= J; J. -1, _.!f_ - składowa siły w napędz_ie, od sił
l 

I dt2 dh 
�nvladności powstających w wyniku kinem a tyki mecha
:imu, 

n 
T _ \1 da
,,- i.,, M1, dh - składowa siły w napędzie, od sił tarcia

1 
• Parach kinem a tycznych,

_Ti+ T* ( � Jj :

2

:- • ::)- współczyn. uwzględ-
ii-T- = i + -----* T* 
:!aiący obciążenie napędu siłami bezwładności,

--

1 Przykł , act Obliczenia mechanizmu przestrzennego w przypadlnl
�ania Obciążeń zewnętrznych w foi·mie składowych jeSt po
-<.ly w lit, 15], 

n da 

i k 
, dh 

- współczyn-
l; M 11 ) 

x - � M 
dep 

1 '"7' i dh 
nik uwzględniający obciążenie napędu siłami tarcia.

Pochodne, wchodzące w wyrażenia sk_ ładowych siły Tw otrzyman • • 
ki 

. ym ro:'-'nam1;1, wyznacza się z rozpatrzenia. nematyk� �echa�izmu Jako pewne funkcje jego pośred
iiego _połozema (b��żącej V:7ielkości przEsunięcia h napędu).
m

�s�ac tych funk�Ji w koncowym wyniku jest zależna odieJsca. połączema napędu z kinematycznym łańcuchem mechanizmu. 
d2 Pochodne drugiego rzędu
di 

wygodniej jest wyrazić 
za pomocą pochodnych przesunięć:

d2�_ d
[

dp
(

dh
)

2
] Q d�p dVh dg:, 

dt2 - dh dh di = v h dh� + 2 v11 dh- • dh,

dh dVh 

[4] 

gdzie V h = dt i -
dh

- - odpowiednio prędkość przyspie-
szenie ruchu napędu. 

Współczynniki XJ i x f' w równaniu [3] uwzględniają 
obci�żenie napęd� siłami zależnymi od kinematyki me
chamzmu, stąd wielkość tych współczynników charaktery
zuje doskonałość mechanizmu pod względem wielkości sił 
obciążających. Oczywiście, im mniejsze są współczynniki 
x

i 
i x

w 
tym doskonalszy jest mechanizm.

Wyznaczenie pochodnych, wchodzących do równania na 
potrzebną siłę w napędzie mechanizmu 

Na skutek tego, że mechanizmy stosowane w konstruk
cjach aparatów latających mają jeden stopień swobody, 
istnieje całkowicie określona zależność między kątowymi 
przesunięciami we wszystkich zawiasach (przegubach) me
chanizmu, niezależnie od miejsca podłączenia nap du. 
W zastosowaniu do czteroczłonowego mechanizmu, który 
najszerzej jest stosowany w praktyce konstrukcyjnej, taka 
zależność może być ustalona (rys. 2): 

1) z warunku równości rzutów przesunięć: zawiasów il
i B na kierunek członu AB 

dp = rbe sin e d'!/J = ()b� d'!/J
dh r ao sin o dh (Jao dh 

[51 

2) z
nięcia 

rozpatrzenia zmiany kątów o; i s; w wyniku przcsu
clh napędu 

do = '!:_<t _ dt 
dh dh dh' 

ds = d1f!. + !!:__f,�
dh dh dh' 

3) 

z rozpatrzenia 1IA;:B;B* łatwo ustalić, że: 

lub 

r00 • dep • cos V + rve • d1p • cos s
dt = �in dt = -

lab 

dt 
dh 

(iao 
• '!:_<p__ + �---

d'!/J 

dh 

[6) 

[7] 

lab • tgo dh lab • tge 
dt Wtedy, wyłączywszy z równań [6] i [7] pochodną 
dh 

i wprowadzając oznaczenia kt = t
�

b 
( 

t:o + t;e
) 

otrzymuje się: 
do 
dh 
de 
dh 

[8] 

[9] 

ct; , po przejściu przez zawins A goleni OE, zmie
') poclloclna dli

nia znak. 

TECHNIKA LOTNICZA NR 10-ll/i964 261 



Rys 3_ warianty podłączenia napędu do kinemalycz!1ego układu n,echanizmu: typ I - mechanizm z napędem górnego 1 
• . . .· ł t p 11 _ mecJ,amzm z rownoczcsnym rn,pęclem obu elementów składającego się członu, typ III_'.' 

ementu 
ls1·1,.tzl1

anclazJą11c�cpgeodems1ędo?1�eo,,.1�
u

�le�enlu składającego sic; członu, typ IV - mec
d

l:anizm z równoczesnym napędem dwu nie przyleg . mech"
• · " ' = s1eb1e napę ow 31ących do 

d2m d2 T 
_Y!.. l d Pochodne drugiego rzędu 

dh2 dh2 
' które wc 10 zą 

w rozwinięte równanie [3]. napisane w zastosowaniu do
czteroczłonowego mechanizmu, przedstawionego na r:ys. 2,
wygodnie jest przedstawić w funkcji pochodnych pierw
szego rzędu i w postaci wzajemnej zależności. W tym celu 
należy zróżniczkować równanie [5]: 

d2 

<p = (
ebe) [d?1/J + d1/J( :: _- :: )] [10] 

dh.2 eao dh2 dh tge tgó

Otrzymane równania [5], [8], [9] ustalają zależność mię
drp d'I/J de dó 

dzy pochodnymi -- - - - . Znając jedną z pochodnych,
Jh ' dh ' dh ' dh

można obliczyć trzy pozostałe. 

Jedna z tych pochodnych może być wyznaczona w zależ
ności od miejsca podłączenia napędu do kinematycznego 
łańcucha mechanizmu. 

Praktycznie możliwe są cztery podstawowe warianty 
podłączenia napędu do mechanizmu ze składanym czło
nem (rys. 3): 

I - mechanizm z napędem górnego elementu składa
jącego się członu, 

II - mechanizm z równoczesnym napędem elementów 
składającego się członu, 

III - mechanizm z napędem dolnego elementu składa
jącego się członu, 

IV - mechanizm z równoczesnym napędem dwu nie 
przylegających członów. 

Z rozpatrzenia geometrii włączenia napędu do kinema
tycznego łaócucha mechanizmu, korzystając z analitycznej 
zależności między parametrami kinematycznymi (teoremy 
sinusów i cosinusów), łatwo otrzymać zależności dla wszyst
kich typów mechanizmów (z zachowaniem oznaczeń zawia
sów i kątów przyjętych na rys. 2 i 3, prócz tego przez a
oznaczono kąt w zawiasie D, a przez fi - w zawiasie K). 

ryrechanizm podłączenia napędu typów I, II i III jest naJprostszy ze skracającym się zastrzałem (rys. 3). 

I

gdzie 

II 

III 

d'I/J h 1 - = ------- =--
dh lek • Yde • sin ip (>te ' 

d(i 
- = C • tg (3·
dh 

de 

dh 

h 

da 
-=C ·tga 
dh 

h 1 

dó 

dh łka • Yda • sin o 

[11] 

[12] 

[13]

W przypadku mechanizmu typu IV, gdy napęd łączy sięrównocześnie z dwoma ruchomymi członami (zawiasami),
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jest nierr:ożli�e b_ezp?średnio obliczyć jedną z pochodnych. Op1eraJąc się Jednak na tym, że mechanizm jeden stopień swobody, na skutek czego dowolnemu prze 
ma

n�ęc�u dh n�pędu odpowiada całkowicie określone prze!�:męcie czlonow, w danym przypad ku dep i dip można otrzy-
• d d tk l • ' • • drp d1/J mac o a ową za eznosc między - i - rozpatrują 

dl dh 
C 

�rn:netrię mec.�a�izmu w dw_u nieskończenie bliskich polozcrnach., Pom1JaJąc małe hczby drugiego rzędu, łatwootrzymac: 
drp dt 

(200 
dh + (lke dh = 

-1 [14] 

Rozwiązując równanie [14] łącznie z równaniem [5],
można znaleźć: 

.!!:_cp_ = 
(!be 

dh (2d o (!be - l!ke (}ao 

l!ao 
-- - __ __::c::_ __ _ 

dh (!do (!/,e - (!ke f!ao 

Równanie ogólne [3], z uwzględnieniem otrzymanych 
wyrazen dla pochodnych, umożliwia napisanie wzorów 
obliczeniowych w zastosowaniu do dowolnego typu mecha
nizmu. 

Kinematyczne konstrukcyjne granice dopuszczalnych 

wymiarów członów 

Otrzymane równania umożliwiają ustalenie ilościowego 
i jakościowego wpływu geometrycznego wymiarów mecha
nizmu na bieżącą wielkość siły w napędzie, a ·więc i na 
współczynnik wypełnienia wykresu t Dlatego też dla roz
wiązania podstawowego zadania projektowania mech�
nizmu konieczna jest znajomość dopuszczalnych granic
zmiany wymiarów członów w zastosowaniu do konkr�tnych 
warunków ustalenia układu mechanizmu w aparacie. 

Wymiary członów ograniczone są albo warun��mi _k_ine:
ma tycznymi (granice kinematyczne), albo mozllwosciami
konstrukcyjnymi (granice konstrukcyjne). 

Granice kinematyczne 

Wyjściowym warunkiem dla określenia kinematycznych
granic jest zapewnienie wyznaczonego kąta obrotu �m,, 

głównego członu, charakteryzującego położenie napę za-
nego zespołu. 

W przypadku badania granic kinematycznych nalezy
uwzględnić dwa przypadki: 

pierwszy przypadek, gdy <pmax < <pe, to znaczy mechanizm
ma tylko jedną dwustronną dźwignię BE (rys. 4

), h •zm drugi przypadek, gdy </Jmax > rpe, to znaczy mec am 
ma dwie dwustronne dźwignie OA i �E. . . e· się

Człon BE (położenie punktu łamama się składa_)� J mgoleni AE): graniczna wielkość tego czł?nu w wia o;�estopniu jest zależna od miejsca podłączema napędu d? tegomatycznego układu mechanizmu, dlatego rozpatrzeme 



d dnienla naiezy przeprowadzić w zastosowaniu do róż-
za„a , 
nycha!if!:�e zależności między wymiarami członów dla
po . padkóW podane są na rys. 4. 
bU p!ZY ' • ł • • • B o Należy zaznaczy�

d
' z� 

t
po oz�i:ue za"."' ias

[
;1

] 
na składającym

. 1 nie. jak w1 ac o z 1ownan1a ::i , wpływa na wza-
51� czo ' ct-� . d'IJI 
jemnystosunek pochodnycn 

dh 1 dh 
a w końcowym wy-

. . a ich absolutną wielkość. 
n1ku_1 nęs'cieJ· w miarę zwiększania wymiaru członu BENaJCZ , 

k � rośnie (patrz rys. 5).
stosune 

eao 
Cl n OE (goleń). W drugim przypadku, gdy <pmas: > <pe,
z o 

minimalny wymiar 
[15]

Latwo to stwierdzić, wyznaczając maksymalny wymiar 
l \v rozpatrvwanym przypadku 

cz onu • 
Lae 

Tl,e max � -2- •

w następstwie zachodzą następujące nierówności:
r <lab,Ti,e<rno

'. 
Tl,_e< Loe, 1'hc_+ :ao <Lal,+ Loe, wyznacza

j:;e wa_run_ki istnienia wykorb1e111a BE w rozpatrywanym 
mechanizmie. 
w pierwszym p1:zypadku_ ({)max < Cf:e, w�run�k z równa

nia [15] nie jest \�1ęc _graniczny, pomewaz z�iana członu 
BE na wykorbienie me p�·zeszk�dza uzyskamu_ wy1;1,ag�
nego kąta cpmas, uwzględmaJąc Jednak tę okohczno:;c, ze 
na wykonywanyc� _mechanizmach kąt_ rpmax je�t , bliski pod
względem wielkosc1 do kąta q e, mozna przy;1ąc warunek
i równania [15] za słuszny dla obu przypadkow. Warunek 
ten wyznacza także maksymalny wymiar członu OA-rao· 

Granice konstrukcyjne 

Ograniczenia konstr_ukcyjne. wyzna�zone z _ w�runków do� 
boru układu mechanizmu na aparacie, zwęza,1ą zazwyczaJ 
granice kinematyczne zmian wymiarów członów przy pro-

Lae-la1e 
Tbemin"> 2 

'.A, -._ 

�ektow�ni�. Na3częśdej zmniejszenie wymiaru członu BE, 
kak w1dac z ��sunku . 5, z;";ią�ane jest _ze zwiększeniem 

ąta. 'tf)max! ktorego w1elkosc Jest ogramczona zazwyczaj
W_Ymiaram1 komory przeznaczonej na umieszczenie mecha
mz,mu. Gr�niczna wielkość konstrukcyjna członu BE może 
byc znalez10na _w_Ykreślnie jako punkt przecięcia Bi" geo
metry_cznegc_:i m1eJsca możliwych położeń punktu B (elipsa 
z ogmsk�n_i1 w punktach A1 i E) z pomocniczą linią, daną
z rozwazan konstrukcyjnych w odległości L.J od krawędzi
komory (rys. 5). 

Człon OE z zasady wyznacza się warunkami siłowego 
układu mechanizmu na aparacie latającym w położeniu
roboczym, to znaczy warunkami minimum ciężaru kon
strukcji. 

Człon AO ograniczony jest konstrukcyjnymi wymiarami
napędzanego zespołu i zazwyczaj nie ogranicza konstruk
tora. 

Granice stosowalności różnych typów podłączania napędów 

Napędy siłowe stosowane zazwyczaj w konstrukcjach 
aparatów latających w czasie wykonania ruchu na dany 
sygnał umożliwiają tylko jednoznaczny obrót przyległych 
do nich członów. Ta właściwość umożliwia uslalenie gra
nicy stosowalności różnych typów podłączeó napędu do 
kinematycznego układu mechanizmu (rys. 4). 

Graniczne wielkości maksymalnego kąta obrotu napędza
nego zespołu dla różnych typów podłączenia napędu mecha
nizmów - podane są w załączonej tabeli. 

Analiza wpływu sił bezwładności i sil tarcia na silę 

potrzebną w napędzie 

W y z n a c z e n i e x; 

Dla ułatwienia analizy sił bezwładności, posługując sic;
równaniem [4], można przedstawić silę T; wchodzącą do
równania [3] w postaci dwu składowych: 

B0 

l�e+(l0e-Tao 

2
-2/oe(lae-rao)cas,1

Tbemax< 2 (Larr Tao)+Loecosl!] 

A 

'fmax > Y'e 

L�e +(Lae+ r00/-2Loe(Lae+ Tao)COSf.
Tbemin� 2[(lae+Tao)-LaeCOS!J} 

TL-36/64 R" 
A 

A 

Rys. 4. Kinematyczne granice dopuszczalnych zmicln 
l · . proJ'ektowaniu czteroczłonowego mechanizmu

wymiarów cz onow przy 
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I 

Tabeia 
. 

;:l Położenie mechanizmu, odpowiada jące 'f'max 
8 w przypadkach
-� Uwngi 

1 

I
2 

o. <J 

rpl118X < 'l'e fP,nax < ('fYe ;,, Q) 
E-< i:: 

I przy kącie ó = 0° przy kącie r5 = 180° 

---

cr,nax > 'Pe jest niemo-
żliwe, ponieważ przy najwięk-

II przy kącie ,. = o0 

l,ącie 'l'e kąt ' ma :ni- szy kąt 
nimalną wielkość 'P,nax 

uzy-
--- skuje się 

T,nax > 'l'e 
jest niemo- przy

żli\ve, ponieważ przy 
r/Jc ,nns HI przy kącie r, = 130° 

kącie ,, e l<ąt ,5 ma mi-
nimalną wielkość 

---

IV praktycznie nieograniczone 

2 
t d�<p d<p - zależnej tylko od k incma-

Tj1 = V h. LJ Ij dh? • -dh tyki mechanizmów,
1 

dV h. t ( dff 
) 

2 

zależne.i· od przyspieszenia 
TjJ = 2V1i 

dh- f Ii dh - ruchu napędu.

Wielkość T ; 1 proporcjonalna jest zawsze do T, podczas 
gdy T ;z na skutek możliwości zmiany znaku przyspiesze-

dV 1i 
nia ruchu napędu--, może zmieniać znak. Jednak dla 

dh 

,-· 
Ae =ffy1JPao 

Rys. 5. Wykreślne przedstawienie konstrukcyjnych granic dopusz
czalnych wymiarów członów w zastosowaniu do konkretnych wa
runków doboru układu mechanizmu. Wykres wpływu położenia 

zawiasu B na składającym się członie AE na stosunek Qbe 
()UO 
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' 

� 
........ 

r--- � 
2 4 6 8 t[sek} 

C2as cho;vanlQ podwozia 

Rys. 6. Wykres zmiany współczynnika r; dodatkowego obriażenia 
11:1pędu silnmi bczwlndności w funkcji czasu t pracy mechm;izmu 

mechanizmów. rozpatry_�anej klasy przeważający wply,>'
m� praktycznie w1elkosc T ;1, co przy wiadomych błędach 
daJących zapas wytrzymałości umożliwia przyjąć sumarycz· 
ną wielkość T; proporcjonalną do T. 

Takie uproszczenie umożliwia ograniczenie wyznaczenia 
współczynnika x; tylko do jednego położenia mechanizmu 
odpo'_Viadającego T * max, ponieważ dotór mocy n apędu wy�
kon uJe się dla maksymalnej siły. 

Dla obliczenia x; konieczna jest znajomość wielkości Vh 
dV 

i __ h w położeniu obliczeniowym, to znaczy charaklery• 
dh 

styka prędkości napędu Vh = f (T). 
Taka charakterystyka zależna jest od typu stosowanego 

napędu i może być wyznaczona ze znanej zależności V1, = 
= f (T), charakteryzującej dany napęd. Na przykład dla 
napędu hydraulicznego taką charakterystyką jest zależność 
ciśnienia p w instalacji od wydajności q pompy, p = f (q). 

W ogólnym przypadku dla wyznaczenia Vh = f (h) koniecz· 
ne jest poznanie zależności T = f (h), której wyznaczenie 
jest konieczne przy obliczeniu sił w napędzie. W danym 
więc przypadku zadanie może być rozwi ązane tylko me· 
todą kolejnych przybliżeń. 

Praktycznie, dla napędu hydraulicznego i elcktromcch;i•
. H dVh 

mcznego Vh. = - = const to znaczy, że -- = O, a w na·
t ' dh 

stępstwie i T:;2 = O.
Dla napędów pneumatycznych zależność T = f (V1,) może 

być sporządzona na podstawie politropy rozprężania po· 
wietrza przy danych ciśnieniach roboczych. 

W celu wyznaczenia dodatkowego obciążenia (dociążenia)
n:3-pędu siłami bezwładności przy danej kinematyce mecha·
rnzmu, należy wyznaczyć zależność x; od czasu pracy na·
pędu t (wypuszczanie lub chowanie). 

W tym celu przedstawiono 

k d2 
gdzie: c = H2 '\'l r. _!l!__ 

l "T t dh2 

C2 dVh 
T;2 = -t-. dh

d
ep 

dh' 

[16] 

- wielkości niezależne od
czasu chowania.



wa zależność x; = f (t), sporządzona na podstawie 
.TYP:ia [16] w zastosowaniu do przestrzennego mecha-rowna d • k . 
. howania po wozia, po azana Jest na rys. 6. 

p.1ZJl1U C 

Wy z n a c z e n i e  x 
·"

W praktyce ważne jest znać współczynnik x," w poloże

. dla T 0�. Dla obliczenia x," • niezależnie od pochodnychmu ' '" • • 

da konieczne jest znać momenty tarcia w przegubach (za-
j wiasach) mechanizm�-- W ogol_ny� przypadku _wielkość M,"

zależna jest o_d i:eak�Ji w zawiasi: Ri (od �ol?zenia mech�
nizmu), wym1a�ow Je�o czop� 1; , maten�low trącego się

Polu_ wspołczynmka tarcia _µ, warunkow przylegania,zes 1 d ·' d • 'l które można uwzg ę me wprowa zeniem wspo czynnika k:

[17] 

'iależy zaznaczyć, że w przypadku rozpatrywania ruchu 
01;sko-równoleglego, gdy nie, istnieje symetria sił wzglę
dem płaszczyzny obrotu czlonow, przy wyznaczeniu reakcji 
1,,. zawiasach mechanizmu należy wychodzić z warunku 
pełnej równowagi członu, ponieważ w danym przypadku, 
iak wskazano w lit. [3], rzeczywiste reakcje w zawiasach 
mogą różnić się od reakcji znalezionych przy rozpatrywa
niu płaskiego zadania nie tylko pod względem wielkości, 
lecz i pod względem znaku. 
w praktyce prac biur konstrukcyjnych bardzo często 

,!raty na tarcie ocenia się za pomocą współczynnika korek-
cyjnego X11 == 1,10 ... 1,15. to znaczy w przybliżeniu propor
cjonalnym zwiększeniem siły obliczeniowej w napędzie 
0 wielkości współczynnika tarcia ,u, przy tym całkowicie 
nie uwzględnione są kinematyczne cechy mechanizmu. Ta
kie podejście do zagadnienia po,voduje czqslo duże błędy 
i w następstwie prowadzi do znacznych przeróbek mecha
nizmu i drogich prac uzupełniających. 

Z równania [3] wynika, że wielko.5ć x,u zależna jest nie 
da. 

tylko od 111.u, lecz i od pochodnych --1 
, to znaczy od kine

dh 
matyki mechanizmu. 

TI.-J&/611 Ri 

Rys. 7• Wykres potrzebnych si ł  na napędzie mecha111zmu głównej 
\oleni podwozia samolotu TU-104. T. ob! = f (h) i T„dośw = f (h) -
,!9owiednio krzywa obliczeniowa i doświadczalna obciążenia na
;du mechanizmu silami niezależnymi od kinematyki (bez uwzględ-
•.1en1a tarcia). T h dośw. = f (h) i T dośw. == f (h) - krzywe do-
!W1adc l C \VJ,1 • 

d .. .za ne pełnej sily w napędzie z uwzględni en iem tarcia o po-
11edn10 dl h • ' • d • Y .' ac owania i wypuszczania podwozia (dosw1a czen1e w -
•0nanow • - 1· ·ach 
Hv Wydziale na kinematycznym stanowisku. ,� ob iczemc 
�- bezwładności nie były uwzględniane. ·ponieważ w czasie pracy 
,etłtanizmu rzędu t -20 ... 30 sek, mającym miejsce w tym mecha-

nizmie, siły te były znikomo małe) 

Przeprowadzone obliczenia na przykładzie mechanizmówpod;1/oz�a wskazują, że współczynnik x„ osiąga wielkość 1 50i w1ęceJ. • ' 

_. Doś_wiadc�alne badania dodatkowego obciążenia napędusi�ami ta�·cia, P:zeprowadzone przez autora tej pracy naPt zykładzie seryJnego mechanizmu głównej goleni podwoziasa�olo!u Tu-104, potwierdziły prawidłowość wykonanych
<;bl_iczen (doświadczalnie uzyskano wielkość x,, = 1,54). Do
�wiadczalny wykn:s obciążenia napędu podany jest narys. 7. 

Rzeczywjste wielkości współczynnika tarcia w zawiasach
(�redn_ie) µ =. 0,!08 ... �.1_11. uzyskane przez odwrotne prze)iczen�e w?n_ikow doswiadczalnych przy założeniu stałościich_ wi_elkosci w� wszystkich zawiasach mechanizmu, zna.iduJą się w granicach wielkości ft, podawanych w podręcznikach dla podstawowego trącego się zespołu (stal po brązie).

Ta okoliczność wyraźnie wskazuje na wpływ parametrów 
. da. 

kmematycznych 
d� na wielkość x.ii oraz umożliwia zalece-

n�e posługiwania się do obliczeń wielkościami wspólczynmka ,u, podawanymi w podręcznikach. 

Wnioski 

l. Przedstawiona metodyka doboru parametrów mccha
nizm1;1, opierająca się na uwzględnieniu konkretnych wa
runkow doboru układu mechanizmu, umożliwia najkrótszą 
drogą, bez zbytecznych obliczeń dodatkowych, uzyskać da
ne dla optymalnego przy danych warunkach wariantu me
chanizmu. 

2. Dla celów praktycznych obliczenia sił napędu wystar
czające jest wyznaczenie wielkości X; i x.,, w jednym po
łożeniu odpowiadającym Tmax- Ta okoliczność umożli·Nia 
dobór kinematycznych parametrów mechanizmu bez
uwzględnienia sił tarcia i sil bezwładności. 

3. Otrzymane wyrażenia współczynnika X; oraz analiza
struktury składowych T; 1 i T:;2 według równania [16] wska
zują, że dodatkowe obciążenie napędu siłami bezwładn?

0
ści 

drpt G 'Pt zależy od kinematyki mechanizmu - wielkości -- -
dh ' dh2'

dV1i 
oraz od prędkościowej charakterystyki napędu v,, 

dh
Charakter zależności xj od czasu t pracy, sporządzonej na 

podstawie równania [16], pakazany jest na rys. 6. Wykre
sem tym można posługiwać się przy wstępnej ocenie wiel-
kości xj należy jednak pamiętać, że ta zależność wyzna
<'zona jest w zastosowaniu do konkretnej kinematyki me
chanizmu z całkowicie wyznaczonymi wielkościami współ
czynników C 1 i C2. 

Dla zmniejszenia wpływu sił bezwładności na dodatkowe 
obciążenie napędu konieczne jest starać się maksymalnie 
zwiększyć współczynnik � pełnoty wykresu, to znaczy uni
lrnć położeń mechanizmu bliskich do położeń martwych, 
gdy małemu przesunięciu dh napędu odpowiada duże prze-
sunięcie drpi członów, to znaczy gdy wielkości pochodnych 
dcpi d2cpi 

-- i -- są duzc. 
dh dh2 

4. Obliczenia i badania doświadczalne dodatkowego obcią
żenia napędu siłami tarcia wskazują na znaczny wpływ na 

dat 
współczynnik xµ, kinematycznych parametrów -- .

dh 

Jako podstawowy sposób zmniejszenia współczynnika x,,
dai 

należy uważać zmniejszenie wielkości pochodnym 
dh 

w po-

żeni u obliczeniowym układu w g�ówny�h najbardzi
1
ej_ obci�

żonych zawiasach mechanizmu, mnymi
d 

s�ow)'.', n�
ł 

ez)'.' un
N
i

kać członów krótkich . obcią�ony�h uz)'.mi. s1 a�1. a
kł d W mechanizmie głowneJ golem podwozia sa-

przy a , . BE d . 
molotu Tu-104 (rys. 1-1) krotki człon � u�y� 
czopem w zawiasie B, uwarunkowany komecznoscią 
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podziału najbardziej obciążonego ':'1 cza_sie Jc1dowania czl�1:u 

CE, doprowadził do pojav.Tienia się duzego momentu tarcia 

dai de 
i dużych wielkości pochodnej --(--) w położeniu oblicze

dh dh 

niowym. 
Przy obliczeniach współczynnika xft ':"skaza�e jest P?słu

giwać się średnimi wielkościami wspolczynmka tarc_ia P·:
Takie założenie nie spowoduje wyraźnego błędu, pon�_ewaz 

współczynniki tarcia w podobnych typach konstrukcJ1 za
wiasów mechanizmów nieznacznie różnią się pod względem
wielkości. 

Mgr inż. BOHDAN KUŁAKOWSKI 
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Metody wyznaczania czasowej jed nowałowego 
odrzutowego 

stałej 
silnika 

turbinowego 

W artykule_ p rze_dst_aw_iono fizyczne znacze_nie stałej czasowej jako podstawowej
cechy dynami�zneJ siln�ka_ turbinowego; OP_tsano_ cztery m.et?dy obliczcmia stałej
czasoweJ turbinowego silnika odrzutowego i porownano wyniki obliczeń przepro
wadzonych za pomocą tych metod z wynikami pomiarów . 

• 

Przy projektowaniu układu paliwowego konieczna jest 
znajomość cech dynamicznych silnika turbinowego jako 
obiektu regulacji, szczególnie w przypadku układów za
mkniętych. Podstawową cechą dynamiczną silnika turbino
' wego, jako obiektu regulacji, jest jego stała czasowa 
-i. współczynnik wzmocnienia. 

Obliczenie stałej czasowej silnika na drodze analitycz
nej jest dość skomplikowane, a ponadto wymaga wielu 

uproszczeń i założeń. 
Najpewniejszą drogą znalezienia stałej czasowej jest po

miar, jednak wymaga on posiadania gotowego silnika 

i przeprowadzenia bardzo kosztownych badań. 
Gdy ma się do czynienia z projektem silnika, do którego 

należy opracować układ paliwowy, pozostaje tylko droga 
, analityczna. Z tego powodu ważne są różne metody obli
czania stałej czasowej. Jest ich kilka i różnią się między 
sobą jedynie większą lub mniejszą ilością uproszczeń, co 
zresztą nie idzie w parze z dokładnością wyników. Prze
gląd tych metod pozwoli czytelnikowi na zorientowanie się 
w zagadnieniu oraz na porównanie z wynikami pomiarów, 
które podano w zakończeniu tej pracy. 

z::11eżnie od, rodzaju posiadanych danych wyjściowych
mozna wybrac dowolną metodę obliczeń stałej czasowej 
przy projektowaniu nowego układu paliwowego silnika. 

Ze względu na brak większej ilości wyników badań teoo 
typu na turbinowych silnikach odrzutowych, nie przepr';
wadzono w tej pracy pełnej analizy porównań metod ana
litycznych z wynikami badań. 

Wykaz ważniejszych oznaczeń i znaczników 

Oz n a c z e n i a : 

A [kcallkGm] - cieplny równoważnik pracy, 
A, C, D, E - stałe, 

Cp [kcal/kG0
] - rzeczywiste ciepło właściwe przy sta

G [kG/sek] 
D,r [m] 

I [kGm sek2] 

M [kGm] 
P [kG] 
T [°K] 

V:i [misek] 

łym ciśnieniu, 
- wydatek powietrza, wydatek,
- średnia średnica 

moment bezwładności wirujących ze
społów silnika,
moment obrotowy
siła,
bezwzględna temperatura całkowita,

- prędkość bezwzględna gazu na wylo
cie z kierownicy turbiny,

k - wykładnik izentropy, współczynnik
wzmocnienia silnika,
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prędkość obrotowa, 
ciśnienie całkowi te, 
prędkość obwodowa, 

n [obr/min] 
p [kG/cm2] 

u [misek]
a, ('J 

a 
kąty w trójkącie prędkości turbiny, 
współczynnik nadmiaru powietrza, 

tJ różnica, 
'Y/ sprawność cieplna, 

L1GP ), = -- - przyrost względny wydatku paliwa , 
Gpo 
L1n 

cp = - - - przyrost względny prędkości obrotowej, 
no 

(pe - współczynnik strat prędkości na ło
patkach turbiny, 

1/J - współczynnik strat energii na łopat
kach turbiny, 

(f) - współczynnik,
n - spręż, stopień rozprężania 

do ciśnień całkowitych), 
w [lisek] prędkość kątowa, 

stopień reakcyjności, 

( odniesione 

względny przyrost prędkości gazu, 

-r [sek] 

Z n a c z n i k i  

stała czasowa,

S sprężarka, 
T turbina, 
g gaz, 
P - paliwo, 

proces izentropowy, 
1, 2, 3, 4... numeracja przekrojów w silniku wg 

rys. 1,· 
1, 2 ... 11, 12 ... - numeracja stałych, 

H - wysokość lotu, 
V - prędkość lotu.

Wiadomości podstawowe 

Turbinowy . silnik odrzutowy stanowi skomplikowany
u�ład dynamiczny zawierający szereg akumulatorów _ener
gu_; zacho?zą w nim liczne procesy fizyczne i chemiczne,
ktorych me można uwzględnić w uproszczonym opisie ma
tematycznym własności silnika. 

Zasadniczy wpływ na dynamiczne własności silnika ma
bezwładność wirujących zespołów, istnienie pozostałych 



w s K 

o I 2 J,I 
Ti.-5f/6�Rł 

Rys. I. Schemat silnika z oznaczeniem przekroju 

akumulatorów energii w silniku można pominąć nie popeł
niając większego błędu. 

W pr_acy �i�iejszej _przedstawiono silnik jako obiekt
j�dnopo_Jemnosc1owy, ktory charakteryzuje się następującym
rownaniem: 

lub 

dw 
I-=MT-Ms 

dt 

n dn 
I--= MT - Ms 

30 dt 

[1] 

[2] 

JrZY czym moment obrotowy turbiny i sprężarki można 
orzedstawić jako funkcję prędkości obrotowej wydatku 
paliwa 

Zależności [3] 
rys. 2). 

M·r = M-r (n, Gp)

Ms= Ms (n, Gp)

[3] 

[4] 

[4] są funkcjami nieliniowymi (patrz

�by otrz)'.mać l_iniową formę równania 2, rozwinięto oby
lwie funkcJe [3] 1 [4] na szeregi potęgowe, następnie odrzu
:ono wyrazy rzędu drugiego i wyższych i wstawiono uzy
;kan� zależności od równania [2], które po przekształceniu 
orzyJęlo następującą postać: 

� diln +
[(a

M8
) -(a

M
T) ] Jn =30 dt an 

O 
an 

0 

[5] 

Ostateczną formę równania otrzymano przez podzielenie 
obu stron przez współczynnik przy Lin oraz przez zastąpie
nie wielkości mianowanych Lin i LIG 1> wielkościami bez
wymiarowymi 

Jn 
cp=-- i 

n 

ptaszczyzna sttjczna 
w punkciecn0 Gp0) 

--

I 

\ 

_J „J 

Gp = fin/ 

n 
n-5ł/64RZ 

Rys. 2. Zależność momentów turbiny i sprężarki od prędkości 
obrotowej i wydatku paliwa 

dep -i:-+cp=k2
dt 

gdzie r - stała czasowa silnika 

I --
30 r = -----------

oraz k - współczynnik wzmocnienia 

k= 

1. r---.---�--- . ·--,---,---�
fmax x- RA.26
[%) o-0/ijmpus

BOD 1---+----. 
1i.-Sapphu@ 
•-Vtpr:?T 
ó- QA.f4 
+-Orpheus 

-:00 ł-\--+-----1---- - --+---!----1 

500 t-------i-- --- ----1----l 

tlOOt----i 
1
----

fDO 1----1----+----ł 

60 7D 80 90 
nn /%/

max 

[6] 

[7] 

[8] 

Rys. 3. Porównanie zmian stałej czasowej różnych silników o funJ,cji 
prędkości obrotowej względnej 

Równanie [6] jest równaniem przybliżonym, dającym do
stateczną dokładność tylko w zakresie małych odchyleń 
od początkowego stanu równowagi. 

W powyższych rozważaniach posługiwano siq momentem 
turbiny i momen tern sprężarki jako funkcjami prędkości 
obrotowej i wydatku paliwa. Określenie tych funkc,ii na 
drodze analityczne.i zmusza do zrobienia wielu założeń 
i dlatego w metodach analitycznych do określania stałej 
czasowej używa się innych funkcji: 

MT= MT (T3, G_a, n, p3, p4) 

Linearyzacja tych funkcji nasuwa wiele trudności i dla
tego wszystkie następne równania będą dotyczyły niewiel
kich przyrostów zmiennych. 

Zmianę stałe.i czasowej, w zależności od prędkości obro
towej, można otrzymać obliczając szereg wartości r przy 
różnych prędkościach obrotowych. Jak wykazują wyniki 
badań [lit. 2] przebieg zmienności rhmax w funkcji prędko
ści obrotowej względnej nlnmax jest jednakowy dla wielu 
silników ze sprężarkami osiowymi (rys. 3) i może być 
określony wzorem 

TECHNIKA LOTNICZA NR 10-11/1964 267 



Zmianę stałej czasowej, w z.3:leżności od wysokości i pręd
kości lotu, oblicza się następuJąco: 

-,;=-co�,. /'!'Hv
PI-Iv V To

Interpretacja geometryczna sta�e.i _cz�s?wej siln�ka .. <
P��rz 

rys. 4) pozwala na łatwe zrozur:111en_1e JeJ sen_s� f1�ycznc,,,o:
Metody wykreślne wykorzystuJe się do okre„lama stałeJ
czasowej z pomiaru. . . 

Rozwiązanie równania [6] przy załozoneJ skokowej zmia-
nie J. C:aje następującą zależność: 

cp = C (1 -- e 
--!·) [gJ 

Funkcja ta przedstawia zmianę przyrostu względnego 
prędkości obrotowej w zależności od czasu (po skokowym 
zwiększeniu dopływu paliwa do silnika). 

Rys. 4. Zmiana przyrostu wzglęclnego prc;clkości ob1·otowej w funk
cji czasu 

Łatwo udowodnić, że stała czasowa -r (ry"· 4) jest t o 

rzut odcinka A o O lub A2 3 stycznej na oś czasu oraz, że 
punkt A0 ma współrzędne (-,;, 0,632 ({Jk). 

W następnej części pracy rozpatrzono cztery metody 
obliczeniowe określania stałej czasowej oraz jeden z naj
prostszych sposobów pomiaru. 

1. M e t o d a  a n a l i t y c z n a  o k r e śla n i a  s tał ej
c z  a s  o w e j. Metoda ta jest oparta na założeniu, że mo
ment sprężarki jest wprost proporcjonalny do · iloczynu 
wydatku powietrza i prędkości obrotowej. Ponadto nie 
wymaga ona znajomości charakterystyki sprężarki ani 
charakterystyki zużycia paliwa. 

2. M e t o d a o b 1 i c z e n i o w o - d o ś w i a d c z a 1 n a
o k r  e ś  1 a n i a s t a ł e j  c z  a s  o w ej. W tej metodzie
użyto stoiskową charakterystykę zużycia paliwa w warun
kach ustalonych do wyznaczenia pochodnej dCp/dn. Na
skutek zastosowania współczynnika doświadczalego P,
opartego na licznych badaniach można uznać, że jest to
metoda najbardziej słuszna, a ponadto nieskomplikowana.

3. W z ó r p r z y b 1 i ż o n y d o o b  1 i c z e ń s t a ł e j 
c z  a s  o w e j. Wzór ten w zasadzie jest identyczny z wzo
rem użytym w metodzie drugiej, lecz nie zawiera współ
czynnika eksperymentalnego. 

4. W y  p r o w a d z e n i e r ó w n a n i a r ó ż n i c z k o w e
g o s i 1 n i k a j a k o o b i e k t u r e g u 1 a c j i i o b 1 i c z e
n i e  s t a ł e j  c z  a s  o w e j  s i  1 n i ka. Metoda ta jest 
najbardziej pracochłonna. Ponadto konieczna tu jest cha
rakterystyka sprężarki do określenia dwóch pochodnych 

ac ac 

an 
i 

Metoda analityczna obliczania stałej czasowej 

Metoda obliczania stałej czasowej podana przez 
W. D. Abezgauza [lit. 1] polega na określeniu momentów
turbiny i sprężarki jako funkcji prędkości obrotowej i zu
życia paliwa i obliczeniu pochodnych cząstkowych tych
momentów. Następnie posługując się wzorem [7] oblicza
się stałą czasową silnika.
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Moment obrotowy turbiny można d 
jąco : 

prze stawić następu.

MT______ 9 
Fru Dśr Dśr G 

[ -
2 

- -2--;- V J cos a3 - ur +

(V3COSa3-UT)� + �COS:{13
V

2�
] (Jl C (1 - Ś) 3 

COS {J, 
[10) 

W dalszych rozważaniach założono, że moment M·. i funkcją tylko trzech zmiennych: wydatku gazów G 
1 �e

d
st 

I , . ł .k k" "• prę • _,;:�sc1 wyp Y""".U czynn_1 a � 1erownicy turbiny V3 i prędko-sc1 obrotoweJ (wyrazoneJ we wzorze [10] przez prędk •· 
obwodową ur). 

osc
U czynione założenie pozwala na znaczne uproszcze · rachunku i nie daje dużych błędów [lit. 1). Następnie w

n:e 

rlo] 1. . . . zor z mearyzowano, ogramczaJąc się do wyrazów pierw-szego rzędu .... 

gdzie 
LIV3 

,,=--· 

V30 ' 

[li) 

W celu uzyskania zależności wiążących bezwymiarowe 
parametry q;, v i ? zestawiono szereg wzorów określają
cych te parametry. Następnie wzory te zlinearyzowano 
i rozwiązano układ równań, co dało następującą zależność 

[12] 

Po wstawieniu równości [12] do równania momentu [11] 
otrzymano 

MT = MTo + MTo? + (A ll D!I - Ad cp + A12 D 1� i. [13] 

Dla u zyskania związku [12] zrobiono między innymi za
łożenie, że jednostkowa praca sprężania w sprężarce jest 
proporcjonalna do kwadratu prędkości obrotowej 

Cp:2 (T2 - T1 ) = const. n2 [14] 

oraz, że przekrój dyszy wylotowej silnika jest stały. 
Rozpatrzono następnie czynniki wpływające na moment 

oporowy sprężarki. Założono, że moment oporowy sprężarki 
osiowej lub odśrodkowej jest proporcjonalny do iloczynu 
wydatku powietrza i prędkości obrotowej. 

Ms = const G • n [15] 

Po zlinearyzowaniu wzoru [15] otrzymano: 
Ms

= Mso + Mso cp + Mso; 

gdzie 
LIGg g = - przy założeniu, że G� s:9 G. 
Ggo 

Z równań [13] i [16] oraz [2] otrzymano 
I n

0 
dep 

n - - -- + (Nlso - A11 D11 + A12) cp = Au D12?. 30 dt

[16] 

Następnie, po przekształceniu otrzymano wzór na stalą 
czasową 

Przy czym 

n 
I-n

30 ° 

-r = ----------
Mso -Au D11 + A12 

1 

o 

1/2 E1 

1 

-C12 C13 

-E2 

C14

o 

1
-

E, 
o 

[17]



1 
gdzie 1J = - E1 - 1 

2 

1 

2 

1 

T,o 
Cu=

2 (T,0 - T-10) 
Cn=

2 (T,rn - T40) ' 

k!! - 1 
C1:1=--kri 

E
1 
= E

2 
= 1 (dla krytycznego wypływu z dyszy silnika) .. W_ praktyce stała czasowa siln�ka obliczana jest najczę

s�1eJ dla_ ma�symalnych war'.-lnkow pracy, to jest warun
kow obl!czemowych

_, 
przy ktory�h _występuje zwykle kry

ty_czny wypływ. gazow z dyszy silnika. Dla innych warun
kow pracy silnika stałą czasową określa się z charaktery
styk podanych na rys. 3. 

Do obliczeń st'.1lej czasowej silnika wystarczy więc znał
oarametry czynmka w ustalonych warunkach pracy w uunk-
:ie obliczeniowym. • 

Metoda o?l)czen�owa określania stałej czasowej silnika 
Jodana wyzeJ opiera się na . ki�ku założeniach, między
nny�m na tym, ze praca spręza1;i� w sprężarce jest pro
io:�Jonaln_a d? k:vaaratu pręclkosc1 obrotowej i że spraw-
10sc spręzark1 �ue ule�a z:nianie przy niewielkich przy
·ostach momentow turbmy 1 sprężarki.

lfoioda obliczeniowo-doświadczalna określania stałej cza
sowej według J. Lawrence'a i R. Powella [lit. 2] 

Widoczna na rys. 2 płaszczyzna styczna, przechodząca 
irzez, punkt (G po, _no), daj,e ślad na płaszczyźnie poziomej 
Jkreslony następuJącym rownaniem: 

gdzie 
( ::

I

) GP (n - no) + ( ::Jn (Gp - Gp0) = O 

M = MT - Ms 

\Vspółcz,ynnik kątowy wynosi: 

ac
„ 

Dn 

(�) fJG
p n 

Powyższą zależność przekształcono następująco 

(
, fJM

) 
acp 

(
DM

) 
-

1
� Gp = on - DGp n

[18] 

[19] 

(
DM\ 

Pochodną --J określa się z zależności termodynamicz-
DGP. n 

nych w silniku. Po przekształceniu znanych wzorów otrzy
muje się ją w postaci następującej: 

Cp34 
( 

T4 \ 

� 1 - �/a 

2nn 

60 

[20] 

,gdzie 

Oznaczając wyrażenie w nawiasie kwadratowym w rów
naniu [20] symbolem <]j' oraz P =a· P otrzymano: 

( 
DM 

) n �
�i'( 1 - :+ 

DGP 2 n n 

60 

[21] 

W oparciu o wzór [7] i przyjęte powyzeJ oznaczenie 
M = MT - Ms, wzór na stałą czasową można przedstawić 
następująco: 

n 
I--

SO 

,:= 
[22) 

-(fJM) on GP

Wykorzystując zależności [19] i [21) oraz wzór [22] otrzy
mano: 

dG
p <[J-

dn 
[23) 

Współczynnik P określa się za pomocą charakterystyki 
sprężarki. Jak podaje literatura techniczna [lit. 2] na pod
stawie badań przeprowadzonych na szeregu silników ze 
sprężarkami osiowymi, cp = const. = 0,0706, stąd 

'~ (;. )' C ( ;, ) dG [24] 
� 1 - - 0,0706 __ P_ 

A T3 dn 

Wzór [24) odnosi się do różnych warunków pracy silnika 
ze sprężarką odśrodkową. W powyższym przypadku oprócz 
danych w punkcie obliczeniowym, to jest wartości tempe
ratur T 4 i T:1, potrzebna jest znajomość charakterystyk� zu
życia paliwa Gp = f (n) w ustalonych warunkach st01sko
wych. 

Wzór ]Jrzybliżony do obliczeń stałej czasowej 1: 

według Abczirauza [lit. 1) 

Posługując się wzorami [7] i [8] otrzymuje się _następu
jącą zależność: 

nl 
- = -- -------

k 30

( oMs) 
przy czym założono, że - - = O [lit. 1]. 

ac
p 

n 

[25) 

Współczynnik wzmocnienia k stosunkowo łatwo jest wy
znaczyć z przebiegu linii pracy w warunkach ustalonych 
silnika, a mianowicie 

. Lin GPO 
k=-

n
0 

L1G
p 

[26) 
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Pochodną ( 
iJMT 

)

i 

określa się z ogólnego wzoru na mo-
DGp n

ment turbiny 

1-- G ( 
T-1

) T3 9

60 
T.1 . 

przy założeniu, że - = const. otrzymuje się:
T3 

BMT 
MTo 

BT:i T3u 

z zależności termodynamicznych wynika, że 
BT3 (T, - T1 ) 0 

BGP Gp0 
Można napisać, że: 

( 
BMT

) ( 
BMy

) ( 
BT3 

) ac
P n= - BT3 - n ac; n

[27] 

[28] 

[29] 

[30) 

stąd: 

( 
o My

) 
= My0 (T3 

- T2) o
[3l]

ac
p 

n T3o GPO 

Zależność [31) wstawiono do równania [25] i otrzymano 
i: nn I 

-- = - - - ------
k 30 My0 (T3 

- TJ 
[32) 

Powyższy wzór jest wzorem przybliżonym i nadaje się ?O 
określenia stosunku 1:/k w dowolnych warunkach pracy sil
nika. Ponieważ współczynnik wzmocnienia k jest łatwy do 
określenia z charakterystyki stoiskowej silnika, metoda po
wyisza jest jednym z najprostszych sposobów określania 
stałej czasowej 1:. 

Wynrowadzenie równania różniczkowego silnika jako obiek
- tu regulacji i obliczenie stałej czasowej silnika

wg W. S. Woronkowa [lit. 3] 

Wzorem wyjściowym do poniższych rozważań jest wzór [2] 

n I dn

= MT - Ms 
30 dl

Założono, że MT i Ms są liniowymi funkcjami parame
trów gazodynamicznych czynnika roboczego w silniku. Wy
chodząc z wzorów na momenty M- r i Ms 

gdzie 17
T 

= const. 
oraz 

k-1 
k 
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[33] 

[34] 

[35] 

( 
8M8 

) ( 
aMs 

)
. 

( 
8n5

) + ----;;;;- o J n + Dn s o a;- o LI P1 +

+ (:::)o ( ::: ) 0 A P2 

gdzie 17
s 

= const. 
[36] 

Równanie [35] i [36) podstawiono do równania [2] i t m;:ino wówczas: 0 rzy-

[37] 

Indeks „o" przy pochodnych cząstkowych oznacza że zostały one obliczone w punkcie wyjściowym, tzn. dla ustalonych warunków pracy silnika, gdy My0 = Ms0. 
Przyjmując w równaniu [37] stałe warunki zewnętrzne(_I p 1 = O i T, = O), otrzymano siedem wielkości zmiennych,

tj. i.ln, LlT3, LłG1
1, Lłp3, LlPi , Llp4, LIG. • 

Aby określić siedem powyższych niewiadomych w funkcji 
jednej niewiadomej Lł GO należy ułożyć brakującą ilość: 
równań. Tymi równaniami są: 
- równanie sprężania powietrza w spr�żarce,
- równanie rozprężania gazów w turbinie, 
- bilans cieplny w komorze spalania,
- równanie ciągłości przepływu w różnych przekrojach

silnika,
- równanie strat ciśnienia w komorze spalania.

Powyższe równania po zlinearyzowaniu mają następującą
postać: 

J T� = ( 
DT

2) J T i + ( :
T

2) ( ;
n

s) LI p2 +
DT1 0 "s O P2 ,0 



Wszystkie l?ochodne. czą.stkowe! . �ystępujące w powyż
. ··eh równaniach, dadzą się okresllc na podstawie obliczeń,ziplnrch w ustalonych warunkach pracy silnika z wyjąt-rie . DG DG 
kiem pochodnych ,hs

i� • Pochodne te należy określić na

podsta\ric charakterystyki sprężarki. 

Roz\riązują� P??·y��z�• układ d.zi?,vięciu ró,�1;1ań otrzy
muje się za)ez1:osc r?zn1czkową w�ązącą prc;dkosc obrotową
ii\nika i zuzyc1e paliwa w postaci 

d J n 
r- -t-.ln=klG,,

dt 

gdzie r jest talą czasową silnika. 

Przykład 
Dane: I == 0,724 kGm sek�. n = 1,156 obr/min, :-rs = 1,63, 

n=2,21. TJ = 1, 153 °K, T� = 502,4 °K, 'Y/.s = 0,73, 

,,r= 0.9, C = 48.1 kG/sek, cf! = 48,8 kG/:-;ek, JJ:1 = 4,27 kG/cm 2, 

p
1

= 1.90 kG cm:', MT = 900 kGm, Ms = 880 kGm. 

Układ ró\,·na11: 

dJn 
875 -- - Hl.62 I n - 4,88 J C!! + 7 14 . 1.-r s + 1018 ,J.,T -

dr 
-900 IT3 = O

J1\ == 0.351 1:-r

JGp == IGi! + 1 .772 .lT:, - 0,772 . IT�

.IT, == IT, 0,2 18 J:rr
oc ac

JG == 0.962 - . 1.-r.s + 240,3 L1 n
DJS Dn 

Jp3 == J:1, 

JP., == h ,- 1p, 

JG� = lp4 - 0,5 .IT4 

j,i 

gdzie In = -
no

itd. 

Po obliczeniu o rzymano 
ac 

65.07 - 4,842 -
a
-
" s 

·=-----
rJG DC 

16989 - - 0, 1085 -- + 1,459 
iJn D:rrs 

ac 

24,684 - 3,924 -i)
:T 5 

k == 
rJG iJG 

1698-- - 0,1085 -- _j_ 1,459 
a n 

iJ::s 
,tąd 

ac 

65,07 - 9,842 -an s 

k iJ C 
24,684 - 3,924 -

a

n s 

Przyjęto, że k jest znane (k = 0,25). 

Na podstawie wyników obliczeń 

moźna stwierdzić, że przy zmianie 

umieszczonych w tabeli 1 
ac 
- -= (-1)-:- (-8) war-
D7Ts 

Tabela 1 

ac ZalEŻność stałej czasowej od pochodnej cząstkowej -D ns przy stałej wartości współczynnika wzmocnienia k = 0,25 

,; G I 

-1 

o 1Ts 
-2 -3 -4 -5 6 -7 -8 

·--
1 0,611 0,574 0,546 0,523 0,504 0,488 0,474 0,463 

tość r zmienia się od 0,611 do 0,463. A więc dla danego 
typu silnika, do którego odnosi się powyższy przykład, 
stała czasowa prawie nie zależy od pochodnej cząstkowej 

Pomiar stałej czasowej silnika 

W celu określenia cech dynamicznych silnika przeprowa
dzono szereg pomiarów różnych parametrów podczas pracy 
silnika w warunkach ustalonych. Oscylografowano zmiany 
tych parametrów podczas procesów przejściowych pomię
dzy dwoma stanami ustalonymi przy skokowej zmianie wy
datku paliwa. 

Oscylografowanie procesów przejściowych _badanego sil
nika wykazało, że zamierzona skokowa . zr_mana . wy�a�ku
paliwa układem paliwowym na hamowni Jest meI?o�ll"".a 
z wielu względów, między innymi z powodu opozmema 
w przestawianiu dżwigni sterującej itp . 

Narastanie wydatku paliwa do wartości żądanej trwało 
od 0,3 do 0,6 sek (rys. 5). Charakter narastania wydatku 

cp 

T 2 / asymptota „ a" 
____ .,, ---

✓-� 'rp 

t 

Rys. 5. Zmiana przyrostu wzglc;dnego prc;dkości obrotowej silnika 
w funkcji czasu podczas prób silnika 
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Rys. 6. zmiana stałej czasowej badanego silnilca w funkcji pn:d
kości obrotowej względnej 
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1.•abeia 2 

Zmiana stałej czasowej silnika badanego w funkcji
prędkości obrotowej 

n 

nmax 

' --
'max 

0,64 0,76 0,78 0,795 0,83 
I 

0,87 
I 

0,94 
3,8 /l,7 2,3 2,05 1,75 

\ 
1.35 

\ 
1,2 

Tabela 3 

Porównanie wyników badań silnika o spręż� 
z wartościami obliczonymi różnymi metodami 

Metoda 
empi-

Wzór Metoda Metocl:ci ryczno-
ana li-analitycz- -an ali- przybli- tyczna Po, żony wg niar 

na wg tyczna wg wo-Abezgauza wg Law- Abezgauza ronkowa 
rence'a 

i Powella . 
T 

\ • , I I 0,959 
\ 

O,G22 1,54 0,9?:l 
T J)()IJl• --

1,0 
paliwa w początkowej fazie procesu przejściowego_ jest nie
określony, dopiero w następnej fazie wydatek paliwa usta
la się. 

Zmiana prędkości obrotowe.i silnika w procesie przejścio
wym po ustaleniu się wydatku paliwa określona jest na
stępującym równaniem: 

gdzie .dGp 
b=k-Gpo 

+ tpl e 

Mgr inż. TADEUSZ RAJPERT 
SITK Warszawa 

t1 -
czas narastania wydatku paliwa (tys. S). 

rp
1 

- przyrost prędkości względnego obrotowej' w chw'!' t 'J • I I I r - stała czasowa s1 mka. 

Rys. 5 przedstawi_� zmianę przyrostu prędkości obrotowe· silnika rp w funkcJ1 czasu podczas procesu przejściow l
�ykr��lają� st_yczn� do krzrwej cp o�cina się na asym;ri�cie „a odcmk1, ktore są miarą stałeJ czasowej silnik a ,. 

, �artości stał:j. czasowej silnika zostały odczytane dla 
roznych prędkosc1 obrotowych, co pozwoliło wykreśli· • . 
zmienność w całym zakresie pracy silnika (rys. 6 i ta�. i;)� 

Przebieg zmian stałej czasowej w funkcji prędkości ob 
towe.i silnika jest zgodny z wykresem podawanym w li�

o 
raturze technicznej dla wielu silników (w przeliczeniu e
wartości względne), (rys. 3). 

na 

Wnioski 

Porównanie wyników pomiarów stałej cza sowej z wynikami obliczeń, opisanrmi w niniejszym artykule metodami 
zamies�c�ono � ta,beh 3. Jak, wida� z tabeli, wyniki badaó 
i wyniki obhczen poszczegolnym! metodami różnią się 
znacznie między sobą. 

Stąd nasuwa się chyba słuszny wniosek, że wpływ po
szczególnych założeń, jak również sposób pomiaru wyma
gają jeszcze większych dociekań i badań. 
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534.83 : 533.697 

Hałas wywoływany strumieniem gazów spalinowych 

cz. I 

Arty ku.i ninw1szy jest rozszerzeniem pierwszej części referatu wygłoszonefJO w clni'II

25 Lipca 1963 roku na X Jubileus�owym Seminarium Otwartym z Akustyki w Po
znaniu. 

Wstęp 

W lotnictwie spotykamy się z licznymi źródłami hałasu 
i drgań mechanicznych, związanych z eksploatacją sprzętu 
lotniczego. W ciągu ostatniego piętnastolecia w technice 
lotniczej szczególnie rozwinęło się lotnictwo odrzutowe. 
Rozwój lotnictwa odrzutowego od swego zarania wiązał się 
z problemem hałasów, które zaliczono do grupy najbardziej 
intensywnych. Okoliczność ta spowodowała, że od dość
dawna prowadzono w zakładach badawczych przy wielkich 
wytwórniach samolotów, jak również w różnych placówkach 
naukowych, badania nad hałasem lotniczym. Badania te 
przede wszystkim grupowały się nad trzema zasadniczymi 
zagadnieniami, a mianowicie: 

- nad poznaniem źródeł hałasu wywoływanego przez sa
moloty odrzutowe, 
nad rozwiązaniem dysz wylotowych spalin w samolo
tach odrzutowych, 
nad poznaniem subiektywnych stron zjawiska hałasu 
wywoływanego przez samoloty odrzutowe. 
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Wykazały one, że w samolotach odrzutowych głównym 
źródłem hałasu są strumienie gazu spalinowego, w ydosta
jącego się z dysz. Strumień gazu spalinowego posiad� cały 
szereg charakterystyk aerodynamicznych, wplywaiących 
w sposób bezpośredni na wielkość wywoływanego hałasu 
i na jego widmo akustyczne. 

Prowadzone ostatnio badania są przede wszystkim ski�
rowane na szczegółowe poznanie mechaniki pows�awama 
hałasów wywoływanych przez spaliny, czyli innymi s łowy 
mówiąc na szczegółowe poznanie źródła hałasu, gd�ż tyl�o 
po szczegółowym rozpracowaniu źródła hałasu będzie moz· 
na rozpracować efektywne metody jego zwalczania. 

Równocześnie z prowadzonymi badaniami nad hala�.e�,
wywoływanym przez samoloty turboodrzutowe, rozwiJaJą
się badania nad hałasem wywoływanym przez samoloty
śmigłowe i turbośmigłowe jak również przez rakiety. _Pro
wadzone badania rozwijają się w szybkim tempie obeimu·
jąc swym zasięgiem coraz to nowe zagadnienia ha�asu lot·
niczego i tworząc - J'ak to podkreślił H. E. von Gierke �a 

st ttgarc1eMiędzynarodowym Kongresie Akustycznym w u 
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Charakterystyki strumienia gazu spalinowego, wypływającego z prędlrnścią poddźwiękową do nieruchomego 
Rys. 1. 

ośrodka z dyszy o okrągłym przekroju poprzecznym 

TECHNIKA LOTNICZA NR 10-11/1964 273 



w 1959 r. - nowy rozdział wśród istniejących zaga�niei�

akustycznych nazwany akustyką lotniczą. Ta nowa "'ał�z 

nauki, jak stwierdził H. E. von Gi�rke "'!'1 s_':;'ym refe�aci:
pt. ,,Osiągnięcia i problemy akustyki lo_tmczeJ , star:-owi po 

most przerzucony pomiędzy akustyk<:\ � aerodyn�mi�<:ą. 

Hałas wywoływany przez strumien gazu spah�10":7eg�

samolotów odrzutowych charakteryzuje się natęzemami

znacznie przekraczającymi, we wszystkich pasma�h często

ści, granicę bólu. Dotychczasowe środki zwalcz3:r:1ia . hał:3-su,

wywoływanego przez spaliny, powodują 0��1zeme J _ego

intensywności w granicach 10-15 dB. O?_mzony, pozi�m
hałasu za pomocą znanych dotychczas roznych srodkow
tłumiących (samolotowe tłumiki hałas_u) pr:7;ek_racza w, dal
szym ciągu granicę bólu i ta okollcznosc Jest bodzcem
mobilizującym w dalszej intensyfikacji badań prowadzo-
nych w tym zakresie. . . 

W dotychczasowych publikacjach krajowych i zagi:am�z-:
nych zwraca się uwagę, że hałas lotniczy, w tym rowmez
hałas wywoływany przez spaliny gazów odrzutowych, od
działuje na pasażerów i mieszkańców rejonów przylo�
niskowych. Trzeba podkreślić na wstępie te.i pracy, ze
głównymi odbiorcami hałasów lotniczych są załogi naziem
nej obsługi pasażerów i samolotów, personel portów lotni
czych, jak również mieszkańcy stref przylotniskowych,
a zwłaszcza sąsiadujący lub zamieszkujący w strefach
podejść lotniczych, w strefie krążenia i strefie oczekiwania.

Mieszkańcy tych stref, a zwłaszcza stref pode.iść lotni
czych, muszą mimowoli odczuć hałas każdego lądującego
lub startującego samolotu z danego t,ortu lotniczego. Po
dobnie personel naziemny portów lotniczych w czade swych
godzin pracy musi odczuć hałas każdego samolotu. Po
pracy większość tego personelu zamieszkuje przeważnie
w najbliższym sąsiedztwie lotnisk i w dalszym ciągu jest
odbiorcą hałasu lotniczego, co gorsze - w godzinach prze
znaczonych na odpoczynek. Pasażer korzystający z komuni
kacji lotniczej w zasadzie jest przypadkowym odbiorcą 
hałasu lotniczego i tylko przez ograniczony okres czasu. 
Z tych też przyczyn artykuł rozpatruje zagadnienia hałasu 
wywoływanego przez strumień gazów spalinowych przede 
wszystkim z punktu widzenia personelu naziemnego. 

Rozpatrując hałas l otniczy należy wydzielić dwie zasad
nicze grupy hałasu: 
- hałas zewnętrzny, powstający na zewnątrz samolotów,

śmigłowców lub rakiet oraz
- hałas wewnętrzny, powstający wewnątrz samolotów,

śmigłowców lub kabin rakietowych.
W artykule rozpatrzono wyłącznie zagadniPnia hałasu

zewnętrznego, wywoływanego przez wypływ gazu s9alino
wego z dysz samolotowych.

Hałasy wywoływane przez strumienic poddźwiękowe 

Ruch strumienia gazu ściśliwego może być podzielony 
na dwa zasadniczo różniące się przepływy, a mianowicie: 

przepływ poddźwiękowy, który nie posiada wyrazistej 
struktury periodycznej, 
prz�pływ ponaddźwiękowy, który posiada stru'.durq 
periodyczną. 

Z P:Zy�oczonych powyżej stwierdzeń wynika, że wypływ 
strumienia gazu spalinowego z dyszy samolotu turboodrzu
towego musi posiadać charakter skomplikowanego zjawiska 
�er:odynamiczn_ego. Rozważania teoretyczne, jak również 
i liczne badania eksper:y1;1entalne wykazują, że hałasy wy
woływane przez s�rumien gazu spalmowego, wypływające
go ze _standartoweJ dyszy wylotowej o Drzekroju okrągłym. 
są związane z parametrami jego przepływu. 

Na _proces wypły_wu. spalin poza dyszą wylotową posiada 
powazny_ wpływ z.1awi_sk? burzliwego _mieszania sie spalin 
z otac�a.1ącym śro�owiskiem, występuJące na granicy wy
pływa .1ącego strumienia, tzw. zjawisko turbulencji. 

Na rys. la przedst1;1wiono schematycznie poszczególne 
�lementy char,a�teryzu.1�c� strumień spalinowy, wypływa
J�cy z pr�dkoscią poddzwiękową z dyszy o średnicy D do 
o��o<;Jka mepobudzonego (Powietrza). Na rysunku tym wy-
rozmono trzy strefy, a mianowicie:
- stref_ę pier�szą, w kt?rej rozpoczyna się proces mie

szania spalm z otaczaJącym ośrodkiem
- stref_ę drugą, stanowiącą ·końcowy obs;ar nrocesu mie-szania,
- �trefę trzec�ą, w _k�órej zakłada się, że strumień gazuJest w pełni rozwinięty i wymieszany.

Rysunek la p_rzedstawia podział strumienia gazu spalinowego, wypływaJącego z prędkością poddźwiękową do ośrod-
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k_a niepob_ud�onego, z punktu widzenia procesu . . 
się strumienia gazu z otaczającym go ośrodk" 

mieszania 
trzem). iem (Powie-

Z punktu widzenia rozkładu predkości . 
spalinowym, symetrycznym w stosu·nku do

w .strumieniu
(takie strumienie wypływają z dysz samolor

si wyp
ływu

wych), strumień gazu spalinowego można pod ?�. o�rzuto
na trzy następujące strefy (rys. 2): zie ie rownież

strefę pierwszą, zawierającą jądro potencJ·a1 , . .ne, 
strefę drugą, w ktoreJ w poszczególnych . 
poprzecznych następuje stopniowa zmiana P .

P�tek_r�Jach 
dialnych, osiągających w końcowej częś/\ 

_osci ra
pełne ujednolicenie się, 1 eJ strefy 
strefę t_rzecią, w której wykresy prędkości wprzekroJach poprzecznych są do siebie zbli' 

różnych 
dają kształt określony przez Tollmiena. 

zone i posia-

Rys. 2. Charakterystyczne dla poszczególnych sti eE przed t 
na rys. i wykresy prędkości radialnych t 

• 5 awionych 
w s rumieniu gazu spalinowego 

Usystematyzowane prędkości spalin w poszczeo-o"l hk • h . h . . b nyc pr�e roJ_ac , l?oprzeczny c m?gą byc okreslone z następu· _ceJ zaleznosci matematyczneJ (rys. 3): Ją 

ll) 

w której u: 1 . określ� prędkość strumienia gazu spalino
weg_o wzdłuz Jego osi, w punkcie A rozpatrywanego prze
kroJu A-A, a r .. , - promień rozpatrywanego przekroju 
poprzecznego strumienia gazu spalinowego. 

Funkcję f ( : 
A

) można przedstawić graficznie w postaci 

krzywej zbliżonej do krzywej gausowskiej, chociaż w lite
ra turze s12otyka się często graficzne przedstawienie funkcji 
w postaci krzywej kosinusoidalnej lub innych krzywych, 
zbllzonych do krzywej kosinusoidalnej. 

A. lVI. Knethe pokusił się o znalezienie zależności anali
tycznE'j. określającej rozkład prędkości w strefie str umie
nia spalinowego, przylegającej bezpośrednio do dyszy wy
lotowej (strefa pierwsza na rys. la i 2). Założył on, że 
w strefie tej składowa prędkości osiowej może być przed
stawiona następującą zależnością: 

(2) 
gdzie: 

y-d
G=-

b 

cl - promień jądra potencjalnego w rozpatrywanym prze
kroju poprzecznym (rys. 2), 

b - szerokość pierścienia mieszania (pierścienia burzli·
wego) w rozpatrywanym przekroju poprzecznym (ry
sunek 2). 

Rys. 3. Wielkości geometryczne strumienia gazu spalinowego 



Jak widać z rys. 2, wielkości cl i b są zależne od zmien-
nej wielkości x. . . . . 

A. l\L Knethc w pierwszym przyblizenrn przyjął, że

- ( 
3 )2 u, = 1- e � [3] 

i z przyjętej _wielk_ośc_i _wyznaczył . zależność d i b od x.
z ,ryznaczoneJ zal_eznosc1 o�azało się, że cl i b można okre
ślić następuJącym1 wzorami: 

b = b (c2 x) 

d = cl (c1 x) 
[4] 

[5] 

z danych doświadczalnych A. M. Knethe ustalił, że 
wielkość c wynosi: 

C = 0,0705 

w pracach swych A. M. Knethe wykazał, że rozwiązanie 
to może być udoskonalone w drodze kolejnych przybliżeń. 
Strefa pierwsza (rys. la, 2) składa się z jądra potencjalnego 
i z pierścienia burzliwego, zwanego również pierścieniem 
mieszania. Jądro potencjalne charakteryzuje się tym, że 
w jego granicach nie występuje zjawisko mieszania się 
spalin z otaczającym ośrodkiem. Prędkość spalin w jądrze 
potencjalnym jest wielkością stałą i równa siq prędkości 
wyjściowej spalin z dyszy. 

Powszechnie przyjmuje się, że jądro potencjalne rozciąga 
się wzdłuż osi strumienia gazu spalinowego od wylotu 
z dyszy na odległość ró\\"ną około 4,5 średnic dyszy (4,5 D). 
W rzeczywistości jednak długość jądra potencjalnego (XL) 
jest zmienna i zależy od wielkości kąta jądra potencjalne
go r11 i kąta rozszerzania się strumienia gazów spalinowych 
a 1 (rys. 3). Z prac badawczych I. C. Laurence wynika, że 
kąty te zmieniają się w zależności od prędkości wypływu 
gazu spalinowego z dyszy. Wielkości kątów i długości 
jądra potencjalnego dla strumienia izotermicznego, w za
leżności od liczby M na wyjściu spalin z dyszy, podano 
w tabeli 2. 

PiErścieniowy obszar mieszania (tzw. pierście11 burzliwy 
albo turbulentny) okrąża jądro potencjalne i jest położony 
pomiędzv jądrem potencjalnym, a ośrodkiem okrążającym 
strumień spalino\\·y. 

W obszarze tym rozpoczyna się proces mieszania spalin 
z otacza.iąc�·m ośrodkiem atmosferycznym. a więc obszar 
piemszcj strefy jest obszarem częściowo burzliwym. 

Lighthill \\' pracach S,\·ych zakłada. że jądro potencjalne 
nie \\"y\\·ołuje hałasu, gdyż prędkości pulsacyjne w jądrze 
są nieznaczne. a \\·iec w związku z tym intensywność ha
łasu jest bardzo mała. 

W miarę zwiększenia odległości od dyszy, poza jądrem 
potencjalnym. rozpoczyna się druga strefa. w które.i stru
mień gazu spalinowego ogarnia coraz większe ilości po
wietrza z otaczającego ośrodka. rozszerzając się. Cała dru
ga strefa stanowi obszar mieszania. W strefie te.i średnie 
prędkości strumienia spalinowego zmniejszają się w miare 
Z\\'iększania odleełości od dyszy wylotowe.i wzdłuż osi 
podłużnego strumienia. stanowiącej przedłużenie osi po
dłużnei silnika. Obszar ten rozciąga się wzdłuż te.i osi 
od końca jądra potencjalnego na odległość równą około
10 średnicom dyszy wylotowej. 

Za strefą drugą ( ~ 14.5 D od dyszy wylo�owej) rozpoczyna 
się końcowa. trzecia strefa wypływu spalm z dyszy wylo
towe.i silnika. Jak już wspomniano przyjmuje się, _ż� w str�
fie te.i przepływ spalin jest o charakterze całkowicie_ rozwi
niętym. a wiec całkowicie wymieszanym z powietrzem 
otaczającego ośrodka. . . . . 

Na rvs. 1 b przedstawiono wykresy_ ob.razuJąc� . bar dz�e!
szczegółową analizę prędkości w strefi _e pierwsze) 1 dru�ieJ 
strumienia poddźwiękowego, wypływaJącego z dyszy o sre
dnicy 76 mm. , . • hWspomniany rysunek poda ie wykresy prędl;ossi _os10wyc 
(b-1) i prędkości radialnych (b-2) w zaleznosci od st<?�
sunku ulU n w funkcji y!D lub x/D, gdzie u -: predkoss
spalin w dowolnym punkcie, określonym w�połrzęd_nyr:ni 

x 11 U - maksymalna prędkość spalin na osi strur:niema.' ·' n • • f
. • szeJ cha-

Z wykresów tych wyrnka, ze w stre ie pie:w . , . . 
rakteryzującej się stałymi prędko�ciami na osi stric�i�Q��
spalinowego prędkość osiowa posiada w swym P . ą . 

: . t w miarę orlclalama się wym przebiegu odcmek pros Y. , , ł wzdłuż osi strumienia gazu spalinowego prędkosc, V:YP _ywa: 
jących soalin zmniejsza się i na wykre�ie predk_o':ci oswweJ
nasteouje bardzo �s�ry s1?aclel� �rzywe;1 P_rędk_o�c\b zmie-

Wykresy prędkosc1 radialne,. 1ak widac z ry; •. 
' osi x.niają się w postaci funkcji zależnej od odległosci na 

W miarę oddalania się od dyszy wylotowej w strefie pierw
szej wykresy prędkości rozszerzają się. W strefie drugiej, 
charakteryzującej się szybkim zmniejszaniem się prędkości 
wzdłuż osi strumienia, w stosunku do prędkości wypływu 
w pozostałej części strumienia - wykresy prędkości jak
już wspomniano upodobniają się. 
. Analizując wykres prędkości radialnych stwierdza się,
ze w strefie pierwszej, np. dla x/D = 1, krzywa prędkości
posiada odcinek ekstremalny o linii prostej, odpowiadający 
stałej prędkości w jądrze potencjalnym oraz bardzo ostro 
opadające gałęzie, odpowiadające pierścieniowemu obsza•
rowi mieszania (prędkość zmniejsza się w miarę zwiększa
nia promienia rozpatrywanego przekroju poprzecznego stru
mienia spalin). W strefie drugiej, np. dla x!D = 6, widzimy 
na wykresie prędkości radialnych krzywą o gałęziach opa
dających bez odcinka prostego. W miarę dalszego oddalania 
się od dyszy wylotowej krzywe stają się bardziej płaskie, 
co świadczy o rozszerzaniu się przekroju strumienia i wy
równywaniu się prędkości w poszczególnych punktach prze
kroju poprzecznego strumienia. Przyjmuje się, że w strefie 
trzeciej wykresy prędkości radialnych są podobne (rys. 2): 
w strefie tej prędkości wypływu zmniejszają się odwrotnie 
proporcjonalnie do odległości. Można również stwierdzić, 
że prędkość wypływu gazu spalinowego na. osi strumienia 
zmniejsza się odwrotnie proporcjonalnie do zwiększenia 
promienia przekroju poprzecznego strumienia gazu. 

Hałas, wywoływany przez strumie11. gazu spalinowego, 
powstaje w wyniku pulsacji ciśnienia, związanego z fluk
tuacją prędkości lub z wirami w obszarze mieszania się 
strumienia spalinowego z otaczającym powietrzem. .Tak 
wynika z rys. 1 i 2 szerokość obszaru mieszania się pier
�cienia burzliwego gazu spalinowego z powietrzem otacza
.iacego ośrodka zmienia sie w miarę oddalania się od wy
lotu dyszy wzdłuż osi podłużne.i strumienia. Przy obrze7,u 
dyszy wylotowe.i szerokość ta równa się zeru, a w dal
szych strefach osiąga wielkości kilkakrotnie przewyższ::i.iace 
śn•r:lnice strumienia gazu spalinowego przy wylocie z dyszy.

W obszarze oznaczonym na rys. l literami A-A' istniei::t
cluże spadki prędkości wypływu gazów spalinowych 
i w związku z tym charakteryzuje się on zaburzeniami
o małym stopniu turbulencji, podczas gdy w obszarze
omaczonym B-B' następuje zmniejszenie średniej pręd
kości wypływu spalin i dlatego też posiada on zaburzenia 
o małym i dużym stopniu turbulencji. Należy podkreślić, 
że niezależnie od powyższego w strumieniu gazu spalino
wego wystepuje cały szereg różnego rodzaju wirów o róż
nych rozmiarach. jednakże wymiary ich nie mogą być 
;większe od średnicy obszaru mieszania sie w danym mięi
scu. Długość fal wypromieniowywanych dźwięków w czasie 
procesu mieszania ściśle wiąże się z szerokością obszaru 
mieszania (rys. 1). 

Badając dokładniej przepływ strumienia gazu sPalino
wef!o do ośrodka nierucbomef!o z prędkością poddźwiękową 
stwierdza się, że w strumieniu można wydzielić intensyw
ności turbulencji osiowei i radialnej, podobnie do przed
stawionych już prędkości. 

Na rys. le przedstawiono wykresy intensywności turbu
lencji w strumieniu gazu spalinowego (dla stref pierwszej 
i drugie.i) wypływającego z dyszy o średnicy 76 mm (dla 
takiego strumienia na rys. lb przedstawiono wykresy pred
kości). Rysmwk ten określa intensywność turbulencji osio
wvch (c-1) i radialnych (c-2) w zależno,ki od stosunku 
n' /U O w fu n kc.ii v/D lub :r/D gdzie n' - skh•dowa fluktua
r.ii prędkości wzdłuż osi. U n - średnia nredkość Przy wy
lorie z dyszv. Jak widać z rys. le, na.iwiekszy poziom t.ur
J-,ulencii osiowe.i dla rozpatrywanego strumienia bedzie 
Przv v/D = 0.5, podczas gdy na,iwi<"kSZ"' poziomy turbulencii 
n1dialne.i wvstepują w strefach nierwsze,i i drugie.i, 
t.i. w s1ref::ich. w którvch da.ie sie obserwować największe 
,stouniowanie nreclkości w strumieniu snalin. Świadczy to 
n tym, że strefy te mają zasadniczy wpływ na powstawa
nie hałasu wywoływanego strumieniem spalinowym. 

Na rys. le przedstawiono ogólne wykresy turbulencji
osiowe.i i radialnej dla Poddźwiekowego strumienia gazu 
snalinowel."O. Ponieważ iednak, jak iuż wspomniano, turbu
lencja zwiazana z wypływem poddźwiękowego strumienia 
/'::iz11 spalinowego do nieruchomego ośrodka .ma zasadniczy 
wnływ na intensywność hałasu oraz na widmo akllstyczne 
hałasu wywoływanego nrzez ten strumień, naniże.i rozna-
1-rzono bardziPi szczegółowo wszystkie zjawiska związane 
;,: wypływem strumienia turbulentnego. 

W celu pełnel!o poznania i wyjagnienia mechanizmu 
nrzPnływu turbulentnego naleźy szczegółowo poznać i nrz<"
badać pole pulsacji turbuletnych. Badania pola pulsacji 
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• • • • przede wszystkim na
tvrhulcntnych powmny op1erac sic; . , : . b d ń 
dociekaniach eksperymentalnych. Niezalezme o�. 

t 
a_

b 
a 

eksperymentalnych w pracach nad polem pulsacJi �1 1;1-
lentnych (pewne �hara�t:rystyki . ?iezbędne do okresl�m�
Pola pulsaci·i jak rówmez pulsac.1i turbulentnrch w prze 

• ' , • k •o.1u poprzeczplywie ze stopniowaną prędkoscią w prze r . . 
nym) można wykorzystać teori� �tatystyczną izotr?powe�
turbulencji. Po raz pierwszy poJP,Cia staty�tyczne przy ba 

daniu przepływu turbulentneg? wp�_owad_ził Os?orne R�)'.�
nolds. Przy pomocy kinetyczneJ teoru g_a�ow. �?zn:=1 okre:llc

takie elementy jak składowe prędkosci, cismeme, tenzor
naprężenia, gę�tość, temperaturę i, inne . parametry gazu,

które w przybliżeniu odpowiadają rownan10m Nawe-Stoksa.

w matematycznej analizie przepływu turb1;1lent1,1e_go s�o
tyka sie w literaturze oznaczenie pewnych wielk?sc_i z l_n e
s.ka u góry. Wielkości te są wielkościami średr1:imi_ zg10_r�
wielkości. Jak wynika z praktyki do uzys}':ai:ua sredme.1
wielkości funkcji turbulentne.i f (:x:: t), w ktorel X oznacza
wektor przestrzenny ze składowymi x,, X2, X3 s,oso:w'.'1-ne są
cztery różne metody wypośrodkov,ania, a mianow1c1e: 

Metoda pierwsza - wypośrodkowanie w czasie. W meto
dzie tej przeprowadza się wypośrodkowanie dla dan�go
punktu przestrzennego w dużym okresie czasu, a więc
funkcja f (x, t) będzie określona w postaci: 

� T 

[f (x, t)-] 
t
= lim 2� .r f (X, s) ds

T ➔ +c�-T 

[6) 

Metoda druga - wypośrodkowanie w przestrzeni. W me
todzie tej przeprowadza się wypośrodkowanie dla cale.i 
przestrzeni w określonym momencie czasu, a więc 

[f (x,t)] = lim -
1 ff (s, t) ds

s VB, 
objęt. B -> .,,._, Vs 

[7] 

Me-loda trzecia - wypośrodko-wanie w czasie i przestrze
ni. W tym wypadku przeprowadza się wypośrodkowanie 
w dużym okresie czasu i dla całej przestrzeni, a więc: 

T 

.f .f f (s, r) ds clr

T Vs 

[8) 

Metoda czwarta -wypośrodkowanie statystyczne. Prze
prowadza się je dla wszystkich rozpatrywanych funkc.ii 
turbulentnych w danym punkcie przestrzeni oraz w danym 
momencie czasu i wówczas 

[9] 

W mc-todzie te.i wypośrodkowanie przeprowadza sic; na 
całc:i przestrzeni Q, gdzie 1v jest parametrem proce-su 
przypadkowego. Wielkość normowania w wyraża się na
stępującą zależnością: 

f dw = 1

g 

Z przytoczonych wyżej metod wypośrodkowania, tylko 
metoda wypośrodkowania statystycznego odpowiada 'vvarun
kom Reynoldsa, które w tym wypadku są wykorzystywane. 
Jak wynika z różnych publikacji, przy pracach eksperymen
talnych prawie bez wyjątków wykorzystuje się metodę 
wypośrodkowania w czasie, rzadziej metodę wypośrodko
wania w przestrzeni i nigdy metody wypośrodkowania sta
tycznego. 

Rozpatrując przytoczone metody ustalenia wartości śred
ni�h, nasuwa się pyt<!nie, czy i jaka istnieje zależność pom1)dzy meto?ą wyposrodkowania w czasie, a metodą wyposrodkowama statystycznego oraz czy wypośrodkowaniaw:ecJług tych m�tod_ są ekwiwalentne, czy też nie. Na pytame to uzy�lrnJe się .. odpowiedź w klasycznej mechanicestatystyczne.1 - teorn ergodycznej - która ustala dostateczne _warunk� ekwiwalentności tych obu metod wypośrodkowama prawie dla wszystkich charakterystyk. 
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Jednakże należy tu stwierdzić, że wspomn· wiążąca obie metody wypośrodkowania, zasadni��
na .�e�ria, się między sobą, dotychczas nie jest jeszcze p 
O r�zn_1ącc 

n� z _aga?nienia hydro�echaniki, pokrywające si 
rzemes1ona

memami wypływu gazow. ę z zagad. 
Należy rozpatrzyć dowolną wielkość charak się stały_mi . �1;1ianami c_haotycznymi i 'nie nastrJ_zu1ącą

według .1ak1eJs ustalone.1 lub znanej zasady W ęp Jący_m1

niach zakłada się, że charakterystyczną wielk�ścią 
rozwaza

kowej zmiennej jest zero, w stosunku do którego �rzypad. 
wana wielkość przyjmuje nieregularnie _ raz

ro�p�trr
d�da!ni�, raz _wielkości 1:1jemne. z przyjętego ':,it1'.1osc1 widac, ze będzie to funkcJa pulsująca u (t) które· 

oz
:nia

będzie przebiegał na przykład tak, jak p�zedsta�i:i 
res 

na rys. 4. 0 to 

Rys. 4. Wykres poglądowy przebiegu pulsacji turbulentnych 

Bardzo często w rozważ�niach nad_ w_ielkościami przytoczonego typu wymagane Jest znalez1eme parametru chara_kterY_z1:1jącego prawd�podo_bieńs�wo _ukazania się pewnejw1elkosc1 przypadkowe.1 zmienneJ z Jednej lub z drugiejstrony w stosun_ku d� wielkości początkowej, którą w tymprzypadku. przy Jęto rown� zer_u. Jako charakterystykę tegorozproszema wykorzystuJe się moment drugiego rzędu 
w odniesieniu do zadanej wielkości. 

Należy przea�aliz?wać zagadnien!e :ozproszenia dla funkcji 
u (t) przedstaw10ne.1 na rys. 4. Jezeh dla funkcji tej zmie
rzy się wielkość u jako U1, u2, 1t3.,, Un w kolejno następu
jących po sobie okresach czasu t1 , t2, t3 . . .  t0, to moment
drugiego rzędu, jako wielkość wypośrodkowaną, określi się
z następującej zależności:

-2 __ 
1_ ( 2 2 2 u -
n 

ul +u2+u3+. [IO] 

Uzyskaną wielkość u2 nazywa się dyspersją (rozprosze
niem) przypadkowej zmiennej u. Dodatnia wielkość pier
wiastka kwadratowego z dyspersji: 

nazywa sic; odchyleniem standartowym przypadkowej 
zmiennej u. Jeżeli w przepływie turbulentnym w postaci 
funkcji u (t) będzie się rozpatrywać turbulentne pulsacje 
prędkości, to odchylenie standartowe funkcji u (t) zazwy· 
czaj jest nazywane intensywnością turbulencji w zależności 
od prędkości, której wielkość może być zmierzona za pomo
cą termoanemometru. 

Za pomocą współczesnych termoanemometrów mogą być 
dokonywane pomiary pulsacji turbulentnych. Dzięki tym
przyrządom i obecnemu rozwojowi techniki pomiaroireJ
można określić większość wielkości związanych z przeply·
wem turbulentnych gazów. 

H. Liepmann i J. Laufer w pracy „Investigation of free
turbulent mixing" (opublikowanej w roku 1947) wykazah,

ż_e rozkład składanych prędkości pulsacyjnych osiowe j (u'"' 

= V�1�) i radialnej ( v' = Vu.'2) W przekrojach poprze cznych 

przepływu w wypadku turbulentnej strefy miesza_n!a pozod
stają prawie niezmienne przy różnych odleglosciach 0_ 

wypływu strumienia. Stwierdzili oni, że obie s�ładoiie
(osiowa i radialna) intensywności turbulencji osiąga!ą wa;·
tości maksymalne na zewnętrznej granicy strefy mieszana

się gazu z otaczającym ośrodkiem. 



Na rys. 5 prze_d tawiono w�kres rozkładu intensywności
turbulencji, .. uwazany prze _z Liepmanna i Laufera za typo
wy. Wielkosc G. uwzględmona na wykresie (rys. 5) oznacza
miąższość strat impulsu w warstwie granicznej. 
s. Cor:sin w prac)'. ,.Inves_ti�ation ot flow in an axially 

symmetnc_al heat�d_ Jet o� a�r (?publikowanej w 1943 r.), 
przedstawił wyn�k1 pomiarow intensywności turbulencji 
wykonane dla osio"':'ych składowych prędkości w strumie
niu g azu o "':'YP_ływie symetr)'.cznym wzdłuż osi przepływu. Wyniki ?omiarow przed�taw10no na rys. 6. Wielkość u 0 

uwzględniona n� wykresie oz'.1acza średnią prędkość prze
pływu ga�u w J�d:ze P?tencJ<;1lnym. W pracy tej Corrsin
przedstaw_1_ł ró�mez por_own_ame składowych in tensy,vności
turbulenc]l radialnych 1. os10wych dla określonych odleg
łości od dyszy wylotowe.i. Wykresy porównawcze dla stru
mienia turbulentnego o przekroju okrągłym przedstawiono
na rys. 7. Uwzględnione wielkości na tym rysunku oznaczają: 1ł - średnia prędkość na promieniu r, U111 = u dla
r = O. 

Z danych Corrsina przedstawionych na rys. 6 wynika 
że miejscowe m_i_nimum. znajdujące się w środkowej części 
wykresu pulsac.11 turbulentnych, utrzymuje się aż do odle
głości równej około 20 średnicom dyszy wylotowej_ Równo
cześnie można s wif'rdzić. że podczas gdy praktyc�ne podo
bieństwo wykresów śrc-dnic-j prędkości osiąga odległość 
około 8-10 średnic dyszy wylotowej, to rzeczywiste podo
bie11sl\rn kinematyczne nie występuje aż do odległości 
około 20 średnic. 

Jak widać z rysunku 7. przedstawione nr1 nim krzywe 
nie są do siebie podobne. Można więc stwierdzić, że wy
wody teorii dróg mieszania się dwóch ośrodków odnośnie 
intensy,,·ności turbulencji są zdecydowanie błędne. 

Właściwości statystyczne przypadkowej zmiennej można 
także określić za pomocą \\"Spółczynnika korelacji. Po raz 
pierwszy współczynnik korelacji pomiędzy wielkościami 
pulsującymi przy analizie przepływu turbulentnego (a mia
nowicie korelację pomiędzy składowymi pulsacjami pręd
kości w dwu różnych punktach cieczy w tym samym mo-

il 
�-��--,--.----,-----, o, 7 

Uo�---1�---1�b4�:..-J----jf--:i--i--t---t---+--+--Q6 
Q' 

1--+---l---l�+--:?--f---+'-<--::;.p,,-,.+---+--t----10.50 

�----'i,,,,<--f--1�-1-�--,-i---�--+-�0,4 ' 
.u:. 

l--l--=-�-++--+-����,-t--+�t--t-+--JQ3 u 

l---+-��+--1Qf 

L=:t='.:=:J,..-----:!--!--�-+--+-;-��,--t-�7O 

Rys. ;i. Wykres przedstawiajc1cy rozkład prc;clkości frednich i pulsa
cyjnych oraz współczynnika korelacji w przekroju poprzecznym 

strefy turbulencyjnej swobodnego mieszania przy X= 75 cm 
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Rys. 6. Krzywe rozkfadu podłużnych pulsacji turbulen tnyc!, w dy
szy turbulencyjnej O okrągłym przeluoju poprzecznym 
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Rys. 7. vVykres przedstawiający poprzeczne i podłużne pulsacje 
turbulentne w strumieniu turbulentnym o okrągłym przekroju 

poprzecznym 

Rys. 3. Wykres zmian współczynnika wzajemnej korelacji (dla 
warunl,ów x/d = 1,5, y/d = 0,55, prędkość wypływu na osi stru
mienia U 

O 
= 465 stóp/sek) w zależności od długot rwałości czasu 

zatrzymania dla róznych lokalizacji przestrzennych iJ w stru-
mieniu o średnicy 1 cal 

mencie czasu) wprowadził G. I. Taylor w pracy „Statistical 
theory of turbulence I-V inclusive", opublikowanej w 1935 r. 
Korelacja wprowadzona przez Taylora wyraża się tensorem 
drugiego stoppia \z dziewięcioma składowymi. Tensor ten
bardzo często jest wykorzystywany przy badaniach turbu
lencji izotropowej. 

Współczynnik korelacji pomiędzy dwiema składowymi 
prędkości pulsacyjnej w jednym i tym samym punkcie 
określa wielkość naprężeń Reynoldsa i może być wyzna
czony w następujący sposób. Zakłada się, że się rozpatruje 
zmienne pulsujące w dwu punktach A i B, które oznaczamy 
przez 1lA i UB- Zakłada się również, że pomiędzy wspom
nianymi zmiennymi istnieje ustalona zależność, którą na
zwaliśmy korelacją. Miarą jakościową wspomnianej kore
lacji jest współczynnik korelacji, który można określić na
stępującą zależnością: 

Zgodnie z nierównością Koszi można napisać, że: 

uu---lu 2 „lu 2:s;;;o 
A B V A V B 

[11] 

[12] 
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, · • , , • g1·an1·ce współczynnika kore-
i wyznaczyc z te.1 merownosc1 
lacji, a mianowicie: 

- 1 � RA n�+ 1 [13] 

z zależności [13] wynika, że wielkość współczynnika ko-

rdacji zawiera się w granicach od -1 _ do +1. . 
W wypadku turbulencji izotropowe] korelacJa_ ?rugi�go

stopnia jest funkcją absolutne.i wielkośc_i odleg�osc1 pom1ę_--:

dzy dwoma punktami _i cz�?u. Wspołczynmk k:?relac.11

t;możliwia określenie dwoch roznych s�al_ turbulen�.] L . 
Rozpatrując w dalszym ciągu zagadmeme ko�elac.11 mozna

obrać odcinek AB, położony równolegl� d? osi_ ,Y· _ 
Przy zjawisku turbulen_cji izotropowe] v.:1elkosc. R� - RAB

Wielkość ta powinna byc parzystą funkcJą, a więc•2 (-)2 G 1 (-) 
Rv=l y

2 
_!__(

du
)+ y

4

._!_ du _ !_ _::- du + ... [l4]
- 2! • rJ12 dy 4! J2 dy 6! U' 2 dy

gdzie: 
u' 2 =uJ=uJ 

Na rys. 8 przedstawiono wykres obrazując:y- t:y-pową krzy
wą wzajemnej korelacji uzyskaną w strum1enm. turbul�n
tnym. i wykresu tego wynika, że wielk�ść

, 
wsp<;>ł�zynn�k'.1

korelacji nie osiąga wartości maksymalneJ_ rowneJ .1ed�os�1. 
świadczy to o tym, że struktura wypływaJącego strum1ema 
zmienia się z jego ruchem. J. E. F. Williams w pracy „On 
convected turbulence" wykazuje, że dla jednorodnego pola 
turbulentnego krzywa będąca obwiednią krzywych wzaJem
ne.i korelacji jest w rzeczywistości autokorelacją sy�nału, 
który może być wykryty przez obserwatora porusza.1ące�o 
się ·z turbulencją. Należy podkreślić, że poruszający się 
obserwator jest w stanie rejestrowania zupełnie innej s�ruk
t11ry turbulencji, aniżeli obserwator nieruchomy. Na.1bar
dziej zauważalna różnica sprowadza się do te.go, że obser
wator nieruchomy rejestruje sygnały o bardziej wysokich 
czestotliwościach. 

Przekształcenie krzywej Fouriera, będącej obwiednią 
krzywych wzajemne.i korelacji, stanowi gęstość spektral1'.ą 
turbulencji w systemie współrzędnych poruszających się 
z przepływającym strumieniem gazu. Dlatego też pochodne 
tej krzywej względem czasu ściśle się wiążą z hałasem 
generowanym w dane.i strefie. 

E .  J. Richards w referacie wygłoszonym na l\'Iicdzynaro
dowym Kongresie Akustycznym w Stuttgarcie w 1959 roku 
stwierdził, że zastosowanie wsnomnianych rezultatów do 
zagadniPń turbulencji strumieni gazów w samolotach od
rzutowych powinno traktować sie .iako rzecz doświadczalną, 
gdyż w tym wypadku turbulencja .iest jednorodna i sygnały 
odbierane przez poruszającego sie obserwatora nie będą 
stacjonarnymi funkcjami czasu. Richards stwierdza, że roz
poczęcie analizy turbulencji w systemie ruchomym jest 
korzystne, gdyż wówczas można rozpatrywać przepływ 
jako jednorodny w małym obszarze. 

Rozpatru.iąc całość zagadnienia należv ustalić jeszcze 
wielkość X, nazywana mikroskala turbulenc.ii określaiąc-ą 
rozmiar najmniejszych wirów. dzięki którym n;istenu.ie 
roznroszenie energ·ii ruchu turbulentneirn. Wi0lkość J. no
siadc1 wymiar liniowy. Mikroskala turbulencji może być 
określona z następującej zależności: 

1 . I-Ry 1 
(

du
)

2 

22 =:�:: y2 = 2u'2 dy 
[15] 

Parabola Y2 = 22 (1 - Rv) w swym wierzchołku posiada 
1 2 

punkt wspólny z krzvwą (Ry, y) a wielkość -), 1· est pro-• , 
2 

. 

mieniem krzywizny paraboli lub krzywej w punkcie styku.
Skalę turbulencji charakteryzującą rozmiar dużvch "vi

rów w przepływie turbulentnym można określić � naste-
pującego wzoru: 

Lv = J Ry dy [16] 
o 

R�zultaty obli�zeń wykazują, że hipotezy o stałości dróg 
(torow) . m1e�zama. ora_z o st_ałości współczynnika wymiany
w strefie mieszania me zna.1dują potwierdzenia. Dla strefy 
swobodnego mieszania sie Liepmann i Laufer ustalili że 
przy. yle := 0,5_ (e - miąższość strat impulsu w warstwie
gramczne.1) mikroskala turbulencji wynosi: 

}. = 4 • 10-3 V;;- [17] 
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a skala turbulencji (dla Rv) 
L

y = 2,8 • 10-2 x
[18] 

W równaniach [17] i [18] wielkość x ozn od początkowego przekroju strumienia. 
acza odległość

We wspomnianej już pracy S. Corrsin pr d . 
równanie krzywej całkowitego naprężenia tar �e sta11:i1 PO·
dla prędkości w przekroju x/d = 20 z wielkoś��

a
. :VYhczonej

mentalnymi _tarci'.1 turbulentnego dla strumien����-
ekspe

_
ry

nego wzdłuz osi przepływu. Uzyskane wyn'k' 
Yl!łetrycz. 

rys. 9. Skala turbulencji dla strumienia s;mi t 
ilustruie 

wzdłuż osi przepływu posiada następujące wie!� 
rrc _znego

x/d = 20). osci (dla

Lx = 3,6 cm L v = 0,67 cm

J,x = 0,44 cm ?. v = 0,31 cm 

. Li�pmann i La ufe� _ w pracach swych rozpatrz •li a meme bala:,1su ei:iergu r_uchu_ �urb_ulentnego w st�efi:
a
;
1
�d:bodnego_ m1es�ama. Stw1erdz11I 0111, ze wszystkie trz klo ?owe roV:'nama e11E:rg�tycznego_,_ to_ jest dopływ, � �ut 

1 dysypacJa (rozproszenie) emrgu osiągają wielko•c· m
y 

k J_a 
, dk . , . o a <,. malną w sro oweJ częsc1 strefy mieszania w p b? punktu przegięcia na wykresie prędkości. ' 0 izu 

Rys. 9. Tarcie w strumieniu turbulentnym o przekroju okrągłym 
przy x/d = 20 (krzywa jest wynikiem obliczeń dla średnich pr�d· 

kości) 

Wokół strumienia spalinowego rozprzestrzenia się pole
turbulentne. Z turbulentnym polem strumienia ściśle się 
wiąże pole ciśnienia hydrodynamicznego o wysokiej inten
sywności. Intensywność tego pola gwałtownie spada z odle
głością, jednakże w pobliżu strumienia dominuje ono w po
równaniu z ciśnieniem akustycznym. Okoliczno ść ta dopro
wadziła do tego, że badacze hałasu wywoływanego stru
mieniem gazu wypływającego z dyszy samolotu odrzutowego 
nazwali obszar ciśnienia hydrodynamicznego polem bliż
szym, podczas gdy obszar ciśnienia akustycznego - polem 
dalszym. Szczegółowe poznanie pola bliższego jest bar�zo 
istotne w świetle badań eddziaływania wypływu strumie
nia na drgania strukturalne konstrukcji samolotu, znajdu
jącej się w hydrodynamicznym polu strumienia. Rozpatru
jąc konstrukcje lotnicze należy stwierdzić, że dla tego 
typu konstrukcji jest bardzo istotne poznanie rzeczywistych 
obciążeń działających na nie, a nie ciśnienia w p_oszcze
gólnych punktach. Dla tego też bardzo ważne staje się uz�
skanie informacji dotyczących obszarów korelacji w pobhzu
strumienia, jak również fluktuacji ciśnienia. 

Ciekawe wyniki uzyskali uczeni w czasie prac nad bad.a;
niem ciśnienia w bliższym polu w zależności ?d odleglosc�
od dyszy wylotowej. Na rys. ld przedstaw10n� w�kre 
ilustrujący uzyskane wyniki dla dyszy modeloweJ o sr�d
nicy 76 mm. Z wykresu tego wynika że ciśnienie w pob)izu ' • k , • w miare dyszy wylotowe.i posiada nieznaczną w1el osc. 

1 .
. 

oddalania się od dyszy wielkość ciśnienia (w odleg o�ci 

równej kilku średnicom' dyszy) gwałtownie ,yzrasta, osią
gając wartość ekstremalną i z kolei w miar� dalstf0 

oddalania się wielkość ta maleje. Kształt krzyweJ rozk\�
ciśnienia (rys. ld) bardzo przypomina krzywą prz_ed5ta•�10 • 

na rys. le, a szczególnie dla wartości y/D = 0,5 1lustru1ąc:!
poziom turbulencji osiowej. Porównując _wyki:�sY„ 

2
• ��a

sunku 1 b-d stwierdzimy, że ekstremalna w_ielkosc c1�1�tó
charakteryzuje obszar strumienia gaz1;1 spallno�e.go,

raz ma
rym występują maksymalne fluktuaC]e prędkoSCI 0 



ksymalne poziomy turbulencji . . L. W. Lassiter i H. H. Hub
bard w pracy .,_The near. noise field of stalic jets and
some m?d�l studies _ of �lc'-'.iccs for ils reduction" (1954 rok)
wykazali, ze d_la str u_mi,e_m wywoływanych wysoką tempe
raturą spalam� war tosc ekstremalna przedstawiona na 
rys. Jd nieco się przes.uwa wzdłuż osi strumienia (oddala
sie od dyszy wyloto\,·eJ). 

Rozpatrzo_no ?okładniej zagadnienie zmian ciśnienia
z punkt.u w1dzerna tcoretyczr:ieg?· W tym celu wykorzystano
równanie ruchu dla strumienia płaskiego, które posiada
postać: 

[19] 

oraz równanie ruchu _dla str�1micnia symetrycznego 
dem osi ,\·yplywu, klore posiada pos lać: 

wzglę-

dv dv --..!--
u dx v dy 

1 [ dr 1 d ( ) l 1 --
=

; • dx +; • dy 
ayv - ; -

;
: [20) 

W przytoczonych wyżej równaniach ruchu a y oznacza 
normalne napięcie w kierunku osi Y, a a1 - normalne na
pięcie \\" kierunku tworzącym kąt prosty z osiami x i y. 

Całkując oba równania ruchu względem y otrzymamy 
dla strumienia płaskiego 

(;2)
y 

- !__ r

y 

u v dy-�. -=:_ 
J

y

cdy - l (a!J)y = - �(p) y [21]
0 

dx . (! dx o O (} 0 
o o 

i dla strumienia symetrycznego względE'm osi wypływu 

- � (11u) :__ � (
y 

� dy + � J

y 

ut dy = - � (p )y [22]
(! • Q (} 

L 
y (} y (} Q 

o o 

Jeżeli pomm1emy naprężenia normalne, to wówczas uzy
skamy dla: granicy swobodnego strumienia 

płaskiego strumienia 
1 

( 
F2 

)
'I_ l (-)y - F'F'r,- - - -

X 1/ o (!
µ

o 

[23) 

[24] 

i dla strumienia symetrycznego względem osi przepływu 
,, 

( 
2FF1 

)
'i 

[ 
F2 _ 1 (-)y 

-- + --d,--p 
X� 1/ 0 • x' 1/ (! o 

o 

[25] 

Wyliczając rozmcę cismcń pomiędzy osią i granicą stru
mienia uzyskamy dla granicy swobodnego strumienia 

2 

( )- (!� 
Pm - Pr = 0,410 2c2 3 

(!lł2 
= 0,00584 

2
' 

dla płaskiego strumienia 
2 

P m -Pr= 0,248( 2c2) 3 ąu.,;( X) 
u 

2 
= 0,00330� 

2 

Um = u przy rJ = O 
i dla strumienia symetrycznego względem osi wypływu 

2 

( ·) 3 2 Pm-p
7

=-0,316 c' (!llm= 
u

2 

-0,0025�
2 

[26) 

[27] 

[28]

Nadciśnienie na osi strumienia w stosunku do ?taczają
cego ośrodka posiada inną wielkość, gdyż na g�amcy str�
rnienia istnieje rozrzedzenie, uwarunkowane r_ad1al1:;YI:1 P.0 -

pływaniem cieczy. Jeżeli przyjmiemy, że Po Jest c1smemem

hydr?statycznym w otaczającym ośrodku, to wzory do 
okre?lenia nadciśnienia statycznego posiadają postać: dla 
granicy swobodnego strumienia 

2 

Pm - Pr = 0,338 ( 2c2 ) 
3

(J u2 
= - O,C0482 (}�

2

, [29] 

dla płaskiego strumienia 
2 

- 3 2 - (Jlłm 

( )

- 2 
Pm - P0 - - 0,124 2c2 (}U m - 0,00165 -

2
- [30]

i dla strumienia wypływającego symetrycznie w stosunku 
do osi wypływu. 

2 
3 (llł 

( )� 

2 
Pm - P0 

= - 0,372 C2 (JU ! = - 0,00295 -?- [31] 

Bliższe pole ciśnień jest bardzo podobne do pola turbu
lencji powstającego w strefie mieszania się spalin, jednakże 
skala turbulencji w polu bliższym jest nieznacznie większa, 
a co za tym idzie częstotliwości są tu niższe. Powstające 
pole ciśnień przenosi się z turbulencją z nrędkością nieco 
większą aniżeli połowa prędkości przy dyszy wylotowe.i. 
R. E. Franklin i J. H. Foxwell w pracy „Correlation in the 
random pressure field close to a jet", opublikowanej w ro
ku 1958, dla te.i strefy wyliczają korelację przestrzenną 
z krzywej autokorelacyjne.i, o której już wspomniano. 
W obliczeniach tych autorzy założyli niezmienność prze
noszenia pola ciśnie11. W oparciu o to założenie autorzy 
ocenili korelację przestrzenną z pomiarów widmowych, 
uzyskanych przy zastosowaniu jednego mikrofonu z uwzglę
dnieniem tego, że funkcja autokorelacji jest całkowym prze
kształceniem kosinusowym Fouriera widma wypromienio
wania. 

Na rys. 10 przedstawiono wykres typowego rozkładu 
krzywych wzajemne.i korelacji, uzyskanych w bliższym 
polu okrągłego dwucalowego strumienia. Z przedstawionego 
na wykresie umiejscowienia szczytowej wartości korelacji 
widzimy, że pole ciśnienia w tym wypadku przenosi się 
z prędkościa 0,72 U o, gdzie U O jest prędkością wypływu 
z dyszy wylotowej. Krzywe wzajemne.i korelacji, uzyskane 
w bliższym polu, są bardzo zbliżone do analogicznych krzy
wych, uzyskanych w obszarze mieszania się strumienia. 
Posiadają one charakterystyczne ,vartości ekstremalne, 
świadczące o przenoszeniu i potwierdza.iące koncepc.ię, że 
pole hydrodynamiczne ciśnień wiąże sie z turbulencją 
i posiada wszystkie charakterystyki turbulencji. 

Zależność pomiędzy pulsacjami prędkości i ciśnienia określa 
teoria Lighthilla. Z teorii tej opublikowane.i w roku 1952 
i_ 1954 wynika, że wielkość hałasu wywołvwanego przez 
strumień gazów spalinowych, wypływających z dyszy sa
molotu turboodrzutowego zależy przede wszystkim od pr�d
kości wypływu gazów. Lighthill w pracach swych zajmu.ie 
się sprawą mocy akustycznej hałasu wywoływane.go turbu
lencją w czasie mieszania się strumienia gazu spalinowego. 

Zależność mocy akustycznej hałasu wywoływanego przez 
strumień gazu spalinowego od parametrów gazu w stru-

R(6,1) 

2 Il 
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Rys. 10. Wzajemna korelacja w polu bliższym strumienia o prze
kroju okrągłym o średnicy 2 cali. Pochylenie linii prostej, oznaczo
nej cyfrą 1 na wykresie obrazuje prędkość przenoszenia, równą 

417 stóp/sek = 0,72 U 
O 

dla U 
O 

= 580 stóp/sek, xjd = y/d = 1,5 
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mieniu i parametrów otaczającego powietrza Lighthill 
ujmuje następującą zależnością: 

gdzie: 
Wu·-

D 

W = k �t
o o f!a 

ogólna moc dźwie;-kowa hałasu wywolywan go 
przez strumień gazu spalinowego (pierwszą i dru
gą strefę strumienia), 
współczynnik proporcjonalności, 
gęstość gazu w strumieniu spalinowym, 
gęstość otaczającego powietrza, 
prędkość wypływu strumienia gazu spalinowego 
z dyszy wylotowej, 
średnica strumienia przy wyjściu z dyszy wylo
towe.i, 
prędkość dźwięku w atmosferze.

W oparciu o liczne prace eksperymentalne, wiel�rn�ć 
współczynnika proporcjonalności dla współczesnych s111:1-
ków turboodrzutowych przyjmuje się ko = 2 • 10·- 4 (wspoł

,


czynnik ten waha się w granicach od 2 • 10-4 do 3 • 10-,,, 
przy czym dla strumieni gorących wg. Lighthilla przyjmuje 
się k0 = 2 · 10-4, a dla strumieni zimnych ko = 3 • 10-5)_ 

Na rys. 11 przedstawiono wykres podany przez P. A.
Frankena, obrazujący absolutne moce akustyczne dla swo
bodnego strumienia spalinowego, wypływającego z prędko
ściami NI< 1, w zależności od specyficznego ciągu. W wy-

m
6
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Rys. 11. Zależność absolutnych mocy al{ustycznych hałasu wywol.1nego przez swobodnie wypływający strumień gazów spalinowycl1 z dysz o średnicy D = 100, 50, 25 i 12,5 cm od ciągu (wg 
P. A. Frankena) 
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Rys. 12. Przybliżony .poziom ciśnienia dźwiękowego w odległości �1. m w kierunku „naJw1ęks_zego wypromieniowania hałasu, przedstaw�ony w funkcJ1 prędkosc1 przepływu w strumieniu dla źródełol<reslonych mocą (ciągiem) silników. 1 - śmigłowce, 2 - samoloty tłokowe, 3 - t!ecybele = k + 10 lg v, 4 - turbośmigłowce, 5 -s1lmk1 pulsacyJne, 6 i 7 - turboodrzutowe, 8 - turboodrzutowe z dopala�zem, 9 - rakiety. _Nachylenie linii przerywanej, przed�taw1oneJ na ''."Ykres1_e, okresl_a . przyrost mocy dźwiękowej zgodniez zasadą ósmeJ pot�g1 prędkosc1 wypływu strumienia odrzutoweco. Okreslona dokładność wynosi ±5 dB 
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Rys. 13. Wpływ temperatury strumienia na moc dźwiękową 
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Rys. 14. Rozkład wyJsc1owej mocy akustycznej dla strumienia 
z przekrojem kołowym. 1 - rozmieszczenie warstwy pseudolami· 
narnej, 2 - hałas, 3 - wzmacniajace oddziaływanie stopnia. 4 -
strefa mieszania. 5 - strefa przefściowa, 6 - strefa całkowicie 
wyl<sztalconego strumienia. a wykresie tym odległości od wyjścia 
strumienia wzdłuż jego przepływu odłożono na osl odciętych 

w jednostkach średnicy dyszy 

kresie • tym parametrem jest średnica dyszy wylotowej,
która waha się od D = 100 cm do D = 12,5 cm . Przedsta
wienie wykresu w układzie logarytmicznym umożliwiło 
zastosowanie zasady ua. 

Na rys. 12 przedstawiono dane obrazujące zależność 
wielkości hałasu od prędkości wypływu strumienia dla 
niewielkich strumieni wypływających z silników samolo
tów turboodrzutowych, pracujących normalnie i z d o�ala; 
czem, oraz dla silników rakietowych. Z wykresu tego widac, 
że wzrost energii akustycznej następuje ze wzrostem pręd· 
kości strumienia gazu. W oparciu o przytoczony w!kre.s. 
.iak również i inne prace można stwierdzić, że obecnie me 
ma bezpośrednich wiadomości odnośnie wielkości wzroStu 
poziomu natężenia hałasu w zależności od wzrostu mo,�Y 
silnika, wytwarzającego ten hałas. Wiad_omo. jest, ż� ws

k�vcześnie największe moce silników osiągaJą kilka tysięcy 
a hałasy wywołane tymi silnikami wynoszą około JO/o mocy 
użytecznej silnika. 

Temperatura gazu spalinowego, jak wynika ze wzoru 1321•
nie ma wpływu na wielkość hałasu wywoływanego prz:z 

• hth·n znacznieten strumień. Po opublikowaniu prac Lig „1 a 
1 ówkipóźniejsze badania, przeprowadzone przez _rozne P :i�dachnaukowo-badawcze i laboratoria prz:y duzfch z

� mia·przemysłu lotniczego, zajmujące się między innymi po 
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,mcalkowitej :nocy a�ustycznej hal�su w_ywolywan��o prze:z
·rumienie gazow spalinowych, potw10rdz1ly zgodnosc ekspe
;mentów z �asadą _Lighthilla - ósmej potęgi prędkości
;-yplywu gazow spalinowych. 
v. G. Rollin w pracy „Effect of jet lemperature on jet

•oise generation" (1958 rok) omawia zależność mocy aku
;1vcznei od temperatury gazu. Na rys. 13 przedstawiono
wi·nik pomiaru c_alk_owitej mocy_ akustycznej pola d_zwięko
,,ego dla strumienia wyplywaJącego z dyszy o srednicy
ij4 mm przy różnych temperaturach wypływającego gazu. 
\Vykres ten dowodzi, że dla całego szeregu temperatur 
?ksperymentalnych moc dźwiqkO\·\·a nie zależy od tempera-
1ury gazu. 
G. M. Lilley w pracy „On noise from air jets" (1958 rok),

,\' oparciu o ustalone charakterystyki i parametry przez
,. K. Batcherolego i J. C. Laurence'a, rozpatruje zagadnie
iia związane z określeniem intensywności hałasu wywo
_anego przez strefy wypływającego gazu spalinowego, po
;iadające duże prędkości. W pracach swych Lilley przyjął 
•ako model strumienia turbulentnego izotropowe pole
urbulentne. Ustalił on \\·ielkość promieniowania dźwięko
�ego, wywoływanego przez poszczególne strefy strumienia,
irzedstawione na rys. 14. Z wyników prac Lilleya przed
;!awionych na rys. 14 wynika, że w praktyce poziom ha
:asu jest stały do odległości 4 -5 średnicy dyszy wylotowej
: z kolei następuje gwałtowny spadek poziomu hałasu (na
Nykresie zilustrowano o ostrym pochyleniem krzywej)
w miarę oddalania się od dyszy \\·ylotowej.
G. M. Lilley, oprócz przytoczonych wyników, określił

wielkość poziomu hałasu przez liczbę Macha, stopień pr�-
kości r12, skalę turbulencji L11 i wielkość turbulencji V2, 

która wyraża się następującą za lcżnością. 
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W strefie pierwszej moc akustyczna hałasu może być 
określona ze \vzoru (3-1], a charakt0rystyczna częslotliwość 
dźwięku ze wzoru [35). W strefie drugiej moc akustyczna 
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hałasu może być określona ze wzoru (36], a charakterystycz
na częstotliwości dźwięku ze wzoru [37] - patrz tabela 1. 

\Vielkości c1 do c9 i k1 występujące w przytoczonych wzo
rach podano w tabeli 2. Moc akustyczna hałasu wywoływa
nego przez cały strumień gazu spalinowego przez strefę 
pierwszą i drugą będzie równa sumie mocy akustycznych, 
wywoływanych przez poszczególne strefy strumienia, a więc 
W o = W 1 + W 2• Po zsumowaniu tych wielkości i wstawieniu 
odpowiednich wartości z tabeli 2 otrzymujemy wzór Ligh
thilla [32], określający ogólną moc akustyczną hałasu wy
woływanego przez strumień poddźwiękowy. 

Z przytoczonych powyżej charakterystyk strumienia gazu 
spalinowego, wypływającego z dyszy samolotu z prędkością 
poddźwiękową do ośrodka nieruchomego, wynika, że pręd
kość wypływu gazu, zjawisko turbulencji, jak również i wa
hania ciśnienia w miarę oddalania się od dyszy wylotowej 
ulegają zmianie. Wpływa to, jak już było podkreślone kil
kakrotnie, na poziom hałasu wywoływanego przez strumie11. 
gazu spalinowego. 

Na rys. le przedstawiono częstotliwość hałasu i turbu
lencji w zależności od prędkości wypływu dla strumienia 
wydostającego się z dyszy eksperymentalnej o średnicy 
76 mm. Przedstawione wielkości hałasu na wykresie le 
były pomierzone w pobliżu granicy wypływaJącego stru
mienia, a poziomy turbulencji (fluktuacji prędkości osio
wej) na osi strumienia. Z wykresu wynika, że częstotliwość 
hałasu i intensywność turbulencji wzrasta wprost propor
cjonalnie do zwiększenia prędkości wypływu. Prace ekspe
rymentalne wykazały, że przy zwiększeniu średnicy dyszy 
wylotowej o 1000/o, częstotliwość hałasu w przybliżeniu 
zmniejszała się o 1000/o. 

Na podstawie przytoczonych wykresów, umożliwiających 
porównanie częstotliwości wyrażonej w funkcji prędkości 
oraz wspomnianych prac eksperymentalnych można stwier
dzić że częstotliwość hałasu wywoływanego przez strumień 
spalinowy w bliższym polu akustycznym jest proporcjonal
na do prędkości wypływu strumienia i odwrotnie propor
cjonalna do średnicy. W oparciu o rys. le, jak również 
o niektóre prace badawcze, można wyciągnąć następny wnio
sek że poziom hałasu jest w pewnym stopniu związany
róV.:nież z fluktuacją prędkości osiowej w wypływającym
strumieniu.

A. Powell w pracy „A survey of experiments on jet noi
se" -dowodzi, że charakterystyczna częstotliwość fmax dla 
strumienia gazu o dostatecznie wysokiej prędkości jest 
taka, iż związana z nią długość fali posiada wielkość rów
ną około 3-4 średnic strumienia, zmierzonych przy dyszy 
wylotowej. 

Przedstawione rozważania teoretyczne i eksperymentalne 
w licznych przypadkach odnosiły się do modelowych dysz 
wylotowych. Praktyka, jak również rozważania matema
tyczne (wykorzystanie rachunku prawdopodobieństwa) wy
kazały, że wyniki modelowe z pełnym powodzeniem można 
przenieść na dysze wylotowe samolotów turboodrzutowych. 

Liczne prace teoretyczne i badawcze wykazują, że moc 
dźwiękowa hałasu, wywoływanego przez pierwszą strefę 
strumienia gazu spalinowego, stanowi około 50�/o ogólnej 
mocy dźwiękowej hałasu, wywoływanego przez cały stru
mień gazu spalinowego. Na podstawie tych badań można 
sądzić, że podstawowy hałas jest wypromieniowywany pew
nym wycinkiem strumienia gazu spalinowego, zlokalizowa
nym w odległości około 6D od wylotu dyszy spalinowej. 

Wyniki prac uzyskanych przez J. M. Lighthilla, jak rów
nież przez O. K. Mawardiego i I. Dyera oraz przez A. Po
wella, wskazują na to, że wielkość hałasu, wywoływanego 
przez wypływające strumienie powietrza oraz wypływają
ce z dysz samolotów turboodrzutowych strumienie gazu spa
linowego, zależy w bardzo poważnym stopniu od rozmiarów 
tych strumieni. Rozmiar strumienia wypływających spalin 
ma wpływ nie tylko na intensywność wywoływanego ha
łasu, ale również poważny wpływ na układ widma akus-
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tycznegó hałasu. Ustaionó, że w strefie piet'w?zej, jak rów
nież w strefie drugiej strumienia gazu spalmowego, c��
rakterystyczna częstotliwość wywoływanego hałasu zmmeJ
sza się w miarę zwiększania odległości od wylotu _?YS�)'.'
samolotowej, czyli innymi słowy mówiąc - _częstot11wo�c
dźwięków zmniejsza się ze zwiększeniem średmcy przekroJU
poprzecznego strumienia gazu spalinowego. . . 

W strefie pierwszej, charakteryzującej się małymi wir�
mi, wypromieniowywane są dźwięki o wysokich częs�otl1-:
wościacl1, podczas gdy w strefie drugiej, charakteryzu_Ją�eJ
się intensywną burzliwością, wypromieniowywane są dzw1ę
ki o niskich częstotliwościach. 

Obserwując hałasy wywoływane przez strumienie gazu
spalinowego należy stwierdzić, że charakteryzują się one
określoną kierunkowością, polegającą na tym, że najwyższe 
natężenia hałasu układają się w pewnej strefie w stosunk� 
do osi podłużnej strumienia gazu spalinowego, będąc.:eJ
przedłużeniem osi silnika. Na przykład dla silnika Avon,
przy prędkości wypływu spalin 550 misek, natężenie naj
wyższego hałasu obserwuje się w sektorze określonym ką
tem 30-45° (patrz „Technika Lotnicza" nr 12163, str. 352, 
rys. 39). 

Poziom ogólnego ciśnienia dźwiękowego wywoływanego 
przez strumień gazów spalinowych w dowolnym punkcie, 
określonym kątem <P zawartym pomiędzy osią podłużną 
strumienia (silnika odrzutowego) i biegunem o długości r,

łączącym rozpatrywany punkt ze środkiem dyszy wyloto
wej, może być określony ze wzoru [38]. 

(3 = 10 lg W o - 20 lg r + 10 lg <P -i- 122 [38] 

Wielkość 10 lg <.P jest określona ze specjalnego wykresu, 
podającego bezpośrednie wielkości w dB, zależne od kąta <.P 
[rys. 15]. 

Na podstawie prac doświadczalnych stwierdzono, że przy
podwyższeniu częstotliwości dźwięku, czyli zmniejszeniu
długości fali, kąt rozchodzenia się fal dźwiękowych zmniej
sza się (wypromieniowanie staje się bardziej kierunkowe) 
i odwrotnie - przy zmniejszeniu częstotliwości i zwiększe
niu długości fali, kąt ten zwiększa się. Ustalono również 
że kształt krzywych charakterystyki kierunkowości uzależ� 
ni?- s�ę od :Wpływu interferencji. Jednakże każdemu wypro
'.'nemo":'anm towarzyszy również zjawisko dyfrakcji 
i w związku z tym kierunkowość wypromieniowania okre
śla się łącznym działaniem interferencji i dyfrakcji. 

Kierunkowość hałasu wywoływanego przez silniki lotni
�ze n1:1-leży rozpatrywać z punktu widzenia nie tylko układu 
sredmch maksymalnych natężeń hałasu lecz również ukła
du widma akustyc�n�go hałasu. °\YYkr�sy hałasu, wywoła
nego przez_ strum1en gazu spalmowego, uwzględniające 
w posz�ze�o�nych punktach pomiarowych na tężenie ha i:as u 
w_ zaleznosc_1 _od pasma częstotliwości, dają dopiero obraz 
kierunkowosci hałas1;1, wywo�ywanego przez rozpatrywany 
s�mo��t. Na rys. 10 i 11 zamieszczonych w „Technice Lot
mczeJ nr 1111961, str. 279, przedstawiono takie właśnie
wykr_esy dla samolotów, wykonane w różnych odległościach 
od mch. 

W o�arciu o przeprowadzone badania eksperymentalne
o�az _przytoczone prace teoretyczne, związane ze strumie
mami wydostającego się powietrza lub gazu spalinowecro
z prędkością poddźwiękową (M < 1), można wyciągnąć n�-
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u 
gdzie M = - (liczba Macha), ' 

a 

6) ogólna energia dźwiękowa wynosi średnio dla silnik' 
turbo<_>_dr�ut?wych o dużych ciągach od 1 do 5oj0 całkowi��

v 

energn silnika. J 
7) największe natężenie hałasu, wywołanego przez silnik 

turb?odrzutowy przy średniej _prę<:łkości wypływających 
spahn około 550 misek, obserwuJe się w sektorze o kreślo
nym kątem 30-45° w stosunku do osi podłużnej silnika, 

8) gazy �palinowe, wypływające z dysz silników odrzuto
wych_ wspołcz�s1:iych �amolotów wysokiej klasy o ciągu po
nad ;:iOOO kp i sredmcy dyszy wylotowej 70 cm w czasie 

pracy bez dopalania wywołują hałasy o mocy akustycznej 
o_kolo 100 kW., °\YYWolany hałas w wyżej wspomnianej stre
fie, w odległosc1 2 m od dyszy wylotowej osiąga natęże�1ie 

około 150 dB i jeżeli nie jest tłumiony, to w odległości 
około 200 m posiada on natężenie około 120 dB. Halas ten 
pomimo tłumienia naturalnego posiada w odległości 1 km 
od źródła jeszcze poważne natężenie, 

9) strefa największego natężenia hałasu nieznacznie prze
suwa się przy zmianie prędkości wylotu gazu spalinowego, 
zbliżając się do linii granicznej, tworzącej kąt 45° z podłuż
ną osią silnika (kierunkowość wypromieniowywania dźwię
ków przez strumień gazu spalinowego zależy od liczby M).

1 O) w niektórych przypadkach pracy silnika samolotu 
turboodrzutowego największe natężenia hałasu przenoszą 
się z części zasilnikowej do części przedsilnikowej. Halas 
ten występuje w postaci nieprzyjemnego gwizdu i jest wy
wołany ssaniem powietrza. 

dok. w nast. zeszycie 

Czas odnowić prenumeratę 
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Uniwersalna zgrzewarka punktowa do bardzo cienkich drutów blach 

Zgr�ewarka została z_budowana jako urządzenie pomocni
cze u zy,,·ane przy pomiarach tensometrycznych w wysokich
temperaturach. Słuzy �o zgrzewania końcówek drucikowych
i followych tensometrow oporowych, przewodów odprowa
dzający_ch, blach ochronnych i ekranujących itp. Może być
równie z zasto�owan� we . :\'szystkich _innych przypadkach,
kiedy zachodzi komecznosc zgrzewania najcieńszych dru
tów ]ub blach. Za pon:iocą omawianej zgrzewarki otrzymy
wano po�rawne zgrze111y. n_a drutach o średnicy od 0,3 do
0,02 mm 1 blach o grubosc1 od 0,1 do 0,01 mm, przy czym 
nie wy�orzysly\\·ano_ Jc�zcze pełnego zakresu regulacji pa
rnmclrow z�rze,,·a 111a. 

Budowa zgrzewarki 

Głównym elementem zgrzewarki jest bateria kondensa
torów C o pojemności około 1000 11 F (rys. 1). Po włączeniu 
wyłącznika i\! 1 zapala siq neonówka N 1 , a po pewnym cza-

R:,.•s. 1. Schemat zgrzew·arki 

sie, potrzebnym na nagrzanie lampy L1 zapala się neonów
ka N,, ,,·skazując. że kondensatory C są naładowane i że 
zgrzewarka jest gotO\Ya do pracy. Przez naciśnięcie przy
cisku Z uruchamiamy przekaźnik Pr, który wyłącza kon
densatory C z obwodu ładowania i włącza w obwód trans
formatora impulsowego Tr,- :Następuje gwałtowne rozłado
wanie kondensatoró,,· poprzez uzwojenie pierwotne trans
'ormatora, dając \\' uz\\'oj niu wtórnym impuls prądowy 
!zędu kilkuset amperów. Po zwolnieniu przycisku Z konden
;atory C ponownie włączane są do obwodu ładowania i ła
dują się w czasie około jednej sekundy. Czas ten można
zmienić przez za tosowanie odpowiedniej wartości oporni
ka R

1 . Regulacja parametró,v zgrzewania odbywa się za
pomocą przełączników P 1 i P2 . Zależność prądu zgrzewa
jącego od czasu w różnych położeniach przełączników P1 

i P� podaje rys. 2.
Za pomocą przełącznika P 1 zmieniamy wielkość ładunku

w kondensatorach C, a tym samym ilość wydzielonego
ciepła. 

Czas rozładowania pozostaje stały. Przełącznikiem P2 mo
żemy zmieniać czas rozładowania kondensatorów, ni� zmie
niając ilości wydzielonego ciepła w czasie zgrzewan�a.

Prawidłowa praca zgrzewarki jest w dużym s�opnm uza
leżniona od staranności doboru transformatora impulsowe

go Tr 1. Po przekroczeniu pewnej wartości �nduk_cyjr:ości
transformatora zgrzewarka tego typu przestaJe działac. 

Rys. 2. Regulacja prądu zgrzewania: a) przełącznikiem P1, b) prze
łącznikiem P 2

Rys. 3. Zgrzewarka z przewodami długimi 

Wyposażenie zgrzewarkt 

Zgrzewarka wyposażona jest w dwie pary przewodów za
kończonych elektrodami. Para krótka przeznaczona jest do 
zgrzewania końcówek tensometrów drucikowych podczas 
ich wykonywania na przyrządzie, oraz końcówek tensome
trów foliowych. Para przewodów długich (rys. 3) przezna
czona jest do zgrzewania przewodów odprowadzających oraz 
blach ekranujących i ochronnych w miejscach o utrudnio
nym dostępie. Jeden z przewodów długich zakończony jest 
końcówką z zaciskiem śrubowym, zapewniającym dobry 
styk z przedmiotem zgrzewanym. Drugi przewód jest za
kończony elektrodą umieszczoną w rękojeści w formie pis
toletu. Forma ta ułatwia ręczne wywarcie nacisku elektro
dy na przedmiot zgrzewany. Pistolet posiada spust urucha
miający przycisk Z. 
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Tech ni ka pomiarów tensometrycznych o wysokiei dokładności

Pr-edstawiono najważniejsze zagadnienia techniki pomiarów tensometry "' . . ł d , . k • cznych 
0 wymaganej wysokieJ dok a nosci_ za resu pomiarowego rzędu ułamka procentu 
stosowanych zwłaszcza pr�y pomim a�h statycznych lub _quasistatycznych sił i mo'.
mentów. Omówiono szerze_J zag�dni�ma ap_aratur�we, związane z szy_bkim aktualnierozwojem tensometryczneJ a.pai a�U7 Y_ pomiarowe_J, cło automatyczne1 aparatury cy-
froweJ· włącznie oraz podano wazme1szc zolecema technologiczne nie 1iwzględn' „ t • " t k ł t d • • tane 
w tradycyjnej prodiikcJi tensome roii:. ,.r Y _ii, opar Y na oswwdczeniach w/us-
nych autora oraz na mate:iałach kra1owych i zagramczny�h, ma  na celu zestawie
nie i wyjaśnienie reguł mczbę_dnych przy przev,rowa�zamu dokładn'Jch pomiarów
tensometrycznych, z uw_zględniemem zastosowan lotniczych. 

Wstęp 

Jedną z największych •i najważniejsz)'.ch dziedzin p�t�ia
rów wielkości nieelektrycznych metodami elektryczny�u Jest, 
zwłaszcza w przemyśle lotniczym, technika tensometru opo
rowej. Podstawowe zasady i zalety tej techniki są o_d dawr1;a 
ogólnie znane [lit. 1, 2]. Technika tenso_metryczna. Je�t naJ
bardziej rozpowszechniona w zastosowa111� do_ pomiarow na� 
prężeń w konstrukcjach poprzez pomiar ich odkształcen 
i do pomiarów drgań i przyspieszeń. Stosowane tu czę�to 
tradycyjne metody technologiczne . i pomiarow�, zapewm_a-:
jące dokładność rzędu l-;-2"/o! me mogą _byc w ca_łosc1
akceptowane przy zastosowanm tensometrow do dokład
nych ilościowo pomiarów sił i momentów [l_it. 3, 11], zwłc:
szcza ich wielkości statyczny·ch i quasistatycznych. Uzyski
wana specjalnymi metodami wynikowa dokładność pomiaru 
w tych ostatnich przypadk':ch do�hodz_i �r�nicznie do w�r
tości 0,10/o liczonej od nommalneJ wartosc1 zakresu pomia
rowego [lit. 3, 7], oczywiście przy indywidualny� łącznym 
cechowaniu danego kanału pomiarowego, zaw1eraJącego 
czujnik tensometryczny, m_iernik i rejestrator, według w��r

-: cowych wartości wielkości mierzonej 1). Opisana po111zeJ 
technika dokładnych wagowych pomiarów tensometrycznych 
stosowana jest na przykład w pomiarach sił i momentów 
przy pomocy czujników tensometrycznych typu dynamome
tru (pomiary siły ciągu silników lotniczych, momentów 
skręcających w usterzeniach przy modelowych badaniacp 
aerodynamicznych, statycznych ciśnień gazów i cieczy oraz 
ważenie w procesach produkcyjnych) i • tensometrycznych 
wagach aerodynamicznych. 

Zagadnienia technologii produkcji tensometrów 

Wymiar bazy tensometru oporowego _j_est czqsto ograni
czony gabarytami pomiarowego elementu sprężystego, na 
którym tensometr ma być naklejony. Ponadto mała baza, 
a więc pomiar zbliżony do punktowego, jest zalecana przy 
istnieniu dużych gradientów naprężeó. Jednak przeciw
stawny warunek dobrej przyczepności tensometru, a dla 
tensometrów wężykowych dodatkowo warunek nieobniże
nia stałej tensometrycznej powoduje, że stosowane do do
kładnych pomiarów tensometry posiadają bazę nie krótszą 
niż 5 mm. 

Poza sztucznym starzeniem drutu konstantanowego, prze
znaczonego do produkcji tensometrów, zaleca się [lit. 3] 
przeprowadzanie, w celu ustabilizowania oporności i współ
czynników temperaturowych wyprodukowanych tensome
trów, kilku cykli ogrzewania ich od temperatury otoczenia 
do 150 °c i powrotnego ochładzania w normalnej atmos
ferze. 

Selekcja tensometrów, przeznaczonych do naklejania, po
winna być przeprowadzana z utrzymaniem maksymalnego 
rozrzutu oporności 0,1 Q pomiędzy tensometrami pracują
cymi w sąsiednich ramionach mostka i 0,5 Q pomiędzy 
wszystkimi tensometrami mostka (w opisywanych tu za
stosowaniach tensometry pracują zazwyczaj w układzie 
pełnego mostka, tzn. mostka czterech tensometrów czyn
nych). Przykładowo dwie pary tensometrów o opornościach 
kolejno 208,1 Q, 208,2 Q, 208,5 Q, 208,55 Q, spełniają 
powyższe wymagania. Tak ostre wymagania selekcyjne 
są narzucone, jak wykazano poniż_ej, przez warunki 

1) Pomiarowy czujnik tensometryczny składa się z elementu
sprę:i-.ystego i nnl,Jejonych na· nim tensometrów oporowych. 
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wysokiej czułości ap,aratury,_ _odpowiednio szerokiego i czułego zakresu rownowazema wstępnego opornośc·i dopuszczalnego_ wypa<;1�0.wego znie�z_ulenia tensometrów
1 

Jak wykazano [ht. 4], rozmca opornosc1 nominalnych sąsiadujących z sobą w mostku tensometrów nie może być powodem p_ow�tania jakic_hkolwiek błędów temperaturowych.Po 1:�kleJ�mu _wyselekc.10;1�wanych tensometrów mogą wystąp1c zmiany ich opornosc1. Na rys. 1 przedstawiono zmiany oporności po naklejeniu kilku niestarzonych uprzedniocieplnie, wężykowych· tensometrów oporowych o bazie 5 :nm wykonanych z kanthalu i naklejanych na stali 30HGSA przy pomocy żiwicy poliwinyloacetatowej polimeryzowanej 
w temperaturze 180 °C. Kolejne punkty wykresu odnoszą 
się do pomiaru oporności przed naklejeniem, po pierwszym 
i drugim cyklu polime-ryzacji oraz po zmontowaniu układu 
mostka i po obciążeniu treningowym czujnika. Widoczna tu 
tendencja stabilizowania . się oporności tensometrów tłuma
czy konieczność dokonywania ich wstępnego starzenia ciepl
nego. Prawidłowy proces montażu obwodu elektrycznego nie 
wprowadza istotnych zmian w oporności gałęzi mostka. 

Do dokładnych pomiarów stosuje się, głównie ze względu 
na omówione poniżej zjaw_isko pełzania, jako nośną pod
kładkę montażową tensometru nie bibułkę papierową lecz 
blonke z tworzywa sztucznego (fenolową lub bakelitową), 
a na.il.epsze wyniki daje wykonanie podkładki nośnej ten
sometru z tych samych składników, które wchodzą w skład 
kleju służącego do przyklejenia tensometru na element sprę
żysty. 

Zagadnienia kompensacji temperaturowej przy pomiarach 
tensometrycznych są szeroko opisane w literaturze [lit. 1, 2]. 
Wspomnieć należy, że dla mostka o czterech czynnych ten
sometrach, pełniących wzajemnie funkcje kompensacji, wy
padkowy błąd temperaturowy jest określony wzorem: 
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t aturze !BO c. 
czas naklejania i polimeryzacji kleju w emper . _ 
pomiar nr O - po selekcji, przed naklejeniem, pomiar nr 1. 
po nakle jeniu i pierwszym wygrzaniu, pomiar nr 2 - po drugim 

. . pomiar nr 4 -
wygrzaniu pomiar nr 3 - po trzecim wygrzaniu, . . tre· 
P� monta;,u obwodów mostka, pomiar nr 5 - po obciązemu 

ni.e;owym, a, b, c, d - numery tensometrów 



gdzie a; - wypadkowe współczynniki cieplne naklejonego
tensometru względem podłoża. T; - temperatura danego tensometru. 

Przy praw�dłow_e� �o:istr�kcji elementów mechanicznych
czujnika, umemozllw1_aJąceJ powstanie lokalnych gradien
tów temperatury, wzor [1] przybiera postać: 

LIR 

R 
= (a1 - a2 + a3 - a4) • T [la] 

Przy_ dokładnych pomiarach wymaga się, aby powyższy
błąd me przekraczał 1 • 10- 6/1 °C. Stwierdzono, że w uzy
skaniu małego _w_ypa?kowego błędu temperaturowego po
maga, skuteczmeJ mz ko�pensacja temperaturowa przy 
pomocy wtrąconego w ob_wod mostka odcinka drutu mie
dzianego. przeprowadzeme selekcji tensometrów przed 
nakl�jenien: ódnośnie ie? _indywidualnych temperaturowych 
wsp�łczynn�k�w OI:)Ornosc1, stanowiących główny składnik 
wsp?łcZ_Ynmkow a; we wzorach [1] i [2]. Nie należy za
pomrnac o błę�ac� temperaturowych czujników tensome
trycznych. wymkaJąc:vch ze zmienności w funkcji temot"
ratury moduł� _Yo:1n�a elementu sprężystego czujnika. Ja!<
podaJe Z. Rolmsk1 [l!t. 2] zmienność ta jest rzędu -1 50/o 
dla wzrostu temperatury o 30 °C. 

Zagadnienia technologii naklejania tensometrów 

T�chnologia n�klejania tensometrów jest szeroko opisana
1� literaturze [�1t. 1. 2]_. Do pomiarów dokładnych stosuje 
się z reguły kleJ_e bakelltowo-fenolowe lub żywice poliwiny
Joacetatowe poh!'le_ryzowane na gorąco, zapewniające bar
dzo 1:1ałe �ełzam_e � r:nałą wraż�iwość tensometru na wilgoć. 
Wywieranie �a sw1ezo pr_zykleJony tensometr nacisku przy 
pomocy spe_cJal�ych_ �pręzystych przytrzymywaczy pozwala 
na uzvs�a111e c1enk1e.1 warstwy kleju między tensometrem 
a _oodłozem or�z zapobiega powstawaniu pęcherzyków po
wietrza w kle.1u. 

Ni_edoceniane i_est w praktyce zagadnienie przelotowych 
lączowek lutowmczych. służących do połączenia końcówek 
tensomet1;u z przewodami montażowymi. Spotykane często 
stosowanie plastra-przylepca jest niedopuszczalne. Dobre 
wyniki uzyskuje się stosując łączówki lutownicze wykona
ne . z pocynow.anego drutu mosiężnego wprasowanego 
w l!stwe tekstolitową, przesyconą na gorąco klejem bakeli
towym _i_ przylepioną tymże klejem do elementu podłoża 
w pobhzu tensometru. Poszczególne ounkty lutownicze 
numeruje się na łączówce zgodnie ze schemat

.
em. 

Bardzo istotne jest ukierunkowanie siatki tensometru 
� stosunku do osi głównych naprężeń na elemencie spre
zystym. zwłaszcza w przypadku występowania pobocznych 
naprężeń zakłócających. Pomocne są tu kreski orientacyjne 
naniesione na podkładkę tensometru, ryski na podkłado�ej 
warstwie kleju i ewentualnie zastosowanie mikroskopu 
warsztatowego do kontroli naklejenia. 

Jednym z najważniejszych wskaźników jakości nakhiieoia 
tensometru jest' oporność jego izolacji mierzona wzglPdem 
Dodłoża. Przy zbvt małych wartościach oporności izolacji, 
nowodowan_vch głównie wilgocią zawartą w kleju lub 
nodkładcc nośnej tensometru, oporność ta bocznikuiąc ooor
ność nominaln::i tensometru, powodu.ie jego znieczulanie 
i mo±0 siP staf 7.ródłem ooważnych błędów pomiarowych. 
W celu 11nikniecia powyższego należy tensometry ookrv
wać v-.1arstwa ochronną zabezpieczającą przed wilgocią, 
na przvkład klejem .e-umowym K88. tensometry i wvkona
ne czu.iniki przechowywać w c1tmosferze osuszonej silicage
lem, a same tensometry - bezpośrednio nrzed nakleje
niem - podgrzewać w celu osuszenia. Oczywiście iden
tyczne wymagania dobre.i izolacji odnoszą się do przeloto
wych łac7ówek lutowniczych. przewodów oołączeniowych
i elemE'ntów aparatury oomiarowei. Przy dokładnych po
miarach oporność izolacji tensometru w stos1inkq no oo
rl!ofa nie powinna być mniejsza niż 10 OOO MD. Pomiar
nł]Pży nrz0orowadzać megomierzem lamnow:vm przy na
pieciu pomiarowym nie przekraczającym 100 V.

Pierwsze. no okleieniu i kilkakt·otnym dwukierunkowym
wsteonvm obciażeniu treningowym, cechowanie wvkon;=t
nrro czu inika tensometrvcznego nowin no donrowadzi(' ,fo
wyznaczenia wartości pełzania każdego z tensometrów
według wzoru: 

d = t ,�1-1�1 R o R t 

I .1; I o 

[2] 

gdzie: dt - wielkość pełzania po okresie czasu t, 

1
.1

: r O 
- sygnał początkowy po przyłożeniu obciążenia,

I Ll: I t - sygnał w chwili t. 
Pełzanie ten?ometru, będące z reguły funkcją temperatu

ry, odkształcenia :Vzględnego i czasu, jest najważniejszym pa
rametrem nak_leJ?nego tensometru przeznaczonego do do
kładnych pom1_arow. P�zykładowo na rys. 2 przedstawiono 
charakterystyki pełzama tensometrów opisanych w tekście 
dotyczącym rys. 1, zmierzone przy odkształceniu względ
ny_� 1 Ofoo- Z rysunku wynika, że najszybsze zmiany war
tosc1 sygnału pomiarowego zachodzą w pierwszych minu
tach_ po przyłożeniu obciążenia, co może spowodować błędy 
pomiaru nawet przy pomiarach krótkotrwałych. Dla do
kładnych pomiarów wymaga się stosowania technologii 
produkcji i naklejania tensometrów, zapewniającej pełzanie 
rzę0du 0,10/o_ dla okresu jednej godziny i przy temperaturze 
20 C. Nalezy w tym celu przeprowadzać kontrolne pomiary 
pełzania tensometrów, pobieranych wyrywkowo z danej 
se!·�i P:odukcyjnej, za pomocą aparatury pomiarowej o po
m1.1alme małym własnym pełzaniu zera i w warunkach 
usuwających wpływ ewentualnych efektów termoelek
trycznych w obwodzie mostka (np. poprzez zmianę biegu
�owości źródła zasilania prądu stałego). Najbardziej celowe 
Jest stosowanie do pomiarów pełzania tensometrów auto
matycznych miliwoltomierzy rejestrujących, na przykład 
o zakresie 50 µV przy szerokości zapisu 200 mm. Pełzanie
materiału podłoża, zazwyczaj wykonywanego ze stali
30HGSA, nie można zmierzyć.
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Tlys. 2. Chc1rakterystyka pełzania tensometrów oporowych. a + b, 
+ d - numery par tensometrów (jak na rys. 1) naklejonych na 

belce zginanej 

Przy prawidłowej technologii produkcji i naklejania 
tensometrów oraz stosowaniu niezbyt dużych naprężeó. (dla 

. celów pomiarowych dla stali 30HGSA przyjmuje. się ma
ksymalnie 20 kG/mm2) nieliniowość i histereza czujnika
tensometrycznego są pomijalnie małe. Przy istnieniu pełza
nia tensometrów charakterystyki sygnał-obciążenie, mie
rzone punkt po punkcie, w skończonym okresie czasu 
tworza charakterystyczną pętlę wskazującą na istnienie 
tzw. histerezy odkształceniowo-czasowej. 

Schematy połączeń czujników tensometrycznych 

Układ połączeń mostka tensometrycznego, organów ste
rowania -i współpracującej aparatury pomiarowej powinien 
spełniać następujące wymagania: 
a) dużej czułości (dużego sygnału użytecznego),
b) skokowego przełączania podzakresów pomiarowych,
c) wewnętrznej kompensacji temperatury i naprężeń wstęp

nych,
d) małej asymetrii oporności (i pojemności dla układów

prądu zmiennego),
e) wstępnego równoważenia oporności i pojemności, obejmu

jącego zakres dopuszczalrr�ch asymetrii oporności i po
jemności oraz zakres tarowania czujnika pomiarowego,
wystarczająco dokładnego nawet w najczulszym pod-

, zakresie pomiarowym, 
f) ustawiania zerowego punktu skali w dowolnym miejscu

zakresu pomiarowego (tzw. przesuwanie zera),
g) zachowania położenia zera przy zmianie podzakresów

pomiarowych w układach z zerem na_ środku skali,
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h) niezależności wskazań od zmian parametrów zasi;ania, 
i) pomijalnie małych wpływów oporności przewodow czy

złączy stykowych, 
j) małych poziomów przydźwięku czy sił termoelektrycz-

nych, . 
k) wyróżniania znaku wielkości mierzone], . 
1) dużej liniowości skali, liczbowo powyzeJ wymaganej

dokładności pomiaru, 
m) prostej i dokładnej metody ilościowego cechowania

układu, 
n) automatycznej rejestracji wyniku pomia_ru,. 
o) możliwości zakodowania cyfrowego wymkow yomiaru. 

Powyższe wymagania najpełniej są spełniane pr�ez
mostki tensometryczne złożone z czterech . tenso1:1etrow 
czynnych naklejonych na wspólnym elemencie spręz:ysty� 
i polącz�nych z automatycznymi miernikami nadąznymi 
typu serwomechanizmów, pracującymi metodą �erową. �a 
rys. 3 przedstawiono typowe schematy połącz�n mostkow 
tensometrycznych wraz z organami sterowania, stosowa
nych do dokładnych pomiarów sił i momentów. 
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Rys. 3. Schematy polącze1i mostków tensometrycznych z organami 
równoważenia wstc;pnego. cz - czujnik tensometryczny, Z, - za
ciski zasilania mostka, WY - wyjście sygnału pomiarowego, G -

regulacja zgrubna, D - regulacja dokładna 

Czułość mostka tensometrycznego wyrażona jest wzorem: 

Uwyj n --= U .• - [3] 
L1

R zas 4 
R 

gdzie n - ilość tensometrów czynnych w mostku. 

Niezbędny zakres równoważenia opornosci wynikający
z warunków e) i f) wynosi: 

P = I L1: I równoważenia = I L1: I rozrzutu oporności +

+ I L1: I maksymalnego zakresu + 1 .1: I tary tensometrów 

przy założeniu, że I L1: I rozrzutu< I L1: I maks. zakresu 

[4] 

[5] 

Stosunek zakresów równoważenia pokręteł zgrubnego 
i dokładnego powinien być zbliżony do stosunku maksy
malnego i minimalnego podzakresu pomiarowego. Pokrętło 
równoważenia dokładnego jest zbyteczne w przypadku za
stosowania w układzie wieloobrotowego potencjometru rów
noważenia wstępnego. 

Nieuniknionym skutkiem bocznikowania gałęzi mostka 
przez obwody równoważenia wstępnego jest znieczulenie 
tensometrów, czyli zmiana współczynnika skali. W oma
wianych tu zastosowaniach jest to istotne w tych przy
padkach, gdy po łącznym ostatecznym przecechowaniu 
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l'kładu pomiarowego dokonujemy przesunięcia (prz:':' zmianie zn_a�u wi�lkości mierzonej lub w c!�a s�ali
sze1;ia do!<ł_adnosci pomiaruJ _lub !arujemy wstępne 

2
:1�k

żeme czuJmka. W celu zmmeJszenia powstającvch 
. bcią

błędów pomiaru należy stosować duże oporno§ci 0�
owc�as

r<?wnowa�ąc:ych, czyli l?rzyjąć węższy zakres wst
odow

rownowazema, co z kolei narzuca konieczność doko 
ępne�o

ostrej selekcji oporności tensometrów użytych do
nywa�ia

nania czujnika. Praktyczne wzory służące do wyzn 
wy ?·

wartości oporności R, i R2 w układzie wg rys. 3c dla
ac

dzeni�
• • t metr • R k • aneiopornosci enso ow 1, za resu rownoważenia (O/ 

i dopuszczalnego błędu pomiaru, wynikającego  ze zniep 1 o)nia tensometrów w skrajnym położeniu p otencjomet 
czu

R
e

b (O/u) mają postać (por. [lit. 1]): 
ru 1, 

2b - p 
R 1 = 100 • R t ·--

p • b 

2b - p
R-, = R 1 • ---- P - b 

ponadto można udowodnić, że p � b � E. .
2 

[6] 

[7] 

[8] 

Przykładowo dla R1 = 200 Q, P = 0,40/o, b = 0,3°/o o trzymujemy R 1 = 33 kQ, R2 = 66 kQ. 
Z _rozlicz1:1ych metod �lektryczn��o . cecho':'-'ania aparatury pomiaroweJ (sprawdzame krotnosc1 1 nominalnej wartości podzakresów, sprawdzanie liniowości skali, czyli zużycia potencjometru zerującego) najdokładniejsze kolejno są· 
a) podstawienie biernego mostka czterech wzorco;ych 

termostatowanych oporników, którego jedna gałąź jest 
bocznikowana, co powoduje rozstrojenie mostka o dokładnie znaną wartość LfR/R, 

b) cechowanie przez porównanie z laboratoryjnymi kom
pensatorami wysokiej dokładności (dla układów prądu sta
łego), 

c) wtrącenie szeregowo w jedną_ z gałęzi mostka {nie 
bocznikowaną obwodem równoważenia wstępnego) malej
wzorcowej oporności LIR. 

Nie należy cechować aparatury pomiarowej o wysokiej 
dokładności przy pomocy samych czujników tensometrycz
nych, gdyż mogą one być obarczone pełzaniem lub histe
rezą; niedopuszczalne jest również stosowanie do tych 
celów opornic dekadowych ze względu na oporności przej
ściowe styków. 

W układach pełnego mostka, jak na rys. 3b, c, d, wszel
kie oporności przewodów czy ewentualnych złączy styko
wych są połączone szeregowo z dużymi opornościami wej
ściowymi wzmacniacza lub obwo.dów równoważenia, czy
też szeregowo, ze źródłem zasilani�_,• co przy zerowej_ meto
dzie pomiaru nie może spowodowa61,,._powstania istotnych
bledów pomiaru. 

Dla obliczenia zakresu równoważenia �ojemnościowego 
przyjmu.ie się średnią pojemność międzyptzewodową kabla
rzędu 100 pF/m. "-

Dokładna aparatura pomiarowa 

Aparatura tensometryczna przeznaczona do wykonywania 
dokładnych pomiarów pracuje z reguły metodą automatycz
nego zerowania mostka tensometrycznego. Metody zerowe 
przewyższają bowiem znacznie wychyłowe metody pomia1:u 
głównie pod względem dokładności pomiaru i przesuwa�1a 
się zera skali w czasie .. Niekiedy stosuje się jednak pomiar 
wychyłowy napięcia wyjściowego mostka metodą kompen· 
sacyjną z zastosowaniem kompensatorów automatyczn�ch, 
lecz wówczas napięcie zasilania mostka (kompensat?ra Je?t 
automatycznie okresowo standaryzowane przez porowname 
z częścią napięcia zasilania mostka tensometrycznego 
[lit. 12]. Kłopotliwy eksploatacyjnie ruchomy styk na. stru
nowym lub nawijanym potencjometrze równowazący� 
(odczytowym) może być wyeliminowany przez zastosowame 
potencjometru bezstykowego, wykonanego z pa_ry tensome· 
trów naklejonych na zginanym elemencie spręzystym {por. 
rys. 4b) [lit. 6]. od-Sygnały wyjściowe mostków tensometr)'.c_znyc� są zgna· nie ze wzorem [3] rzędu pojedynczych m1liwoltow, C? 
rzuca konieczność stosowania bardzo silnych wzmacniacz{�
na prz�kład o wzmocnieniu rzędu ?O� OOO V/V. w 

d��yuzvskama odpowiedniego progu czułosc1 aparatury { 'kówduje tu napię_cie rozruchu silnika wykonawcz�go ;111er��ia·automatycznych). Wzmacniacze serwomechamzmow P 



rowych pracują często na podwyższonej częstotliwości noś
nej w celu uniknięcia przydźwięku sieci. 

Najważniejszym elemen tern miernika tensometrycznego, 
pracującego metodą :erową, jest odczytowy potencjometr 
równoważący, od ktorego wymaga się liniowości rzędu O JO/o [lit. 12]. 
'Czas przejścia skali mierników automatyc·znych jest rzędu 174 sek. 
Na rys. 4 przedstawiono typowe schematy blokowe 

mierników automatycznych stosowanych do dokładnych pomiarów tensometrycznych wielkości statycznych i quasi
statycznych. Typy mostków zerowanych ręcznie podaje 
literatura [lit. l]. Oczywiście, mierniki te, jak większość 
serwomechanizmów położenia, posiadają charakterystykę typu filtru dolnoprzepustowego, czyli pasmo przenoszenia 
na ogół od zera do kilku Hz. W przypadku występowania na tle statycznego sygnału użytecznego zakłóceń, na przykład wibracyjnych o tych właśnie częstotliwościach, należy stosovvać układ z rys. 4e, zawierający filtr oporowo-pojemnościowy. 

C. 

Rys. -1 Schematy blokowe aulom<1tycznych mieri:1ików tensome
t1ycznych. C= - • czujnik tensometryczny, PO - r�wnowaząc;y po
tencjometr odczytowy, s - silnik wyJ<onawczy se1womechan1zmu, 

K - krzywka 

Wiele nieporozumień dotyczy zagadni_e_nia WJ?ływu opo�
ności nominalnej tensometru na czułosc pomiaru: N�lezy 
stwierdzić że w układach jak na rys. 4b, c, d, e, .1ak 1 we 
wszelkich' układach półmostków, gdzie odczyt a jest funk
cją JR/R, współczynnik skali nie zależy od wartości R, �ecz 
można tu zmniejszyć błędy tarciowe automatyczn1ch m1�r� 
ników zerowych przez dopuszczalne przy w�ększe.1 warto_sc1 
R podniesienie napięcia zasilania mostka,_ me przekraczaJ�c 
oczywiście dopuszczalnych mocy strat cieplnych_ na opor
ności tensometru. Dla układu według rys. 4a, gdzie odczyt a 
jest funkcją IR, współczynnik skali, <;ł więc czuło_ś� układu 
rośnie proporcjonalnie ze zwiększamem opornosc1. tens<?
metrów R. Praktycznie stosuje się na przykła_d �ączernE;
szeregowe dwóch tensometrów c_z�nnych v<-; _kazdeJ g�!JZI
mostka. Przy zbyt dużej wartosc1 oporn?sc� R P?ga.sza 
się stosunek sygnału użytecznego do zakłocen, gdy': rosną 
napięcia przydźwiękowe indukowane na wypadkowe) opor
ności mostka tensometrycznego. 

Uzyskanie klasy dokładności mie�n!ka a_l,:t�mat�czn�1� 
wynoszące1• o 20/o przy progu czułosc1 pornzeJ O,l /o, . ' ' 

dl d tępne mostki stanowi obecnie problemu. Han owo os • • reguły są zaopatrzone t kompensatory automatyczme z .. · kt' • • • k 'l • w funkc]l czasu oryw układ reJestrac.11 wy res 1:�J . . · 
y' lit 12] można adaptować do rejestraCJI funkc�JneJ_ typu 

X [ ·rze�Ponadto wielkości mi�rzon_e �ogą bfc re1estro;
0

an�ulsanozastosowanie mecha111czne.1 dr ukark1 lub 
poniżej - zakodowane i zarejestrowane cyfrowo. 

Cechowanie pomiarowych układów tensometrycznych 

Ostateczne cechowanie układu pomiarowego zawierające
go czujnik tensometryczny, miernik i rejestrator powinno 
być przeprowadzone wielokrotnie w pełnym zakresie wiel
kości mierzonej. Wynikowa użytkowa charakterystyka 
układu pomiarowego, przedstawiająca zależność wskazań a 
układu w funkcji wielkości mierzonej A, jest wyznaczo,1a 
jako wartość średnia arytmetyczna powyższych wyników 
cechowań, obarczona błędem przypadkowym. Miarą błędu 
przypadkowego jest błąd średniokwadratowy średnie.i aryt
metycznej serii pomiarów, definiowany zgodnie z projektem 
normy PN/N-02050 wzorem: 

dla A = const 

gdzie: aa - błąd średniokwadratowy, 
a

śr 
- średnia arytmetyczna

n = ilość pomiarów. 

[9] 

[9a]

Praktycznie przyjmuje się często n = 6. Powyższe opera
cje obliczeniowe są dość żmudne, zwłs.szcza przy dużych 
programach cechowania, lecz można je wykonywać na 
odpowiednio zaprogramowanej cyfrowej maszynie matem�
tycznej. Celem przeprowadzenia wielokrotnyc� cechowan, 
jak również i następnych kontrolnych cechowan sprawdza
jących po dłuższym okresie czas'.1, jest określ�nie ?owta
rzalności cechowania wyznaczone) przez błąd sredmokwa
dratowy. Przy wysokiej bowiem powtarzaln?ści __ cecho�a�ia 
łącznego całego układu pomiarowego doklaa1:osc pom1�row 
wykonywanych przy pomocy tego _układ_u Jest okresl�na 
tą powtarzalnością, a nie dok�a?nośc1� ob_l!cza:1ą t�adycyJną 
metodą z sumy błędów czu.1mka m1ei:mka 1 �-e.1estratora, 
cechowanych oddzielnie, i z reguły Jest wyzsza od teJ 
ostatniej. 

Wielokrotne cechowanie układu pomiarowego zezwala 
również na wyznaczenie błędów nieliniowości, _szcze_gólnie 
istotnych przy stosowaniu, automatycznego _ P:zehczama _d�
nych pomiarowych. Nalezy . tu wyz:1aczyc mterpolacyJme 
średnią wartość współczynrnka skal! 

a 
Kśr

= A 
[10] 

i oblic70ne następnie błędy nieliniowości poszczególnych 
pomiarów wg wzoru 

Lła; = A • K.fr - a; [ll] 

wykreślać w funkcji wartości wi�lkości mierzo
1
ne) A. Uło

żone na tak wykonanym wykresie grupy pun,{to""., odpo
wiadające poszczególnym pomiarom,. P?Z:"'olą, 1:a zmterpo
lowanie przebiegu średniego błędu melm10wosc1. 

Cechowanie należy przeprowadzać na specjalnym stoisku 
pomiarowym, nierzadko oddzielnie fundamentowanym, 
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Rys. 5. Przykład char aktei'ystyki cechowania . tensometrycznego 
czujnika siły. L - błąd liniowości, H - błąd_ h1slere_zy, d .- błąd 
pełzania, krzywa 1 - obciążenie od zera do siły nommalnei, krz:y
wa 2 - bezzwłoczne powrotne odciążanie, krzywa 3 -;-- odc1ąza_me 
po dwóch godzinach obciążania siłą nominalną, F - mierzona siła, 

Aa - błąd bezwzględny pomiaru 
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bE'zwzględnie przy pomocy komplet.u atesto�anych_ �dw�ż_:ników. Równolegle przeprowadza sH; w razie kome_cz_no_sci 
Domiary odkształceń sprężystych cec�owanych. czuJmk0"'.'7-
W podobny sposób przeprowadz� się b!łdama pelza�1a 
czujników tensometrycznych oraz ich błędow temperaturo
wych i wilgotnościowych, stosując dodatkowo te_rr_nostato
waną komorę zaopatrzoną w nagrzewnice i nawilzaczc. 

Na rys. 5 przedstawiono przy�ł�doW<;> ch�rakterystykG 
cechowania tensometrycznego czuJmka siły [ht. 5). 

Przykłady zastosowań pomiarów tensometrycznych o wyso
kich dokładnościach 

Dokładność pomiaru rzędu ułamka procentu jest wyma
_e:ana przy stosowaniu czujnikó� t�nsotnetrycznych_ do PO:
miaru sił w zagadnieniach wazema przemysłowego (waiti 
o działaniu ciągłym i wagi dozujące [lit. 8]) oraz we wsze�
kich pracach laboratoryjnych. Wymagania te odnosza się 
również do tensometrycznych czujników ciśnienia cieczy 
i gazów, zwłaszcza w zautomatyzowanych procesach che
micznych. 

Najostrzejsze wymagania stawia się tensometrycznym 
wagom aerodynamicznym, stosowanym do pomiaru sil
i momentów działających na model samolotu, badany
w tunelu aerodynamicznym [lit. 10]. Dodatkowymi wym�
gani<imi są tu: duża sztywnoś_ć wagi . or_az komp�nsac 1 ::i. 

wzaiemnych wpływów poszczegolnych sił 1 momento"'.'7. 'I_'ę 
os1atni::i uzyskuje sie wykorzystując zasadę sumowama się 
sygnałów w obwodzie mostka tensometrycznego. 

Dalsze udoskonalenie techniki pomiarów tensometrycz
nych pozwoli na szersze wprowadzenie ich do eksolo;itacii. 
zwłaszcza w zakresie techniki ważenia, eliminujac kosz
towne. zużywające się i zawodne mechaniczne układy po
miarowe. 

Tendencje rozwojowe pomiarowej techniki tensometrycznej 

W związku ze współczesnym rozwojem elektronowe.i 
techniki cyfrowe.i budowane są obecnie automatyczne sv
stemy tensometrycznych pomiarów wielopunktowych. wsnM
pracujące z układami automatycznego opracowywania wy
ników pomiarów przy wykorzystaniu cyfrowych maszyn 
matematycznych. Systemy takie są stosowane np. do badań 
wytrzymałościowych konstrukcji lotniczych [lit. 9]. Podsta
wow�,m elementem powyższych systemów pomiarowych są 
automatyczne mostki tensometryczne i kompensatory zaopa
trzone w tarczowe konwertery analogowo-cyfrowe, steru
iące dziurkarkami taśmy flit. 12, 5]. Zapewnia to większ::i 
dokładność pomiaru, gdyż odczyt położenia wyiściowego
wału silnika wykonawczego serwomechanizmu nie jest tu
obc1rczony błędami spowodowanymi luzami i tarciami, nie
uniknionymi przy analogowym zapisie wielkości mierzom·i 
w tradycyjnych rejestratorach i dokładność pomiaru 0.1°/n
ief't tu czesto osiągana. Schemat blokowy automatvcznego
miernika tensometrycznego z wyjściem cyfrowym przedsta
wiono na rys. 6. 

Kwantowanie cvfrowe wyników pomi::i.rów ten!"nm<"trvrz
nych może byf. również dokonywane przy użyciu woltomie
rzy rvfrowych. Wnrawc1zie obPcnie dostępne hancilowo 
wo1tomiPrze cvfrowe maia zbyt duży zak1·es pomiaru w sto
s11nku do z::ikresu naoięć wviściowych mostka tenrnm0-
trycznE'go, lecz należv oczekiwać uczulenia woltomierzy 
cvfrowvch w dalszych ooracowaniarh. Ponadto naniech 
wv.1sc1owe mostków tensometrycznych można podwyższyć 
przy stosowaniu impulsowego zasilania mostka tcnso-

dalekopis 

maszyna 
malemat1Jczna 

tasma 
d2iurko1,1cna 

Zapis 
ana/oqowlJ 

Rys. 6. Sch';mat blokowy automatycznego miernika tensom 1 , nego z w yJsc1em cyfrowym. 1 : l - przekładnia / 
e 1 icz-

analogowo-cyfrowy ' a c - konwerter 

metrycznego zwiększonym napięciem, przy czym średn· moc wydzielana na tensometrze nie powinna przekracz 
1
� wa�tości dopu�zc�aln?ch. Często�liw?ś� impulsowania zas�:lama SJ'.nchromzuJe się z częstothwoscią próbowania danegowoltomierza cyfrowego. 

Pro_w_adzone s� również prace [lit. 11] nad podwyższeniemczułosci mostkow tensometrycznych przez opracowanie tensometrów nie naklejanych lub półprzewodnikowych o dużo wyższej stałej tensometrycznej. 
W towarzyszącej aparaturze elektronicznej zaczyna domi

nować technika tranzystorowa, zezwalająca n a  zn aczne 
obniżenie poziomu przydżwięku oraz na  wbudowywanie 
wzmacniaczy tranzystorowych o małych gabarytach bezpo
średnio do wnętrza czujników tensometrycznych. 
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Sprostowanie 

W zeszycie 7/64 „Techniki Lotniczej" w dziale „Nowości 
techniczne", str. 194 błędnie umieszczono rysunki części 
turbinowe.i silnika Allison T 63. Rysunek dolny powinien 
znależć się z prawej strony rysunku górnego, poza tym oba 
rysunki powinny być obrócone o 180°. 
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W tym samym zeszycie w dziale „Notatki ze świat�''.;
str. 196 popełniono błąd zaliczając szwedzki samolot „Safir 

• t • • samo· 91-D do samolotów odrzutowych - w rzeczyw1s oset 
lot ten jest wyposażony w silnik tłokowy. 
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Niektóre organizacyine ekonomiczno-techniczne problemy transportu 
lotniczego 

Celem niniejszego artykułu jest wskazanie szeregu :..agadnie·ń lub ich grupy, 
które do dziś stanowią problemy w dziedzinie transportu lotniczego, me są bowiem
w pełni naświetlone lub przeanalizowane na podstawie iibiegłych doświadczeń. 
Autor nie pretenduje do wyczerpania wszystkich problemów i wylicza tylko nie
które z nich, mające - być może - szczególne znaczenie dla krajowej komunikacji
lotniczej. Sprecy;.owanie problemów jest o tyle ważne, iż może pobuclzić zaintere
:sowanych do szerszego opracowania poszczególnych ich fragmentów, co będzie
niewątpliwie pożyteczne dla postępu w dziedzinie ekonomiki tra.nsportu lotniczego. 
W niektórych przypadkach autor naświetla szerzej postawiony problem lub jego
fragment, stara.jąc się równocześnie dać odpowiedź na zagadnienie lub przykład 
charakteru spodziewanych wniosków, które mogłyby wyniknąć z pełnego jego 
opracowania. 

1. Przelot Charles Lindbergha przez Atlantyk w 1927 r.
można uważać za początek szybkiego rozwoju transportu 
lotniczego, który w nieprzerwanym i żywiołowym postępie 
doprowadził do dzisiejszego jego stanu. Transport lotniczy 
rozwija się nadal, wypierając nieraz inne środki komuni
kacji i wkraczając w coraz to nowe dziedziny jak na 
przykład przewozy towarów lub też przewozy p�sażerskie 
na bardzo krótkich odległościach. 

Początek powszechnego rozwoju transportu lotniczego 
wiąże się z wiarą w jego możliwości i przyszłość, którą 
wzbudził przelot Lindbergha. 

Zrazu, ten rodzaj transportu był wysoce deficytowy 
i wymagał z reguły poważnych subsydiów państwowych. 
Dziś, przy jego postępie technicznym i masowości znajduje 
się on co najmniej u granic rentowności, a w wielu przy
padkach jest całkowicie samowystarczalny lub dochodowy. 

Dobre wyniki ekonomiczne zostały osiągnięte najpierw 
w prze\vodach na duże i średnie odległości, w czym nie
małą rolę odegrało wprowadzenie silników turbinowych. 
Obecnie zadowalające wyniki osiągane są również na krót
kich trasach, które związane są głównie z wewnętrzną kra
jową komunikacją. Z licznych przykładów można wymienić 
na terenie Europy - Anglię i Czechosłowację, w których 
to państwach przewozy krajowe wzrastają stale, a w okre
sie ostatniego pięciolecia powiększyły się około trzech 
razy, osiągając - obok doskonałych wyników ekonomicz
nych - również poważne wskaźniki przewozów na jedno
stkę liczby mieszkańców. 

Transport lotniczy (między innymi również i na krótkich 
dystansach) można więc w pewnych warunkach organiza
cyjnych ustawić w ten sposób, że daje on pozytywne wy
niki ekonomiczne, spełniając równocześnie doniosłe zadanie 
w gospodarczym i kulturalnym życiu kraju. Znaczenie 
transportu lotniczego w spełnianiu tych ostatnich zadań 
ni e za\v ze jest należycie doceniane, a prawidłowości za
chodzące między jego technicznym i organizacyjnyD?- rozwo
jem a wynikami ekonomicznymi niedostateczme spre
cyzowane. Brak szerszego i ogólniejszego poglądu 1:a te 
zagadnienia, a więc tylko fragmentary�zne obs�rwacJe, �ą 
częstokroć przyczyną niewłaściwego wmosk?wama odnosn�e 
możliwości rozwojowych transportu lotniczego, a takze 
błędów w zakresie technicznych i organizacyjnych posu
nięć. 

Odczuwa się również brak opracowanyc� metod roz":'ią
zywania konkretnych zadań natury techm_czno-ekonor�u�z
nej, co - biorąc pod uwagę _ogro_mr:ą llczbę czynmkow
wpływających na możliwe do osiągmęcia re2y1taty w t�ans
porcie lotniczym i ich skomplik?wanE: wza�emr:e powiąza
nia - pogłębia konieczność wyciągama wmoskow_ na �od
stawie ogólnych rozeznań. Drobiazgowe ra�h;1nki, maJące
na celu określenie przewidywanych wymkow . tego lub
innego posunięcia w dziedzinie transpor�u �o!n�czego, są
ni e tylko ogromnie pracochłonne, ale naJczęscieJ zawodzą
przy stanie obecnej wiedzy w zmiennych. warunk.�ch roz
wijającego się transportu. Nie _znaczy_ to Jedna�,. iz_ dalsze
opracowania w tym kierunku me są mezbędne, Jezeh na:""�t
nie obejmują one całości powiązanych ,::e sobą z�gadmen,
lecz tylko uproszczone i mniej skomphkowane ich frag-
menty. 

Można więc stwierdzić:, iź jednym z głównych problemów 
współczesnego lotnictwa transportowego jest własciwe spre
cyzowanie jego gospodarczego, kulturalnego, spo:tecznego, 
politycznego i obronnego znaczenia, korzyści ekonomicznych, 
które przynosi on bezpośrednio w postaci wartości oszczę
dzonego na podróżach czasu, oszczędności pieniężnych, na 
przyk:tad na hotelach, mniejszego zmęczenia podrożą itp., 
a także korzyści pośrednich w postaci odciążenia hoteli, 
odciążenia innych środków lokomocji, podniesienia roll 
życia kulturalnego itp. Równocześnie niezbędne jest okre
ślenie na podstawie analizy dotychczasowego ilościowego 
i ekonomicznego rozwoju lotnictwa transportowego ogól
nych wskazówek, pozwalających na kierunkowe decyzje, 
dotyczące planowania przyszłości transportu lotniczego 
w okreslonych warunkach gospodarczych i demograficznycl1. 

2. Zachodzi potrzeba dostatecznie obszernego przeanali
zowania i ustalenia właściwych kryteriów oceny wydaj
ności pracy w przedsiębiorstwie przewozów lotniczych 
oraz jego wyników ekonomicznych. Na ten temat można 
dziś powiedzieć co następuje: 

Prawidłowość pracy przedsiębiorstwa transportu lotnicze
go, jego wydajność i ekonomiczność mogą być oceniane 
szeregiem różnych wskaźników, jak pracochłonność w ro
boczogodzinach na jednostkę określonego remontu, ogólna 
wielkość rocznej wykonywanej pracy przewozowej, liczbą 
wykonanych tkm w określonym okresie czasu na każdego 
pracownika przedsiębiorstwa, liczbą wylatanych godzin 
rocznie na samolot inwentarzowy itd. Jednak wskaźniki te 
mają fragmentaryczne znaczenie. Ostateczny ekonomiczny 
rezultat działalności przedsiębiorstwa przewozowego jest 
wynikiem różnorodnych czynników: jakości sprzętu, jego 
liczebności i dostosowania do wykonywanych zadań, możli
wości zaopatrzenia w materiały i części zamienne, ich cen, 
organizacji prac remontowych i ich technologiczności, facho
wości pracowników, wysokości ich wynagrodzeń, prawidło
wej eksploatacji samolotów w powietrzu, organizacji 
handlowej, współpracy przedsiębiorstwa z innymi towa
rzystwami przewozów lotniczych, taryf, związanego z nimi 
zapotrzebowania na przewozy itp. Dla oceny wpływu 
poszczególnych czynników na rezultaty działalności przed
siębiorstwa i dla oceny wzajemnego stosunku tych wpły
wów niezbędny jest wspólny mianownik. Tym naturalnym 
wspólnym mianownikiem jest wartość poszczególnych czyn
ników wyrażona w cenach i taryfach. Prawidłowe oszaco
wanie wyników ekonomicznych działalności przedsiębior
stwa może być dokonane jedynie na podstawie porównania 
kosztu jednostki wykonywanej lub oferowanej pracy z od
powiednim jednostkowym wpływem. Zmniejszająca się 
różnica między tymi wielkościami będzie świadczyć o po
stępie w transporcie lotniczym. 

Byłoby błędne mniemanie, iż zagadnienie kosztów pro
dukcji jest sprawą wyłącznie ekonomistów lub dyrekcji 
przedsiębiorstwa. Jest to zagadnienie również techniczne 
i organizacyjne, z którym personel inżynieryjny i kierowni
cy wszystkich komórek przedsiębiorstwa winni być dosko
nale obeznani, ponieważ jest ono ostatecznym miernikiem 
ich pracy, które umożliwia nie tylko techniczne i organiza
cyjne usprawnienia, lecz również stwarza wspólny język 
dla ogólnego porozumiewania się w ramach przedsiębiorstwa 
na temat spraw techniczno-ekonomicznych. 
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Technicy często nie doceniają znaczenia zagadnienia 
kosztów, tymczasem gdy wyniki ich pracy oceniane są 
w innych wskaźnikach, te ostatnie nabierają istotnego zna
czenia tylko wówczas, gdy przypisana im może być ocena
wpływu ich zmian na ogólne końcowe wyniki działalności
przedsiębiorstwa, a to może być dokonane jedynie na pod
stawie wskaźników kosztowych. 

Przyjmując na podstawie powyższych uwag, iż jedynie 
finansowe odzwierciedlenie działalności przedsiębiorstwa 
jest podstawowym i dostatecznie ogólnym miernikiem jego
działalności, należy podkreślić, iż wnioski, oparte na anali
zie finansowych wyników, tylko wtedy mogą być słuszne
i prawidłowe, gdy ceny taryfy i wynagrodzenia odpowiadają
istotnym wartościom materiałów, usług i pracy, a nie są
przyjmowane w dowolny lub niedostatecznie uzasadniony 
sposób. Przy tym struktura kosztów i charakter ich zależ
ności od warunków eksploatacji samolotów powinny być
starannie zbadane i ściśle ustalone. 

3. Problemem nierozwiązanym lub niedostatecznie na
świetlonym jest wyodrębnienie podstawowych warunków,
przy których dziś transport lotniczy może być dostatecznie
ekonomiczny. W tym zakresie można stwierdzić: 

Lotnictwo transportowe usprawiedliwione jest gospodar
czo tylko wtedy, gdy jest ono w dostatecznym stopniu 
rozwinięte. Inaczej mówiąc, staje się ono opłacalne tylko 
w dostatecznym stadium swego rozwoju. Stąd też wynika 
twierdzenie, iż rozwój lotnictwa jest pierwszym i głów
nym warunkiem usprawiedliwiającym gospodarczo jego
zastosowanie w transporcie. 

Innym ważnym twierdzeniem jest konieczność możliwie 
szybkiego postępu w dziedzinie wzrostu przewozów, zwłasz
cza do chwili osiągnięcia dostatecznie dobrych wyników
ekonomicznych. Konieczność ta wynika z potrzeby zaosz
�zęd':er:ifa po�ażnej kwoty z sum, wydatkowanie których 
.1est scisle związane z okresem rozwoju transportu lotnicze
go aż do chwili osiągnięcia pozytywnych rezultatów finan
sowyc�. Pierwsze z tych twierdzeń w podanej wyżej 
postaci było wysuwane przez niektórych ekonomistów. Jest 
O?O jednak mało popularne, mimo iż sam fakt obniżeuia
się kosz!ów eksploatacji poprzez wzrost przewozów jest do
stateczme znany. Na drugie twierdzenie w ogóle dotąd
w literaturze fachowej nie zwracano uwagi, tymczasem
niezdawanie sobie sprawy z jego słuszności może w bar
dzo częstych przypadkach prowadzić do niewłaściwych 
wniosków i fałszywych decyzji, związanych z losami tra'1s
portu lotn_ic�ego, . a to na skutE:k pewnych, szczególnych
cech wymkow fmansowych, osiąganych w rozwojowym
okresie transportu lotniczego. 

Obydwa podane twierdzenia wymagają dowodu ich słusz
n�ści lub też co najmniej dostatecznie sugestywnej ilustra
c.1i, _dotJ'.°cz�cych wpływu rozwoju transportu na kształto
wam� się i na ostateczną postać wyników ekonomicznych
w miarę wzrostu przewozów. 

�oszty .t�ansportu lotniczego, podobnie jak i każdej innej
dzi,ała�n?sc1 _ gos�odar_czej, dzielą się na grupy kosztów bez
posreamch 1 _posredmch. W p�zeliczeniu na jednostkę pracy
wyko_nywaneJ lu? o�erowaneJ, koszty pierwszej grupy po
zo�taJą ':1 przybl�z�mu stałe w miarę wzrostu przewozów*),
z�s koszty drug1eJ grupy maleją, dążąc do pewnej gra
mcy (rys. 1). 

_*). W istocie koszty te również nieco maleją wskutek usprawn1enh organizacyjnych, które mogą być wprowadzone pi·zy w,· ęk-szyc przewoz;ich. - • 
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Jeżeli jednak od kosztów jednostkowych przejdzie się do 
globalnych finansowych wyników działalności przedsię
biorstwa, otrzyma się odmienny obraz. Ten globalny wynik 
jest bowiem iloczynem różnicy między jednostkowym k osz
tem a jednostkowym wpływem i ilości wykonanej pracy. 
Przy liniowym sp·adku jednostkowym dopłat związanych 
z prowadzeniem przedsiębiorstwa, globalne dopłaty będą 
miały charakter paraboli (rys. 2). Dla przedsiębiorstwa, 
startującego z małej wielkości pracy przewozowej, dopłaty 
globalne będą początkowo wzrastały w miarę zwiększania 
się przewozów i zaczną spadać dopiero po przekroczeniu 
pewnego maksimum, związanego z określoną wielk ością 
ogółem wykonywanej pracy przewozowej. 

Ten charakterystyczny przebieg krzywej dopłat do dzia
łalności przedsiębiorstwa może być zastraszający w pew
nym okresie rozwojowym przedsiębiorstwa, jeżeli się nie 
ma na uwadze końcowego wyniku i spadku dopłat po prze
kroczeniu ich maksimum. Ta właśnie okoliczność może pro
wadzić do błędnych wniosków i decyzji hamujących rozwój
transportu lotniczego w obawie przed zwiększeniem d opłat
związanych z utrzymywaniem transportu lotniczego w okre
sie początkowego rozwoju. Błąd takiej decyzji poleg� na
tym, że w ciągu biegu lat może doprowadzić do nader u1em
nych skutków gospodarczych. Wyjaśnić to może następuiące
rozumowanie: 

Jeżeli na przykład na okres siedmiu lat rozwój tran sportu

lotniczego został zatrzymany na poziomie przewozów 0?P0• 

wiadających P1 na rys. 2, to wówczas roczne wydat�1 �� 

u trzymanie tego transportu będą stałe i będą odP0:'71

d
ad. 

wielkości D 1 na rys. 2. Wydatki w ciągu okresu si� miu

lat będzie obrazowała powierzchnia prostokąta, ogramczona

poziomą 1 na rys. 3 . 



W pt•zypad�� jednak, _gdy w ciągu na ptzykiad sześciu lat
nastąpi rozwoJ przewozow do wartości P7, wydatki w ciągu
t ego okresu bę_dą_ repreze_ntowane przez pole ograniczone
parabolą 2. Jezell natomiast z_alożyć dwukrotnie szybszy
rozwój !ransp�rtu, _!?Ole o�ranicz�ne _ parabolą 3 (rys. 3)
i obrazuJą�e w1elkosc _kosztow __ p�111es10nych w rozpatrywa
nym okresie skurczy _ się podwoJrne w stosunku do poprzed
niego. �fS. 3 obrazuJe bardzo wyr_aźnie gospodarcze skutki
celowosc1 rozwoJu tra_nsportu lotrnczego w przyjętych wa
runkach oraz ekono1:11czne skutki decyzji o rozwoju i szyb
kości samego rozwoJu tego transportu. 

4. Równie _ważne, jak stwierdzenie podstawowych warun
ków_ ekonom1czneJ !?racy I?rzedsiębiorstwa, jest wyodrębnie
nie_mnych czy_n:1_1kow, ktore mogą obniżyć koszty eksploa
tacJI lu� po_dmesc wpływy za prz_ewozy. Pewna grupa tych
czynmkow Jes_t za)ezna od przeds1ęb10rstwa, pozostałe czyn
niki mogą byc ob1E;ktywne, od przedsiębiorstwa niezależne. 
Odoso?monym 1 medost�te�znie opracowanym problemem
jest me tylko _wyodrębme_rne wszystkich czynników zależ
nych od przeds1ęb10rstwa I wpływających na jego ekonomi
kę, lecz również ocena wielkości tego wpływu. Do omawia
n ej grupy należą takie czynniki, jak: 
właściwy rozwój sieci linii,
dobór taryf przewozowych, 
dobór właściwego sprzętu, 
skrócenie czasu rcmon tów, 
zwiększenie okresów międzyremontowych,
właściwa eksploatacja techniczna, 
właściwa eksploatacja handlo\va, 
organizacja przedsiębiorstwa (statystyka, informacja, kon
trola) itp. 

1'� 2 .t.t.. 

Czynniki te niejednokrotnie są powiązane ze sobą. Dla
ilustracji różnorodności mogących wchodzić w grę zagad
nień można przytoczyć następujące przykłady: 

a) postulowany rozwój transportu lotniczego jest zwią
zany z rozwojem sieci linii lotniczych. Nowe odcinki przelo
towe niekoniecznie muszą być o długości odpowiadającej
śr edniej wynikającej z wyjściowej (istniejącej) sieci linii.
Zachodzi więc pytanie, o jakiej długości linie przelatywa
nych odcinków· celo,vo jest otwierać. 

Typowy przebieg krzywej kosztów w zależności od dłu
gości odcinka przelotowego pokazuje krzywa na rys. 4. Za
kłada się, że średnie odcinki przelotowe na istniejącej sieci
linii lotniczych wynoszą L2. Wtedy nie ulega wątpliwości,
że przy stałych taryfach przewozowych nowe, dłuższe od
cinki przelotO\\·e są korzystne dla przedsiębiorstwa. Równo-

o I, 

C 

D 

L, L
3 

Od!egrost 

Rys. 4 

Rys. 5 

Samo/of sreamego
zasiegu 
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cześnie wydaje się, źe wprowadzenie do sieci nowych, krót
szych niż L2 odcinków mogą wpłynąć ujemnie na finanso
we wyniki dokonywanych przewozów. Zagadnienie to wy
maga dodatkowego naświetlenia. Mianowicie, w przeważa
jącej liczbie przypadków krótka linia lotnicza nie służy 
wyłącznie do przewożenia pasażerów lub towarów między
połączonymi miejscowościami, lecz odgrywa rolę linii do
wozowej, umożliwiającej połączenie miejscowości X nie tyl
ko z miejscowością A, lecz również z szeregiem miejscowo
ści B, C, D . . . obsługiwanych przez sieć istniejących linii
(rys. 5). Wtedy może przy mniejszym niż 1000/o zapełnieniu
samolotów powstać sytuacja, w której towarzystwo trans
portowe przewożąc pasażerów z miejscowości X wszędzie 
poza A ponosi koszty tylko na odcinku XA, pobierając 
opłatę za przewóz na znacznie dłuższej odległości bez do
datkowych kosztów. W tej sytuacji można ustalić kryterium 
opłacalności nowej linii, znajdując na przykład procentową
liczbę pasażerów lecących z X na odległość m razy więk
szą niż XA. 

Jeżeli koszt na odcinku XA jest p razy większy niż średni 
dotychczasowy k, ogólna liczba przewożonych pasażerów 
jest p, a wśród nich liczba pasażerów przewożona poza 
punkt A wynosi x. Wówczas ponoszony koszt - pnk, zaś
wpływy przy jednostkowej taryfie t wyniosą (p - x) t + 

+ xmt, stąd dla uzyskania pełnej opłacalności pnk =
= (p - x) t + xmt, lub dla utrzymania stosunku wpływów 

t 
do kosztów jak na poprzednio eksploatowanej sieci - =

k 
(p -x) t + xmt p -x + xm 

czyli ----- = 1; x (m-1) =
pnk pn 

x n-.1 n-1 = p(n-I) oraz - = -- = --100%
p m-1 m-1 

X 0,5 
Na przykład m = 2,5 - = - = 33�/o

p 1,5 
n

= 1,5 

Podobne zagadnienia powinny być rozpatrzone dokładniej
w szerszym zakresie, 
b) ulepszenie eksploatacji handlowej i technicznej ma

swoje odbicie w zwiększeniu rocznego nalotu godzin na
samolot inwentarzowy oraz w doborze prawidłowych para
metrów lotu. 
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ód strony technicznej zwiększenie godzin nalotu �ożna 
osiągnąć: poprzez skrócenie czasu trwama poszczeg<?lnyc� 
remontów i przeglądów oraz zmniejszenie częstot11w?sc1 
reglamentowanych remontów i przeglądów, czyli inaczeJ -
poprzez zwiększenie długości okresow międzyremontowych 
poszczególnych zespołów i agregatów samolotu. 

Wpływ tych czynników na ooniżkę kosztów eksploa.tacji
jest awojaki - oezposrectni azięki obmżce liczebnosc1 re
montów. i pośredni - poprzez zwiększenie godzin -roczne
go nalotu. 

Bezpośrednia obniżka kosztów jest znaczna, można okre
ślic Jej procent w runkcJi a:tugosc1 okresów mięazyremon
towycn, Który przeastawia się Krzywą niperboliczną. Moz,1a 
rówmez okresllc procentowy wp:i:yw obyawu czynmkow na 
wzrost goazin na10tu na samolOt inwentarzowy i z 1rnle1 
wp:tyw wzrostu godzin nalotu na pozostałe koszty, wsróa 
których szczególnej obniżce ulegnie grupa stałych rocznycn 
kosztow bezpośreanich, jak amortyzacJa i uuezpieczenie 
sprzętu latającego. 

Przy niezmiennej wykonywanej pracy rocznej przedsię
biorstwa i niezmiennym ilościowym stanie taboru, :;:więK
szenie gotowo:;ci technicznej nie cta widocznych rezultatów 
ekonomicznych poza zwiększeniem punktualnosci i regular
nosci lotów, powstaną bowiem rezerwy sprzętu, które nie 
będą wykorzystane. 

Rezerwy te mogą być wykorzystane poprzez zwiększenie 
przewozów. Wteay - obok spadku kosztów bezpośrednich -
wystąpi również spadek kosztów posrednich bez potrzeby 
doctatKowych inwestycji, co jest wtórną korzyścią przedsię
biorstwa. 

Wpływ skrócenia czasu remontów i przeglądów poprzez 
ich usprawnienie i zwiększenie okresow mięazyremonto
wych na koszty eksploatacji przy wyjściowej pracy na przy
lnad P3 ilustruje rys. 6. 

Zagadnienia podanego tu typu muszą być szczegółowiej 
zbadane dla oceny wpływu poszczególnych czynników na 
ekonomikę przedsiębiorstwa. 

Prawidłowa eksploatacja samolotu w powietrzu sprowa
dza się do doboru takich parametrów lotu, przy których 
użytkowanie samolotu staje się najekonomicznieJsze. Pod
stawowym materiałem rozchodowanym w czasie przelotu 
jest paliwo, toteż niejednokrotnie niskie koszty przelotu 
identyfikowane były (lub są) z niskim kosztem, czyli małą 
ilością zużytego poaczas przelotu paliwa. W istocie nie jest 
to słuszne, co najlepiej jest zilustrować na przykładzie sa
molotu z napędem tłokowym. Charakterystyka godzinowego 
zużycia paliwa takiego samolotu w funkcji prędkości prze
lotowej ma wygląd pokazany schematycznie na rys. 7. 

Prędkość odpowiadająca n_ajmniejszemu zużyciu paliwa 
na 1 km drogi, a więc i na całość przelecianej trasy, odpo
wiada punktowi styczności tej krzywej z promieniem po
prowadzonym z początku układu. Punkt ten sugeruje zwyk
le stosunkowo małą prędkość przelotową, biorąc pod uwagę 
granice prędkości możliwych do otrzymywania w locie. 

Samolot, lecący ze stosunkowo małą prędkością przelo
tową, zużywa niewiele paliwa, lecz przebywa w powietrzu 
znacznie dłużej, niż przeleciałby tę samą odległość: z więk
szą prędkością. Z tego względu wzrastają przypadające na 
dany lot koszty związane z remontami i przeglądami samo
lotów, a także w niektórych przypadkach inne pozycje kosz
tów, które są stałe na każdą godzinę użytkowania samolotu. 
Ten właśnie fakt często nie jest brany pod uwagę. Uwzględ
nić go można w analogiczny jak poprzednio sposób, wpro
wadzając koszt zużytego na godzinę paliwa zamiast jego 
ilości i dodając koszty stałe. Ilustruje to rys. 8. 

Okazuje się, że ekonomiczna prędkość przelotowa jest 
znacznie większa od tej, która jest określona tylko na pod
stawie ilości zużytego paliwa. Bliższa analiza, która jest 
łatwa do przeprowadzenia, prowadzi do wniosku, że eksplo
atacja samolotów powinna się odbywać przy prędkościach 
bardzo zbliżonych do górnej granicy dopuszczalnych. 

Dla samolotów turbośmigłowych i odrzl)towych krzywa 
zużycia paliwa ma odmienny charakter, niż dla samolotów 
tłokowych i konieczność stosowania możliwie dużych pręd
kości przelotowych jest bardziej oczywista. Jednak analiza 
zastosowana w przypadku samolotów tłokowych jest ogólna 
i przekonywająca, dlatego też może oddać usługi również 
przy zastosowaniu do samolotów turbinowych**). 

**) zagadnienie to było omówione szerzej w „Technice Lotniczej" 
zesz. 10/63. 
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o Predkosć prze/o/owo vek 

Rys. 8 

Jest rzeczą niewątpliwą, że dla wykonywania takiej sa
mej pracy przewozowej na założonej sieci linii lotniczych 
można dobrać bardziej lub mniej odpowiedni typ samolotu. 
Właściwy dobór typu może w znaczny sposób wpłynąć na 
obniżkę jednostkowych kosztów eksploatacji. 

Zagadnienie doboru odpowiednich parametrów technicz
nych samolotu jest niesłychanie skomplikowane  i nie może 
już być rozpatrywane w oderwaniu od potencjalnych możli
wości zdobycia masy przewozowej, to znaczy pasażerów 
i towarów. Jest ono tym bardziej trudne, że podaż pasaże
rów i dobór optymalnego sprzętu wykazują sprzężenie. 
Bardziej komfortowy i bezpieczny sprzęt oraz dogodne po
łączenia wpływają w istotny sposób na zwiększenie zapo
trzebowania na przewozy i odwrotnie. Zjawisko to nie po
zwala, w przeciwieństwie na przykład do planowania prze
wozów w kolejnictwie, na ustalanie sieci i częstotliwości po
łączeń oraz na dobór sprzętu wyłącznie na podstawie z góry 
założonego zapotrzebowania na przewozy. 

Zagadnienie doboru sprzętu można stawiać w rozmaity 
sposób i podzielić na etapy. Przede wszystkim celowe jest 
sprecyzowanie ogólnych właściwości charakterystyk i wa
runków technicznych, które muszą spełniać z ekonomiczne
go punktu widzenia samoloty przeznaczone do eksploatacji 
na odmiennych długościach odcinków przelotowych. 

a) 

b) 

o L,

L, 

Samc!ot krótkiego 
zasiegu 

,________... 

L, 

Rys. 9 



w szczególności w odniesi niu do samolotów, przeznaczo
nych do komunikacji krótkodystansowej analiza wykazuje, 
ie: 

A Należy rezygnować z dążności do osiągania dużych 
redkości prz latowych. Pr�dkość łych samolotów powinna 

�yć stosunkowo ni�wielka. _ a _moc lub �iąg ich silni�ów po
rinien być ograniczony hm1towanym1 warunkami startu. 
� związku z t�m _powinno się d�żyć do małego obciążenia 
powierzchni nosneJ tych samolotow. 

B. Różnica maksymaln go ciężaru samolotu do startu i do 

ładowania musi być _stosunkow_o niewielka:. co stwar�a trud
niejsze, niż norma!m� w�r1;mk1 kons_trukcJ1 podwozia. Pod
wozie powinno byc rowmez wzmocnione ze względu na du
ią czrdolliwo�ć lądowań ,,. stosunku do wylatanego czasu. 
c. Wchodzą w rachube napędy różne go rodzaju z tym, 

ie samoloty turbośmigłowe i odrzutowe wykazują pewną 
przewagę nad tłokami iuż na odcinkach przelotowych po
n�d 300 km. Między sobą różnią się one tym, że na odcin
kach do 300 km niższe koszty kształtują się przy napędzie 
turbośmigłowym. zaś na odcinkach powyże.i 300 km - moga 
one wystcpować przy nap�dzie odrzutowym z silnikami 
dwuprzepływowym i. 

D. Przv eksploatacji samolotów turbośmigłowych na bar
dzo kró kich odcinkach trasy możliwa jest rezygnacja z ka
biny ciśnieniowe.i. gdvż wzrost kosztów Przelotu na skutek
o�raniczenia ootvmalnej wysokości przelotowei do 2000 m
iest nicwiPlki i kompensowany prostotą obsługi samolotu. 

E. Charak erystyczną cechą samolotów krótkiego zasięgu
jest fakt. że krzy,va kosztów w zależności od przPlatvwanej
odleeJości ooc7aws7v od punktu. w którvm zachodzi po
!r7Pba rnygno,,·ania z części cieżaru płatnee-o na rzecz
1dększego zapasu Paliwa, wzrasta znacznie wolniej, niż
w przyoadku samolo ów długodystansowych (rys. 9. o?r;
rvs. 4). Dzieje się tak na skutek szybko rosnące1 Predkosc1
blokowej ,..,. miarę wzrostu odległości w granicach krótkiego
zasięgu. 

Cecha ta nakazviP w pr7vpariku samolotów krótkodyst.an
sowvch oroicklować ie tak. abv rnaksvmalny cieżar nłatnv 
móirł być \\·vkorzvstanv na odległościach rnnie_iszych, niż 
średnia. w przeciwiPństwie do samolotów Przeznaczonych 
do orzelo ów na clluższych odległościach. Prowadzi to ;30 
konieczno'ci projektov,:ania stosun�o:Vo �użych k�dłubo� 
i przystosowania samolotu do szybk1e,1 zmiany konf1guracJ1. 

Równie ważną i pożyteczna rzeczą był?bY okre�lenie wiel
kości \\·pływu ooszczf'gólnvch _parametr_ow tech111cznych sa
molotu na ekonomikę jego uzytkowa111a. 

Innym postawieniem zag�_dnienia ?ylby rl<?bór . op_ty'?alne
go samolo u do eksploatac.11 na z. gory zal?z.oneJ s1ec1. 

1

prz:v: 
okre ślonej c-zes ot liwości ruchu I w1elko�c1 . wyk?nvv. aneJ 
pracv O znaczv bez uwzgledniania sprzęzema _między i:;o
<zcz�gólnvmi parametrami. W tei mierze b:',;'lY 1 są czyrno
�e \\'vsilki wvprowadzenia wzorów 007;w_alaJących na <?kre
'lenie jakości czvli stopnia przydatnosc1 _(z pun1:tu w1dze
:ia ekonomik

.
i) samolotu do wy�ony_warna zalo�o1;ych ::,a=

dali Prac \\' tvm zakresie nie mozna 1ednak uwazac_ za
d / 

cze;panc i można do nich dołączyć liczne propozycJe O y-
czące me od doboru. . . . 
Dalsz_vm e apem byłoby uwzglcdnienie sDrzęzema 1:11ę�h:V: 

l• • • połączPń na daneJ s1ec1 
'akościa samolo u. czcstot iwoscią . -

rzewozv Wre-tarvfami i wielkością zapotrzehofa111a. na
di komplei{sowe.iszcie ostatnim elaJ?em byłobc( d

e� �c;e��fu dobór odpowied-
analizv ruchu lot111czego. ma.1�c ,.l . h budową no-

- , • • agadnien zw1ązanyc z • 
niee:o sprzc: u, 1:"o''."'111ez z . � . iem wzgledem centrum, 
i1·ych Io nisk i ich u�1e.1s�ow_1en . 
łączonych liniami lot111czymi osrodkow. 

. . 
. . d . dsiebiorstwa mezaleznych

6. Do grupy f'zynmkow, _o p1 ze 

rz tu i materiałów, ogól-
nalPżą takie .. iak wysokosc cen sp 

k:aiu lub miedzynarod�
n)• ooziom taryf przewozowy�h '': 

• · • korvtarzy lot111-
•• ł obow1azuiąca siec . . 1\·ych. wysokosc P ac, . k · e sposób finansowama 

czych. ustalone opłaty lotms ow ' 
przedsiębiorstwa itp. . d · biorstwa . b f'nansowan1a prze się 

Zagadnienia cen I sposo _u I 

blem w dziedzinie trans-
stanowia szczegó!nie powazny 

�
r o  

owinien o n  być star�nn�e
portu lotniczego I z t�go :oow

��iż� naświetli to zagadmeme
przeanalizowany. Moze mec o 

przykład w przypadku, gdy ceny na materiały, stawki na robociznę, a także taryfy są reglamentowane. W zależności o:I ich wzajemnego stosunku wyniki działalności przcdsic;b10rstwa mogą być przedstawione w zupełnie odmienny sposób. 
Przy wysokich cenach i niskich taryfach przedsiębiorstwo 

okaże się nierentowne. W przeciwnym przypadku może być przedstawione jako samoopłacalne lub nawet dochodowe. Ten obraz finansowe.i działalności przedsiębiorstwa może 
się wahać w szerokich granicach, mimo że jego znaczenie gospodarcze i stopień prawidłowości działania pozostaje bez zmiany. Z tego ostatniego względu zdawałoby się, że wyniki bilansowe przedsiębiorstwa nie są szczególnie ważne. W istocie tak nie jfst, ponieważ na podstawie wyników finansowych kształtuje się opinia o działalności przedsiębiorstwa i jego znaczeniu gospodarczym, a także są wy
ciągane wnioski dotyczące usprawnień organizacyjnych. Na podstawie te j opinii oparte sa niejednokrotnie decyzje związane z _iego rozwojem. Dlatego też (.iak już wspomniano 
w pkt. 3) prawidłowy stosunek między cenami, placami 
i taryfami .iest niezmiernie ważny. Ustawienie przedsiębiorstwa jako deficytowego na skutek nieprawidło,vych stosun
ków miedzy wsoomnianvmi wielkościami również pozbawia ie.go oracowników hodźr;i_ psychologicznego, którym jest świad0mość orawirlłowej i uzas;:idnionej gosoodarczo pracy 
przed�iehiorstwa. Z tych wzglerlów może być nieraz celo,.ve 
ustc1wiePie orzersiebiorstwa iako dochoc'lowego i subsydi0-
wania go w formie uzasadnionych dotacji, a nie w formie 
pokrycia niedoborów. 

Nieprawidłowość obrazu znaczenia .c;osoodarczego przed
siehiorstwa transportu lotniczego może nowstać na skutek 
nadmiernych cen materiałów w stosunkt1 do ich istotne.i 
wartości, nieorawidłowego stosunku poszczególnych cen 
i ołac lub też na skutek kontowania oo stronie kosztó-,v 
właściwej wartości zużywanych materiałów. zaś po stronie 
clochodów - wpłvwów oobieranych na Podstawie obowią
zujących taryf, które nie odzwierciedla.ią pełne.i wartości
dokonywanych usług. Dziać się t;:ik może w tych przypad
kach gdy niskie taryfy przewozowe są pewną formą sub
sydi�wania społeczeństwa. Przede wszystkim te różnice,
które powstają po stronie wpływów na skutek różnic mię
dzy istotną wartością usługi, a wynikającą z obowiązu:iącej
taryfy, powinny być pokrywane w postaci uzasadnioneJ d<;>
tacji. Inną przyczyną nieprawidłowego obrazu znacz�ma 
gospodarczego przedsiębiorstwa, wysnuwanego na tle Jego 
wyników finansowych, może być obciążenie przedsiębior
stwa większymi kosztami w miarę jego rozwoju, podczas 
gdy w istocie pozostają one bez zmian. Przykładem mogą
być opłaty pobierane na zagospodarowanym lotnisku pro
porcjonalnie do liczby dokonywanych lądowań, podczas gdy
koszty tego · rodzaju usług pozostają w istocie bez zmian. 

Tego typu nieprawidłowości powinny być usunięte, lub
muszą one mieć swe odzwierciedlenie w uzasadnionej do
tacji, umożliwiającej rozszerzenie działalności przedsiębio�
stwa, podobnie jak i inne pozycje kosztów, ponoszonych me 
z winy przedsiębiorstwa transportowego, lecz na skutek 
zarządzeń związanych z działalnością odrębnych instytucji. 

Jest rzeczą oczywistą, że. część niedoborów przedsiębio1:
stwa transportu lotniczego jest związana z medoskonalos
ciami jego organizacji w funkcjonowaniu, nieodpm�1ied;11-im 
lub niedostatecznie ekonomicznym sprzętem lub tez z Jego 
niedostatecznym dla osiągnięcia samowystarczalności roz
wojem. Ta część niedoborów, wykazy�ana jak? s�rata 
przedsiębiorstwa i wyrównywana w f�rm1_e _Pokrycia UJ�m
nej akumulacji, byłaby właściwym m1ermlnem eko':10m1cz
nej działalności przedsiębiorstw� � ulegal'.3-bY �topmowemu 
zmniejszeniu w miarę usprawmen orgamzacyJnych i roz-
woju przedsiębiorstwa. . . 

Wyniki analizy działalności przeds1ęb10rstwa trai:isportu . 
i ustawienie go w warunkach sprzyjających poprawie eko
nomiki wymagają naświetlenia prawidłowości stosunku cen 
do taryf oraz starannego podziału subsydiów państwowych 

na dotacje gospodarczo usprawiedliwio1'.� oraz w_ypł_acone 
tytułem rzeczywistej �jem1'.ej a�umul�c�1, będą��J �owno
ważnikiem nieekonom1czneJ działalnosc1 przeds1ęb10rstwa 
transportu lotniczego. 

co następuje: . . . 
. korzystają często w ró�-

Przedsiębiorstwa _i:-ozw,1.1aJące si
�- S osób i forma or�am

nej formie z dota�.11 panstwo;'Y�otnic�ego nie jest ob?Jętna
1.acji subsydiowa111a �rai:ispo\�nkcjonowania i rozwoJu; na
dla sprawy ulepsze111a Jego 

7. Osobny problem stanowi brak dostatecznie spraw�zo
nych metod oceny rynku przewpzow_ego � :"pływu 1:� mego 

rozmaitych czynników, jak częstothwośc 1 szybko?c p�łą
czeń, typ samolotu, odległość lotniska od centrum miasta itp. 
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NOWOŚCI TECHNICZNE 

PROJEKTY SAMOLOTOW MESSERSCHMITT 
W NOWEJ POSTACI 

Od czasu opublikowania w ubiegłym roku przez firmę 
Messerschmitt projektów trzech nowych samolotów (,,Tech
nika Lotnicza", zeszyt 9, 1963) prace nad tymi projektami 
były prowadzone w dalszym ciągu. Dwa z tych projek
tów - projekt samolotu pasażerskiego na krótkie trasy 
MeP. 160 i samolotu służbowego MeP. 308 „Jet Taifun" -
pokazano w zmienionej postaci na ostatniej wystawie 
w Hanowerze. 

-==-=-======���===::::::::======--
Jl[L .ll.11... ..illL 

O•ouooooo00,000000a 

� 

_Q__ 

Samolot MeP. 160 ma być obecnie napędzany dwoma sil
nikami dwuprzepływowymi Rolls-Royce RB. 153 o ciągu 
startowym 3000 kG, zamiast trzema silnikami General Elec
tric CF700 o ciągu 1900 kG. Samolot będzie przewoził 54 
pasażerów z bagażem, przy czym podziałka foteli będzie 
wynosić 80 cm. W układzie pierwszej klasy przewiduje się 
42 miejsca pasażerskie przy podziałce fotelj 92 cm. Bierze 
się również pod uwagę wersję mieszaną, pasażersko-towa
rową, mogącą pomieścić 26 pasażerów i 34.00 kG ładunku. 

Rozpiętość 
Długość 

D a n e  s a m o l o t u: 

Powierzchnia nośna skrzydła 
Kąt skosu skrzydła 
Ciężar całkowity 
Ciężar rozporządzalny 
Maks. ciężar paliwa 
Maks. ciężar handlowy 
Długość startu 
Długość lądowania znad 15 m przeszkody 
Prędkość podchodzenia 
Prędkość wznoszenia n.p.m. 
Pułap praktyczny 
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18,4 m 
22,4 m 
47,4 m2 

20° 

19 OOO kG 
9800 kG 
5500 kG 
5800 kG 

1600 m 
950 m 
230 km/h 

22,4 misek 
11 600 m 

Normalna prędkość przelotowa 
na wysokości 9200 m 

Maks. prędkość przelotowa 
ną wysokości 6100 m 

Zasięg z maks. ciężarem handlowym 
bez pozostawienia rezerwy paliwa 

Zasięg z maks. ciężarem paliwa 
z pozostawieniem rezerwy 

820 km/h 

890 km/h 

1750 km 

3300 km 

Samolot MeP. 308 „Jet Taifun" został zaprojektowany
jako sześciomiejscowy samolot służbowy, napędzany dwoma 
silnikami dwuprzepływowymi Daimler-Benz DB730 0 ciągu 
610 kG. Silniki mają być zabudowane po bokach górnej 
części kadłu_ba, �a k

c1
a�i?ą pasażerską. W.K. 

SAMOLOTY VTOL NA WYSTAWIE W HANOWERZE

Na tegorocznej wystawie w Hanowerze dziedzina samo
lotów pionowego startu była reprezentowana przede wszyst
kim pr_ze_z firmy niemi�c.kie. ,,Pokazały one - i:oza opisywa
nym Ju_z w „N?wosc1ach samolotem doswiadczalnym 
V JlOlC 1 modelami samolotu transportowego Dornier Do 31 
którego opis również podano poprzednio - rysunek będą� 
cego w budowie samolotu myśliwsko-bombowego VJlOlD 
oraz model i rysunek w trzech rzutach samolotu szturmo
wa-rozpoznawczego VAK191. 

Układ napędowy samolotu VJ101D składa się z pięciu sil
ników nośnych Rolls-Royce RB162-31 o ciągu 2500 kG oraz 
z dwóch przepływowych silników przelotowych Rolls-Royce 
RB153-61, zaopatrzonych w dopalacz i urządzenie firmy 
MAN do odchylania strumienia wylotowego i wytwarzają
cych bez dopalania ciąg 3000-3500 kG. Ciężar całkowity sa
molotu będzie wynosił - w warunkach pionowego star
tu - 15 OOO kG, a jego prędkość będzie przekraczała Ma=2. 
Pierwszy lot prototypu jest przewidziany na rok 1965. 

Samolot V AK 191 (poprzednie oznaczenie Focke-Wulf FW 
1262) ma być następcą samolotu Fiat G.91 i jest budowany 
wspólnie przez Niemcy i Włochy. B�dzie wyposażony w dwa 



silniki no'ne RB162-31, klóre w czasie pionowego startu 
będą wytwarzać połowę wymaganego całkowitego ciągu. 
Pozostałą część ciągu będzie zapewniał silnik przelotowy 
z przestawialnymi dyszami wylotowymi. ie dokonano je
szcze wyboru typu silnika przelotowego, bierze się pod 
uwagę silnik Bristol Siddeley BS 94 i silnik Rolls-Royce 
RB. 193. Silnik przelotowy jest zabudowany w środkowej 
części kadłuba, między silnikami noś;1�mi. __ Ciężar �a!kowi�y 
samolotu przekracza 8000 kG. Do stab1llzacJ1 w zaw1s1e słuzą 
dysze sterujące, umieszczone na końcach skrzydła i w ka-

dłubie i dzialajace pod wpływem impulsó� wytwarzan)'.ch 
przez aulomatyc

.
zne urządzc1:ie uslateczniaJące. Jakkol·w;c�{ zademons rowany na wystawie model samolot_u V 1:K 191 md 

kabinę jednoosobową, prz_yszly -�amolot, będz1� miał załoge
złożoną z dwóch osób. W1ększosc zadan b�dz1e W_)'.konywał 
na małych \\·ysokościach, na których będzie ro��1.1ał pr�d
kość Ma= 0,92. Podobnie, jak w przypadku m;1ych me
mieckich projektów VTOL, ma być zbudowana probna pl�t
forma latająca do badania w zawisie. urzadzeń ustateczma-

jących i silników. Próby prototypu nie rozpoczną się wcześ
niej niż w 1968 roku. 

Amerykańska firma Republic Aviation Corp. przedstawiła 
projekt naddźwiękowego samolotu taktycznego (oznaczenie 
programu ADO-12) o prędkości Ma = 3 i lekkiego samolotu 
szturmowo-ebserwacyjnego, który przewiduje się jako na
stępcę samolotu Grumman „Mohawk". 

W stadium projektowania znajduje się angielski samolot 
transportowy skróconego startu Hawker Siddeley HS.681, 
napędzany czterema silnikami dwuprzepływowymi Rolls
-Royce RB141 „Medway" (ciąg 6800 kG) z przestawialnymi 
dyszami wylotowymi. Właściwości pionowego startu można 
uzyskać przez zabudowanie dodatkowych silników nośnych. 
Samolot ma zastąpić przestarzałe samoloty RAF-u „Bever
ley" i „Hastings". W. K. 

PROJEKTY NIEMIECIUCH RAKIET I SATELITOW 

Na wystawie w Hanowerze firma Boelkow zaprezento
wała model trzeciego stopnia „Ophos" lE europejskiej 
rakiety kosmicznej ELDO. Stopień ten będzie napędzany 
silnikiem na środek napędowy o wysokiej energii - ciekły 
wodór z ciekłą fluoriną. ,,Ophos" ma być również stosowa
ny jako drugi stopień rakiety „Thor", która będzie mogła 
wynieść ładunek 1400-2500 kG na orbitę 200 km lub 
200 X 500 km. 

Ta sama firma buduje małego satelitę naukowego 625A 
do badań geofizycznych i promieniowania słonecznego. 
Większy satelita - 625B - będzie miał ciężar całkowity 
850 km i ciężar ładunku 200 kG. Będzie wyposażony 
w duży paraboliczny reflektor do skupiania promieni sło
necznych. Na orbicie ma go umieścić rakieta „Thor-Ophos" 
lub „Thor-Agena". Z. Br. 

NOWE SILNIKI TURBINOWE 

Na ostatniej wystawie w Hanowerze pokazano kilka zu
pełnie nowych silników turbinowych. 

Firma Daimler-Benz wystawiła, obok demonstrowanego 
już w roku 1962 i opisywanego w „Nowościach" silnika 
śmigiowcowego DB720 (PTL6), silnik wałowy DB721 (PTLI0) 
o mocy nominalnej 2200 KM i silnik dwuprzepływowy
DB730 (ZTL6) o ciągu nominalnym 610 kG. Silnik DB721 

ma ośmiostopniową sprężarkę osiową z przydźwiękowym 
pierwszym stopniem, dwustopniową turbinę . spr:ężarki i jed
nostopniową turbinę napędową. Przekładma Jest zamoco
wana na wysięgniku z przodu silnika, zmniejsza ona pręd
kość obrotową wału napędowego do 1420 obr/min w przy
padku wersji śmigłowej i do 6000 obr/min w przypadku 
wersji śmigłowcowej. Silnik dwuprzepływowy DB730 został 
rozwinięty z silnika DB720 przez zastąpienie umieszczonej 
z tyłu przekładni zespołem wentylator-turbina. Wentylator 
jest osadzony na wale turbiny, nie zaś jak w silnik_ac�
General Electric na wieńcu łopatkowym turbiny. Dz1ęk1 
przyjętemu układowi uniknięto trudności budowy „dwu
piętrowego" wirnika oraz komplikacji konstrukcyjnych 
(prowadzenie wału w wale lub stosowanie przekładn,iŁ i ga-

·· ' 
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zodynamicznych związanych z umieszczeniem wentyla tora 
z przodu silnika. Podobnie jak w silniku DB720 sprężarka 
składa s_ię z czterech stopni osiowych i jednego odś odko
wego i jest napędzana dwustopniową turbiną. Sprężarka 
jest zaopatrzona w zawory upustowe, zapobiegające nie
statecznej pracy. Jednostopniowy wentylator ma ołopatko
wanie przydźwiękowe, napędzająca go turbina jest również 
jednostopniowa. Wylot z turbiny jest rozgałęziony na boki, 

--- "' l!lO 

o 
________ _, ____ ---

,

�� .. �..,..;:=·=;;....-...;>,, 
wlot do wentylatora jest podwójny - znajduje się u góry 
i u dołu tylnej części silnika. Silnik ma być stosowany na 
samolocie MeP308 „Jet Taifun". Poniżej zamieszczono dane 
wszystkich trzech silników. 

DB720 

Moc startowa 
Ciąg szczątkowy 
Jednostkowe zużycie paliwa 
Spręż 
Wyd a tek po,v ie trza 
Ciężar bez rozrusznika 

Moc nominalna 
Ciąg szczą Lkowy 

DB721 

1350 KM 
!J6 kG
0,270 kG/KMh
5,5: 1 
6,1 • kG/sek
220 kG 

2200 KM 
230 kG 
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Jednostkowe zużycie paliwa 
Spręż 
Wydatek powietrza 
Temperatura przed turbiną 
Ciężar bez rozrusznika 

wers.ii śmigłowej 
wersji śmigłowcowej 

DB730 
Ciąg nominalny 
Jednostkowe zużycie paliwa 
Spręż sprężarki 
Wydatek sprężarki 
Spręż wentylatora 
Wydatek wentylatora 
Stosunek wydatków 
Ciężar bez rozrusznika 

0,276 kG/KMh 
6,0 : 1 
10 kG/sek 
900 °C 

300 kG 
250 kG 

610 kG 
0,658 kG/kGh 
5,5: 1 
6,25 kG/sek 
1,55 : 1 
11 kG/sek
1,76 : 1 
220 kG

Na wystawie znalazł się rówmez często wspominany 
okazji projektów samolotów pionowego startu silnik d��: 
p:zepływov..:y Roll�-Roy_ce _RB153-61, w rozwoju którego
bierze udział takze n!em1ecka wytwórnia MAN. Silnik 

j�st zaopatrzony � d?palacz oraz w urządzenie do odchyla
ma do dołu strum1ema wylotowego; urządzenie to-opraco
wane, przez "."ytwórnię MAN i znajdujące się obecnie
w probach - Jest zabudowane przed dopalaczem, w związ
ku z czym odchylanie strumienia wylotowego odbywa się 
przy wyłączonym dopalaczu. Ciąg silnika bez dopalania 

wynosi 3000-3500 kG. Dalszych szczegółów na temat sil
nika RB153 brak. 

Duże zainteresowanie wywołały projekty nowej rodziny 
silników SNECMA - M45 „Mars". Należy do niej ie?no
przepływowy dwuwałowy silnik odrzutowy M45A o ciągu 
2000-2500 kG, średnicy 550 mm i długości 1700 mm, 
rozwinięty z niego silnik dwuprzepływowy z wentylatorem 
z tyłu M45AF o ciągu 3000-3500 kG i jednostkowym zu
życiu paliwa 0,53 kG/kGh oraz silnik jednoprzepływowy
z dopalaczem M45B o ciągu z dopalaniem 3000-3500 kG
i jednostkowym zużyciu paliwa 1,95 kG/kGh. Silniki M45
mają podobno spręż 16 : 1. 

Wytwórnia BMW pokazała po raz pierwszy śmigłowcową
wersję nowego silnika turbinowego BMW 6022 o !11ocy
250 KM. Silnik ma dwustopniową odśrodkową s pręzarkę



1 trzystopniową osiową turbinę. Pojedyncza komot·a spa1a
nia jest umieszczona pod dyfuzorem wylotowym silnika, 
u dołu przedniej części silnika znajduje się zbiornik oleju,
u góry rozrusznik - prądnica, po bokach wloty powietrza.
Jednostkowe zużycie paliwa silnika BMW 6022 wynosi
o 328 kG/KMh, ciężar - 75 kG. Przeznaczony jest do na
p'ędu śmigłowców Boelkow Bo 105 i Dornier Do 32Z (w tym
drugim przypadku jako wytwornica powietrza).

W. K. 

URZĄDZE IA ELEKTRONICZNE NA WYSTAWIE 
W HANOWERZE 

Na tegorocznej wystawie w Hanowerze poważną rolę 
w dziedzinie osprzętu odgrywały automatyczne urządzenia 
ustateczniające do samolotów pionowego startu i lądowania. 
Wymienić·tu należy urządzenie firmy Honeywell MH-123B, 
zastosowane na samolocie VJ101C, urządzenie firmy Elliott, 
przeznaczone do samolotu Fiat G95/4 i odznaczające się dzięki 
zastosowaniu samosprawdzających się giroskopów (po dwa 
giroskopy do sterowania pochylenia i przechyłu) i po
czwórnych elektrohydraulicznych siłowników bardzo dużą 
pewnością pracy, która wyraża się prawdopodobieństwem 
uszkodzenia 10-7 na godzinę, oraz urządzenie do samolotu 
VAK 191, wyprodukowane przez firmę Vereinigten Flug
technischen Werken (VFW). W tym ostatnim giroskopy do 
sterowania pochylenia i przechyłu są potrojone i mają 
własne urządzenia kontrolne. Giroskopy przekazują nieza
leżnie od siebie impulsy do wzmacniaczy dysz sterujących 

względem poszczególnych trzech osi samolotu. W przyp<;1,d_ku 
uszkodzenia jednego z obwodów urządzenia ustatec:zmaJą
cego zostaje on automatycznie wyłączony przez det�kt�r)'.' 
uszkodzeń, przy czym równocześnie wylą_cza się rowm�z 
drugi obwód. Gdy w pqzostalym pracuJącym obwodzie 
powstanie uszkodzenie, zostaje w_lączony do pracy odłączony 
poprzednio nie uszkodzony obwod. 

Firma Autonetics wystawiła model wielocelowego radaru 
pokładowego R45, którego współczynnik _nieza�odności zo
stał dziesięciokrotnie zwiększony w porownanm ze zwyk-

lymi tego rodza1u urządzeniami. Dzięki daleko posuniętej 
mikrominiaturyzacji radar waży tylko 45 kG. Wszystkie 
grupy konstrukcyjne są zmontowane na tej samej ramie 
co antena, tak że cale urządzenie można zabudować w no
sowej części kadłuba. 

Poza tym firma Ferranti pokazała urządzenie radarowe 
do samolotu TSR.2. Głównym jego zadaniem jest utrzymy
wanie samolotu w odpowiedniej odległości od ziemi w cza
sie lotu na najmniejszych wysokościach. Urządzenie może 
również przejmować pewne funkcje celownicze. 

W. K. 

NOWY, ŻAROODPORNY MATERIAŁ O SPECJALNYCH 
WŁASNOŚCIACH 

Do napędu naddźwiękowych pocisków, poruszających się 
na małych wysokościach, chroniących przed wyśledzeniem 
urządzeniami radarowymi, zastosowano specjalne silniki 
strumieniowe, wykorzystujące energię reakcji jądrowych. 

Przygotowania takiego silnika z reaktorem Tory II-C do 
prób naziemnych w stanie Nevada pokazano na rysunku. 
Warunki pracy elementów reaktora są wyjątkowo tr�dne: 
wysokie ciśnienie, wysoka prędkość prz�pływu pow1�tr2:a 
przez kanały, wielogodzinna pr!łca, zm1�nne napręzei:11�
cieplne i rozciągające, przekraczaJące granicę plastycznosc1,
na przemian ze ściskającymi rzędu 35 kG/cmi. Należy do
dać, że temperatura pracy przepływającego powietrza ?o
chodzi do 1260 °C, a materiał strefy pracy otoczony Jest 
innym materiałem reagującym chemicznie w tej tempera-

turze. Poza tym materiał ten jest wystawiony na wielo
godzinne działanie silnego strumienia neutronów. Przy 
analizie odkształceń od naprężeń termicznych i mechanicz
nych stwierdzono, że najbardziej odporne materiały c�r!ł
miczne nie dysponują wystarczającą wytrzymalosc1ą, 
a głównie plastycznością umożliwiającą_ pokrycie o�ks�tał
ceń cieplnych i innych. Z tych względow w rozwazamach 
wzięto pod uwagę stopy żaroodporne. Stopy wolframu, 
molibdenu i niobu wyeliminowała próba pokrywania 
ostrych krawędzi. Stopy metali szlachetnych, jakkolwiek 
przydatne, eliminuje wysoki koszt. Z kilku badanych sto
pów chromowych jedynie stop Cr-5MgO zachował plastycz
ność po wystawieniu go na działanie powietrza o tempera
turze 1260 °C. Wspomniany stop chromowy uzyskuje się 
za pomocą metalurgii proszków. Po sproszkowaniu chromu, 
tlenku magnezu i tytanu (dla odgazowania) następuje ich 
wymieszanie, sprasowanie i spiekanie, a następnie wyciska
nie ze stosunkiem przetłoczenia 9 : 1 i wreszcie wygrzewanie 
w temperaturze około 1000 °C. Materiał w tym stanic 
dysponuje następującymi własnościami: w temperatur.ze 
pokojowej - wytrzymałość na rozerwanie Rr = 32 kG/m:n�, 
granica plastyczności Qr = 16 kG/mm2 i wydłużenie 16°/o; 
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w telńperaturze pokojowej po 10-godzinnyrn przebyw�mi� 
w powietrzu o temperaturze 1260 VC - Rr = 22 kG/mm-, 
Qr = 14 kG/mm2 i wydłużenie 2,5�/o, a w temperatu�·ze 
1260 °C - Rr = 2,5 kG/mm2, Qr = 1,4 kG/mm2 i wydłuze
nie 25'0/o. Z materiału tego wykonuje się kanały przepły
wowe gorącej części reaktora, jak to widać na rysunku, 
gdzie pewne fragmenty pokazano w przekroju. Zakres 
pracy reaktora zawiera się w temperaturach od 260 °C do 
1260 QC, dlatego materiał poddawano udarom termicznym 
w tym zakresie temperatur. Próby te wypadły pomyślnie -
materiał nie doznawał pęknięć. Dalsze własności tego ma
teriału to wysoki stopień przywierania tlenków stopu oraz 
duża gęstość warstwy tlenków. Stąd gotowy produkt ze 
stopu Cr-5MgO, poddany wstępnemu utlenianiu, staje się 
odporny na reakcje w czasie pracy. Zadaniem elementów 
pokazanych na rysunku jest przeprowadzenie powietrza 
z wielu kanałów o małych przekrojach do jednego zbior
czego, przy minimalnym spadku ciśnienia. Dzięki dobrej 
podatności materiału do formowania i zachowania profilo
wych kształtów przewodów spadek ciśnienia nie przekracza 
3•:1/11. Materiał ten można również obrabiać mechanicznie
przy zachowaniu specjalnych środków ostrożności z uwagi 
na jego kruchość. Obróbkę przeprowadza się przy obfitym 
chłodzeniu specjalnym roztworem, z szybkością skrawania 
24-30 m/min i przy grubości warstawy 0,1-0,2 mm. Można
również prowadzić proces szlifowania miękką tarczą grubo
ziarnistą. Stop ten można również lutować w próżni, łutami
na osnowie platyny, a nawet można spawać punktowo, przy
użyciu drutu platynowego. Do kontroli jakości, a zwłaszcza
obecności pęknięć, nadają się metody zarówno rentgenow
skie i ultradźwiękowe, jak i penetracyjne.

KRES LENIE ZA POMOCĄ STEROWANIA 
NUMERYCZNEGO 

A. G. 

Amerykańskie firmy opracowały specjalne urządzenie 
Ekstrom Carlson 700 do wykonywania rozrysowań złożo
nych kształtów na podstawie danyc·h zakodowanych na 
taśmie perforowanej lub taśmie magnetycznej. Wykres 
może być wykonywany na kalce technicznej, na powierzchni 
metalowej lub pokrytej masą plastyczną. Rysunki mogą 
być wykonywane w skali 1 : 4, 1 : 2, 1 : i i 2 : 1, linią ciągłą 
lub przerywaną. Powierzchnia robocza tablicy pochylona 
jest pod kątem 10°, ma wymiary 3660 X 1520 mm. Urzą
dzenie wyposażone jest w próżniowy system umożliwiający 

mocowanie rysunku, o pełnych wymiarach, jak również 
jednego lub kilku rysunków mniejszych równocześnie. 
Urządzenie gwarantuje poprawne ustawienie rysunku na 
tablicy, a także dokładne jego powtórne zamocowanie na 
poprzednim miejscu w stosunku do wszystkich osi. Stero
wanie programowe ciągłe działa w kierunkach dwóch osi 
(płas�czyzny X�). Dosuw i odsu".-7 głowicy samokreślącej 
w kierunku osi Z dokonywany Jest za pomocą cylindra 
pneumatycznego. Maszyna wyposażona jest w układ stero
wania oparty na zapisie dwójkowo-dziesiętnym. Liniowa 
i kołowa interpolacja podnosi dokładność wykreślenia 
profilu. Sterowanie dokonywane jest za pomocą 8-kanało
wej taśmy perforowanej lub taśmy magnetycznej. Do wy
posażenia stoiska należy czytnik fotoelektryczny, serwo
-silniki prądu stałego, sprzężenie zwrotne itp. 

Podstawowa prędkość kreślenia linii wynosi 3 m/min, 
może jednak być w razie potrzeby. zwiększona. Charakte
rystyka serwomechanizmów, niezależnie od programu, 
zmniejsza prędkość do 250 mm/min przy zbliżeniu do 
gwałtownych zmian kierunku. Wyposażenie urządzenia 
umożliwia zerowanie osi X i Y oraz wykonywanie lustrza
nych odbić kształtu. Optymalne osiągi maszyny znajdują 
się w zakresie temperatur 21-26 °C i 700/o wilgotności. 
Układ sterowania natomiast funkcjonuje poprawnie w za
kresie temperatur 10-49 °C i do 95-0/o wilgotności. Dokład
ność odtwarzania kształtów 0,05 mm. 

A. G. 

Rozwój egipskiego przemysłu lotniczego 

Zasługującym na szczególną uwagę wydarzeniem w świe
cie lotniczym jest gwałtowny rozwój egipskiego przemysłu 
lotniczego, którego budowę od podstaw rozpoczęto przed 
czterema latami. Decyzja rozwoju własnego przemysłu lot
niczego została podyktowana głównie koniecznością unieza
leżnienia się od zagranicznych dostaw uzbrojenia. Na po
łudnie od Kairu, w miejscowoścj Heluan, powstały nowo
czesne zakłady budowy płatowców i silników. W projekto
waniu tych zakładów brali udział najlepsi architekci 
z wie_lu krajów. Budynki fabryczne zostały tak pomyślane,
aby ich wnętrza zabezpieczyć przed piaskiem niesionym 
p�zez_ pustynne wiatry. W związku z tym większość budyn
kow 1 hal zost_ała zaopatrzona w urządzenia klimatyzacyjne. 
ZakładY: nalezą do ?ajnowocześniejszych na świecie; są 
wypo'.'azon_e w ?br'."biarki i urządzenia (np. urządzenia do
chem1czneJ obrobk1 metali, komory do wytopów próżnio
wy�h, . urządzei:1ia kontrolno-pomiarowe) na najwyższym
poz10m1e techmcznym. Obecnie czynne są już cztery ha-

Rys. l 
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mownie do prób turbinowych silników odrzutowych (rys. 1), 
a dalsze mają być wkrótce oddane do użytku. Pracujący 
w zakładach robotnicy egipscy szkolą się pod okiem grupy 
specjalistów niemieckich, hiszpańskich, szwajcarskich i aus
triackich. Zakłady są wzniesione na terenie pustynnym, 
dzięki czemu ich dalsza rozbudowa będzie znacznie ułat
wiona. 

W Heluan przygotowuje się produkcję poddźwiękowych 
samolotów treningowych, mogących również spełniać rolę 
samolotów taktycznych, HA-200 i naddźwiękowych samo
lotów myśliwskich HA-300 (rys. 2 i 3) oraz silników do 

Rys. 2 



Rys, 3 

tych samolo_tów E-?OO i _E-300. Oba płatowce są konstrukcji
Messerschmitta, a hcencJę na ich budowę zakupiono w Hisz
pan_µ (samolot HA�300 nie był w Hiszpanii produkowany). 
Silnik E-200 ma ciąg 500 kG i pod względem konstrukcji 
jest bardzo podobny do silnika Turbomeca „Marbore". Na
tomiast silnik E-300 stanowi własne opracowanie zespołu 
egipskich projektantów kierowanych przez Austriaka -
Ferdynanda Brandnera. Próby w locie samolotu HA-300 
przeprowadza się obecnie przy użyciu s-ilnika Bristol Sidde
tey „Orpheus" BOr.2 o ciągu 2130 kG. Samolot HA-300 ma 
osią_gać prędkość. odpowiadając� Ma = 2,3 i dlatego wymaga
s1Jmka o_ znaczni� ':'ięk�zym_ ciągu. Ponieważ pertraktacje
w sprawie zakupienia sllnikow za granicą nie dały wyni
ków, przystąpiono do projektowania własnego silnika. Prace 
projektowe przebiegały równolegle z budową - zakładów 
1v Helua.1, przy czym duże usługi oddało znakomicie wy
posazone elektroniczne centrum obliczeniowe. 

E-�00 jest silnikiem jednowałowym, ma 9-stopniową
spręzarkę, dwustopniową turb_inę i dopalacz. Rozwija ciąg 
5000 kG (z dopalaniem), wyróżnia się bardzo dobrym stosun
kiem ciągu do ciężaru, a jego wymiary nie przekraczają 
wymiarów silnika „Orpheus". Wydaje się, że silnik ten mo
że zdobyć rozlegle rynki zbytu; szczególnie atrakcyjnie 
przedstawia się on dla samolotów wyposażonych w silniki 
,,Orpheus" (samoloty G.91, ,,Gnat", Fuji-Trainer). Już obec
nie został on zamówiony przez Indie do naddźwiękowego 
samolotu taktycznego Hindustani HF-24 i ma być budowa
ny tam z licencji. Z drugiej strony, samolot HF-24 będzie 
w Egipcie ,\·ykorzystany jako latająca hamownia do prób 
w locie silnika E-300, który zostanie zabudowany na miej
sce jednego z dwóch silników Bristol Siddeley „Orpheus". 
Rysunek 4 przedstawia silnik E-300 w czasie prób na stoisku. 

Parę słów należy jeszcze powiedzieć na temat płatowca 
HA-300. Jak widać ze zdjęć ma on bardzo elegancką linię 
kadłuba, małe skrzydło „delta" i pływające usterzenie 
wysokości. Dwa boczne wloty powietrza będą zmodyfiko
wane w celu dostosowania ich do lotów z prędkościami 
naddźwic:kowymi (obecnie samolot przekracza prędkość 

dźwi�ku tylko w iocie nurkowym). Wersja produkcyjna 
będzie J?OZa tym udoskonalona pod względem aerodynamicz
nyrl:· Pi<:r�sze loty z silnikiem E-300 są przewidywane na 
koniec biezą_cego roku lub najpóźniej na początek przyszłe
go, produkcJa sery Jna rozpocznie się prawdopodobnie w ro
ku 1966 lub nawet wcześnie.i. Na temat uzbrojenia samolotu 
brak jest danych. 

Zakłady w Heluan nie zamierzają poprzestać na budowie 
d_wćc_h �ypów f?łatowców i silników. Już obecnie projektuje 
się silniki o większym ciągu i nowe samoloty oraz planuje 

Rys, 4 

opanowanie rynków zbytu krajów afroazjatyckich; do kra
jów tych zamierza się eksportować samoloty pasaźerskje 
i samoloty przystosowane do eksploatacji na terenach po
krytych dżunglami. 

Niniejsza wzmianka została opracowana w oparciu o in
formacje zawarte w czasopiśmie „Flugwelt International", 
nr 5, 1964, którego redaktorzy zwiedzaU niedawno zakłady 
w Heluan. W. K. 

Z lotnictwa komunikacyjnego 

I Amerykańska prasa fachowa podaje informacje doty
czące zamierzonego wprowadzenia przez „Aerofłot" dwu
silnikowych turbośmigłowych samolotów Antonow An-24 -
na krótkie i średnie linie - zamiast IŁ-14. Oblicza się, że 
koszty operacyjne tonokilometra obniżą się o 25-300/o. 
Wielką zaletą samolotu AN-24 jest możliwość korzystania 
z bardziej miękkich dróg startowych, co przyniesie oszczęd
ność 10-15-0/0 i rozszerzy sieć lotnisk użytkowanych w sezonie
deszczowym. Dalsze oszczędności eksploatacyjne wynikną
ze zmniejszenia ilości osób załogi. Na An-24 załogę stano
wić będzie tylko I i II pilot. Ponieważ na :;amolotach IŁ-�2
i IŁ-14 - załoga składa się z 5 osób (dwóch pilotów, nawi
gator, radiooperator i mechanik pokła�owy)_ - przeto
zmniejszenie personelu latającego wpłynie me_ tylko na
obniżenie bezpośrednich kosztów eksploa�acyJn?c�, lecz
również pozwoli na skierowanie załóg na mne lm1e. �<:o
rzyści wprowadzenia An-24 na miejsce IŁ-14 dotyczą _ r_ow
nież ilości miejsc pasażerskich (44 zamiast 36), cięz�ru
ładunku, prędkości podróżnej (475 km/1_1 na wys. 60_00 m) itp:
Długość startu jest dla obu typów Jednakowa 1 wynosi
500 m. 

■ Fińskie Linie Lotnicze „Finnair" otrzymają na wiosnę 
pierwszą jednostką z sześciu zamówionych Caravelle Su
per B. Samoloty te (ostatni ma -być dostarczony w 1966 r.) 
mają zapewnić połączenie non-stop Helsinek z głównymi 
miastami Europy m. in. z Londynem, Paryżem, Frankfur
tem i Zurychem. Wersja „Super B" wyposażona będzie 
w dwa silniki Pratt and Whitney JT 8D-l o ciągu startowym 
6350 kG każdy, z urządzeniem do odwracania ciągu (typ Super 
A, eksponowany na salonie paryskim posiada silniki Gen.
Electric CJ 805-23C). Kabiny tych liniowców będą przysto
sowane dla 75 miejsc klasy turystycznej i 12 pierwszej 
jakkolwiek istnieje możliwość umieszczenia od 79 do 89: 
a nawet 94 pasażerów. Całkowity ciężar startowy wynosi 
52 OOO kG, maks. ciężar użyteczny 9265 kG. Ekonomiczna
prędkość podróżna 830 km/h na 9000 m. 
■ L. L. ,,Finnair" - jako pierw�ze poza blokiem państw 
socjalistycznych - otrzymały prawa towarzystwa komuni
kacji lotniczej w Leningradzie. 
■ Periodyk amerykański daje porównanie wyników działal
nośc� linii lotniczych radzieckich, amerykańskich i fran
cuskich. W 1962 r. ,,Aęroflot" przewiózł 27 mln pasażerów, 
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:Pan American;; (na trasach międzynarodowych) 
4,5 mln, ,,United Air Lines" (w komunikacji wewnętrznej) -
12,8 mln. Sieć połączeń „Aerofłotu" wynosi 500 OOO km 
(w tym krajowe 400 tys. km), P.A. - 112 OOO km, UAL -
29 OOO km, ,,Air France" - obecnie - 288 OOO km (odpadły 
linie afrykańskie o długości 100 OOO km). Roczny przyrost 
pasażerów wynosi na liniach radzieckich 330/o, zaś na ame
rykańskich poniżej 13v/o. 

Wśród przedsięwzięć lotniczych krajów kapitalistycznych 
cztery pierwsze miejsca - pod wzglqdem ilości przewiezio
nych pasażerów - zajmują linie amerykańskie. Najwyższą 
lokatę ma „United Air Lines", piąte miejsce w tej tabeli 
zajmują linie brytyjskie BEA. 

■ O wielkim zapotrzebowaniu linii lotniczych na średnio
dystansowe samoloty odrzutowe świadczą składane zamó
wienia na angielskie BAC. 1.11. Zawarto już 72 kontrakty,
przy czym 43 jednostki zamówiły towarzystwa USA. Na
wiosnę trzeci samolot tego typu przechodził próby odbior
cze. 

■ Według informacji przedstawiciela „Aerofłotu" w Lon
dynie, przedsiębiorstwo to przewiduje zapotrzebowanie na
20 samolotów naddźwiękowych. Przemysł radziecki przy
stąpił już do opracowywania projektu liniowca komunika
cyjnego na Ma = 2,3. Transportowiec IŁ-62 stanowi ostatnią
poddźwiękową konstrukcję pasażerskiego liniowca w służ
bie „Aerofłotu".

■ Linie lotnicze „Air France" i „British Overseas Airways
Corp" zamówiły po 8 naddźwiękowych samolotów „Con
corde". Ogółem portfel zamówień na ten typ obejmuje
35 samolotów.

tli Koszty eksploatacyjne samolotów komunikacyjnych pod
i naddźwiękowych przedstawiają się jak następuje (pierw
sza pozycja dla samolotu poddźwiękowego): 
ilość pasażerów 150 
średnia prędkość podróżna (km/h) 800 
współczynnik dochodu na godz. 1,0 
współczynnik kosztów miejscokilometra 1,0 
współczynnik bezpośrednich kosztów ruchu 

na godz. 

Podział kosztów: 
koszt materiałów pędnych 
koszty inne 

łącznie koszty 

100 

25 
75 

100 

100 
1800 

1,5 
1,0 

150 

50 
100 
150 

Il! Porównanie czasów przelotu z Genewy samolotów komu
nikacyjnych pod- i naddżwic;kowych (druga pozycja dla 
s. naddźwiękowego Ma = 2, 7):
- do Londynu godz. 30 min. 

do Kairn 4 40 
do N. Jorku 9 15 
do Rio de Janeiro 13 45 
do Los Angeles 15 05 
do Tokio 23 40 
do Sidney 27 50 

1 
"> 
,) 

4 
5 
9 

10 

55 min. 
godz. 40 min. 

25 
50 
20 
30 

Iii! Sprawa bezpieczeństwa lotnictwa komunikacyjnego leży 
w centrum uwagi międzynarodowych organizacji branżo
wych i prasy. 

:komisja Że�lugi Powi�trznej iCA9 � Komitet Techniczny 
IATA zgłaszaJą. następuJące zagadmema, warunkujące bez
pieczeństwo lotow: 
_ wprowadzenie skutecznej kontroli wskazań wysokościo

mierzy, 
dokładne wyznaczenie punktów na pasie startowym za-
pewniające bezpieczny start i lądowanie, 
środki przeciwpożarowe w przypadku zderzenia samolotu 
z ziemią, 
zabezpieczenie silników turbinowych przed zanieczysz
czeniami na lotniskach. 

Prasa popiera rezolucję angielskiego Stowarzyszenia Pilo
tów i Nawigatorów, domagającą się ogłaszania wykazu 
międzynarodowych lotnisk komunikacyjnych niewystarcza
jąco (poniżej standartu ICAO i IATA) wyposażonych 
w urządzenia nawigacyjne. 

Zwiększeniu bezpieczeństwa lotów służyła konferencja 
w Montrealu zwołana w br. przez Kom. Techniczny IATA. 
Pod obrady weszły następujące zagaanienia: 
- technika pilotażu w warunkach niespokojnej atmosfery
- technika lądowania i startu (przea i za pasem, pa�

śliski i in.),
czynnik biologiczny (zdolność percepcji, przydatność psy
chofizyczna i in.),
bezpieczeństwo lotów i szkolenie.

■ Sidney jest pierwszym portem lotniczym, który opraco
wał i wprowadził specjalny system ostrzegający samoloty, 
znajdujące się w obszarze przylotniskowym o promieniu 
50 mil, przed niebezpieczeństwem silnej turbulencji po
wietrza. System ten (zwany JACMAS = Joint Approach
Control Meteorological Adcisory Committe) wprowadzony
został po wypadku samolotu Viscount. System polega na
określeniu wielkości i siły zaburzeń powietrza przy pomo
cy t rzech oddzielnych rodzajów obserwacji i przekazywanie
odpowiednich informacji do wieży kontroli lotniska. W sy
stemie biorą udział: radar, nadajniki przekazujące obraz
z radaru oraz wewnętrzna telewizja portu lotniczego. Do
datkowo korzysta się z danych dostarczonych przez około 
100 obserwatorów, znajdujących się w strefie miasta i lot
niska. W momencie kiedy radar, obserwatorzy lub załogi 
lecących samolotów sygnalizują niebezpieczne warunki
meteo (np. silnie rozbudowane chmury kłębiaste), system
rozpoczyna swoje funkcjonowanie. Radar lotniskowy portu
w Sidney posiada dodatkowe wyposażenie (isoecho), które 
umożliwia ekspertom biura pogody określenie zawartości
opadu (deszczu) w chmurze. Informacja ta jest bardzo
istotna ze względu na związek, jaki zachodzi pomiędzy
turbulencją powietrza a intensywnością opadu. Co 10 minut
obrazy radarowe powietrza transmitowane Są do biura
meteorologicznego.
■ Wprowadzenie do eksploatacji samolotów z kabinami
ciśnieniowymi hermetycznie izolowanymi spowodowało po
jawienie się nowego rodzaju niebezpieczeństwa - rozher
metyzowania kabiny w locie w wyniku uszkodzenia drzwi 
wejściowych, awaryjnych luków lub okien. W USA, w la
tach 1957-1962, zarejestrowano 93 takich wypadków. Nie
które z nich spowodowały śmierć członków załogi i pasaz�
rów. Specjalnie niebezpieczne skutki rozhermetyzowania 
występują w samolotach posiadających drzwi otwiera�e 
na zewnątrz. Drzwi, luki i okna oraz sygnalizacja otwarcia 
drzwi muszą być systematycznie sprawdzane. Nie wolno 
wykonywać lotu nawet przy drobnej usterce drzwi. 

z. 
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Wfasn ości m1 echan,c zne i zastoso wanierabelo/4 alum inium wq PN-61/H-tJBo21; POiskich odl e w nicz ych stopów 

Cecho Soosób Rodzaj W!a s n osci mechaniczn e  
L.p. stopu odlewania abrobki cieolne/ min. 

,) 2) Rr 05 
HB 

Zastosowanie 
k6/mm2 

o/. 

AK20 
wyzarzonie 15 0,3 I LK re7m1sratizujace 90 Odlewy wysoko obciażonych !toków 

P+ST20 20 0.2 100 silntkow spalinowych 

2 AKl2 LK ST 18 0,5 95 
P+ST20 20 0,5 100 Odlewy /foków si/nikow s{)afinowych 

LP, LK 
15 Odlewy o skomplikowanym ksztotcie średnio (mody lik) 4 50 

3 AK!f 
. obC1azone. Cześci dla przemysfu zbro/eniowega 

, elektrycznego, czesc, armatury okretowej i 

LK - 16 2 50 
stlntkow. okretowfcń oraz mecflonizmów pok/a-
dowych , pomo o -refowych, wtsoko obciażone, w
podwyzszone1 temp. odporne no orozJe wody morskiej 

LP. LK 15 2 50 
LK sY---,._ -- 20 f,5 

----

4 AK9 - -· 70 Wieksze odlewy o dużej• wytrzymałości silnie i LP{madufik) P+ST23 23 3 70 średnio obciażone. 
LK P+ST 24 24 3 

·-

70 
LP, LK 16 2 50 

LP p 18 4 50 
5 AKl LK p 19 4 

-- Odlewy czesct somo/otow o skomplikowon�m50 ksztorc1e, średnio obciazone, cześci si/n 'J::ów. LP P+ST 2D 20 2 60 cześci dla przemysłu zbrojeniowega 
LK P+ST21 21 2 60 

6 AK63 LP 16 I 60 Różnego rodzaju odlewi, także cienkościenne,LK - 17 I 70 średnio o nawet wyso o obciażone. 
LP 16 65 
LK - 16 0,5 65 

LP, LK ST 17 I 70 
LP,LK wf1żor zanie 12 65 Odtei;y głowic r;ytindró,w silników spolinolł'.icń,_

7 AK52 re rystolizujace -
LP P+ST21 2f 

cześ somolo(ow, czesC1 dla przemysfu z. ro1e-
7.5 mowego t czesc, roznych aparatów. 

LK P+ST24 24 0,5 75 
LP, LK P•ST20 20 I 70 
LPLK P+ST/8 18 2 65 
LP LK ST f6 - 65 Odlewy gfawic cylindrów silników SJJolinoich

8 AK51 LP P+ST20 20 - 70 czesc samolotów, cz
1
sci dla przemysłu raje-

LP, LK P+ST/8 18 1 65 niawega i czesc, ró nych ooorotów. 
g A6!0 LP p 28 g 60 Odlewy o wysokiej odporności no koroZ)e,golonleria. 
10 A65! LP, LK - 15 I 55 Odlewy a wysokiej o dporności na korozje. 

LP - 12 - 80 
LK - 16 - 80 Odlewy troków i innych cześci silników samocńo-

li AM75 LP P +STf3 13 - 80 dowytń i motocyklowych, cześcl maszyn procu-
jaą;ch w podwyższonych temperaturach. 

LK P •ST 26 20 - 100 
LK ST 17 - 90
LP P •ST27 27 4 80 

LK P +ST32 32 7 86 Odlewy dla przemysru z!Jro1eni:1wego średnio 

( 
AM4 ---

LP P •5T29 29 3 90 i wysoko o!JCiawne. 
LK P• ST33 33 4 95 

•!u-odlewu,,,,,. to1,1, LP-M/ewony w pwsku. 
� P • przesycony, ST- slorzony w poowyzszonycl> temperaturach, licz/Jo obok znaku obrobki CJep/neJ okres/a wymogonq min,motnq wytrzymo(oSt. 

ToDelo/5 Posrot ameryko nsk,ch s!opów a luminium do przer obkl 010s!yczn eJ 
L p I 2 3 4 5 6 7 8 g IO ff 12 13 14 15 /6 17 /8 19 20 21 22 23 24 25 26 27 28 29 30 31 

Oznaczenie � " co � � !:::: ""2 � � � � � � � � � � :q � <o � � lg � � � �
� � � 

c;; c::, c;; <S c:, c::, - "' c::, c::, c::, � c::, c::, � � � ;;:; c::, c::, c::, f2 � � � � slopu "' "' "' "' "" "' r" "' ,-,.., "'> "" Ir') Ir') le) <o <o <o <o <o <o 

::,,1 S zwykle X X X X X X X X X X X X X 

� p/o/erow. X x X X X X )( 

� zwykle X X X X X X X X X. X X ;x X 

�j--- )< X 'l. ploierow X X X X 

f::> ctagmone X X x'J X X X X X X X X X 

� lwyc,skone 
,_ 

x X X .X X X X 

X ;,< X X X 

�f wolcow. X 
- X X 

'��r- - -,_ X X X X X X �I:!IW!/Ctskone X X X X X 

Pre/y X X X X ;x X X X )< X X 
X X X X ->- --f---

x'i X X X )< X X Drut X X )< )< X ;x. X X 

--- -• 

Ntty )< X- X )< 

-

Odkuwki X X X >< X X X .X X )< X X 

Toue /Oko p/olerowone 
Pomoce konslruk!orsk.it sit: I dcl 
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