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Wpływ liczby R
e 

na charakterystyki profili 

Większość badań· tunelowych profili, a 
prawie wszystkie' badania modeli całych 
samolotów prz�prowadza się dla zakresu 
przepływów nieściśliwych - przy licz­
bach R < 2 • 108• Tylko nieliczne tunele 
osiągająe •• liczby Re> 5 • 106, przy czym 
wartości te osiągane są przeważnie przez 
zwiększenie ciśnienia w tunelu. 

z powyższych względów konieczne jest 
przeliczanie wyników badań na warunki 
lotu, c:i:yli na wartości Re se: 2 • 106 dla szy­
bowców i lekkich samolotów, do Re � 16 • 
• 1oe dla szybkich samolotów poddźwię­
kowych. 

Doświadczenia przeprowadzone w N A­
CA wykazały, że zmiana liczby Re ma 
następujący wpływ na charakterystyki 
profilu: nie zmienia kąta zerowej nośno-

dC7 a = --- , wartości 
da 
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- POMÓCE KONSTRUKTORSKIE 
TECHNIKI LOTNICZEJ I ASTRO­
N A UTYCZNEJ: Wpływ liczby R, 
n� charakterystyki profili - J. Ro: 
m1cki. Pomoce inżyniera prób w 
locie. Nomogram krzywej dnia 
(dok.) - oprac. J. Perliński II, III, IV ok!. 

Cz oot. - tzn. wartości Cz przy ex min oraz 
wartości współczynnika Cni względem 
środka aerodynamicznego; zmienia nato­
miast charakter oderwania przy krytycz­
nych kątach natarcia - czyli Cz max oraz 
opór tarcia, a więc ex a w szczególności 
Cx mln' 

Typowy przebieg charakterystyk profi­
lu przy różnych Re pokazano na przykła­
dzie profilu NACA 23012 (rys. 1). 

Wpływ Re na Cz max· 
Powiększanie liczby Re powoduje prze­

ważnie zwiększenie Cz max oraz zmianę 
charakteru oderwania. Zmiany te dla kil­
ku często stosowanych profili pokazuje 
rys. 2 oraz tabl. 1. 

Obliczanie wartości Cz max dla określo­
nej liczby Re dla profili grupy N ACA 
przeprowadza się według tabl. 2, z której 
odczytuje się typ zmiany współczynnika 
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ZESZYT 4 

KWIECIEN techniko lotniczo 
1 9 6 8 • 
ROKXXIII astronautyczna 
MI ESIĘCZNIK SEKCJI LOTNI C ZEJ STOWA RZYSZENIA INŻYNIERÓW I TECHNIKÓW MECHANIKjÓW POLlSKICH 

Mgr inż. ANDRZEJ MARKS 

Astronauci na zewnątrz kab,·ny Gem·,n- ·," " 

Aczkolwiek od ostatniego lotu stat­
ku kosmicznego „Gemini" minął 
ponad rok, to dopiero obecnie zaczy­
nają pojawiać się wyczerpujące pu­
blikacje naukowe referujące wyniki 
tego programu. Jednym z głównych 
celów naukowo-technicznych było 
opuszczenie przez astronautę, w cza­
sie lotu, kabiny i wykonanie na ze­
wnątrz niej różnorodnych czynności. 
Aby to zrealizować, technicy amery­
kańscy musieli skonstruować odpo­
wiedni skafander, system klimatyza­
cji skafandra i niewielkie rakietowe 
urządzenie umożliwiające astronau­
cie zmianę orientacji przestrzennej i 
przemieszczanie się w sąsiedztwie 
statku. 

Nowy skafander tym się różnił od 
stosowanego wewnątrz kabiny, że 
musiał zapewnić należytą tempera­
turę wnętrza, zabezpieczać przed mi­
krometeorami, stwarzać odpowied­
nią atmosferę wewnętrzną, przy 
czym musiał realizować te zadania w 
warunkach otaczającej astronautę 
próżni. 

Powłoka skafandra składała się z 
sześciu warstw: wewnętrznego kom­
binezonu, hermetycznej warstwy 
neoprenonylonowej nie przepuszcza­
jącej gazów, siatki wytrzymałej na 
rozciąganiĘ- i rozerwanie, wielowar­
stwowego pancerza chroniącego 
przed mikrometeorami, izolacji ter­
micznej oraz zewnętrznej warstwy 
nylonowej odbijającej promieniowa­
nie. Wytrzymałość powłoki była obli­
czona na nominalne ciśnienie we­
wnętrzne czystego tlenu równe 0,25 
atmosfery. Przy takim ciśnieniu 
upływ gazu z powłoki wynosił 12  
cm3/godz. 

Szyba hełmu skafandra była wy­
posażona w wymienny system fil­
trów optycznych zatrzymujących 
szkodliwe rodzaje promieniowania 
słonecznego. Jednocześnie hełm miał 
izolację termiczną i był odporny na 
uderzenia mikrometeorów. 

Klimatyzację wnętrza skafandra 
uzyskańo w dwojaki sposób: poprzez 
giętką rurę łączącą wnętrze ska­
fandra z urządzeniem klimatyzacyj­
nym kabiny statku kosmicznego, lub 
też z urządzenia. półautomatycznego. 

W pierwszym rozwiązaniu tlen do­
starczano do wnętrza skafandra w 
ilości 3,7 kG/godz. Pozwalało to 
astronaucie na swobodne oddycha­
nie, a jednocześnie umożliwiało wen­
tylację wnętrza skafandra. Zużyte 
gazy były wypuszczane z wnętrza 
skafandra w przestrzeń przez odpo­
wiedni zawór otwierający się w mia­
rę wzrostu ciśnienia. Oprócz tego do 
pierwszej częsci skafandra przymo­
cowany był niewielki - awaryjny 
zbiornik ·ze sprężonym do 237 atmo­
sfer tlenem. Rura łącząca skafander 
z kabiną miała długość 7,62 m. W ru­
rze tej mieściła się nylonowa lina za­
bezpieczająca o wytrzymałości na ze­
rwanie równej 450 kG. System ten 
zastosowano tylko w czasie lotu stat­
ku kosmicznego „Gemini" 4. 

W następnych lotach używano bar­
dziej złożonego, ale i doskonalszego 
w działaniu urządzenia. Podobnie 
jak poprzednio tlen do skafandra 
dopływał z urządzenia klimatyza­
cyjnego kabiny przez giętką rurę 
(pod ciśnieniem 6,4. atm), a astronau.:: 

ta mógł regulować jego dopływ w 
granicach od 0,5 do 0,6. m3/mią. Ga�y 

wypełniające wnętrze skafandra by­
ły chłodzone w chłodnicy wodnej, 
przy czym odzyskiwano z nich wodę. 
Regulowano także zawartość dwu­
tlenku węgla w skafandrze. Ten sy­
stem klimatyzacyjny miał masę 21 kg 
(poprzedni 3, 7 ·kg). 

Do regulowania orientacji prze­
strzennej astronauty stosowano ręcz­
ny silniczek rakietowy, w którym 
substancję odrzucaną stanowił ·sprę'­
żony tlen. Silniczek ten o masie 3,5 kg 
umożliwiał uzyskanie impulsu 18 
kGsek. 

Oprócz tego miało być wypróbo­
wane naplecowe urządzenie napędo­
wo-klimatyzacyjne o masie 48,5 kg 
zawierające freon jako substancję 
odrzucaną i umożliwiające uzyskanie 
impulsu 272 kGsek. W urządzeniu 
tym znajdowało się także 3,2 kg tle­
nu, co umożliwiało astronaucie unie­
zależnienie się na przeciąg 1 godziny 
od systemu klimatyzacyjnego ka­
biny. 

Konstruktorzy amerykańscy bar­
dzo wiele uwagi i czasu poświęcili na 
laboratoryjne badania urządzeń i 
ćwiczenie astronautów w posługiwa­
niu się nimi. Zasadnicze znaczenie 
miały próby w komorach· próżnio­
wych, w których naśladowano wa­
runki kosmiczne i w samolotach le­
cących po krzywej keplerowskiej w 
celu uzyskania stanu nieważkości 
(dodatkowe dane dostarczyły do­
świadczenia, w czasie których nie­
ważkość uzyskiwano metodą imer­
syjną). 

Podczas badań w komorach próż­
niowych umieszczano kompletnie 
wyekwipowane statki kosmiczne, a 
we wnętrzu ich kabin utrzymywano 
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cismenie cz:vstego tlenu równe 0,35 

atmosfery przed wyjściem z kabiny 
do wnętrza komory ciśnienie w ka­
binie obniżano. W czasie ekspery­
mentów stwierdzono, że ilość tlenu 
w skafandrze j est całkowicie wy­
starczająca, a system klimatyzacyj­
ny skafandra (w szczególności ter­
moregulacyjny) działa prawidłowo. 

Podczas badań samolotowych po­
sługiwano się samolotem KC 135, 
który umożliwiał uzyskiwanie nie­
ważkości w przeciągu 30 sekund. W 
kabinie tego samolotu umieszczano 
makiety statku kosmicznego „Gemi­
rii". Ogółem zrealizowano 6 serii po 
35 lotów, czyli łącznie 210 lotów. ćwi­
czono w czasie nich przede wszyst­
kim wychodzen ie z kabiny kosmicz­
nej i powracanie do niej w warun­
kach braku ciążenia. Ujawnione w 
czasie tego błędy konstrukcyjne zo­
stały usunięte. Również w czasie do­
świadczeń imersyjnych posługiwano 
się makietą statku kosmicznego. 

A oto krótkie podsumowanie wy­
ników lotów statków kosmicznych 
,,Gemini", w czasie których astro­
nauci amerykańscy wychodzili na 
zewnątrz kabiny. 

„Gemini" 4. Pobyt astronauty poza 
kabiną trwał 22 minuty w warun­
kach oświetlenia przez Słońce. Astro­
nauta stwierdził, że system termore­
gulacyjny skafandra działał prawi­
dł?wo _ z wyjątkiem momentów wy­
tęzoneJ pracy, szczególnie przy 
wchodzeniu do kabiny, kiedy w ska­
fandrze gromadziło się zbyt wiele 
ciepła. Również ręczny silniczek ra­
kietowy zdał egzamin, ale ograniczo­
ny zap�s tlenu pozwolił tylko na 
czter_ommutowe działanie tego urzą­
dzenia. Astronauta stwierdził jed­
nak, że miał trudności z określeniem 

swej pozycj i względem statku. 

Rys. 1. Astronauta z plecowym urządze­
niem napędowe-klimatyzacyjnym. 
Na piersiach znajduje się regula­
tor działania tego urządzenia 

Rys. 2. Ręczny silniczek rakietowy 

„Gemini" 9. W czasie tego lotu 
astronauta miał przede wszystkim 
wypróbować autonomiczne urządze­
nie napędowo-klimatyzacyj ne nakła­
dane na plecy. Ponieważ temperatu­
ra gazów odrzutowych wypływaj ą­
cych z aparatu była równa 700 °C, 
skafander miał ulepszony system 

termoregulacj i, a dolną j ego część 
osłonięto pancerzem stalowym. Ze 
względu na duże wymiary tego urzą­
dzenia nie można go było zabrać do 
kabiny, toteż umieszczono j e w czę­
ści przejściowej statku (końcowej , 
najgrubszej części). Aby ułatwić 
astronaucie przedostanie się tam i 
nałożenie urządzenia na plecy, na 
powierzchni statku zainstalowano 
poręcze, lampki i zwierciadła. Astro­
nauta natrafił jednak na trudności 
w nakładaniu, gdyż mógł się posłu­
�iwać tylko j edną ręką. Niemniej 
J ednak poruszanie się nie było trud­
niejsze niż w czasie doświadczeń la­
boratoryjnych. W czasie posługiwa­
nia się tym urządzeniem utrudniona 
była stabilizacja orientacji prze­
strzennej ,  co wydatnie zwiększyło 
fizyczny wysiłek astronauty i spo­
wodowało zapotnienie wewnętrznej 
strony szyby hełmu, w wyniku cze­
go astronauta przed czasem musiał 
powrócić do kabiny. W czasie poby­
tu na zewnątrz kabiny astronauta 
stwierdził tendencję do oddalania się 
statku, a także tendencję do obrotu 
wokół miejsca uchwycenia się za po­
ręcz. 

„Gemini" 10. W czasie lotu tego 
statku zreal izowano czynności prze­
widziane dla lotu statku ,,Gemini" 8 .  
Ast�onauta Przebywał na zewnątrz 
kabmy 39 minut i badał ręczne urza­
dzenie rakietowe i napiersiowy pół­
automatyczny system klimatyzacyj-
1:Y - Astronauta wyposażony był tak­
ze w pułapkę mikrometeorów. Nie­
oczekiwani� j ednak okazało się, że 

zastosowanie łączącej go ze statkiem 
r.!:_lry o długości tym razem 15 m na­
s��ęczyło o_ wiele większe trudności 
niz to wynikało z doświadczeń labo­
ratoryjnych. 

, ,Gemini" 11. Tym razem astro­
na�t_ę połączono z kabiną rurą o dłu­
gosci tylko 10 m. Głównym zadaniem 
astronauty w czasie pobytu na ze­
wnątrz kabiny było połączenie stat­
ku „Gemini" (uprzednio przyłączone­
go do_ rakiety „Agena" 1 1) z tą rakie­
tą. Uzyto w tym celu liny o długości 

30 m. y�ożliwiło to później ,  po roz­
szczepieniu obu urządzeń, wprawie­
nie ie� w ruch wirowy wokół wspól­
nego srodka masy, w wyniku czego 
pow_stał� �iła . odśrodkowa zastępują­
ca siłę ciązema. Jednakże wykonanie 
tego zadani� tak bardzo zmęczyło 
astronautę, ze pot dosłownie zalewał 
mu oczy utrudniając widzenie. 
Astronauta musiał więc wrócić do 
kabiny przed czasem - po 44 minu­
tach pobytu na zewnątrz niej .  

„Gemini" 12. W czasie ostatniego 
lotu statku kosmicznego Gemini" 
astr_onauta zrealizował na ';ewnątrz 
kabmy_ statku podobne czynności jak 
te, ktore wykonano w czasie lotu 
„Gemini" 1 1, a oprócz tego jeszcze 
kilkanaście doświadczeń naukowych 
Ogółem astronauta przebywał na ze� 
wnątrz kabiny przeszło 2 godziny. 

Podczas lotów statków kosmicz­
nych „G emini" stwierdzono że 
astronauta może wykonywać n� ze­
w1;ątrz kabiny różnorodne operacje. 
Rownocześn�e j ednak okazało się, że 
wykonywanie czynności skompliko­
w?'nych j est bardzo trudne i wymaga 
wiele wysiłku bardzo męczącego 
astronautę. Opierając się o ten wnio­
sek sformułowano następujące po­
stulaty, jakie powinny być spełnione 
aby astronauta mógł wykonywać 
bardziej złożone prace : 

1) na zewnątrz statku powinny 
znaj c_lować _się platformy, do których 
będzie mogł przymocowywać się 
astr�i:aut�, aby nie tracić energii na 
stabihzacJę swej pozycj i, 

2) należy przeprowadzić badania 
en�rgetycznego zapotrzebowania pra­
cuJących astronautów i odpowiednio 
przekonstruować system klimatyza­
cyj ny skafandra, 

3) czynności na zewnątrz kabiny 
powin ny być maksymalnie uprosz­
czone, 

4) m etody przygotowań laborato­
ryjnych należy ulepszyć, 

5) skafander kosmiczny trzeba 
przekonstruować w kierunku uła­
twienia poruszania się w nim. 

W _numerze majowym opublikujemy 
krotką charakterystykę najważniej­
szych typów szybowców świata ma­
j ących :"'ziąć udział w Szybowco­
wych Mistrzostwach świata w Lesz­
nie w czerwcu br. Zostaną podane 
dane techniczne i sylwetki 18 szy­
bowców klasy standard i 16 klasy 
otwartej oraz prędkości biegunowe 

szybowców. 
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Warunki równowagi podłużnei szybowca ho lowanego samolotu 
h olu iq�ego w ustalonym locie poziomym 

Przedmiotem niniejszej pracy 'jest ustalenie warunków równowagi podłużnej zespołu holow­
niczego, tzn. samolot holujący + lina holownicza + szybowiec holowany. Rozpatrzono przypa­
dek holowania sztywnego szybowca przez sztywny samolot, za pośrednictwem ciężkiej, po­
przecznie wiotkiej i podłużnie sprężystej liny holowniczej obciążonej silami aerodynamiczny­
mi. Zołożono, że zespót holowniczy znajdował się w poziomym, prostoliniowym, ustalonym 
locie. 

W niniejszej pracy ustalono warunki równowagi podłużnej, określono zakresy kątów holu 
(kąt, jaki tworzy styczna do liny na zaczepie holowniczym szybowca z poziomem) i współczyn­
ników sity nośnej niezbędnych w ustal<?nym locie poziomym. 

Równowaga podłuż)la szybowcą. holowanego na linie 

Rozpatrując warunek równowagi sił i momentów sił 
działających na szybowiec (rys. 1) w poziomym, prosto­
liniowym, ustalonym locie na holu, otrzymano trzy 
równania równowagi: 

Pz1 + PzH1 - Q1 - T1 sin <V1 = O, 

T 1 cos q,1 - Px 1 = O, 

(1) 

(2) 

Rys. 1. Geometria szybowca i układ sił działających na szybo-
wiec w locie na holu 

M01 + Pz1 (x51 cos a1 - Zs1 sin 0.1) + Px 1 (Xs1 sin a1 + 
+ Zs 1 cos o.1)+PzH1 UH1 cos a1 + ZH1 sin a1) + T1 cos Cjl1 
(hz1 cos a1 - kz1 sin a1) - T 1 sin cpi (hz1 sin a1 + 
+ kz1 cos a1) = O. (3) 

Z równań (1) i (2) po przekształceniu i podzieleniu 
stronami otrzymano:  

Otrzymano ograniczenie kąta holu <pp ze względu na 
równowagę sił działających na sz.ybowiec przy skraj­
nych wychyleniach steru wysokości +BHi max (do dołu) 
i -BH1 min (do góry) : 

gdzie: 

Z równania (2) wyznaczono siłę naciągu liny wystę� 
pującą na zaczepie holowniczym szybowca: 

PX J 
T = -- . 

I COS <f'J 

Siłę T1 obliczymy znając opór szybowca Px1 i kąt hó­
lu cp1 . Z równania (3) określono siłę PzHl ' która powin­
na występować na usterzeniu poziomym szybowca, aby 
zapewnić równowagę momentów w locie ustalonł'm. Po 
podstawieniu tak obliczonej siły PzH1 do równania (4) 

otrzymano zależność kąta holu cp1 od współczynnika si­
ły nośnej szybowca· Cz1 przedstawione w równaniu (8). 

Pz1 - Ql PZH J 
tg cpl = --- + --. (4) 

Px1 PXl 

CmbH1 lai + (czi - �) (ZH1 cos a1+ZH1 sin U1)+Cx 1(hz1 cos a1 -kz1 sin <X2) 

Do równania (4) podstawiono zależność na siłę nośną 
usterzenia poziomego PzH1 wg [l] ,  [2], [5] : 

1 BCzH 1 
( P = - nS v

2 • --- U1 - E1 + UzH1 + zH1 2 , Hl Hl fJ aHl 
8CZH1 fJaH 1 ) + - -- /JH1 
fJ(JHl BCzH1 

(5) 

oraz zależności na siłę nośną szybowca Pzi i całkowity 
opór Px1 przedstawione za p·omocą współczynników: 

Cx 1 [(lH1+kz1) cos a1+(ZH1+hzi) sin ai] (8) 

gdzie : CmbHi jest to bezwymiarowy współczynnik mo­
mentu pochylającego szybowca bez usterzenia pozio­
mego [1], [2], [5] i ma postać: 

Zależność (8) określa dla danego współczynnika siły 
nośnej Cz1 jedyny możliwy kąt holu cpi , który zapewnia 
równowagę szybowca. Są to Cz1 „holu" niezbędne do 
holowania danego szybowca z określoną prędkością. 
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Ze względu na ograniczone wielkości siły nośnej 
PzHi na usterzeniu odpowiadające skrajnym wychyle­
niom steru wysokości, korzystając z równania (3) i ·(5) 
otrzymano ograniczenie kąta holu cpM zapewniające 
równowagę momentów : 

wyprowadzonej w pracy [3) i [4] oraz podstawiając za­
leżność na siłę naciągu liny działającej na szybowiec 
holowany (7) otrzymano siłę T 2 pochodzącą od liny 
holowniczej i działającą na zaczep holowniczy samo­
lotu holującego (rys. 3) : 

CmbH1 lal + Cx1 (hz1 cos al - kz1 sin al ) - SHl (
v 

H l )
2 

a1 UH1 cos al + ZH1 sin a1) [a1 (1 - dei ) +  a ± a2 {J
H

l max] 
S1 V . da1 zHI a1 m in 

tg (JlM - C x1 (kz1 cos a1 + hz1 sin a1) (9) 

Na rys. 2 wykreślono przykładowo krzywą Czi holu 
w funkcji kąta holu cp1 i naniesiono krzywe ogranicza­
jące ze względu na równowagę sił cpp i ze względu na 
równowagę momentów cpM, Z rys. 2 wynika, że równo-

J; r----,----,---,----,---r - -,--7 

[°] 
90 

V=3Dm/sek 
o .-----r--r- .H--'-ł',c'---+----i----.-- /0= 50 m 

1i21=D,630 
....,___, __ __,.----,-- "1<21 

= t,528 

Rys. 2. K rzywa współczynników siły nośnej niezbędnych do 
lotu na holu (Cz1 holu) w funkcji kąta holu q,1 z na­
niesionymi ograniczeniami ze względu na równowagę 
sił 'Pp = f (Cz1) i ze względu na równowagę momentów 
'PM = f (Cz1) dla skrajnych wychyleń steru wysokości 

J3H1 max i 131-11 min 

waga szybowca holowanego na linie tylko wtedy jest 
możliwa, gdy krzywa Cz1 holu znajduje się wewnątrz 
zakresu Cz1 rozporządzalnych. Warunek powyższy moż­
na uzyskać przez odpowiednie umieszczenie zaczepu 
holowniczego i właściwe rozwiązanie konstrukcyjne 
i aerodynamiczne usterzenia poziomego szybowca. 

Równowaga podłużna samolotu holującego 

W ustalonym poziomym locie musi zachodzić równo­
waga sił i momentów działających na samolot holujący 
(rys. 3), z czego wynikają trzy równania równowagi : 

- Pz2 - Pz1-12 + Q2 - Ta sin CP2 - Pn sin (az + cpn) = O, (10) 

- Px2 - T2 COS cp2 + Pn COS (aa .+ <Jln) = O (1 1 )  

Mo2 + Pz2 (Xs2 cos a2 + Zs2 sin a2) + Px2 (X8 sin a2 + 
- Zs2 COS U2) + Pn Zn - P zl-12 U1-12 COS a2 -zH2 sin a2) + 
- T 2 cos <Jl2 (k22 sin a2 + h22 cos a2) + 
- T2 sin cp2 (kz1 cos a2 - h22 sin aa) = O ( 1 2) 

Korzystając z zależności : 

T2 e11' 

4 

(13) 

gdzie 'l'/1, r12, -c1 , -c2 są to funkcje wyprowadzone w pracy 
[3] i [4], które zależą od charakterystyki liny holowni­
czej i jej konfiguracji. 

Rys. 3. Geometria samolotu i układ sil działających na samo­
lot hol ujący 

Z równania ( 1 1 )  po podstawieniu zależności (13) 
otrzymano niezbędny ciąg zespołu śmigło-silnikowego 
samolotu holującego potrzebny do utrzymania zespołu 
holującego w ustalonym, prostoliniowym, poziomym 
locie : 

(14) 

Z równań ( 1 1 )  i (12) otrzymano siłę nośną, jaka musi 
być przyłożona na usterzeniu poziomym samolotu ho­
lującego, ażeby zapewnić równowagę podłużną : 

Po podstawieniu do równania (10) zależności ( 13-15) 
i uwzględnieniu, że kąt natarcia a2 samolotu holujące­
go jest mały, tzn.:  

2 (16) 
COS U2 � 1 ...:... a2 

2 

otrnymano równanie, które po podzieleniu przez 

1 
2 Q S2 V2 sprowadzono do postaci bezwymiarowej. Na-

stępnie, w powyższe równanie wprowadzono współ­
czynnik oporu samolotu hólującego Cx2 określony przez 



współczynnik aerodynamiczny siły nośnej C'z,i (1), 

(2), (5) : 

( 17) 

Po uporządkowaniu otrzymanego równania wzglę­
dem potęg C' 22 uzyskano równanie algebraiczne dru­
giego stopnia: 

A (C'd2 + B (C'd + C = o (18) 

które pozwala obliczyć bezwymiarowy współczynnik 
siły nośnej C' 22 samolotu holującego dla dany'ch warun­
ków lotu. 

W przypadku 'Pn
= O współczynniki równania ( 18) 

mają postać : 
1 a

2 1 

A = -2 {as (ZH2 - zd + Cxo2 ZH,2 - _ _  s_ (Zn - Zd + -
as nA es 2 

2 Qs 
Cmo2 la.] + 

S v 2  
lH2 + Cri [hz2 + ZI-12 - tg  cr2 (kz2 - lH,i) ] } 

(! � 
1 2 Q2 

B = - - {(as + Cro2) UH2 + Xd + -- -2 ZH2 + 
as Q S2 V 

+ C� i [kz,2 + lH2 + tg cr2 (ZH2 + hd]} 
2 Q2 

C = - Cx02 (Zn - Zs2) - Cmn, la2 + (! s2 v2 
lH2 + 

gdzie : 
- Cxi [h22 + Zn - tg cr2 (lH2 + kii}] 

cos <p2 en, i:2 S1 

Cxi = Cx1 --- - -
cos <pi e112 i:1 S2 

( Hl) 

(20) 

jest to skorygowany współczynnik oporu szybowca 
z uwzględnieniem oporu liny holowniczej, odniesiony 
do powierzchni nośnej samolotu holującego. 

Z równania (18) otrzymano wartość współczynnika 
siły nośnej samolotu holującego : 

C' 22 = -
2: + i/ ( 2:r -� (21) 

Wprowadzając do C'22 poprawkę uwzględniającą 
działanie śmigła otrzymano: 

C22 = C' 22 ( 1 - 0,064 ;� ) (22) 

Współczynnik siły nośnej samolotu holującego C22 

wyznaczony z (22) określa parametry lotu samolotu 
holującego, zapewniające równowagę w ustalonym 
locie poziomym. 

Jak wynika z (22) parametry lotu samolotu holują­
cego zależne są od charakterystyki aerodynamicznej 
samolotu, położenia zaczepu holowniczego względem 
środka ciężkości samolotu, oraz poprzez Cr1 określone 
równaniem (20) • od charakterystyki aerodynamicznej 
szybowca holowanego Cx1 i charakterystyki liny ho­
lowniczej i:1, i:2 , e111 e112 cp1, cp2, 

Przykład liczbowy i wnioski 

Obliczenia numeryczne przeprowadzono dla jednego 
z prototypowych szybowców wyczynowych i obecnie 
stosowanego samolotu holującego. Do obliczeń przyję­
to linię holowniczą stylonową w oplocie o średnicy 
d = 8,3 mm, ciężarze jednostkowym q = 0,0083 kG/m 

i współczynniku wydłużalności 'J... = 0,00035 1/kG, naj ­
częściej używaną w eksploatacji (typ liny C wg pra­
cy [4]) .  

Szybowiec jest holowany na linie o długości 50 m 
ze zmienną prędkością. Z zależności (8) obliczono dla 
kilku prędkości holowania zmianę kąta holu cp1 w za­
leżności od współczynnika siły nośnej szybowca C21. 
Wykresy równowagi naniesiono na rys. 4. 

Z wykresów wynika, że holowanie szybowca z okre­
śloną prędkością i w określonej pozycji względem sa­
molotu holującego ·(cp i) może odbywać się tylko na jed­
nej ściśle określonej wartości współczynnika siły 
nośnej C2i zapewniającej równowagę. 

30 
/0 =5Dm 

o 1------1+--F.----;-i----hz =a63D ---1---'--+---+----+­
kz =1,528 

-Q°oL_ __ Q
L2--aL4---,a�6---,Q�8---,

/,0':::---�/,�2--;[�zl�/ 

Rys. 4. Krzywe równowagi szybowca holowanego, zmiany ką­
ta holu (jll = f (C21) dla różnych prędkości holowania 

Na rys. 5 porównano zmianę współczynników siły 
nośnej szybowca holowanego i samolotu holującego. 
Rozpatrzono przypadek lotu, w którym szybowiec ho­
lowany znajduje się powyżej samolotu holującego 
cp1 = 20°. W takim położeniu szybowca względem samo­
lotu holuj�.cego, samolot leci na mniejszych warto­
ściach współczynnikó� siły nośnel C,2 (rys. 5) niż z od-

2,5.-----,-----,-------,-----, 

Cz 

2,0 

1,0, 

Linia „C" 
Czz,+i-----+--- 10 =5om-

Y', =20· 

20 30 40 V[m/sek} 

Rys. 5.  Zmiana współczynnika siły nośnej w funkcji prędkości 
dla szybowca C2, C21 i sam_olotu Czs' C22 

w przypadku 
lotu swobodnego C

2
, C

2
s 1 w zespole holowniczym 

Czl' CZ2 
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powiednią prędkością w locie swobodnym Czs. �ai:nolot 
holujący może osiągnąć prędkość mniejszą od minimal­
nej prędkości lotu swobodnego. 

w położeniu szybowca dolnym (poniżej li�ii lotu 
samolotu holującego) szybowiec holowany moze kon­
tynuować lot na prędkości mniejszej od  minimalnej 
prędkości lotu swobodnego (rys. 4). W położeniu gór­
nym osiągnięcie Cz max przez szybowiec wystąpi na  
prędkości większej niż w locie swobodnym (rys. 4 i 5), 
co może powodować z góry nie przewidziane przepad­
nięcie szybowca. 

Korzystając z zależności (8) obliczono krzywe równo­
wagi cp1 = f (Cz1 ) dla różnych położeń zaczepu holowni­
czego (rys. 6 i 7). Zmieniano położenie zaczepu holow­
niczego względem środka ciężkości szybowca, przesu-

wając go poziomo do przodu kz1 przy stałym położeniu 
pionowym hz1 = O rys. 6 oraz przemieszczaj�c pionowo 

w dół hz 1 przy stałym położeniu poziomym kz1 = O. 

:1, ....----,------.-:----,----,---,--r-7 

[j 

90 

60 

al aa qg tO 

v�2om/sek 
t0 =50m 
t/z,=o 

Rys. 6. Krzywe równowag,! szybowca holowanego q,1 = f (Czi >  
d la  różnych poziomych położeń zaczepu holowniczego 
względem środka ciężkości szybowca 

Z rys. 6 wynika, że przesunięcie zaczepu holownicze­
go do przodu powoduje większe pochylenie krzywych 
równowagi, co w efekcie zapobiega gwałtownym zmia­
nom pionowego położenia szybowca przy małych zmia­
nach współczynnika siły nośnej Cz1. Przesunięcie za­
czepu holowniczego w pionie niewiele wpływa na rów­
nowagę podłużną szybowca (rys. 7). 

Powyższe rozważania należy połączyć z wnioskami 
wynikającymi z podłużnej stateczności statycznej i dy­
namicznej, niemniej pozwalają one już w fazie kon­
strukcji przewidzieć nowe efekty zarówno jakościowo, 
jak i ilościowo. 
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Ważniejsze oznaczenia 

a, as [1/rad ]  - zmiana współczynnika si!y nośnej szy­
bowca i �amolotu w zależności od kąta 
natarcia 

a
1
, a

1s [1/rad] - zmiana współczynnika siły nośnej uste­
rzenia poziomego w zależności od kąta 
natarcia usterzenia dla szybowca i samo­
lotu 

a2
, a

28 [1/rad] - zmiana ,współczynnika siły nośnej uste­
rzenia w zależności od kąta wychylenia 
steru wysokości dla szybowca i samolotu 

:t, 
r·1 

!JJ,,���sssss����1 

V=20m/sek 
I-L___,,_'l-1----1-+.,--,t-�-'---11------t- 10 = 50 m 

a? aa 0,9 tD 

kz,=o 

tł t2 Cz, 

Rys. 7. Krzywe równowagi szybowca holowanego ą,1 = f (C2 1) dla różnych pionowych położeń zaczepu holowniczego 
względem środka ciężkości szybowca 

Cr1 , ex , - bezwymiarowe współczynniki aerodyna­• • •  
miczne oporu szybowca i samolotu w lo­
cie na holu 

Cz, C
25 

- bezwymiarowe współczynniki aerodyna­
miczne siły nośnej szybowca i samolotu 
w Jocie swobodnym 

C
21

, C
22 

- bezwymiarowe współczynniki aerodyna­
miczne siły nośnej szybowca i samolotu 
w locie na holu 

hz i
' hz2 

[m] - współrzędne zaczepu holowniczego szy­
bowca i samolotu, mierzone pionowo 
względem środka ciężkości 

k
zl

' kz2 [m] - współrzędne zaczepu holowniczego szy­
bowca i samolotu, mierzone poziomo 
względem środka ciężkości 

t0 [m] - długość liny holowniczej swobodnej 
ta

1
, ta

2 [m ] - średnia cięciwa aerodynamiczna szybow­
ca i samolotu 

tHi• tH2 [m] - odległość osi obrotu steru wysokości od 
środka ciężkości dla szybowca i samo­
lotu 

Pn [kG l - siła ciągu zespołu śmigło - silnikowego 
samolotu holującego 

Pr!' Pr
2 

[kG] - siła aerodynamiczna oporu szybowca i sa­
molotu 

P rHi' P rH2 [kG I - siła oporu aerodynamicznego usterzenia 
poziomego szybowca i samolotu 

Pz i ' Pz2 [kG] - siła nośna szybowca i samolotu 
P z Hi'  P zH2 [kG l .- siła nośna usterzenia poziomego szybow-. 

ca i samolotu 
Q 1 , Q2 [kG] - ciężar w locie szybowca i samolotu 
S

1
, S

2 
[m'J - powierzchnia nośna szybowca i samolotu 

SHi•  SH2 
[m'] - powierzchnia nośna usterzenia poziomego 

szybowca i samolotu 
S

71 
[m'J - powierzchnia zataczana przez śmigło sa­

molotu 
T

1
, T 2 [kG I - siła pochodząca od liny holowniczej dzia­

łająca na zaczepie holowniczym szybow­
ca i samolotu 

V [m/sJ - prędkość holowania 
:rsJ' :rs2 fm] -.odległość środka aerodynamicznego od 

środka ciężkości mierzona poziomo dla 
szybowca i samolotu 

ZHI' zH2 [m) - odległość pionowa osi obrotu steru wy­
sokości od środka ciężkości dla szybowca 
i samolotu 

zn [m] - odległość linii działania siły ciągu śmigła 
od środka ciężkości samolotu 

Z81 ,  Z82 [m]  - odległość pionowa środka aerodynamicz­
nego od środka ciężkości dla szybowca 
i samolotu 

«I ' «2 [rad] - kąt natarcia szybowca i samolotu 
«zHJ' uzH2 [rad]  - kąt zaklinowania usterzenia poziomego 

szybowca i samolotu 



<Jl1, 'P2 [rad] - kąty nachylenia liny holowniczej w sto­
sunku do poziomu mierzone na zaczepach 
szybowca i samolotu 

'l'p [rad] - ograniczenie kąta holu ze względu na 
równowagę sil działających na szybo­
wiec 

'l'M [rad] - ograniczenie kąta holu ze względu na 
równowagę momentów działających na 
szybowiec 

Lles - wydłużenie skrzydła samolotu 
Q [kG s'/m' ] - gęstość powietrza 

e 1 , e
2 

[rad] - kąt odchyienia strug spływających ze 
skrzydeł szybowca i samolotu 

Mgr BOGDAN WIŚLICKI 
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Badanie paliw naftowych 

w małych laborałoryinych komorach spalania 

W artykute dokonano przegtqdu Laboratoryjnych komór spatania mogqcych stanowić narzę­
dzie oceny patiw naftowych stosowanych do Lotniczych sitników przeptywowych. Opisane zo­
stctły rodzaje badań prowadzonych przy użyciu Laboratoryjnych komór spatania. 

W dziedzinie badań i oceny własności eksploatacyj ­
nych paliw naftowych stosowanych do silników prze­
pływowych istnieją od niedawna trzy kierunki. Pierw­
szy z nich, rozwijany wcześniej i bardz,iej inten­
sywnie, obejmuje badania w warunkach odbiegających 
od panujących w silnikach. Badania te dotyczą oceny 
fizykochemicznych własności paliw, tj. stanowią ba­
dania standardowe będące przedmiotem odpowied­
nich norm. Badania standardowe nie dają jednak 
możliwości pełnego przewidywania własności paliw 
w warunkach eksploatacji. Stosowana aparatura 
pozwala na ogół oceniać pojedyncze parametry cha­
rakterystyczne. Przykładami tego rodzaj u  urządzeń 
jest komora Pauszkina [l] i, obecnie znormalizowana, 
lampka do badania właściwości nagarotwórczych pa­
liw naftowych do lotniczych silników przepływowych 
[2]. 

Drugi kierunek obejmuje badania paliw w warun­
kach zbliżonych, niekiedy identycznych, z pa·nującymi 
w eksploatacji. Stosuje się duże stoiska silnikowe, ha­
mownie, duże modelowe komory spalania i latające ha„ 
mownie. Aczkolwiek urządzenia te pozwalają kwalifi­
kować paliwa w sposób ostateczny, jednak prowadze­
nie tego rodzaj u prób jest ograniczone bardzo dużymi 
kosztami. 

Wymienione kierunki badań uzupełniają się wzaje­
mnie. Jednak konieczność prowadze.nia badań w zakre­
sach, których żaden z nich nie mógł wypełnić w 
dostatecznym stopniu, spowodowała wyłonienie się 
trzeciego kierunku badań. Ogranicza on kosztowne 
próby i badania na hamowniach, pozwalając oce­
niać własności eksploatacyjne paliw i umożliwiając 
prowadzenie szeregu badań w warunkach zbliżonych 
do panujących w silniku. Ten kierunek posługuje się 
urządzeniami modelującymi - małymi laboratoryjny­
mi komorami spalania. Stosowanie laboratoryjnych 
modelowych komór spalania wydaje się być logiczną 
koniecznóścią wywołaną zwiększającymi się wymaga­
niami w dziedzinie paliw i silników. Rozwój sil-

ników przepływowych, intensyfikacja procesów spa­
lania, stałe tendencje przedłużania okresów między­
naprawczych silnika, zwiększanie pułapu i pręd­
kości lotu stanowią jedną grupę czynników. Dru­
gą grupę stanowi konieczność obniżania kosztów uzys­
kiwanych z rop naftowych paliw oraz zapewnienie od­
powiedniej ich ilości przy tak szybkim rozwoj u lotnic­
twa. Wskaźnikiem wzrastającego zapotrzebowania na 
paliwa lotnicze może być wzrost ich zużycia, który np. 
w USA wynosi w ostatnich latach ok. 1 miliona ton 
rocznie. Zmusza to producentów do szukania możliwo­
ści rozszerzenia bazy surowcowej poza odpowiednie 
frakcje ropy naftowej , włączając do niej produkty pe.:. 
tro- i karbochemii. 

Laboratoryjne komory spalania stosowane są do 
badań paliwowych przez kraje o najbardziej rozwinię­
tym przemyśle, jak USA, ZSRR, Anglia, Francja i NRF. 
Badania przy użyciu tego rodzaju urządzeń obejmują 
nie tylko grupę paliw do silników przepływowych, lecz 
także grupę paliw stosowanych w turbinowych silni­
kach trakcyjnych, a szczególnie w turbinowych silni­
kach przemysłowych. 

Zakres prowad'zonych badań w laboratoryjnych ko­
morach spalania 

Badania węglowodorowych paliw na modelowych ko­
morach spalania obejmują badania wpływu fizyko-che­
miczny�h własności paliw na przebieg procesu spala­
nia oraz badania wtórnych czynników procesu spala­
nia - oddziaływania gazów wylotowych na elementy 
silnika. 

Badania te dotyczą: 
1) pełności spalania, 
2) stateczności spalania - przedziałów palenia, prze­

wlekłego spalania, 
3) własności rozruchowych, 
4) opóźnienia zapłonu, 
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5) szybkości spalania, 
6) skłonności do odkładania nagarów, 
7) właściwości korozyjno-erozyjnych gazów spalino-

wych, 
8) wpływu dodatków do paliw na charakterystyki 

procesu spalania, 
9) wpływu dodatków do paliw na korozję i erozję 

wywoływaną przez gazy spalinowe, 
10) spalania rezonansowego, wibracyjnego. 

Przegląd laboratoryjn_ych modelowych 
komór spalania 

W roku 1 951  w USA opublikowane zostały przez E. 
Starkmana, A. Cattaneo i S. AUistera [4) dane odnośnie 
małej, laboratoryjnej komory spalania do badania pa­
liw lotniczych (rys. 1) oraz wyniki badań tych paliw. 
Komora ta odtwarzała warunki procesu spalania istnie­
j ące w komorach spalania silników turbinowych. Dłu­
gość rury żarowej mającej 240 otworków o średnicy 
3,2 mm wynosiła 350 mm, średnica zewnętrzna - 50 
mm, grubość ścianki - 1 ,6 mm. Rura umieszczona była 
koncentrycznie w rurze szklanej o średnicy 75 mm i za­
kończona z jednej strony dyszą wylotową, a z drugiej 
półkulistym kołpaczkiem z otworami doprowadzający­
mi powietrze. W środku kołpaczka umieszczano wtrys­
kiwacze o różnych średnicach. Rozruch komory odby­
wał się za pomocą iskrownika. Powietrze doprowadza­
ne było do przestrzeni pomiędzy rurą żarową i osłoną 
sz.klaną przeciwprądowo. Wydatek powietrza można 

4 

:;o ;;o :;o -;,o :;o 
o +< 

:!o :!o � 

7 6 5 8 - - PoM8lr2€-
--

Rys. 1. Schemat komory spalania Starkmana: 
1 - szklana rura żarowa, 2 - kołnierz z kanałami powietrzny­
mi, 3 - szklana osłona, 4 - świeca zapłonowa, 5 - kołpak ru­
ry żarowej , 6 - doprowadzenie paliwa, 7 - rura szklana, 8 -
termoelement, 9 - dysza wylotowa 

było zmieniać w granicach do 230 kG/h, wydatek pa­
liwa od 0,2 do 6 kG/h. Temperaturę powietrza zmienia­
no od 20 do 120°c. 

8' 

Warunki pomiarów: 

czas pomiaru - 15 min 
wydatek powietrza - 127 kG/h 
wydatek paliwa - 2,12 kG/h 
stosunek paliwo-powietrze - 1 : 60 
ciśnienie paliwa na wtryskiwaczach - 10,5 kG/cm2 
ciśnienie powietrza na wejściu do komory - 2,8 

kG/cm2 

ciśnienie w rurze żarowej - 2,4 do 3,6 kG/cm2 (ma-
ksimum 4,2 kG/cm2) 

temperatura gazów wylotowych - 650 °C 
zużycie paliwa· na jeden pomiar - do 2 1 
powtarzalność wyników - ± 100/o. 
Na omawianej komorze przebadano : 
1 )  wpływ współczynnika nadmiaru powietrza, składu 

chemicznego paliwa i jego własności fizykochemicz­
nych ora2l 

2) wpływ warunków pracy komory, tj .  temperatury 
doprowadzanego powietrza i ciśnienia panującego w 
rurze żarowej oraz wpływ prędkości doprowadzanego 
do rury żarowej powietrza i paliwa, na osadzanie się 
nagarów. 

Skłonność paliw do odkładania nagarów oceniano z 
przyrostu ciężaru rury żarowej. Uzyskano bardzo cie­
kawe wyniki badań szeregu paliw oraz ich składników. 
Dla niektórych warunków pracy omawianej komory 
spalania otrzymane wyniki były prawie zgodne z wyni­
kami uzyskanymi za pomocą komory Pauszkina [3]. 
Przykł�dowo przytoczono na rys. 2 wyniki badań 
wpływu temperatury powietrza i ciśnienia w komorze 

a) 

O .___..__ ..... 50 _ _.__f(),,_0_.....__, .... 50 
Temperatura PON!f?trza [°Cj 
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o .___._ _ _,_, ---.l.,,--�. 

Rys. 2. Wpływ: a)  temperatury powietrza i b) ciśnienia w ko­
morze spalania na ilość nagaru wydzielanego przez naftę (wy­
niki uzyskane w komorze Starkmctna) 

spalania na ilość nagaru wydzielanego przez naftę. Po­
równanie z wynikami uzyskanymi z eksploatacji nie 
zostało podane przez autorów. 

W roku 1955 na IV Międzynarodowym Kongresie Na­
ftowym E. B. Evans, DH. McLean, F. R. Sharp i A. Win­
ward [5) opublikowali wyniki badań paliw na laborato­
ryjnych komora.eh spalania małej i średniej wielkości. 

Małą komorę spalania skonstruowano specjalnie do 
spalania paliw ciężkich (pozostałościowych) oraz mie­
szanek naftowych pod ciśnieniem atmosferycznym. 
Przeprowadz;one zostały badania w zakresie korozji i 
erozji metali oraz ich stopów (stopy żelaza i niklu), wy­
wołanej przez gazy spalinowe (tlenki siarki) i zawarte 
w nich stałe cząsteczki składników mineralnych paliw, 
oraz wpływu różnyc_h dodatków do paliw na wyżej wy­
mienione zjawiska. 

Komora spalania (rys. 3) była wyposażona w: 

1 )  wtryskiwacz (paliwo rozpylane było do rury żaro­
wej przez strumień powietrza), 

o 
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Rys. 3. Schemat komory spalania Evansa: 
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1 - doprowadzenie powietrza do rozpylania paliwa, 2 - do­
prowadzenie paliwa, 3 i 5 - doprowadzenie powietrza pier­
wotnego, 4 - d oprowadzenie dodatków paliwowych, 6 - do- · 
prowadzenie powietrza wtórnego, 7 - rura żarowa, 8 - bada­
ne próbki, 9 - termoelementy 



2) układ doprowadzający powietrze wtórne, powie­
trze do przestrzeni spalania oraz powietrze „rozcień­
czające" do chłodzenia gazów spalinowych, 

3) urządzenie z termostatem do pomiarów wydatku 
powietrza, 

4) dodatkowy wtryskiwacz do wprowadzania różnych 
dodatków do paliw w postaci rozpylonej. 

średnica rury żarowej ,  wykonanej ze stali nierdzew­
nej ,  wynosiła 50 mm. 

Badania korozyjno-erozyjne prowadzone były w na­
stępujących warunkach : 

temperatura gazów wylotowych 
średnia prędkość gazów wylotowych 

o temperaturze 760 °C 
stosunek paliwo-powietrze 
z.użycie paliwa 
czas trwania doświadczenia 

704-870 °C 

12,2 misek 
1 :  30 
0,450 kGlh 

10-60 h. 
Temperatura próbek badanych metali i stopów, 

umieszczonych na drodze strumieni gazów spalino­
wych, mierzona była za pomocą pirometru optycznego. 

Oceny korozyjno-erozyjnego działania gazów spali­
nowych dokonywano za pomocą analizy osadów koro­
zyjnych, ubytku masy badanych próbek oraz badań 
wytrzymałościowych. Wyniki tych badań porównywa­
no z danymi uzyskanymi na dużej przemysłowej komo­
rze spalania oraz z normalnej eksploatacji silników 
turbinowych. 

J. B. Czertkow, W. N. Zriełow i J. W. Kalrec [6] w 
ZSRR opracowali laboratoryj ne urządzenie do bada­
nia skłonności paliw do odkładania nagaru. Urządze­
nie to przedstawiało miniaturową komorę spalania 
(rys. 4). Składało się ono z kalibrowanej biuretki 1 o po­
jemności 30 ml, połączonej ze szklaną kapilarą 2, za po­
mocą której wtryskiwane było paliwo do rury żaro­
wej 3 wykonanej z kwarcu. Rura żarowa umieszczona 
była w elektrycznym piecu rurowym 4, który pozwalał 
na regulowanie temperatury w przedziale 400-1 100 °C. 
W miejscu wprowadzenia kapilary do rury kwarco­
wej znajdował się przewód 5 doprowadzający powie-_ 
trze z butli do kapilary ; przewód 6 doprowadzał powie­
trze do biuretki. Rura żarowa zakończona była rurką, 
zawierającą wypełnienie porcelanowe w formie drob-

- PoNietrze 

Rys. 4. Schemat komo(y spalania Czertkowa (objaśnienia do 
schematu w tekście) 

nych, nieregularnych kawałków 7, na których osadzały 
się nagary. Temperatura pieca i rury żarowej mierzona 
była za pomocą termoelementów, a wydatek powietrza 
za pomocą reometru 8. C21as jednego pomiaru wynosił 
5 min, ilość zużytego paliwa 1-3 ml, współczynnik 
nadmiaru powietrza od 0,5 do 4,5. Przyrost ciężaru ru-

• rek z wypełnieniem pozwalał ocenić całkowitą ilość na­
garu. Czas przeprowadzenia serii pomiarów przy róż­
nych współczynnikach nadmiaru powietrza wynosił 30 
minut. 

Opisane urządzenie stosowano do określania całko­
witej ilości nagarów, które wydzielają się z paliw, w 

Rys. 5. Schemat stoiska z komorą spalania Spenglera : 
1 - układ doprowadzania powietrza z urządzeniem do pomia­
ru wydatku, 2 - komora spalania z urządzeniem do pomiaru 
ciągu, 3 - układ paliwowy i zapłonowy 

przeciwieństwie do pozostałych komór spalania, w któ­
rych określając tylko nagar odłożony na ściankach ru­
ry żarowej oznacza się część wydzielonych nagarów. 

w NRF w 1959 r. G. Spengler, H. Gemperlein i inni 
[7, 8] opisali opracowaną przez nich małą laboratoryj­
ną komorę spalania przeznaczoną do badania paliwa. 
Schemat stoiska z komorą spalania podano na rys. 5. 
Komora ta jest właściwie poddźwiękowym silnikiem 
strumieniowym, umożliwiającym realizowanie różnych 
warunków spalania. Za pomocą pomiarów ciągu, ·· ciś­
nienia • panującego w dyfuzorze i na podstawie długości 
(zmiennej) komory spalania można było ustalić, w któ­
rym miejscu komory spalania zostało wydzielone 40, 60 
i 800/o energii zawartej w paliwie. Pozwalało to okreś­
lać zmianę prędkości gazów i śledzić przebieg spalania. 
Przednia część rury żarowej wykonana została ze szkła, 
co umożliwiało obserwacje statecznika oraz procesów 
wykształcania i ustateczniania płomienia oraz analizę 
wizualną przebiegu spalania. Dokładność i czułość tej 
komory spalania oceniano za pomocą dwóch paliw 
o bardzo zbliżonych charakterystykach spalania. Zda­
niem autorów czułość komory była bardzo wysoka. Ko­
mora ta pozwala szybko i tanio testować paliwo (co 
znalazło wyraz w nazwie „Testbrennkamer"). Warun­
ki badań dotyczących oceny silnika oraz spalanych w 
nim różnych paliw przedstawiały się następująco: pręd­
kość powietrza na wejściu do dyfuzora 100 misek, na 
wejściu do komory spalania 26 misek, przy stateczniku 
płomienia 60 misek, wydatek powietrza 0,16 kG/sek; 



wydatek paliwa 7 cm3/sek, zużycie paliwa na jeden po­
miar 0,5-2,0  1, temperatura powietrza regulowana 
w zakresie 20-450 °C. Badane były między inny­
mi: · paliwo do silników turbinowych JP-4 (odpo­
wiednik polskiego P-3, radzieckiego T-2), benzen i mie­
szanina 50'0/o benzenu z JP-4. Przeprowadzono badania 
mające na celu porównanie wyników z wynikami ba­
dań na silniku pełnogabarytowym uzyskując dużą ich 
zgodność. Badano także różnorodne kompozycje pali­
wowe oceniając między innymi wpływ dodatków po­
lepszających spalanie, przy czym stosowano spektralną 
analizę płomienia. Niektóre wyniki badań przytocz.ono 

przykładowo na rys. 6 i 7. 
W Phillips Petroleum Company [9] opracowano dwu­

calową komorę spalania przeznaczoną  do badania wpły-
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Rys. 6. Zależność sprawności spalania 11 od czasu, obrazująca 
prędkość przemieszczania się płomienia do określonego miej­
sca komory spalania spengLera 
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Rys. 7; Zależność sprawności spalania 'll od stosunku powie­
trza do paliwa G/G

p 
uzyskana w komorze SpengLera dla paliw : 

1 - heptan, 2 - benzen, 3 - JP-4, 4 ,- mieszanina 600/o benzenu 
i 400/o alkoholu etylowego. Długości komory spalania : L -
?6,5 cm, L2 - 38,1 cm, L3 - 52,7 cm 

1 
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wu zawartości siarki oraz wody morskiej na „gorącą" 
korozj ę  chemiczną różnych stopów w warunkach sy­
mulujących panujące podczas eksploatacji silników 
lotniczych (rys. 8). Była to komora spalania z wtrys­
kiem (wtryskiwacze typu wirowego) .  Warunki prowa­
dzenia pomiarów :· stosunek paliwo-powietrze 1 :  100, 
wydatek paliwa od 1 6  do 25 kG/h, ciśnienie statyczne 
w komorze ok. 4,6 kG/cm2, temperatura powietrza do­
prowadzanego do komory 360 °C prędkość powietrza ok. 
30 misek. Warunki pomiarów imitowały pracę silnika 
przy prędkościach poddźwiękowych na małych wyso­
kościach. Analizowane stopy metali wprowadzano do 
komory spalania i oceniano zmiany na ich powierz­
chniach. 

B. Wiślicki, R. Krzyżanowski opublikowali dane do­
tyczące badań w mikrokomorze spalania opracowanej 
w Instytucie Lotnictwa [10 ] .  Urządzenie to przezna­
czone było do badania paiiw silników turbinowych. 
K omorę spalania (rys. 9) stanowiła rura ze stali żaro­
odpornej bądź kwarcu o średnicy wewnętrznej 24 mm, 
długości 400 do 1000 mm. Przygotowanie mieszanki pa­
liwowej realizowane było za pomocą współśrodkowo 
umieszczonego wymiennika (odparowywacza) Fie!da 
o wewnętrznej średnicy 7 mm. Zasilanie paliwem było 
grawitacyjne alternatywnie z dwóch zbiorników (na 
pali�o rozruchowe i badane) . Minimalny wydatek pa-
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Rys. 8. Testowa komora spalania stosowana w laboratorium 
Phillips Petroleum Co. :  
1 - wlot powietrza, 2 - doprowadzanie paliwa, 3 - kanały po­
wietrza do rozpylania paliwa, 4 - zawirowywacz, 5 - obudo­
wa komory spalania, 6 - okienka korundowe, 7 - rura żarowa 

liwa wynosił 0,2 kG/h, maksymalny regulowany wy­
datek powietrza - do 1 6  kG/h. Temperatura powietrza 
na wej ściu do komory spalania mogła być regulowana 
w zakresie do 300 °C. Istniała możliwość pomiarów 
temperatury i c iśnienia powietrza na wej ściu do komo­
ry spalania, w odparowywaczu i u wylotu komory 
spalania. Długo ść odparowywacza mogła być zmienia­
na, co pozwalało dodatkowo wpływać na jakość przy­
gotowywania mieszanki paliwowej. W mikrokomorze 
badano paliwa do silników turbinowych i benzynę 
B-70 oceniając przedziały statecznego spalania, spraw­
ność i obciążenia cieplne. Oceniano także wizualnie 
spalanie. Stwierdzono możliwość realizowania spalania 
w warunkach zbliżonych do panujących w komorze 
spalania silnika turbinowego lub strumieniowego. 

W roku 1 965 firma Sh.ell opublikowała małą labora­
toryjną komorę spalania do badania paliw węglowodo­
rowych [1 1]. Na urządzeniu tym (rys. 1 0) przeprowa­
dzane są badania stateczności i pełności spalania. 
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Rys. 9. Rysunek komory spalania opracowanej w Instytucie Lotnictwa : 
1 - odpa rowywacz, 2 - stożkowa rurka wtryskiwacza, 3 - rura kwarcowa, 4 - statecznik płomienia, 5 - zawirowywacz, 
6 - nasadka, 7 - obsada komory, S - termoelement do pomiaru temperatury mieszanki na wyjściu z odparowywacza, 
9 - osłona, 10 - korpus wtryskiwacza, 11 - obsada rury kwarcowej, 12 - sonda, 13 - rurka wtryskiwacza, 14 - rurka 
ciśnienia, 15 - płyta mocująca, 16 - uchwyt śruby regula cyj nej , 17 - nakrętka wtryskiwacza, 18 - śruba regulacyjna, 
19 - nakrętka moletowana, 20 - nakrętka ustalająca 
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Rys. 10. Schemat stoiska firmy Shell: 1 - sekcja mieszania 
i regulacji składu paliwa i powietrza, 2 - kwarcowa komo­
ra spalania, 3 - przewód doprowadzający powietrze wtórne, 
4 - podgrzewacz powietrza, 5 - regulacja i pomiar wydatku 
powietrza pierwotnego, 6 - regulacja i pomiar powietrza 
wtórnego, 7 - sonda do pobierania próbek gazu, 8 - tłumik 

Do interesujących urządzeń należy zaliczyć dyfuzyj­
ny palnik typu komory spalania opracowany w ZSRR 
[ 12]. Urządzenie to (rys. 1 1) pozwala realizować spala-:­
nie w ograniczonej przestrzeni komory żarowej będą­
cej modelem komory spalania typu J-47 o średnicy 
50 n;im bądź ·w znacznie większej objętości obejmują­
cej całą przestrzeń komory spalania. Zużycie paliwa 
na jeden pomiar wynosiło 1 50-200 cm3. W obydwu wa­
riantach do komory spalania wprowadzano odparowane 
paliwo, co pozwalało wykluczyć wpływ jakości rozpy­
lania i odparowania na charakterystykę warunków 
spalania w komorze. Oceniano pełność i przedziały sta­
tecznego spalania różnych paliw (z dokładnością 2,50/o) 
za pomocą analiz,y spalin oraz pomiprów wydatków. 
Uzyskiwano wyniki korelujące z otrzymanymi na peł­
nogabarytowych komorach spalania (rys. 1 2). 

Oprócz omówionych do tej pory komór spalania pu­
blikowane są dane dotyczące badań pojedynczych wła­
sności paliw na specjalnie do tego celu zbudowanych 
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Rys. 11.  Schemat dyfuzyjnego palnika typu komory spalania: 
1 - piec elektryczny, 2 - wężownica, 3 - termoregulator, 
4 - Śpirala grzejna, 5, 7, 9, 19, 21 - termoregulatory, 6 - od­
parowywacz paliwa, 8 - zawór sieci gazowej ,  10 - komora 
ciśnieniowa, 11 - wakumetr, 12 - zawór regulacyjny, 
13 - zbiornik paliwowy, 14 - mikrobiuretka, 15 - zawór bez­
pieczeństwa, 16 - termoelement, 17 - cewka iskrownika, 
18 - zawór regulacyjny, 20 - piec el_ektryczny, 22 - urządze­
nie do pomiaru wydatku powietrza, 23 - manometr, 24 - pie­
zometr, 25 - zawór powietrzny, 26 - doprowadzenie powietrza 
do sprężarki, 27 - rura żarowa, 28 - osłona rury żarowej, 
29 - palnik 

komorach spalania. Podobnie jak w wyzeJ opisa­
nych; w komorach tych badania prowadzone były na 
ogół w warunkach zbliżonych do_ panujących w sil­
niku. 

Do tego typu urządzeń należy laboratoryjny silnik 
odrzutowy do badania zjawisk rezonansu powstają-
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cych przy spalaniu paliw. Silnik ten wg danych z pra­
cy pt. ,,Basic considerations in the _ combustions of 
hydrocarbon fuels with air" P. L. Blacksheara i W. D. 
Raylea [13] był małą komorą spalania o średnicy 25,4 

mm. Na silniku tym badano wpływ długości komory 
spalania na przedziały statecznego spalania dla róż­
nych prędkości powietrza w zależności od współczynni­
ka nadmiaru powietrza. 

1.o�--r-------.----,-----,----i---� 

2 17 
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Rys. 12. Zależność sprawności spalania 11 od współczynnika 
nadmiaru powietrza: 1 i 2 - krzywe uzyskane dla różnych pa­
liw badanych w palniku dyfuzyjnym, 3 i 4 - krzywe uzyski­
wane dla tych samych paliw badanych w pelnogabarytowej 
komorze spalania 

Podany przegląd laboratoryj nych modelowych ko­
mór spalania oraz wyniki przeprowadzonych badań 
wykazują dobitnie, że tego rodzaju urządzenia badaw­
cze stanowią w pewnym sensie już typowe wyposa­
żenie laboratoriów badawczych zajmujących się pro-

blematyką badań paliwowych. Urządzenia te mogą być 
także przeznaczone do wstępnego kwalifikowania pa­
liw poprzedzającego badania w hamowniach silniko­
wych. Ukazujące się nowe opracowania świadczą o da]_ 
szych pracach mających na celu ulepszenie tych urzą­
dzeń i jakości uzyskiwanych na nich wyników badań. 
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I lościowe badan ia wytrzymałości zmęczeniowej 

Z cyklu zmęczeniowych zagadnień konstrukcji lotniczych w „Technice Lotniczej i Astronau­
tycznej" opublikowano kilka opracowań omawiających problemy ogólne, metody badań, bada­
nia wykonanych konstrukcji, ich zespotów i fragmentów. W niniejszej pracy przedstawiono 
metody ilościowego badania wytrzymałości zmęczeniowej. Praca ta była przedstawiona na 
sympozjum z zakresu zagadnień zmęczeniowych w Amsterdamie w roku 1959, gdzie uznano 
ją za jedną z najbardziej cennych. Opublikowana została w zbiorze prac z tegoż sympozjum 
w 1961 roku. Tłumaczenie wykonano z publikacji rosyjskiej wydanej w roku 1965 pod tytułem: 
„ Wytrzymałość zmęczeniowa i długotrwałość konstrukcji lotniczych", zawierającej zbiór prac 
z sympozjum. 

Parametry wytrzymałości zmęczeniowej 

Termin obciążenie powtarzalne odnosi się do kate­
gorii obciążeń powtarzających się lub wahających się, 
o wielkości równej lub różnej , w sposób okresowy lub 
przypadkowy, oddziałujących na konstrukcję w wa­
runkach eksploatacji. Wytrzymałość zmęczeniowa jest 
zdolnością konstrukcji do przenoszenia oddziaływania 
obciążeń powtarzalnych. Dla umożliwienia porówny­
wania wytrzymałość i obciążenie powinny być przed­
stawione w takich samych jednostkach. 

Chociaż rzeczywiste obciążenia powtarzalne trudno 
jest dokładnie wyznaczyć lub odtworzyć przy bada­
niach, przedstawia się je zazwyczaj za pomocą niektó-
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rych umownie wybranych cykli (kolejne ·przykładanie 
i zdejmowanie obciążenia). 

Oznaczenia 

bśr - średnia cięciwa skrzydła 
en - poszczególny plan lotu 

g - przyspieszenie wolnego spadania na ziemi 
k

9 
- parametr masy samolotu 

m - kąt pochylenia krzywej współczynnika siły nośnej 
w funkcji kąta natarcia w radiana ch 

n
p 

- współczynnik obciążenia niszcząceg,o 
nr - współczynnik statycznego obciążenia niszczącego 
Pn - procent ogólnego czasu służby 

t - czas 
A - stosunek amplitudy obciążeń do obciążenia śred· 

niego 



F1 - współczynnik wytrzymałości zmęczeniowej LD - statyczne obciążenie obliczeniowe w krytycznym przypadku 
Lm - średnie obciążenie równe dla skrzydła różnicy 

Wa - Ww LP - obliczeniowe obciążenie niszczące 
Lr - krytyczne podstawowe statyczne obciążenie nisz­

czące 
LRc - obciążenie obliczeniowe dla podstawowych warun­

ków lądowania 
N - liczba cykli obciążenia 

N rc - obliczeniowy współczynnik obciążenia dla podsta­
wowych warunków lądowania 

MS - współczynnik zapasu wytrzymałości statycznej 
Pa - amplituda obciążenia 
Pm - obciążenie średnie 

P max - obciążenie maksymalne 
P m in - obciążenie minimalne 

PP - statystyczne obliczeniowe obciążenie niszczące 
P� - różnica obciążeń 
R - stosunek obciążeń minimalnego do maksymalnego 

S [m2] - powierzchnia skrzydła 
U de - względna maksymalna prędkość przyrządowa pod­

muchu 
U' de - względna bieżąca prędkość przyrządowa podmuchu 

V e - przyrządowa prędkość lotu 
V rzecz - rzeczywista prędkość lotu 

W a - ciężar samolotu 
W w - ciężar skrzydła 

e - gęstość powietrza na rozpatrywanej wysokości 
(!

0 
- gęstość powietrza na poziomie morza 

op - naprężenie nominalne 
or - naprężenie statyczne niszczące 

(NR)L - podstawowe statyczne obciążenie niszczące przy lą­
dowaniu. 

Cykl powtarzalnego obciążenia powinien być opisany 
skojarzeniem dwu parametrów, którymi mogą być mi­
nimalne obciążenie i jego rozpiętość (podwójna ampli:. 
tuda),  minimalne i maksymalne obciążenie lub ampli­
tuda obciążenia i jego średnia wielkość. Parametry cy­
klu powtarzalnego obciążenia związane są następują­
cymi stosunkami: 

Pm = 

gdzie : 

(1 - R) • Pm 

(1 + R) 

(1 - R) . Pmax 
2 

(P max + P min) ( l + R) • Pa 
(1 - R) 2 

= (Pmax - Pa) =  

(1 + R) • Prnax 
2 

2 • Pa 

(1 - R) 

Pmin 2Pm 2Pa 
R = -- = - - - 1 = 1 - -- =  

Pmax Pmax Pmax 
Pr 1 - A. 

= 1 - -- = --
Pmax 1 + A 

Pa 1 - R  
A = - = --

pm 1 + R  

r - rozpiętość obciążenia, 
a - amplituda obciążenia, 

m - średnie obciążenie. 
Chociaż częstotliwość powtarzalności i intensywność 

zmian obciążeń w warunkach eksploatacji są zwykle 

przypadkowe, przyjęto przedstawiać je wielkościami 
stałymi. Często przyjmuje się, że obciążenie zewnętrzne 
w funkcji czasu zmienia się według krzywej sinusoidal­
nej, częstotliwość obciążenia w czasie badań laborato­
:qyjnych wynosi zazwyczaj 1500-1800 cykli na minutę. 
Badania naturalne szcz.egółów konstrukcji wykonuje 
się przy częstotliwości obciążenia w granicach od kil­
ku cykli do kilkuset na minutę. Na rysunku 1 przed­
stawiono wykreślnie zależność między różnymi para­
metrami cyklu obciążenia powtarzalnego. Z przyczyn, 
które będą dalej wyjaśnione, wszystkie obciążenia 
przedstawiane są jako bezwymiarowe stosunku obcią­
żenia przyłożonego do statycznego obciążenia niszczą-

• cego. 

QB 

as 

0,4 

Rys. 1 
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Typowe obciążenia w warunkach eksploatacji 

Obciążenie w warunkach eksploatacji składa się za­
zwyczaj z większej ilości różnych obciążeń powtarzal­
nych, których wielkość zmienia się w szerokich grani­
cach. Dla wygody obciążenia dzieli się na grupy od­
powiednio do ich wielkości. Do każdej grupy wchodzą 
wszystkie obciążenia znajdujące się w granicach pew­
nego umownie wybranego zakresu wielkości, przy 
czym uważa się, że wszystkie te obciążenia mają stałą 
wielkość, typową dla tej grupy. 

Zbiór grup takich obciążeń, ułożonych w kolejności 
wielkości, nazywa się zazwyczaj obrazem *) obciążeń 
powtarzalnych i dowolne obciążenie powtarzalne może 
być opisane za pomocą takiego obrazu. Chociaż obie 
podstawowe charakterystyki cyklu obciążenia powta­
rzalnego mogą się zmieniać, praktycznie wygodniej jest 
rozpatrywać jedną z nich jako stałą, a drugą jako 
zmienną. Można na przykład uważać jako stałe śred­
nie obciążenie cyklu, a zmienną amplitudę jako stałe 
minimalne obciążenie, a zmienne maksymalne itp. 

Na rysunku 1 linie proste prostopadłe do osi obcią­
żenia minimalnego, średniego, maksymalnego i a_mpli­
tudy obciążenia wyznaczają charakterystyki obciążeń 
powtarzalnych, odnoszących się odpowiednio do obra­
zów obciążeń powtarzalnych z obciążeniem stałym mi­
nimalnym, stałym średnim i stałym maksymalnym 
oraz do obciążeń o stałej amplitudzie. Linie proste prze­
chodzące przez początek współr2:ędnych charakteryzują 
obrazy obciążeń ze stałą wielkością współczynnika R 
(lub współczynnika A). Na rysunku 2 przedstawiono 
charakterystyki obrazów obciążeń powtarzalnych z róż­
nymi stałymi wielkościami parametrów. 

*) albo widmem obciążeń, 

1 3  



Trzema podstawowymi źródłami obciążeń aparatu la­
tającego w warunkach eksploatacji są podmuchy po­
wietrza, manewrowanie i porusz.anie się po ziemi. Obli­
.czeniowe obciążenia powtarzalne, wyznaczające wy­
trzymałość zmęczeniową, mogą składać się z dowolnego 
lub wszystkich tych typów obciążeń. Obciążenia przyj­
mowane do obliczeń (projektowania) wyznacza się na 
podstawie wskazań przyrządów, ustawionych na licz­
nych aparatach latających w czasie eksploatacji lub 
w czasie lotów doświadczalnych, przy czym wielkości 
obciążeń obliczeniowych ustala się zgodnie z przewidy­
wanym użytkowaniem tych aparatów. 

Ażeby wyznaczyć oddziaływanie na konstrukcję ob.: 
ciążeń powtarzalnych, wywołanych różnymi przyczy­
nami, należy wszystkie te obciążenia przedstawić w 
procentach pewnego jednego obciążenia (ogólnego mia­
nownika). Ponieważ po wyznaczeniu wszystkie obciąże­
nia powtarzalne mniejsze są od obliczeniowego obcią­
żenia niszczącego Lp, charakteryzującego statyczną wy­
trzymałość konstrukcji, to w charakterze takiego ogól­
nego mianownika wygodnie jest przyjąć LJJ. Obciążenie 
to często jest przedstawione jako iloczyn ciężaru lata­
jącego aparatu i współczynnika obciążenia np. Obcią­
żenie Lp przedstawiane jest także za pomocą nominal­
nego naprężenia oJJ, które ono wywołuje w danym ele­
mencie konstrukcji. Obciążenie powtarzalne może być 
więc przedstawione jako bezwymiarowy stosunek do 
dowolnej z trzech wskazanych wielkości Lp, nr lub op. � 
Obciążenie Lp może być osiowe, zginające, ścinające; 
skręcające lub wypadkową dowolnych z tych obciążeń. 

Ponieważ obciążenie statyczne niszczące różnych 
elementów konstrukcyjnych zmienia się w szerokich 
granicach, to przy analizie należy wybrać podstawowe 
statyczne obciążenie niszczące LR lub nn i oR . Jako 

Rys. 2 

podstawowe przyjęto obliczeniowe obciążenie statyczne 
?dpowiadające obciążeniom powtarzalnym takiego lub 
l�ne�o pochodzenia (od potjmuchów powietrza, manew­
row 1 poruszania się samolotu po ziemi). Na przykład 
przy_ analizie obciążeń powtarzalnych od podmuchów 
powietrza rozpatrywane jest podstawowe obciążenie 
powstające w warunkach lotu symetrycznego przy 
analizie obciążeń powtarzalnych przy lądowa�iu _ 
pods_tawowe obciążenie powstające w warunkach lądo­
wama symetrycznego. Podstawowe warunki dla domi-
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nującego cz.ynn}ka obciążeń powtarzalnych określa się 
jako podstawowe warunki krytyczne (CRC). Na przy­
kład podstawowe warunki dla lotu w burzliwej atmo­
sferze są zazwyczaj podstawowym warunkiem krytycz­
nym dla samolotów transportowych i samolotów woj­
skowych o dużym zasięgu działania. W praktyce wy­
godnie jest przyjąć, że występuje stały stosunek między 
zewnętrznym obciążeniem przyłożonym od określone­
go czynnika (na przykład od _ podmuchów powietrza) 
i wywołanymi przez nie obciążeniami różnych elemen­
tów konstrukcyjnych dowolnego podstawowego zespołu 
(skrzydła, statecznika poziomego itp.). Na przykład ob­
ciążenia powtarzalne od podmuchów powietrza na 
skrzydło i usterzenie poziome można wyznaczyć za po­
mocą następujących wzorów Pratta [ 1 ] :  

obciążenie względne n a  usterzenie : 

obciążenie względne na skrzydło :  

według zasady „jednostka mniej cosinus" : 

gdzie : 

s - odległość przebyta przez samolot w stre­
fie podmuchu : 

ve 
S = V rzecz 

-- • t 

vI 

Odpowiednio do przedstawionych wyżej zasad obcią­
żenia powtarzalne o różnym pochodzeniu przedstawio­
ne są w postaci bezwymiarowych stosunków (współ­
czynników) w ten sposób, że jednakowym wielkościom 
tych współczynn ików odpowiadają jednakowe obciąże­
nia działające na konstrukcję. Na przykład dla obcią­
żeń działających w przypadku lądowania: 

gdzie : 

RC - indeks odnoszący się do warunków wyj­
ściowych, 

R - indeks odnoszący się do podstawowego sta­
tycznego obciążenia niszczącego, 

Ln - podstawowe statyczne obciążenie niszczące 
dla dominującego czynnika obciążeń po­
wtarzalnych (na przykład obciążeń od pod­
muchów powietrza), 

(NRh - podstawowe statyczne obciążenie niszczące 
przy lądowaniu, 

1) Pod parametrem masy samolotu w literaturze amerykań-

skiej rozumie się wielkość µ = __ 
2
_w_a __ e

9Sbśrm 

') Zastosowane w tej pracy znaczenie prędkości podmuchów 
powietrza określone j est  metodą obliczania, przedstawioną 
w pracy NACA Report 1206 z 1954 r . , zgodnie z którą względna 
przyrządowa prędkość podmuchu zmienia się w funkcji odle­
głości przebytej przez samolot w strefie podmuchu. 



LRc, N RC - obciążenie obliczeniowe i obliczeniowy 
w spółczynnik obcią.żenia dla podstawowych 
warunków lądowania. 

Ażeby podstawowe statyczne obciążenie niszczące 
było w przybliżeniu równe rzeczy wistemu statycznemu 
obciążeniu niszczącemu ,  w ielkość podstawowego obcią­
żenia zawiera stałą K, tak że zachodzi równość: 

LR = K • LcRc = Ln 

przy czym K � 1 ,0 .  We wzorze tym Ln jest statycz-nym 
obciążeniem obliczeniowym dla warunków statycznej 
wytrzymałości w krytycznym przypadku obliczenio­
wym (na przykład w przypadku, w którym występuje 
maksymalny moment gnący, przypadek taki wyznacza 
zazwyczaj wytrzymałość zmęczeniową pracujących na 
rozciąganie elementów konstrukcji skrzydła, usterzeń 
lub kadłuba). 

Ponieważ długotrwałość zmęczeniowa dowolnego ele­
mentu zależy od rzeczywistej wielkości statycznego ob­
ciążenia niszczącego Pp, konieczna jest znajomość sto-_ 
sunku statycznego obciążenia niszczącego rzeczywistego 
do podstawowego.- Stosunek ten nazywa się współczyn­
nikiem wytrzymałości zmęczeniowej F

f. W czasie ba­
dania wytrzymałości zmęczeniowej naprężenie niszczą­
ce oµ określa się jako dopuszczalne maksymalne naprę­
żenie rozciągające, nie przekraczające granicy wytrzy­
małości materiału na rozciąganie (oba naprężenia odno­
szą się do powierzchni przekroju netto). Statyczne ob­
ciążenie niszczące określone jest jako obciążenie obli­
czeniowe Ln pomnożone przez jednostkę plus współ­
czynnik zapasu wytrzymałości statycznej MS (pod wa­
runkiem, że naprężenia dopuszczalne, na podstawie 
których  wyznacza się ten współczynnik nie zawierają 
naprężeń rozciągających przekraczających granicę wy­
trzymałości materiału na rozciąganie, co zachodzi w 
niektórych przypadkach zginania plastycznego, i pod 
warunkiem, że uwzględniane są p:iaksymalne napręże­
nia wywołane jednoczesnym działaniem wszystkich 
obciążeń). Wtedy : 

Lp = Ln (1 + MS) 

np ap • LP Ln ( 1  + MS) 
F, = - = - = - = 

nR aR LR K • LcRc 
Eksploatacja samolotu przewiduje loty według jed­

nego lub kilku podstawowych planów (c1 , c2, c3 • • .  c,,). 
Plany te charakteryzują się wysokością, prędkością 
i czasem · 1otu. Każdy z planów składa się z kilku eta­
pów (kołowanie, wznoszenie, lot z prędkością przeloto­
wą, nurkowanie, zrzut ładunków itp.). 

Lot w warunkach eksploatacji jest zbiorem podsta­
wowych planów lotu. Taki złożony plan lotu (tablica) 
charakteryzuje się poszczególnymi planami i odpowia­
dającymi współczynnikami P1 , Pz, PJ • • •  Pn uwzględ­
niającymi · względną powtarzalność każdego z nich. Na 
przykład można przyjąć, że loty według planu c1 wy­
konywane są przez przeciąg czasu stanowiącego p1 pro­
centów ogólnego czasu służby samolotu, loty według 
planu c2 - przez przeciąg czasu stanowiącego p2 pro­
centów ogólnego czasu służby itd. 

Ponieważ w czasie lotu według planu zachodzi zmia­
na zewnętrznych warunków i warunków obciążenia, to 
każdy podstawowy plan lotu podzielony jest na pewną 
ilość odstępów, w granicach których  warunki te pozo­
·stają praktycznie stałe. Na przykład przy wyznaczaniu 
obciążeń od podmuchów powietrza takie odstępy wy­
biera się dla warunków, że w granicach danego odstę-

pu ciężar samolotu oraz prędkość i wysokość lotu po­
zostają praktycznie stałe. Zazwyczaj każdy etap lotu 
(kołowanie, wznoszenie, lot na prędkości przelotowej 
itp.) można rozpatrywać jako oddzielny odstęp, chociaż 
w niektórych przypadkach oddzielne etapy lotu po­
winny być podzielone na dwie lub więcej części. 

Warunki lotu według planu złożonego można przed­
stawić za pomocą podstawowych planów c, współczyn­
ników p i poszczególne odstępy : 

c 1 = (A 1 + B 1 + . . .  Z 1 ) 

Cz = (A2 + B2 + . . .  Z2) 
c,, = (An + Bn + . . .  Z,,) 

Wtedy lot według wykresu złożonego można przed­
stawić w postaci: 

W niektórych przypadkach jednakowe odstępy, od­
noszące się do różnych planów lotu, można połącz,yć dla 
uproszczenia. obliczeń. Każdy z tych odstępów pochłania 
określony procent długotrwałości zmęczeniowej kon­
strukcji. Procent ogólnej długotrwałości zmęczeniowej 
pochłaniany w czasie lotu według planu złożonego rów­
ny jest sumie procentów tej długotrwałości, pochła­
nianej przez poszczególne odstępy lotu. 

Dane podstawowych planów lotu i ich względnej po­
wtarzalności określa się drogą konsultacji z odpowied­
nimi organizacjami i włączone zostają w warunki obli­
czeń projektowanej konstrukcji. Następnie wyznacza 
się .charakterystyki lotu złożonego i przedstawia się 
w postaci schematu, zestawionego w tablicy. Długo­
trwałość zmęczeniową konstrukcji można przedstawić 
za pomocą poszczególnych planów lotu bez dodatkowej 
analizy, ponieważ warunki zewnętrzne charaktery­
styczne dla każdego odstępu podstawowego planu lotu 
były uwzględnianie przy wyznaczaniu odstępów lotu ' 
według planu złożonego. 

Tablica 1 

Schemat wyznaczenia charakterystyk lotu wg lotu zTożoneqo 
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Pod względem obciążeń powtarzalnych samoloty 
można w przybliżeniu podzielić na trzy grupy : o du­
żym, średnim i małym okresie użytkowania. Dla sa­
molotów o dużym okresie użytkowania krytyczne są 
zazwyczaj obciążenia od podmuchów powietrza, dla sa­
molotów drugiej grupy krytyczne są obciążenia od po­
dmuchów powietrza i manewrowe, dla samolotów 
trzeciej grupy krytyczne są obciążenia manewrowe. 
Przyjęto, że obciążenia od podmuchów powietrza mają 
stałe średnie obciążenie cyklu, zaś obciążenia mane­
wrowe mają stałe minimalne obciążenie, ponieważ ma­
newry wykonuje się przeważnie przy wywołaniu ob­
ciążeń dodatnich. Na rysunku 3 podano typowe wy­
kresy sumarycznej powtarzalności obciążeń różnej 
wielkości dla samolotów każdej z trzech podanych 
grup. 

Krzywa odpowiadająca dużemu okresowi użytkowa­
nia (dokładniej - dużej długotrwałości zmęczeniowej) 
odnosi się do samolotów z małym promieniem działa­
nia, które przeważnie latają  na malej wysokości. Wi­
doczne jest to wyraźnie ze względnie małego kąta po­
chylenia krzywej w zakresie małych wielkości obcią­
żenia. Krzywa odpowiadająca średniemu okresowi 
użytkowania odnosi się do ciężkich samolotów wojsko­
wych, które z.asadniczo lataj ą na dużych wysokościach. 
Jest to widoczne ze względnie stromego kąta pochyle­
nia krzywej w zakresie małych wielkości obciążenia. 
Mały kąt pochylenia tej krzywej w zakresie dużych 
wielkości obciążenia można wyjaśnić tak, że w tym 
zakresie obciążenia manewrowe przeważaj ą nad obcią­
żeniami od podmuchów powietrza. Krzywa odpowia­
dająca małemu okresowi użytkowania odnosi się do 
obciążeń manewrowych. 

Obciążenia powtarzalne występujące przy porusza­
niu się samolotu po ziemi, chociaż zazwyczaj nie są 
przeważającymi, można przedstawić za pomocą analo­
gicznych krzywych i należy je  uwzględniać przy pro­
jektowaniu i w badaniach. Ponieważ jednak obciążenia 
te działają w kierunku odwrotnym w porównaniu do 
obciążeń występujących w locie, to należy przyjąć, źe 
obciążenia te działające w czasie poruszania się samo­
lotu na ziemi wywołują w rzeczywistości znaczne 
uszkodzenia zmęczeniowe w porównaniu do tych, które 
wskazywane są w wyniku analitycznych metod obli­
czeń. 

W pracy [2] podany jest porównawczo pełny przegląd 
różnych obciążeń powtarzalnych, pomierzonych w wa­
runkach eksploatacji. 

Podstawowe kryteria wytrzymałości zmęczeniowej 

Charakterystyki wytrzymałości zmęczeniowej l icz­
nych elementów złożonych konstrukcj i  zmieniają się 
w szerokich granicach. Zmiany te określa się staty­
stycznym charakterem wytrzymałości zmęczeniowej 
nominalnie identycznych elementów oraz dużą różno­
rodnością kształtów elementów konstrukcyjnych. Roz­
rzut statystyczny wytrzymałości zmęczeniowej wyzna­
cza się metodami prawdopodobieństwa dla normalnego 
typu rozkładu. Zmiana charakterystyk wytrzymałości 
zmęczeniowej spowodowana różnicą ksz<łałtów elemen­
tów jest bardzo złożona, tak że nie jest możliwe okre­
ślenie tych zmian analitycznie. Dlatego ustalono pew­
ne kryteria wyjściowe, które wyznaczają praktyczne 
granice tego rozrzutu. Charakterystykami wytrzyma­
łości zmęczen iowej można posługiwać się o wiele pro­
ściej, jeśli przedstawione są one w postaci bezwymia-
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Rys. 3 

10_�-r-----,-------,--- -,---------, 
Nominalne czasy · pracy km 

o 

dla srednięj konstrukqi podstawowej(fi �t,oj 
dla podanych obciaże// równe sa , 
dla lotów na krótkie odlegrości 322 OOO 
dla lotów na średnie odległości 5 640 OOO 
1/a lotów na duże odległości 17 650 OOO 
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rowych stosunków, to znaczy w procentach obciążenia 
niszczącego. W końcu charaktery.styki wyJsc10we 
przedstawione są też w postaci krzywych CJ-N za po­
mocą trzech wykresów stałej długotrwałości zmęcze­
niowej.  

Charakterystyki wytrzymałości zmęczeniowej nomi­
nalnie identycznych elementów konstrukcj i  są różne 
z powodu różnicy materiałów, z których one są wyko­
nane oraz różnicy w odchyłkach wymiarów. Dlatego 
też różnice charakterystyki wytrzymałości zmęczenio­
wej powinny być związane z określonym znaczeniem 

• prawdopodobieństwa. Najwygodniej j est posługiwać się 
modalnym znaczeniem prawdopodobieństwa *),  ponie­
waż naj łatwiej otrzymać j e  można w czasie badań. Dla 
normalnej zasady rozkładu prawdopodobieństwa 
wielkość modalna, środkowa i wielkość przeciętna są 
sobie równe. 

Długotrwałość zmęczeniowa określana jest prawdo­
podobnym znaczeniem liczby cykli N określonego ob­
ciążenia powtarzalnego, przy którym następuje znisz­
czenie. Wytrzymałość zmęczeniowa określana jest wiel­
kością obciążenia powtarzalnego, przy którym próbka 
ma prawdopodobną długotrwałość zmęczeniową, od­
powiadającą N cyklom. 

Zmianę charakterystyk wytrzymałości zmęczeniowej 
z powodu różnicy kształtów elementów można w znacz­
nym stopniu zmniejsz,yć przez zastosowanie racjonal­
nych zasad projektowania. Należy rozpatrywać nastę­
puj ące czynniki : nagłą zmianę przekrojów, obecność 
nakładek, wycięć rowków, elementów wystających, 
ostrych brzegów, żłobków, po czym powinny być 
uwzględnione naprężenia szczątkowe, korozja rozkła­
dowa i korozja zwyczajna,  jakość obróbki powierzchni 
oraz kształt i wymiary elementu. Istniejące jednak 

*) Wielkością modalną n azywa się najbardziej prawdopo­
dobne znaczenie zwyczajnej wiel k ości. 



kryteria wytrzymałości zmęczeniowej są w znacznym 
stopniu jakościowe z powodu trudności przedstawienia 
ilościowego charakterystyk wytrzymałości zmęczenio­
wej za pomocą charakterystyki złożonego stanu naprę­
żeń w mie jscach skupienia naprężeń, powstających 
w typowych konstrukcj ach  pod działaniem obciążenia 
zewnętrznego. Nie patrząc na wysiłki w kierunku 
ulepszenia konstrukcji, wciąż jeszcze spostrzega się 
bardzo znaczne różnice charakterystyk wytrzymałości 
zmęczeniowej wśród konstrukcj i różnego typu ukła­
dów. Dlatego podstawowe kryteria obliczeniowe zo­
stały oparte na wynikach badań i doświadczeniu eks­
ploatacji ,  dających realne granice tych różnic (rys _ 4 ,  
5 i 6). 

Zmiana 
skali 

Zmiano 
skali 

Rys. 4 
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ł 
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W związku z wykorzystaniem wyższych naprężeń ro­
boczych i zastosowaniem aparatów latających obliczo­
nych na krótki okres pracy wzrosła ważność średniego 
i górnego odcinka krzywych cr-N. Według tradycji  
w ogólnej budowie maszyn jako dominujące kryterium 
wytrzymałości zmęczeniowej była rozpatrywana gra­
nica odporności, to znaczy wytrzymałość zmęczeniowa 
przy nieskończenie długiej długotrwałości, wytrzyma­
łość statyczna i wytrzymałość zmęczeniowa były 
wyrażone naprężeniem nominalnym i rozpatrywane 
były jako samodzielne i osobne charakterystyki. Na­
prężenia robocze były o tyle niskie, że można było 
pominąć wpływ kształtu elementu na obciążenie nisz­
czące statyczne. Te zasady, odnoszące się słusznie do 
konstrukcji z nieograniczenie dużym okresem pracy, 
zostały przeniesione na konstrukcję samolotów, dla 

�°"� .  których podstawowe znaczenie miały niższe odcinki 
"'. .• �.y krzywych cr-N. Jednak w związku z rosnącą koniecz­

nością projektowania konstrukcji, wychodząc dokład­
nie z ograniczonego okresu eksploatacji, zwiększyła się 
ważność średniego i górnego odcinka krzywych cr-N. 
W tych warunkach wpływ kształtu elementów jest 
bardzo ważny tak dla wytrzymałości statycznej , jak 
i dla wytrzymałości zmęczeniowej. Dlatego niewystar­
czająca jest znajomość tych naprężeń nominalnych 
z przewidywanych warunków eksploatacji  i nie są one 
związane ze statyczną wytrzymałością konstrukcji. 

Na rysunkach 4,  5 i 6 podane są w formie bezwy­
miarowej charakterystyki zmęczeniowej wytrzymałości 
konstrukcji ze stopu aluminiowego 7075-T6. Charakte­
rystyki te przedstawiono w postaci krzywych stałej 
długotrwałości zmęczeniowej. na wykresach analogicz­
nych do rysunku 1. Ponieważ działające w czasie eks­
ploatacji obciążenia powtarzalne są zazwyczaj złożone, 
n aj lepiej odwzorowywać je za pomocą widma obciążeń. 
Jednak z powodu znacznej liczby wymaganych widm 
oraz braku wyposażenia badawczego dla wytworzenia 
wchodzących w widmo obciążeń programowych nie 
było możliwości przedstawienia wytrzymałości zmę­
czeniowej za pomocą charakterystyki tych widm. Dla-
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' 
tego też wszelkie charakterystyki wytrzymałości ·zmę-
czeniowej przedstawione są za pomocą długotrwałości 
przy obciążeniach o stałej amplitudzie ; charakterystyki 
te naz.ywają się zazwyczaj charakterystykami typu o-N. 
Dane przedstawione n a  rysunkach 4,  5 i 6 można roz­
patrywać jako charakterystyki typu o-N, określone 
z badań próbek i blach z koncentracją n aprężeń n a  
brzegach ( 3-6] .  K rzywe w przybliżeniu odpowiadają 
�eoretycznym wielkościom współczyn ników koncen­
tracji naprężeń, rówriym odpowiednio 5,0, 3,2 i 2 ,5 .  

Dowolna prosta linia przecinająca krzywą stałej dłu­
gotrwałości zmęczeniowej , wyznacza odpowiednią 
krzywą o-N. Linie proste prostopadłe do osi obciążenia 
średniego i zmiennego wyznaczają krzywe o-N, odpo­
wiednio dla stałego średniego obciążenia cyklu i obcią­
żenia o stałej amplitudzie. Proste równoległe i prosto­
padłe do linii R = O wyznaczaj ą krzywe o-N, odpowied­
nio dla stałego minimalnego i stałego maksymalnego 
obciążenia. W końcu proste przechodzące przez począ­
tek współrzędnych wyznaczają krzywe o-N ze stałą 
wielkością współczynnika R (lub A).  

Charakterystyki wytrzymałości zmęczeniowej roz­
nych materiałów mogą się różnić, różnica ta jednak 
zwiększa się, jeśli charakterystyki przedstawić za po­
mocą n aprężeń, ponieważ w tym przypadku uwydatnia 

PRZEGLĄD PRASY TECHNICZNEJ 
PRZEG LĄD ME C H ANICZNY, 
nr 2 z 1968 r .  
w artykule „Nowe metody po­
miarów czasu pracy" omówio­
no sposób przeprowadzania po­
:Uiarów czasu p racy w przemy­
sle za pomocą przyrządów 
magnetofonowych. Autor poda-
. je, w jaki  sposób mierzy się 
czas pracy i odc?.ytuje  zapisane 
dane. Z przeprowadzonych ba­
dań wynika, że ta metoda j est 
dokładniejsza od d otąd stoso­
wanych (za pomoca sekundo­
mierza), zapewnia bowiem du­
żą d okładność wyników. Arty­
kuł ilustrowany j est rysunka­
mi i fotografiami. Autorem j est 
mgr inż. .Tan Pawłowski z 
Ośrodka Normowania Pracy 
Ministerstwa Przemysłu Cięż­
k iego. 

O C HRONA PRACY, nr 1 z 1968 r. 

O aktualnych sprawach ochro­
ny pracy można dowiedzieć się 
z rozmowy, j ak ą  przeprowadził 
przedstawiciel Redakcj i z Głów­
nym Inspektorem Pracy, tow. 
Henrykiem Kowalskim. 
W artykule dyskusyj nym na 
temat zakresu działania, roli i 
znaczenia bhp w zakładach 
pracy doc. d r  inż. Stefan Filip­
kowsk i rozważa zasade organi­
zacj i pracy i organizacJ i przed­
siębiorstwa. 
W artykule „Radio i radar ja­
ko p rzyczyny wybuchów" mgr 
inż. Zygmunt Pawłowski poru­
sza mało u nas znane 7agad­
nienie n iebezpieczeństwa zapa­
l ania się c iał pal nych oraz ma­
teriałów wybuchowych pod 
działaniem pola elektromagne­
tvc�nego o wielkiej częstotli­
wosc1. Omawia też normę, któ­
rą opra cował o  Kananvjski e  

·stowarzyszenie Normalizaci i .  
która obs7.ernie i powazri1e 
trakt:1je sprawe zagrożei\ wy­
buchow zapalników elektrycz­
nych, powodowanych orzei- u­
rządzenia rad iowe. np: nad a i ­
niki rozgłośni telewi7yjnych. 
radarowych , amatorskich. l ot ­
niczych itd. Oprócz przykladri,v 
ilustrującvch różne rodzaje nie­
bezpieczeń st.w soowodowanvch 
przez rad;, r  i urządzen i a  r,i­
diowe omówione zostały środki 
zaradcze. 
Artykuł mgra inż. Michała Stę-
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powskiego pt. , , Praktyczny 
sposób d ostosowania siedziska 
do pracownika" otwiera cykl 
omawiaj ą cy nowe metody do­
boru siedziska do pracownika 
i d o  stanowiska roboczego oraz 
funkcję i konstrukcję siedzisk 
przemysłowych. Cykl ten bę­
dzie przeglądem siedzisk k on­
strukcji  polskiej i zagranicznej .  

PRZEGLĄD ELEKTROTEC H ­
NICZNY, n r  1 z 1968 r. 

zamieszcza ciek awą publikacj ę 
pt. , , Klasyfikacja badań nauko­
wych i prac rozwoj owych oraz 
udział w nich różnych ośrod­
kó_w badawczych " , w której mgr  
mz .  Leszek Zienkowski na pod­
stawie bogatej literatury poda­
je wzrost nakładów finanso­
wych na badania i prace roz­
woj owe w kraj ach gospodarczo 
zaawansowanych. Przeprowa­
d zona została również analiza 
wydatkowania tych środków 
finansowych na badania w róż­
nych przemysłach. W oparciu 
o klasyfikację badań nauko­
wych i prac rozwojowych 
przyj ętych w W.  Brytanii i 
RWPG wysuwa wniosek, że  
po_dstawową domeną działalno­
sc1 badawczej i rozwojowej 
przemysłowych instytutów ba­
da'::"czych w Polsce powinna 
byc grupa 3 prac (badania nau­
k owo-stosowane). 

WYNALAZCZOŚĆ I RACJONA­
LIZACJA, nr 2 z 1968 r. 

Z artykułu „Wybrane infor­
macje d otyczące patentów USA 
i W .  Brytanii" można dowie­
dzieć się o sposobie korzysta­
ma z zagranicznej literatury 
patE;ntowej , . niedostępnej w 
kraJ u .  Un1ieszczono wykaz 
adresów instytucj i w USA i w .  
Brytanii, od których można 
otrzymać różne materiały (po­
dane zostały różne ceny tych 
:nateria łów)._ W artykule mg,r 
mz. Brodowicz omówił również 
sposób klasyfikacji  oraz re­
dakcję opisów patentowych 
ameryka ńskich i brytyjskich. 
W artykule „Korzystanie z li­
t erat_ury patentowej " mgr inż. 
Stamsł�w Madeyski informuj e  o 
sposobie korzystania ze szwaj-

się zmiana wytrzymałości statycznej materiałów. 
O wiele lepiej przedstawić tę różnicę na podstawie 
charakterystyk bezwymiarowych. W takim przypadku 
różnice między licznymi materiałami są stosunkowo 
niewielkie i można dla nich posługiwać się jedną gru­
pą charakterystyk podstawowych. Mimo to jednak 
charakterystyki wytrzymałości zmęczeniowej (typu 
o-N) materiałów stalowych są  znacznie wyższe od sto­
pów aluminiowych, mimo że są one przedstawione 
w postaci bezwymiarowej . Dlatego też niezbędne jest 
posiadanie grupy podstawowych charakterystyk i dla 
materiałów stalowych. 

Przy projektowaniu i obliczeniach wytrzymałościo­
wych celowe jest rozpatrywanie wytrzymałości zmę­
czeniowej w zależności od pewnych charakterystyk 
zmęczeniowej wytrzymałości i naprężenia nominalnego 
charakteryzują cego wytrzymałość statyczną. Te cha­
rakterystyki wytrzyrnałoś�i zmęczeniowej zależne są 
od kształtu elementu, a naprężenie nominalne od po­
wierzchni poprzecznego przekroju.  Przyjęto, że prak­
tyczne zmiany powierzchni poprzecznego przekroju 
w czasie projektowania nie wykazują znaczniejszego 
wpływu na charakterystyki wytrzymałości zmęcze­
niowej . 

carskich opisów patentowych . 
O „Rozwoj u przemysłu elektro­
nicznego w świecie" pisze mgr 
Jerzy Sarnecki.  
W a rtykule „ Z miany w usta­
wodawstwach patentowych ' '  
mgr inż. J .  Maciak omawia 
aktualne zmiany wprowadzone 
w państwach skandynawskich, 
Francj i i NRF. 

MASZYNY MATEMATY CZNE, 
nr 1/2 z 1968 r.  

W artyk ule „Oprogramowanie a 
maszyna w systemie Z AM-41" 
dr inż.  Jacek Szymanowski 
omawia warunki realizacji sy­
stemu do p rzetwa rzania d anych 
Z AM-41, złożonego z elektro­
n icznej maszyny cyfrowej i od­
powiadającego j ej oprogramo­
wania. Podane zostały moduły 
systemu ZAM-41, opisany cykl 
u ruchamiania tego systemu.  W 
a rtykule „ Zastosowanie elek­
tronicznej maszyny cyfrowej 
do sporządzania indeksów ha­
seł przedmiotowych " Barbara 
Muchlado-Marońska omawia 
zastosowanie maszyny cyfro­
wej do sporządzania indeksów 
dla potrzeb informacj i nauko­
wej,  gdzie dotychczasowymi 
sposobami n ie można zapewnić 
kompl etności i ak tualności in­
formacj i .  
W artykule „ O  j ęzyk ach kom­
pute'rów" Eugeniusz Zadrzvńsk i 
omawia problem szerokiego 
rozwoju ję,yków p rogramowa­
nia,  których j est j uż k ilkadzie­
siąt na świecie, w tym tylk o  
w Stanach Zjednoczonych ok .  
30 . Następnie omawia szerzej 
zalety języka PL/I opracowa­
ne.go  przez firmę IBM wraz z 
maszynami matematycznymi 
serii 360 . Pod k reśla też celo­
wość wprowadzenia j ęzyków 
znormalizowanych , p odaj ąc ja­
k o  przykład wd rażanie AL­
GOLu i COBOLU. 

SKRZYDLATA POLSKA nr 4 
z 1968 r. 

' 

zamieszcza interesujący a rty­
kuł _ d ra M . . Mi kulskiego pt. 
„Polityka panstwa w zakresie 
k omunikacji 'lotniczej w la tach 
1 919-1939". Artykpł omawia fa­
zy rozwojowe struktury władz 

(dcn.) 

L.S. 

l otniczych w Polsce przed II 
wojna światowa oraz ich sto­
suneJ;: do - k olejno powstają­
cych - przedsiębiorstw komu­
nikacj i l otniczej . Szczególnie 
interesujące są wzmianki o 
raporcie NIK z 1925 r. ,  o „ roz­
porządzeniu Prezydenta RP o 
p rawie lotniczym", o organiza­
cj i  Wydziału Lotnictwa Cywil­
nego (14-osobowego departa­
mentu Ministerstwa Komuni­
k acj i pod k ierownictwem ppłk. 
Cz. F ilipowicza) oraz o pro­
gramie rozwoj u komunikacji 
lotniczej z 1929/30 r .  Do 1928 r. 
Polska zawarła umowy l otnicze 
z 5 krajami, zaś w okresie 
1929-1939 r. - z 10 dalszymi. 
BIULETYN INFORMACYJNY 
INSTYTUTU LOTNICTWA, nr 
25 z 1968 r. 
Jubileuszowy zeszyt czasopi­
sma zawiera szereg interesują­
cych i - j a k  zawsze - wzoro­
wo • opracowanych pozycji. 
Główny inżynier d .s .  Lotni­
czych Zjednoczenia Przemysłu 
Lotniczego inż.  R.  Woliński 
omówił perspektywy rozwoju 
p rodukcj i śmigłowców w Pol­
sce.  Mgr inż. A. Glass zapoznał 
czytelników z nowym szybow­
cem wyczynowym klasy stan­
d arci Lypu Foka-5. Redaktorzy 
J. Babiejczuk i J. Grzegorzew­
ski  omówil i  h istorię rozwoju 
Zakładów w Mielcu, w artyku­
le poświęconym wytwórni sa­
molotów An-2. 
P rzeglądu przemysłu radziec­
k iego d okonał inż. N. Nowikow 
( opisując „Jak i" i przedstawia­
j ą c  ich konstrul;:tora A. Jako­
wlewa) oraz mgr inż. J. Grze­
gorzewsk i ( charakteryzując sil-

• niki lotnicze ZSRR). Komuni­
kacj i lotniczej poświęcili ar­
tykuły : J. Babiej czuk zapozna­
j ąc czytelników z „LOTem" w 
39 roku działalności oraz dr M. 
Mikulski ,  który opisał lotnicze 
porty Londynu . BILL przypo­
mina również h istorię lotni­
ctwa polskiego w monografii 
inż. Z . Kosakiewicza pt. , ,Erwu­
dziacy" .  Wzmianki o nowo­
ściach oraz echa o polskich 
konstrukcj ach z prasy zagra­
nicznej zamykaj ą numer jubi­
leuszowy . Atrakcyj na okładka 
przedstawia „Wilgę' ' typu . 35 
nad r uinami zamku w Czersku. 



Mgr inż. ANTONI GOLĘDZINOWSKI 

T warzywa zbrojone włóknem 

Rozwiązania konstrukcyj 0.e w wie­
lu przoą_u jących dziedzinach techni­
ki ograniczane są niedoskonałością 
materiałów. Odczuwa się to szcze­
gólnie w lotnictwie i astronautyce 
przy budowie statków kosmicznych, 
pocisków latających itp. Podstawo­
wymi kryteriami n-owoczesności 
sprzętu są tu: mały ciężar własny 
przy dużym udżwigu, duże prędko­
ści, odporność na wysoką temperatu­
rę, trwałość, pewność itp., przy czyi:n, 
szczególnie eksponowane są  wskaz­
niki względne, jak stosunek mocy do 
ciężaru, powierzchni oporowej do 
ciężaru itp. 

Istotne etapy postępu w tych dzie­
dzinach związane są prawie zawsze 
z nowymi odkryciami i udoskonale­
niami w zakresie materiałów kon- • 
strukcy j nych. 

Obecnie zarysowuje się wyraźna 
tendencja do wprowadzania nowych 
tworzyw, które oprócz bezpośrednie­
go podwyższania własności wytrzy­
małościowych umożliwiaj ą  realizację 
nowych idei konstrukcyjnych i tech­
nologicznych. Rozwiązania konstru�­
cyjne zmierzają do wykorzystama 
najwyższych własności wytrzymało­
ściowych na głównym kierunku �a­
prężeń, tj. formowaniu �l�n:entow 
zgodnie ze schematem obc1ązen. 

Szczególną uwagę skupiono na ma­
teriałach włóknistych, które są ele­
mentem przenoszącym obciążenia. 
Włókna te „zatopione" są w wype�­
niaczu, który pozwala na nadawame 
przedmiotowi żądanego ksz_tałtu. "." 
chwili obecnej opracowano 1 stosuJe 
się w praktyce wiele typó'-"-'. nośni­
ków (włókien), jak i wypełmaczy 
najczęściej żywice. 

Materiały te stanowią tworzywo 
konstrukcyjne o zupełnie innych 
własnościach zarówno konstrukcyj­
nych, jak i technologicznych, w sto­
sunku do stosowanych dotychczas 
metali. Pomimo że materiały te nie 
są jeszcze całkowicie zbadane i za­
sób w wiadomości o nich jest ogra­
niczony, doczekały się �uż wielu za­
stosowań i to na zasadmcze elementy 
konstrukcyjne, nawet w silnikach 
turbinowych. Tendencja  do wprowa­
dzania tych materiałów ciągle wzra­
sta, i to w sposób gwałtowny,_ C? 
zmusza do zainteresowania się mm1. 
Z tych względów wydaje się celowe 
omówienie choćby fragmentaryczne 
tworzyw zbrojonych (włókno + wy-
pełniacz). 

Własności materiału oraz jego za­
chowanie się zostaną omówione na 
przykładzie tworzywa opracowane�o 
przez firmę Rolls-Royce. Badama 
tam przeprowadzone wyjaśniają 
wiele charakterystycznych cech tych 

materiałów. Tworzywo składa się z 
włókien krzemu (Si02) o średnicy 

. 0,05 mm „zatopionych" w aluminium 
o wysokiej czystości przy stosunku 
tych składników 1 : 1 .  

Tworzywo zbrojone wykonane jest 
w ten sposób, że włókna tlenku krze­
mu pokrywane są czystym alumi­
nium przez bezpośrednie ich prze­
ciąganie przez kroplę roztopionego 
aluminium (rys. 1). Wstępne pokry­
cie aluminium zabezpiecza włókna 
przed uszkodzeniem w czasie dalsze-

4 

Rys. 1. Pokrywanie włókna tlenku_ krze­
m u warstwą czystego alum1n!um : 
1 - mechanizm podający w!okno 
tlenk·u k rzemowego do płomienia, 
2 - aluminium, 3 - włókno tlenku 
krzemowego, 4 - strefa pokrywa­
nia, 5 - rurka doprowadzaJąca od 
pieca z k ontrolowaną temperatu­
rą, 6 - bęben nawijaj ący 

6 b} 

go procesu,  a poza tym gwarantuje 
równomierne rozłożenie włókien w 
materiale zbrojonym - kompozycji 
włókna z wypełniaczem. Przedmioty 
wykonuje się przez prasowanie na 
gorąco. 

Zależność odkształceń w funkcji 
naprężeń jest sumą zależności nośni­
ka (włókna tlenku krzemu) i wypeł­
niacza (aluminium) rys. 2. Rysunek 
2a przedstawia przebieg obcią_żenia 
do punktu A. Widoczne są małe od­
kształcenia sprężyste aluminium i 
następnie duży zakres odkształceń 
plastycznych (linia, , ,kreska krop­
ka"). Linia przerywana obrazuje 
przebieg odkształceń sprężystych 
włókien, a linia ciągła - przedsta­
wia zależność kompozycji jako sumę 
wartości naprężeń w aluminium i we 
włóknach. Rysunek 2b przedstawia 
zależność przy obciążeniu do stanu A 
i odciążeniu do stanu B. Jak widać z 
rysunku, w punkcie B istnieją . nie­
wielkie naprężenia ściskające w wy­
pełniaczu równoważone naprężenia:­

mi rozciągającymi w nośniku. Na ry­
sunku 2c uzupełniono wykres prze­
biegiem zależności przy wtórnym 
obciążeniu od stanu B do A. Dalsze 
cykliczne obciążenie będzie dawało 
(całkowicie powtarzalny) wykres 
dwu pętli zamkniętych, widocznych 
na rys. 2c. Deformacje plastyczne za­
chodzące w wypełniaczu mają istot­
ny wpływ na własności mechanicz­
ne tworzywa zbrojonego. 

Moduł sprężystości, liczba Poisso­
na i inne są zależne od stanu naprę­
żeń, nawet w normalnie stosowanym 
zakresie obciążeń. Oczywiście od­
kształcenia plastyczne wpływają 
również na wytrzymałość zmęczenio­
wą i zdolność tłumienia drgań. 

Wytrzymałość tworzywa jest zde­
cydowanie wyższa od innych dotych-

C} 

--- Kompozycja 
E B ___ _ _ ___ / E  B • /c L_ _ _ _ _ _ __ _ . 

- - - -- Tlenek krzemu 
-·-· - Aluminium 

Rys. 2. Przebieg funkcji naprężenia - odkształcenia dla materiału zbro­
j onego : . . • d t B a _  obciążenie do stanu A, b - odc1ązeme od stanu A o s anu , 
c - powtórne obciążenie do stanu A 
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czasowych stopów aluminium, jak to 
widać z rys. 3, i to w temperaturze 
normalnej i podwyższonej. Nowa 
kompozycja włókna z tlenku krze­
mowego z aluminium ma wytrzyma­
łość około 77 kG/mm2 (przy optymal­
nych parametrach procesu osiągnąć 
można nawet 1 45 kG/mm2).  Do 200 °C 
wytrzymałość utrzymuje się w gra­
nicach 70 kG/mm2, a w temperaturze 
400 °C wynosi jeszcze 39 kG/mm 2. 

ąo- -· 

80 

60 
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'& \2 
� 40 ---j........\-+---l-----'1�-+----I 
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30 _ _ 4 
- --- ..... 

{} 200 400 t[°CJ 
Rys. 3. Wytrzymałość na rozerwanie w 

funkcj i  temperatury: 
1 - tworzywo zbrojone, 2 - stop 
aluminiowy 7079 Al, 3 - stop alu­
miniowy RR58, 4 - stop 100/o S AP 
Al (aluminium-tlenek-aluminium) 

Omawiana kompozycj a  utrzymuje 
dużą wytrzymałość w temperaturach 
działających w ciągu długiego okre­
su czasu. Tworzywo charakteryzuje 
również atrakcyjna odporność na 
pełzanie, np. przy naprężeniach 2 1  
kG/mm2 w temperaturze 340 ° C  do 
400 °C działających w ciągu 100 go­
dzin wydłużenia były niemożliwe do 
zmierzenia. 

Zdolność tłumienia drgań tworzy­
wa jest bliska wartościom dla żeli­
wa, a nawet dla większych obciążeń 
przewyższa go, jak to widać z rys. 4. 

Tworzywo zbrojone ma unikalne 
własności przeciwzmęczeniowe. Przy 
powtarzalnych obciążeniach prze­
miennych może powstać w wypeł­
niaczu pęknięcie zmęczeniowe, ,,za-

GJ I= 95% gram/.: pewności 
/ f-----ł----+----ł 
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% 
!;::: D,! 1-----+-

-
_-.,,,.c::.L_µL..-

-
--ł 

i D,051-----�cJ,.,,q:;.I..--I---+------+ 
� � 
·g_ 0,0! l--------1f.....j.,O.::::..........=;i4�-_J.......j 
� 0,005 1-----+---r----+---'-4---ł 

D,00I o----5-=-----i..,_D_o[i=k-G,�m--!.m2} 

Rys. 4. Zdolność tłumienia d rga11 w funk­
cji napręże11: 

20 

1 - tworzywo zbrojone, 2 - żeliwo 
o wysokiej zdolności tłumienia, 
3 - stop aluminiowy RR58, 4 � stal 

mykane" przez włókna tlenku krze­
mu, w których występują n apręże­
nia rozciągające. Dzięki temu two­
rzywo może przenosić znacznie więk­
sze wartości pęknięć zmęczeniowych 
przed pęknięciem całkowitym. Na­
tomiast pęknięcie włókien powoduje 
natychmiastowe pęknięcie całego u­
kładu. Zachowanie się tworzywa 
zbrojonego zależy od poziomu obcią­
żeń oraz od stosunku nośnika do wy­
pełniacza. Również w zakresie 

:;;---. 
g 3  

� 2 
� 21---------�- --+-"d""'---1----,,4---- 3 

� 
� f  

O 400 800 1200 
Ciśnienie prasowania [k6/cm2] 

Rys. 5. Wytrzymałość na rozrywanie wią­
zania wypełniacza (aluminium) w 
tworzywie zbrojonym w zależno­
ści od ciśnienia, temperatury i 
atmosfery procesu wytwarzania : 
1 - 500 °c wodór, 2 - 500 °c po­
wietrze, 3 - 450 °C powietrze 

innych własności, j ak udarność itp. 
tworzywo zbrojone wykazuje wyż­
szość nad jednolitym materiałem 
(stop aluminiowy). 

Wytrzymałość wiązania się wypeł­
niacza mierzy się przez rozrywanie 
próbki w kierunku prostopadłym do 
kierunku włókien. Wytrzymałość ta 
jest różna, zależnie od warunków 
procesu wytwarzania. Dla omawia­
nego tworzywa przedstawiono tę za­
leżność na rys. 5. 

Do łączenia elementów wykona­
nych z tworzywa zbrojonego (alumi­
nium + tlenek krzemu) można stoso­
wać sposoby mechaniczne, zgrzewa­
nie ciśnieniowe lub ew. lutowanie 
twarde i miękkie. Nie wolno nato­
miast spawać a także należy unikać 
wiercenia i gwintowania bezpośred­
nio w tworzywie. 

Firma Rolls-Royce ma duże do­
świadczenie w zastosowaniach two-

rzyw zbrojonych, które zdobyła w 
związku z rozwojem silni_ków piono­
wego startu, a zwłaszcza silnika RB 
108 o ciągu 1 040 kG i stosunku ciąg� 
do ciężaru 8 ,7 : 1 .  Z wersji tej w wy­
konaniu_ głównie metalowym, po 
zmianach konstrukcyjnych i wpro­
wadzeniu większej ilości tworzywa 
zbrojonego powstał silnik RB.162 0 
ciągu 2000 kG i stosunku ciągu do 
ciężaru 1 6  : 1 .  Obecnie powstająca 
trzecia generacja będzie mieć ciąg 
4 100 kG i stosunek do ciężaru 20 : 1 .  
Wszystkie trzy generacje pokazano 
na rys. 6 .  

Przewiduje się równocześnie, że 
dalsze prace rozwojowe i wprowa­
dzenie nowych tworzyw zbrojonych 
i w większych ilościach umożliwi w 
ciągu następnego dziesięciolecia 
osiągnięcie stosunku ciągu do cięża­
ru rzędu 40 : 1 do 50 : 1 .  

W silniku RB. 162 zastosowano 
włókno szklane łączone żywicą epo­
ksydową. Tworzywo to poza zaletami 
tworzyw zbrojonych pozwala na wy­
raźne obniżenie kosztów produkcji. 
Dla przykładu można podać, że 400/o 
silnika RB.162 wykonane jest z two­
rzywa zbrojonego, a pochłania tylko 
1 50/o kosztów całego silnika. Z two­
rzywa zbrojonego wykonuje się obie 
połówki obudowy sprężarki, łopatki 
kierownicze i ło_patki wirnikowe 
sprężarki z wyjątkiem łopatek wir­
nikowych pierwszego stopnia, które 
są ze stopu aluminiowego. Do zalet 
tworzywa zbrojonego należy sposób, 
w jaki łopatki ulegają uszkodzeniu 
wskutek uderzenia :  zamiast łamać 
się u podstawy rozwarstwiają się i 
rozszczepiają stopniowo łupiąc się na 
drobne włókniste cząstki. Łopatki z 
tworzyw zbrojonych wykazują rów­
nież dużą odporność na erozję. 

Tworzywa zbrojone włóknem 
szklanym są również ważnym mate­
riałem wyjściowym do konstrukcji 
elementów w innych przemysłach, 
np. budowy silników elektrycznych, 
lekkich izolatorów itp. Materiał ten 
przewiduje się również jako podsta­
wowy do nowych pojazdów szyno­
wych projektowanych obecnie na za­
kresy prędkości 240 do 850 km/godz. 
Poza tym z tworzyw zbrojonych 

Rys. 6. T rzy . generacje_ siln�ka l}o_śneg'? firmy R olls-Royce, z tworzywem 
zbroJonym � z1mneJ c�ęsc1 s!lmka. Ciąg i stosunek ciągu do cię­
zaru w koleJnych wersJach wynosi odpowiednio 1 040 kG i 8 7 : I 
2000 kG 1 16 : 1, 4100 kG i 20 : I ' ' 



wykonano już korpus silnika rakie­
towego o średnicy 4 metrów. Obecnie 
technikę tę stosuje się do wykonania 
przewodów wodociągowych o śred­
nicy do 3 m.  

Wyjaśnienie zalet materiałów włó­
knistych zawiera tablica. Jako para­
metr porównywalny należy przy jąć 
moduł właściwy i wytrzymałość wła­
ściwą,  tj . wartości modułów i wy­
trzymałości sprowadzone do ciężaru 
właściwego równego jedności .  Pierw­
szy parametr charakteryzuje sztyw­
ność, a drugi wytrzymałość przy zało­
żeniu ciężaru właściwego dla wszyst­
kich porównywalnych, tworzyw rów­
nego jedności. W tablicy sześć pierw­
sz,ych pozycji dotyczy materia­
łów tradycyjnych i widać, że mo­
duł właściwy jest prawie równy dla 
wszystkich i wynosi około 2,7 • 105 

kG/cm2, a wytrzymałość właściwa 
waha się w granicach od 4,4 do 29 
kG/mm2• Pozostałe pozycje tablicy 
obejmują dane włókien i krysztatów 
włosowatych względnie włókien wło­
sowatych (angielska nazwa „whis­
ker") . Moduł właściwy jest tu kilka 
do kilkunastu razy większy, a wy­
trzymałość właściwa nawet kilkaset 
razy większa. 

Materiały te nie są niestety dosta­
tecznie opracowane i nie można ich 
stosować bezpośrednio na elementy 
konstrukcyjne z uwagi na brak cią­
gliwości i plastyczności. Obecnie je­
dynie technologia materiałów zbro­
jonych 12ozwala wykorzystać zalety 
materiałów włóknistych. Zatapianie 
włókien w innym materiale pozwala 
na rozdzielenie zadań eksploatacyj­
nych. Materiał wiążący, wypełniacz 
(zwykle jeden z gatunków żywic) 
przekazuje naprężenia na włókno­
nośnik, których zadaniem jest prze­
noszenie obciążeń. Dodatkowym za-

daniem wypełniacza jest osłona włó­
�ien J?rzed uderzeniami, korozją i 
mny�n przypadkami eksploatacyj­
nymi. Sama technika zbrojenia zna­
na ?Yła już dawniej ,  m.in. przy wy­
robie z betonu zbrojonego ciężkich 
korpusów obrabiarek. Zadania obec­
ne są jednak znacznie ostrzejsze. 

Dla podwyższenia jakości zbroje­
nia zastosowano znaną od 1920 r. 
metodę wytrącania, jak w stopach 
al��iniowych utwardzanych dysper­
syJme. Cząsteczki wytrącane zarów­
no w aluminium, jak i stalach wyso­
kowytrzymałych i stopach niklu są 
zwykle kryształami równoosiowymi. 
Kryształy wxdłużone w formie wło­
sowatej są znacznie lepszym czynni­
kiem w zbrojeniu konstrukcji. 

Podjęto olbrzymie wysiłki dla uzy­
skania nowych niemetalicznych włó­
kien i kryształów włosowatych o 
znacznie wyższych własnościach wy­
trzymałościowych, stawiając poważ­
ne zadania chemii. W chwili obecnej 
dostępna jest j uż na rynku świato­
wym pewna ilość takich materiałów 
a wśród nich włókna włosowat� 
azotku krzemu, tlenku aluminium· 
oraz włókna : szklane, węgla, boru 
i tlenku krzemowego. Oczywiście 
materiały te są niezmiernie drogie, 
zwłaszcza najwyższej jakości. Koszty 
ich gwałtownie spadają w miarę 
opracowywania technologii - dla 
niektórych ceny w ciągu roku spa­
daj ą nawet do wartości kilkuset­
krotnie niższych . Najbardziej obie­
cującym materiałem w chwili obec­
nej są włókna węgla produkowane 
w USA, Wielkiej Brytanii i Japonii. 
Są przynajmniej sześciokrotnie moc­
niejsze od włókien szklanych. Naj ­
lepsze ich gatunki dysponuj ą wy­
trzymałością 2- i 3-krotnie większą 
od wytrzymałości stali, przy ciężarze 

Porównanie własności niektórych materiałów dotychczasowych z włóknami 
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żelazo 40 21,0 7, 8 2 ,69 5,1 
Aluminium \2 7,4 2,7 2, 74 4,4 
Tytan 55 11,8 4,5 2,62 12,2 
Szkło - 7,0 2,5 2,80 -
Drewno (wzdłuż włókna) - 1 ,3  0,5 2,60 -
Stal ulepszona 

(stabilizowana) 225 21,0 7,8 2,69 29,0 
Włókno szklane 

I (świeżo ciągnięte) 280 6,4 2 ,54 2,52 110,0 
Włókno szklane 

(używane) 162 6, 4 ! 2,54 2,52 64,0 
Włókna boru 245 42,0 2,5 16,8 98,0 
Włókna grafitu 140 17,5 1 ,5  11 ,7  93,0 
Włókna węgla 210 42,0 2,0 21,0 105,0 
Włókna włosowate grafitu 2100 70,0 2,2 31,8 956 O 
Włókna włosowate azotku 

krzemu 700 38,6 3,2 12,5 219,0 
Włókna włosowate 

węglika krzemu 700 49,0 3,2 15,3 219,0 
Włókna włosowate tlenku 

aluminium 1400 42,0 4,0 10,5 350 
Włókna tlenku krzemu 

w otulinie aluminium 145 - 2, 4 - 60,0 -
Włókna włosowate żelaza 

stali 1410 52,7 7, 8  6,7 181,0 

czterokrotnie mmeJszym od stali. 
Istotnym czynnikiem jest również to 
że włókna węgla dobrze współpracu� 
j ą  z żywicami termoutwardzalnymi 
(związki węgla), używanymi na wy­
pełniacze w materiałach zbrojonych 
włóknem szklanym. 

Początkiem tworzenia się włókien 
węglowych jest zwykle włókno wy­
konane przez człowieka : grupy akry­
lowe, jak poliakrylowe cyjanki alki­
lowe i inne, mogą być przekształco­
ne za pomocą pirolizy w wysokiej 
temperaturze (3000 °C) w czysty poli­
krystaliczny węgiel o własnościach 
jak w tablicy. Obecnie produkuje się 
włókna węglowe o długości 300 mm, 
lecz niedługo będą dostępne metody 
produkcji włókien ciągłych, a ko­
szty wykonania szacuje się na pozio­
mie kosztów wytwarzania berylu. 

Firma Rolls-Royce ma obecnie 
materiał zwany Hyfil, zawierający 
objętościowo 40 do 500/o włókien wę­
glowych o module właściwym pię­
ciokrotnie wyższym od tytanu przy 
równoczesnej dobrej wytrzymałości 
zmęczeniowej . Z materiału tego moż­
na kształtować następuj ące elementy 
silnika : cały zespół niskiego ciśnie­
nia, obudowę przedniego łożyska, 
korpus sprężarki wysokiego ciśnie­
nia, kanał wtórnego • przepływu i 
prawie połowę łopatek wirnikowych 
i kierowniczych sprężarki wysokiego 
ciśnienia. 

Elementy metalowe złożone mogą 
być zastępowane zespołami integral­
nymi formowanymi z-tworzywa zbro­
jonego. Jako wypełniacz stosuje się 
żywice epoksydowe i poliamidowe 
zapewniające resurs tysięcy godzin 
w temperaturze do 250 °C i resurs 
wielogodzinny w temperaturze 400°C. 
Ponadto kompozycje te mają dobre 
własności tłumiące, obniżając drga­
nia i hałas. 

Materiały te wykorzystuje się rów­
nież na elementy płatowca, m.in . w 
samolocie „Concorde". 

Następnym interesującym mate­
riałem są włókna · boru. Sam bor ma 
niektóre własności metali, a niektó­
re metaloidów. Materiał ten w for­
mie włókien o własnościach poda­
nych w tablicy dostępny jest w USA 
od 1965 roku. 

Włókna o średnicy 0, 10 mm są 
kompozycj ą cienkiego włókna wol­
framu o średnicy 0,013 mm oraz osa­
dzonego na nim, z par, czystego bo­
ru (bor sublimuje w temperaturze 
·2550 °C). Długość włókien dochodzi 
do 600 m, a wytrzymałość do 350 
kG/mm2 przy ciężarze właściwym 
mniejszym od aluminium. Ostatnio 
powstały możliwości wytwarzania 
włókna ciągłego czystego boru za po­
mocą wtryskiwania roztopionego 
boru (punkt topliwości 2300 °C) przez 
dyszę i zamrażaniu go, zanim roz­
padnie się na kropelki. 

Z włókien boru impregnowanych 
żywicą wykonano j uż owalny korpus 
silnika rakietowego o wymiarze po­
przecznym 150 mm metodą nawija­
nia, zbiornik ciśnieniowy na tlen dla 
kosmonautów, a także łopaty śmi­
głowca o parę metrów dłuższe od do­
tychczasowych. 

Dużą uwagę poświęca się wytrzy­
małym ceramikom, a szczególnie za-
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stosowaniu w technice specjalnych 
mieszanek żaroodpornych, ,lekkich i 
odpornych na zmianę kształtu i to 
zarówno w formie włókien, włoso­
watej, jak i materiałów objętościo­
wych. 

I tak wykonano, całkowicie z azot­
ków krzemu, udaną konstrukcję sil­
nika 250 cm3 z wirującym tłokiem. 
Były również prowadzone próby wy­
konania łopatek turbin z tego ma­
teriału. 

Azotek krzemu jest jednak ciągle 
kruchy. Wadę tę można zmniejszyć 
przez uważne konstruowanie. Istotną 
zmianę odporności na uderzenia 
można osiągnąć przez wzrost włó­
kien w ceramikach. Można to osiąg­
nąć przez obróbkę cieplną, gdyż za­
obserwowano, że niewielkie ilości za­
nieczyszczeń wewnątrz kryształu mo­
gą być wytrącane w dowolną struk­
turę włóknistą, bardzo podobną do 
rozproszeń włosowatych. Na tej za­
sadzie opracowywany jest tlenelt ma­
gnesu wunkt topliwosci 2800 °C) 
z wprowadzeniem jednej tysięcznej 
związków wapnia i cyrkonu w for­
mie włóknistej . Materiał przezna­
czony do budowy reaktorów atomo­
wych z uwagi na wysoką odporność 
korozyjną na roztopiony sód może 
stać się poważnym materiałem w 
wielu gałęziach techniki operującej 
w zakresie wysokich temperatur. 

Z podobnym nastawieniem prowa­
dzi się badania nad metalami opie­
rając się na znanym zjawisku utwar­
dzenia dyspersyjnego przez wytrą­
cone kryształy klinujące płaszczyzny 
poślizgów w metalach. Lepiej od 
kryształów równoosiowych klinuj ą  i 
wzmacniaj ą włókna i kryształy wło­
sowate. Obecnie trwają poszukiwa­
nia metody uzyskania takich wtrą­
ceń. 

Być może j ednak bardziej obiecują­
co wygląda realizacja tej idei przez 
tworzenie eutektyk dwumetalicz­
nych. Tworzenie roztworów dwu me­
tali o składzie eutektycznym, a na­
stępnie sterowanie procesem krzep­
nięcia umożliwia tworzenie nie­
zmiernie silnych kryształów włoso­
watych o długości około 1 mm rozło­
żonych równolegle względem siebie 
w stopie. Przekrój poprzeczny do osi 
włókien takiego stopu wykazuje 
strulj:turę analogiczną do tworzyw 
żywicznych zbrojonych włóknem -
równomierne rozłożenie włókien 
kryształów włosowatych jednego 
składnika stopu w drugim przy śre­
dnicy kryształu w kierunku prosto­
padłym do osi około 0,001 mm. 

Dotychczas przebadano stopy alu­
minium-nikiel, aluminium-miedź a 
obecnie prowadzi się badania �ad 
stopami nikiel-beryl, nikiel-bor 
tantal-węgiel. 

Wprowadzenie do techniki mate­
riałów włóknistych zmusiło do zmia­
ny metod wytwarzania - zdecydo­
wane odej ście od kosztownych me­
!o? obró��i mechanicznej, a przej ­
sc1e na rozne formy kształtowania i 
formowania głównie na zimno. 

�sz�ałty obrotowe wykonuje się 
głowme drogą nawijania włókien za­
�oczonych w wypełniaczu i następ-­
me uzupełnienie wypełniaczem. 
Technika ta ograniczała się dotych­
czas do włókien szklanych, lecz wy-
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tworzenie ciągłego włókna węglowe­
go pozwoli na użycie go do wszyst­
kich bardziej obciążonych konstruk­
cji. Podobnie będą wprowadzane i 
inne gatunki jak np. włókna boru. 

Części bardzo skomplikowane są 
kształtowane przez prasowanie, naj­
częściej przy zastosowaniu mat za­
miast włókien. W ten sposób można 
wykonać elem.enty, których odtwo­
rzenie w metalu jest technicznie 
wprost niemożliwe. 

Przykładem może być śmigło po­
duszkowca, które dla obniżenia po­
ziomu hałasu, bez straty sprawności 
wymaga zastosowania skrętu 35° . 

Włókna zbrojone umożliwiają two­
rzenie elementów kombinowanych z 
zastosowaniem wkładek metalo­
wych, drewnianych, - z tworzyw 
sztucznych itp. 

Ponadto materiały te mają różną 
od metali wytrzymałość na rozciąga­
nie, ściskanie, moduł sprężystości itp. 

Dzięki swobodzie tworzenia z ma­
teriałów zbrojonych można tak for­
mować, ażeby wykorzystać najwięk­
szą ich wytrzymałość przez odpo­
wiednie usytuowanie w kierunku 
największych naprężeń. 

W firmie Rolls-Royce wykonano 
na tych zasadach łopatki sprężarki 
tworząc zamki łopatek przez zafor­
mowanie metalowego klina (zamek 
j est w kształcie j askółczego ogona) . 
Wykorzystano tu inne jeszcze zalety 
tworzyw zbrojonych - odchylaj ąc 
niektóre włókna od kierunku osio­
wego uzyskano żądany skręt i wła­
ściwe dostrojenie drgań skrętnych i 
poprzecznych. 

Stopień wykorzystania własności 
materiałów zbrojonych może być je­
szcze znacznie wyższy pod warun­
kiem odejścia od tradycyj nych me­
tod konstruowania i przyjęcie no­
wych rozwiązań. Przykładem mogą 
tu być wspomniane łopatki osadzone 
w tarczach. Dla ich osadzenia trzeba 
tworzyć bandaże na obwodzie tarcz, 
które w czasie obrotów dodatkowo 

Sekcja _ Lotnicza SIMP uważa się za kon­
tynuatorkę przedwojennego Związku Pol­
skich Inżynierów Lotniczych (znanego w 
polskim świecie lotniczym pod symbolem 
„ZPIL") . Nasze czasopismo „Technika 
Lotnicza i Austronautyczna" (do niedaw­
n!l :-- ,,Technika Lotnicza") jest miesięcz­
n_1k1�m Sekcji :i;,otniczej SIMP - podob­
nie Jak przedwoJenny periodyk p.n. ,,Tech­
nika Lotnicza" stanowił organ ZPIL. 

� _uwagi na to, że poszerza się dzialal­
n?sc Sekcji_ Lotniczej - będziemy w Kro­
mce bardziej eksponować informacje o 
pracach, Z�rządu Sekcji Lotniczej SIMP -
podobnie Jak to robiła Redakcja ,Tech-
niki" - przed 30 laty. 

Z d z i a ł a 1 n o ś c i S e k c j i L o t n i­
c z e  j S I M P 

1. :Z: dniem 1 marca br.  rozpoczął dzia­
łalnosć Oddział Sekcj i Lotniczej SIMP w 
św1dmku przy Oddziale Wojewódzkim 
SIMP w_ Lublinie. Po oddziałach Sekcji 
Lotnicze� w Rzeszowie, Poznaniu i Byd­
goszczy J est to J UŻ czwarta w kraju pla­
cowka naukowo-techniczna naszego Sto­
wa_rzyszeni�. Siatka organizacyjna zawią­
zuJe się więc szybciej w terenie niż w 
stohcy. Przewodniczącym Zarządu od­
działu w Świdniku został kol.  Stanisław 
Trębacz. 

obciążaj� . tarczę. wy!DagaJąc JeJ 
wzmocmema. RezygnuJąc z dotych­
czasowego sposobu osadzenia łopatek 
można wyeliminować bandaż i 
zmniejszyć ciężar całego zespołu. 

Rys. 7. Nowy sposólJ tworzenia zespołu 
tarcza-łopatki j est przykładem 
tendencji konstrukcyjnych w ma­
teriała ch zbrojonyc_h 

Przykład takiego integralnego zespo­
łu łopatek i tarczy, a równocześnie 
nowych form rozwiązań pokazuje 
rys. 7. Tak więc wprowadzenie ma­
teriałów zbrojonych może być rewo­
lucją w technice i to zarówno w za­
kresie osiągów materiałowych, tech­
nologii i metod wytwarzania, jak i 
metod konstrukcji. 
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KRONIKA 
2. Program Zarządu Sekcji Lotniczej 

�IMP - na najbliższy ok res - przewidu­
Je powołanie oddziałów Sekcji w War­
szawie, Bielsku-Białej i w Kaliszu. W 
WSK Kalisz odbędzie się w dn. 10 maja 
b r .  czwarta kolejna sesja wyjazdowa Za­
rząd_u SL. Przypomnijmy, że poprzednie 
wspolne posiedzenia zarządów: Sekcji 
Lotniczej i kół zakładowych SIMP odby­
ły się w WSK Rzeszów, WSK Świdnik i 
w Szybowcowym Zakładzie Doświadczal­
nym w Bielsku-Białej . 

3. Nie sprzedane egzemplarze 4-tomowe­
go wydawnictwa opracowanego na kon­
ferencję naukowo-techniczną pt. ,,Aktu­
alne Problemy Polskiego Lotnictwa" zo­
stały . przez Zarząd Sekcji Lotniczej bez­
płat!11e r_ozdzielone. Otrzymały je �- in. 
b1bhoteki zakładów i instytucji lotni­
czych, katedry lotnicze Politechniki War­
szawskiej, wyższe oficerskie szkoły lotni­
cze i redakcje czasopism lotniczych. 

4 . .  Zarząd Sekcj i Lotniczej nawiązał 
wspołpracę z Zarządem Głównym Towa­
rzystwa Przyj aźni Polsko-Radzieckiej. 
Według wstępnych ustaleń Sekcja Lotni­
cza włączy się do prowadzonej przez 
TPP� a_kcj i upowszechniania osiągnięć 
radz,eckieJ nauki i techniki zaś TPPR 
umo�liwi nawiązanie bezpośr�dnich kon­
taktow z kołami lotniczymi i astronau­
tycz3:ymi ZSRR. Zarząd s L prosi o zgla­
szan�e s ię  kolegów, chętnych do wygła­
szania (płatnych) odczytów. 
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NOWE SAMOLOTY O ZMIENNYM 
SKOSIE SKRZYDŁA 

Prototyp francuskiego bojowego 
samolotu ze skrzydłem o zmiennym 
skosie Marcel Dassault „Mirage" G 
(rys. 1) został pokazany po raz pier­
szy na wystawie paryskiej w 1967 r .  
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Rys. 1 

Jest to samolot dwumiejscowy napę­
dzany dwuprzepływowym silnikiem 
SNECMA/Pratt and Whitney TF306 
o ciągu z dopalaniem 9000 kG i roz­
wij ający prędkość Ma = 2,5. Długość 
samolotu wynosi 16,8 m, rozpiętość 
ze skrzydłem rozłożonym 13,0 m, 
skos krawędzi natarcia skrzydła roz-· 
łożonego 20°, skos krawędzi natarcia 
skrzydła złożonego 70°, ciężar samo­
lotu  pustego 10 OOO kG, ciężar star­
towy 18 OOO kG. 

Firma Dassault zaprojektowała 
poza tym jednomiejscowy samolot 
myśliwski ze skrzydłami o zmien­
nym skosie „Mirage" G-3M (rys. 2), 
przeznaczony do działania z lotnis-

Rys. 2 

kowców. Na budowę prototypu fir­
ma spodziewa się uzyskać kredyty 
państwowe, podobnie jak to miało 
miejsce w przypadku samolotu „Mi­
rage" G. 

Również angielska firma BAC 
(British Aircraft Corp.) zaprojekto­
wała (wspólnie z firmą Dassault) 
dwumiejscowy samolot bojowy o 
zmiennym skosie skrzydła (rys. 3). 
Do jego napędu przewidziane są 
dwa silniki dwuprzepływowe Bris­
tol Siddeley/SNECMA M45G o cią-

Rys. 3 

gu bez dopalania ponad 3000 kG i 
stosunku wydatków 1,5 : 1. Ciężar 
startowy samolotu ma wynosić 19 OOO 
kG. W.K. 

PRZYGOTOWANIA DO PRODUK­
CJI AMERYKAŃ°SKIEGO SAMO­
LOTU PASAŻERSKIEGO O SKRÓ-

CONYM STARCIE 

Amerykańska firma Sunrise Air­
craft Corp. rozpoczęła przygotowa­
nia do produkcji pasażerskiego sa­
molotu o skróconym starcie S-1600. 
Makieta .samolotu j uż uprzednio zo­
stała zatwierdzona przez FAA. Obec­
nie główne wysiłki są skierowane na 
stworzenie odpowiedniej powierzch­
ni produkcyjnej . któ.ra umożliwiłaby 
początkowo produkcję 10 samolotów 
miesięcznie. W La Mesa w Kalifornii 
zostaną zbudowane cztery prototypy 
oraz - w celu przyspieszenia termi­
nu rozpoczęcia programu prób w lo­
cie - oprzyrządowanie pomiarowe. 

S-1600 jest samolotem do przewo­
zu 24 pasażerów, napędzanym dwo­
ma turbinowymi silnikami śmigło­
wymi AiResearch TPE-331 o mocy 
760 KM. Trzeci silnik TPE-331 o mo­
cy 660 KM iest zabudowany w ogo­
nowej części kadłuba i służy jako 

pomocniczy agregat pokładowy. W 
czasie startu i lądowania silnik ten 
jest używany do napędu sprężarki 
Fairchild „Stratos", która m.in . do­
starcza energii do układu sterowania 
warstwą przyścienną, zapewniaj ące­
go samolotowi właściwości STOL. Po­
nieważ układ ten jest zasilany przez 
niezależny agregat, można regulować 

stosunek siły nośnej do ciągu sm1-
gieł przy stałym położeniu klap. 
Prędkość minimalna samolotu bez 
sterowania warstwą przysc1enną 
wynosi 160 km/h, ze sterowaniem -
100 km/h. W przypadku uszkodzenia 
sprężarki sterowanie warstwą przy­
ścienną odbywa się za pomocą ła­
dunków prochowych, które działając 
przez 60 sek umożliwiają wykonanie 
startu lub przyspieszenie samolotu 
do prędkości 190 km/h. O uszkodze­
niu sprężarki daje znać pilotowi sy­
gnalizacja optyczna i akustyczna. 

Ciężar całkowity samolotu S-1600 
wynosi 6460 kG, udźwig w czystej 
wersji towarowej 2720 kG, ekono­
miczna prędkość przelotowa 500 
km/h; zapas paliwa z pozostawieniem 
rezerwy na 45 min lotu zapewnia za­
sięg 2040 km. Długość startu na wy­
sokość 10 m ocenia się na 235 m, dłu­
gość lądowania z tej samej wysoko­
ści - 260 m, długość pasa startowe­
go wg F AA - 460 m, a w przypadku 
lotniska położonego na wysokości 
1800 m - 760 m. 

Cena samolotu z pełnym wyposa­
żeniem ma wynosić 595 OOO dol. Sa­
moloty S-1600 zamierza zakupić ok. 
15 linii lotniczych. 

W.K. 

NOWE PROJEKTY SAMOLOTOW 
PIONOWEGO STARTU 

Messerschmitt zaprojektował sze­
ścioosobowy samolot pionowego 
startu Me408 ze składanymi wirnika­
mi nośnymi (rys. 1). Dwa silniki tur­
binowe, zabudowane w ogonowej 

Rys. 1 

części kadłuba, napędzają w czasie 
startu i lądowania dwa czterołopato­
we wirniki, umieszczone na końcach 
skrzydła . W locie poziomym łopaty 
wirników są składane do tyłu, a sil­
niki są przełączane na napęd obudo­
wanego śmigła pchającego, które u­
możliwia osiągnięcie prędkości prze­
lotowej 800 km/h. 

Rysunek 2 przedstawia model sa­
molotu pasażerskiego Westland WE. 
02 o przestawialnych wirnikach. Sa­
molot ma przewozić 80 pasażerów z 
prędkością 600 km/h. Jego pierwszy 
lot jest zaplanowany na rok 1975. 
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Rys. 2 

Budowa samolotu WE.02 zostanie po­
przedzona próbami samolotu doś­
wiadczalnego z przestawialnymi 
wirnikami Westland WE.Ol (rys. 3), 
napędzanego dwoma sprzężonymi 

Rys. 3 

silnikami turbinowymi. Pierwszy lot 
tego samolotu jest przewidziany na 
rok 1971 .  W.K. 

SMIGŁOWIEC BOLKOW B0105 

\V czasie rozwoj u lekkich śmi­
głowców obserwacyjnych dla woj sk 
lądowych powstało zagadnienie wy­
korzystania tych śmigłowców lub 
śmigłowców podobnych do celów cy­
wilnych. Logiczne wydaje się zasto­
sowanie ich jako śmigłowców służ­
bowych. śmigłowce lepiej nadaj ą się 
do podróży służbowych niż samoloty, 
ponieważ nie wymagają lotnisk. Jed­
nak konwencjonalne śmigłowce wy­
kazuj ą  szereg wad, które hamuj ą 
wprowadzenie ich do użytku pry­
watnego i użytku przedsiębiorstw : 

- są one w zasadzie niestateczne 
i w związku z tym trudne do pilo­
tażu, 

- ich układ wirnikowy jest skom­
plikowany i kosztowny w eksploa­
tacj i ,  

- ich niezawodność pracy nie jest 
zadowalaj ąca, co wiąże się ze skom­
plikowanym układem przeniesienia 
mocy i zastosowaniem tylko jednego 
silnika. 

Wady te są wspólne wszystkim cy­
wilnym wersjom lekkich śmigłow­
ców obserwacyjnych różniącym się 
od pierwowzorów najwyżej użyciem 
silnika o większej mocy. Zaistniała 
wobec tego potrzeba budowy śmigło­
wca przezna czonego specjalnie do 
podróży służbowych. Zadania tego 
podj eła się firma Bolkow. 

Jednym z pierwszych kroków firmy 
Bolkow w dziedzinie śmigłowców 
była budowa dwułopatowego wir- . 
nika z tworzywa sztucznego wzmoc-
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nionego włóknem szklanym. Próby 
w locie i próba długotrwała wykaza­
ły zalety tego· wirnika : d użą elas­
tyczność i dużą wytrzymałość zmę­
czeniową przy małym ciężarze. Po­
dobno właśnie ten wirnik dał począ­
tek koncepcji wirników sztywnych, 
bezprzegubowych. Jak wiadomo, 
śmigłowce wyposażone w takie wir­
niki wykazały większą stateczność 
dynamiczną i sterowność, jak rów­
nież większą niezawodność pracy 
przy prostszej obsłudze. W międ zy­
czasie grupa studiów firmy przeana­
lizowała wymagania, j akie powinien 
spełniać śmigłowiec przeznaczony • 
do celów służbowych. Stwierdzono, 
że największe szanse rynkowe miał­
by śmigłowiec 4+5-osobowy o cięża­
rze startowym 1 500 do 2000 kG. W 
czasie opracowywania założeń do 
śmigłowca służbowego - któremu 
nadano oznaczenie BO 105 - prze­
prowadzano próby doświadczalnego 
wirnika bezprzegubowego o średnicy 
G m, a następnie wirnika o średnicy 
10  m .  Dzięki pomyślnym wynikom 
tych prób można było zastosować 
sztywny wirnik w projektowanym 
śmigłowcu. śmigłowiec postanowio­
no poza tym wyposażyć w dwa tur­
binowe silniki - przy kosztach wy­
twarzania zwiększonych tylko o 100/o 
w stosunku do śmigłowców jednosil­
nikowych - przy założeniu, że moc 
j ednego silnika będzie wystarczająca 
do lotu poziome.go przy nie pracują­
cym drugim silniku. Firma BMW 
(obecnie MAN Turbomotorenwerke) 
podj ęła się rozwoju j ednowałowego 
silnika turbinowego 6022. Założono, 
że śmigłowiec poza obszerną kabiną 
będzie miał pomi eszczenie towarowe, 
możliwie w środku ciężkości, dostęp­
ne od tyłu . Jako prędkość maksy­
malną przyjęto 250 km/h. 

Rozwój śmigłowca BO105 rozpo­
czął się w 1964 r . Pierwsze dwa pro­
totypy (Vl i V2) zostały zaopatrzo­
n e  - do początkowej fazy prób w 

locie - w silniki Allison T63 i wir­
nik śmigłowca Westland „Scout". Do 
prób sztywnego wirnika o średnicy 
10  m przyłączyła się francuska firma 
Sud-Aviation oddaj ąc do tego celu 
śmigłowiec „Alouette"2. Dzięki temu 
prototyp V2 można było później wy­
posażyć w wirnik bezprzegubowy. 
Trzeci prototyp - V3 - (zbudowany 
po zniszczeniu na ziemi wskutek re-

zonansu prototypu Vl) został od po­
czątku zaopatrzony w silniki MAN 
6022-A3 o mocy 375 KM i sztywny 
wirnik z tytanową głowicą. Prototyp 
ten był pokazany na wystawie w Pa­
ryżu w 1967 r. 

!stniej e przeko!łanie, że śmigło­
wiec BO105 będzie przewyższał każ­
dy dostępny obecnie na rynku lekki 
śmigłowiec dzięki sztywnemu wirni­
kowi i dwóm silnikom oraz możliwo­
ści wykonywania lotów IFR. Silniki 
które mogą być zasilane naftą, ben� 
zyną samochodową i benzyną lotni­
czą, maj ą rezerwę mocy wystarcza­
j ącą do lotu jednosilnikowego i do 
zap�wnienia dobrych osiągów w wy­
sokich temperaturach otoczenia i na 
d użych wysokościach. Przewiduje 
się następujące zastosowania cywil­
n e  śmigłowca BO 105 : służbowe, do­
stawcze, transportowe, policyjne sa­
nitarne, szkoleniowe i gospod;rcze 
oraz zastosowania woj skowe - szko­
lenie pilotów, zadania obserwacyjne 
i rozpoznawcze, transportowe i bojo­
we, służba ratunkowa i sanitarna 
zadania morskie i specjalne. Cen� 
śmigłowca została ustalona na 
550 OOO  DM w przypadku serii liczą­
cej 200 sztuk. 

Dane śmigłowca 

Długość bez wirnika 
Szerokość kadłuba 
Wysokość z wirnikiem 
Średnica wirnika 
średnica śmigła 

ogonowego 
Ciężar własny 
Ciężar startowy 
Ciężar użyteczny 
Prędkość maksymalna 
Prędkość przelotowa 
Prędkość wznoszenia 

na mocy trwałej 
na j ednym silniku 

Wysokość zawisu 
z wpływem ziemi 

na mocy startowej 
na mocy trwałej 

Wysokość zawisu bez 
wpływu ziemi 

8,55 m 
1,50 m 
2,90 m 
9,80 m 

1,90 m 
1070 kG 
2000 kG 
930 kG 
250 km/h 
225 km/h 

9 misek 
1 misek 

5600 m 
4200 m 

na mocy startowej 4000 m 
na mocy trwałej 2000 m 

Pułap praktyczny w locie 
poziomym 6000 m 

Zasięg przy pełnym cię­
żarze startowym 450 km 
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Czas lotu z dodatko-
wym zbiornikiem 6 h 
Na załączonym wykresie przedsta­

wiono zasięg śmigłowca w zależności 
od wysokości lotu, ciężaru startowe­
go i zapasu paliwa w locie z dwoma 
i j ednym silnikiem, przy czym w 
pierwszym przypadku silniki pracu­
ją na 800/o mocy trwałej , a w dru­
gim - silnik rozwija moc trwałą. 
Przy zapasie paliwa 530 kG stosuje 
się dodatkowy zbiornik. 

W.K. 

ROZWOJ ATOMOWEGO SILNIKA 
RAKIETOWEGO 

NIEMIECKO-AMERYKAŃSKA 
SONDA SŁONECZNA 

Na rozwój amerykańskiego atomo­
wego silnika rakietowego przyznano 
na rok budżetowy 1968 kredyty w 
wysokości 91 milionów dolarów. Do­
tychczas NASA wydatkowała na roz­
wój tego silnika - odbywający się 
w ramach programu „Rover" - mi­
liard dolarów. Od pewnego czasu w 
Jackass Flats (Newada) przeprowa­
dza się próby reaktora „Phoebus" lB.  
Silnik, którego ciąg ma wynosić 
90 OOO kG, będzie służył do napędu 
trzeciego stopnia udoskonalonej ra­
kiety „Saturn" 5 w jej lotach do 
Marsa i Jowisza. 

W.K. 

PROJEKTY SILNIKOW 
RAKIETOWYCH BOLKOW 

Firma Bolkow GmbH zajmuj e się 
rozwoj em silników rakietowych na 
mieszane materiały pędne oraz 
silników strumieniowo-rakietowych. 
Pierwsze z nich pracują na stałym 
paliwie, składającym się z tworzywa 
sztucznego związanego metalicznym 
lepiszczem. i ciekłym utleniaczu, któ­
rym jest kwas azotowy. Od silników 
na mieszane materiały pędne ocze­
kuje się dużych impulsów j ednost­
kowych i możliwości łatwego stero­
wania ciągu w szerokich granicach. 

Silnik strumieniowo - rakietowy 
składa się z silnika rakietowego, pra­
cującego na stałym paliwie ubogim 
w utleniacz, i silnika strumieniowe­
go stanowiącego osłonę silnika ra­
kietowego. Dopalanie paliwa o dbywa 
się w komorze silnika strumieniowe­
go. Pierwszy tego rodzaj u silnik 
opracowała amerykańska firma 
Marquardt. W porównaniu z czy­
stym silnikiem strumieniowym sil­
nik strumieniowo-rakietowy wyka­
zuje mniejsze jednostkowe zużycie 
paliwa, większy ciąg j ednostkowy, 
większą niezawodność pracy i moż­
liwość pracy w szerszym zakresie 
prędkości lotu. Silniki strumieniowo­
-rakietowe firmy Bolkow są prze­
znaczone do napędu taktycznych po­
cisków kierowanych, rozwij aj ących 
przy ziemi duże prędkości naddźwię­
kowe i mających duży zasięg. Bierze 
się również pod uwagę możliwość ich 
zastosowania jako napędu odzyski­
wanych stopni rakiet nośnych i 
transportowców kosmicznych. 

W.K. 

Początek programu rozwoj u nie­
miecko-amerykańskiej sondy sło­
necznej sięga 1966 r., gdy rządy obu 
państw zawarły porozumienie w tej 
sprawie. Na zlecenie niemieckiego 
ministerstwa badań naukowych przy­
stąpiono w NRF do opracowania pro­
j ektu sondy. W pracy tej biorą 
udział :  instytut fizyki i astrofizyki 
(Maxa Plancka), instytut lotnictwa i 
astronautyki, instytut geofizyki i me­
teorologii politechniki w Brunszwi­
ku, instytut czystej i stosowanej fi­
zyki j ądrowej uniwersytetu w Kilo­
nii i in. Ogólne kierownictwo przed­
sięwzięcia należy do ośrodka astro­
nautyki w Monachium. 

Analiza technicznej strony progra­
mu została przeprowadzona przez 
firmę Bi:ilkow i ERNO. Analiza ta 
dała w wyniku koncepcj ę sondy cał­
kowicie stabilizowanej o ciężarze 145 
kG, przy czym 30 kG przypada na 
aparaturę naukową. Do stabilizacj i 
położenia wg Słońca i gwiazdy Cano­
pus przewidziano układ dysz steru­
j ących na zimny gaz. Do przekazy­
wania danych na Ziemię ma być za-
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stosowany nadaj nik o mocy 3 W, z 
płaską anteną kierunkową i o często­
tliwości 100 bitów na sek. Odbiór bę­
dzie się odbywał za pomocą amery­
kańskiej sieci anten do głębokiego 
badania kosmosu. Jako źródło prądu 
zastosuje się krzemowe przetworni­
ki słoneczne, zamocowane na wy­
sięgnikach, których kąt w stosunku 
do promieni Słońca będzie zmniej ­
szał się - w miarę zbliżania się 
do Słońca - o d  90° do 1 0°. Regulacj a 

temperatury będzie się odbywać za 
pomocą folii mylarowo-kaptonowej i 
żaluzj i, umieszczonych na zwróconej 
ku Słońcu stronie sondy. Według 
oceny ERNO rozwój sondy bęózie 
trwał cztery do pięciu lat. Udział 
finansowy NRF w programie określa 
się na 150 OOO OOO DM. 

Sonda ma być wystrzelona w la­
tach 1973-74 za pomocą rakie­
ty amerykańskiej (, ,Atlas-Agena", 
,,Atlas-Centaur" lub „Uprated Sa­
turn" 1) .  Po 97 dniach lotu sonda ma 
osiągnąć najmniejszą odległość od 
Słońca wynoszącą 0,3 jednostki 
astronomicznej (1 jednostka astrono­
miczna na rysunku lAE - wynosi 
150 OOO OOO km) . Do wykonania jed­
nego pełnego obiegu sonda będzie 
potrzebować 194 dni. ,,Życie" sondy 
ma wynosić j eden rok, dzięki czemu 
będzie ona mogła przynajmniej dwu­
krotnie przej ść przez perihelium, w 
którym będą dokonywane badania 
naukowe. 

Przewiduje się przeprowadzenie 
pięciu zasadniczych doświadczeń: 

1,0 AE 0,75AE 0,5AE 

1)  pomiaru wiatrów słonecznych, 
2) pomiarów magnetómetrycznych, 
3) obserwacj i promieniowania ko­
smicznego, 4) obserwacji światła zo­
diakalnego w ograniczonym zakre­
sie kątów heliocentrycznych i 5) bez­
pośrednich pomiarów pyłu między­
planetarnego. Jeżeli to będzie możli­
we ze względu na ciąg rakiety noś­
nej , zostanie zabudowany dodatkowy 
przyrząd do obserwacj i elektronów 
Słońca. 
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Na rysunku przedstawiono tor lo­
tu sondy. Oznaczają na nim : A -
Ziemia B - Słońce, C - obszar, w 
którym' nie jest możliwy odbiór ra-

diowy. Liczby na torze lotu podają 
ilość dni trwania lotu. 

W.K. 

NIEKTORE SZCZEGÓŁY SILNIKA JT9D 

Rozwój silnika dwuprzepływowe­
go Pratt and Whitney JT9D został 

\ 

''-,, ... ,,,,,_______ 

Rys. l 

oparty na programie badawc�YI:1, 
którego tematem było zagadmeme 
lekkich wytwornic gazu (1959-196 1). 

Rys. 2 

W 1962 r. opracowano projekt wstęp­
ny silnika doświadczalnego STF200 
o ciągu 13 600 kG, którego pierwsza 
próba odbyła się w kwietniu 1964 r. 
Silnik ten miał dwustopniowy wen­
tylator o stosunku wydatków 2: 1 .  
P o  zastosowaniu wentylatora j ed-

Rys. 3 
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nostopniowego o więk�zej _śre_dni­
cy '(-2,13 m) i zwiększenrn dz1ęk1 te-

mu stosunku wydatków do 3,4 : 1  -
połączone to było z konieczno­
nością zwiększenia ilości stopni tur-

biny niskiego ciśnienia - a ciągu do 
18 600 kG silnik został przedstawiony, 
jako JTF14, do konkursu na napęd 
samolotu transportowego C-5A. Jak 
wiadomo, silnik JTF14 przegrał kon­
kurs na rzecz silnika General Elec­
tric TF39 (o stosunku wydatków 8 :1 ) ,  
niemniej jednak firma zdecydowała 
się na jego dalszy rozwój w oparciu 
o własne środki finansowe. W ten 
sposób powstał silnik JT9D (rys. 1 ) ,  
który został później wybrany przez 
firmę Boeing do napędu pasażerskie­
go samolotu  747 oraz który prawdo­
podobnie znajdzie zastosowanie do 
napędu autobusów powietrznych. 
Zbudowano dwa prototypy o ciągu 
19 000 kG i stosunku wydatków 5 : 1. 
Szeroki program badań silników wy­
kazał, że zapewniają one osiągi obli­
czeniowe i spełniaj ą wszystkie wy­
magania pod względem konstrukcyj ­
nym. 

Jak j uż informowano w „Nowo­
ściach", silnik ma I-stopniowy wen­
tylator, 3-stopniową sprężarkę ni­
skiego ciśnienia, U-stopniową sprę­
żarkę wysokiego ciśnienia, pierście-

niową komorę spalania, 2-stopniową 
turbinę wysokiego ciśnienia i 4-stop­
niową turbinę niskiego ciśnienia. Sil­
nik j est ułożyskowany w czterech ło­
żyskach (po dwa na każdy wał), przy 
czym dwa przednie łożyska znajdu­
j ą  się we wspólnym korpusie. Łącz­
ny spręż wynosi 24 : 1 ,  a temperatura 
przed turbiną 1 118 °C, co wymagało 
zastosowania chłodzonych łopatek. 
Ciąg ma być zwiększony do 21 300 kG. 

Na rysunkach 2 i 3 pokazano obu­
dowę wentylatora i sprężarki niskie­
go ciśnienia. W tylnej częścf obudo­
wy znajduj ą się łopatki wylotowe 
wentylatora. Na połowie promienia 
łopatki są podzielone pierścieniem 
ze względu na różne wygięcia linii 
szkieletowej profilów. Między łopat­
kami znajduj e się 16  zastrzałów. W 
wewnętrznym kanale obudowy (wi­
docznym na rys. 3) są umieszczone 
wieńce łopatek kierowniczych sprę­
żarki niskiego ciśnienia. Dzięki wy­
sięgnikowemu ułożyskowaniu wen­
tylatora, w obudowie nie ma łożyska. 
Nie zastosowano również łopatek 
wlotowych wentylatora. średnica o­
budowy wynosi 2,4 m. Rysunek 4 
przedstawia turbinę niskiego ciśnie­
nia z wałem wewnętrznym. 

Poszczególne zespoły konstrukcyj­
ne silnika są montowane oddzielnie. 

Rys. 4 

Wirniki wyważa się przy montażu 
zespołów, bez wyważania w czasie 
końcowego montażu. 

W.K. 

NOWE PRZYRZĄDY POKŁADOWE 

Firma Aircraft Radio Corp. (ARC) 
podała szczegóły dotyczące nowych 
przyrządów pokładowych. Elektrycz­
ny giroskopowy wskaźnik kursu 
G-1 12A (1) o ciężarze 1 ,36 kG i 
sztuczny horyzont G-1 13A (2) o cię­
żarze 1,45 kG mają skale o średnicy 
7 ,6 mm, długość 1 7  ,2 cm i są zasilane 
prądem 0,9 A przy 14 V lub 0,35 A 
przy 28 V. Aby uzyskać dużą dokład­
ność i stabilność wskazań, zastosowa­
no wirniki o 1,5-krotnie większej 
masie i 2-krotnie większej pręd­
kości obrotowej niż w konwencjo­
nalnych przyrządach o napędzie 
pneumatycznym. Oba przyrządy bę­
d ą  dostarczane z gwarancją na 1200 
h lub 18 miesięcy. 
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Nowy transponder 506A (3) ma cię­
żar 2,45 kG i wymiary 9 ,5 X 8,9 X 

� 26, 7 cm. Skonstruowany z szero­
kim zas�os�waniem obwodów napy­
lan7ch 1 połprzewodnikowych może 
byc_ dostarczany na życzenie rów­
n iez w_ wersji z automatycznym po­
dawaniem wysokości. 

System. nawigacyjno-łącznościowy 
522A (�) J e�t najmniejszym, najlżej­
s�ym 1 naJdokładniejszym urządze­
niem tego typu. Składa się z fonicz­
nego nadajnika-odbiornika RT532A 0 

360 kanałach (na życzenie 380 kana­
łów) i odbiornika nawigacyjnego 
R-�42A . o 1 00 kanałach; mogą one 
byc _umieszczone we wspólnej lub 
oddz�elnych obudowach. Ciężar urzą­
dzenia 4,26 kG, wymiary 15 6 X 
X 5,9 X _25,6 cm. Odbiornik toru pod­
chodzenia R-543B ma ciężar 1 18 kG 
i wymiary 6,4 X 8,9 X 26,4 cm'. Jako 
wskażniki do tych urządzeń służą 
przyrządy IN-522A (tylko do VOR/ 
/LOC) i IN-543B (VOR/LOC i tor pod­
chodzenia) . 

Przyrządy są oświetlone od we­
wnątrz niebieskobiałym światłem. 

W.K. 

PRZYRZĄD DO ANALIZY 
GRUNTU KSIĘŻYCOWEGO 

Po pomyślnym lądowaniu na Księ­
życu pojazdu „Surveyor" 5 ( 10  wrze­
śnia 1 967 r .) przeprowadzono za jego 
pomocą pomiary mające na celu 
określenie elementów gruntu księży­
cowego . Służył do tego celu przyrząd 
składający się z pozłacanego pojem­
nika z otworem w dolnej części i z 
sześcioma radioaktywnymi źródłami 
promieni a (źródła te stanowił pier­
wiastek curium - 242) .  Przyrząd na­
świetlał promieniami a ok. 26 cm2 

K R�N I KA 
a Sekcja Lotnicza przy Zarządzie Głów­

nym SIMP rozszerza branżową sieć orga­
nizacyjną SIMP. Działają  już  obecnie trzy 
Oddziały Sekcji Lotniczej w Rzeszowie, 
Poznaniu i Bydgoszczy. Oddział S L  w Rze­
szowie wszedł j uż w d rugi rok d ziałal­
ności. Przewodniczącym jest mgr inż.  Ja­
cek, Filocha. 17 stycznia br. zorganizowa ­
ny został Oddział SL przy O dd ziale Wo­
jewódzkim S IMP w Pozna niu,  na czele 
z przewodniczącym mgr inż. M. Macie­
jowskim oraz sek reta rzem mgr inż. J. 
Szymankiewiczem. 

Wreszcie dn. 22.1. br. powstał Odd zia ł 
Sekcji Lotniczej przy Oddziale Woje­
wódzkim SIMP w Bydgoszczy. Przewod­
niczącym został mgr inż.  J. Łobocki, zaś 
sekretarzem H. Misiak .  

życzymy Kolegom owocnej pracy. 
e 30 stycznia br.  złożony został rządom 

ZSRR, W. Brytanii i USA dokument ra­
tyfikacyjny Rady Pa ństwa PRL, d otyczą­
cy układu o zasadach działalności państw 
w zakresie badań i użytkowania prze­
strzeni kosmicznej, ł ą cznie z Księżycem 
i innymi ciałami niebieskimi. 

a Podczas pobytu w Polsce min. obro­
ny Finlandii S.Suorttanen zwiedził w to­
warzystwie marszałka Spychalskiego 
Wyższą Oficerską Szkołę Lotniczą w Dę­
blinie . z historią lotnictwa polskiego i 
WOSL zapozna! min.  S .  Suorttanena do­
wódca wojsk lotniczych - g,en. Raczkow­
ski, następnie goście oprowadzani przez 
komendanta WOSL - pik. J. Kowalskie­
go zwiedzili d ęblińską „Szkolę Orląt". 

powierzchni Księżyca. Dwa detekto­
ry promieniowania a wychwyciły -
na sygnał z ośrodka w Pasadenie -
odbite od powierzchni cząstki a. Po­
za tym cztery detektory protonów 
przeprowadziły pomiary energii pro­
tonów z atomów elementów grun­
tu. O składzie gruntu wnioskowano 
na podstawie prędkości odbitych czą­
stek a i poziomów energii protonów. 

W.K. 

• K omisja Samolotowa APRL pozytyw­
nie oceniła działalność aeroklubów w 
1967 r. w zakresie szkolenia i wyczynów. 
Pomimo wzrostu ilości imprez (do 56), 
zwiększyło się bezpieczeństwo lotów. Ja­
ko ważne zadanie na 1968 r .  postawiono 
wyselekcjonowanie i szkolenie młodzieży 
„utalentowanej lotniczo". Planuje się 
wyszkolić grupę k obiet w a krobacji wy­
czynowej. 

Powołano do życia Radę T renerów, któ­
ra będzie odpowiedzialna za przygotowa­
nie pilotów do imprez rajdowych i a kro­
bacyj nych . W skład Rady weszli trenerzy 
pa11stwowi mgr A. Flis i mgr W. Koziel­
sld oraz trenerzy okręgowi - znani a kro­
baci - St. Ackerman, St. Kasperek, E.  
Mikołajczyk i St. Studencki. 

Komisja samolotowa zatwierdziła zało­
żenia wstępne samolotu szkolno-trenin­
gowego, z którymi A ereklub PRL ma w 
naj bliższym czasie wystąpić do prze­
mysłu. 

a P ZL *) zapewn ia j ą  wszystkim u czest­
nikom XI Szybowcowych Mistrzostw 
Swiata, startującym na własnych szy­
bowcach polskiej produkcji oraz użyt­
kującym polskie przyrządy pokład owe, 
bezpłatny serwis techniczny w zak resie 
bieżących napraw uszkodzeń wynikłych 
w trak cie rozgrywania k onkurencj i. 

a Staraniem za rządów a eroklubów: 
Lubelskiego i Robotniczego z WSK Swid­
nik w końcu lutego odbyły się IV Lubel­
skie Zimowe Zawody Samolotowe na lot­
nisku w Radawcu. W Zawodach wzięło 
udział 13 załóg na samolotach PZL-101 
. , Gawron", z 9 aeroklubów regionalnych. 
Zwyciestwo odniosła za łoga R. Kasperek 
i E. Milcarz z A eroklubu Robotniczego 
w Swidniku. 

*) Jest to eksportowy znak firmowy pol­
skiego przemysłu lotniczego. 

e Aeroklub Wroclawski wybija się na 
cz_olo w tabeli rekordów krajowych skocz­
k aw spadochronowych. Na 61 rekordów 
ustanowionych przez 8 aeroklubów -
Wroclawowi przypadło 20 przed K rosnem 
(18) i Łodzią (15). 

' 

e W A eroklubie PRL w Warszawie od­
było . się w styczniu br.  pierwsze posie­
d zenie, powołanego przez prezesa APRL 
Kolegium Redakcyjnego ZG APRL. Omó­
wiono na nim wstępne sprawy wydawni­
cze oraz dol{onano oceny nowo wyprodu­
kowanego przez Wydział Filmu i Fotofil­
mu z VII Kraj owego Zjazdu pn. , ,Lotni­
cza wiosna".  

e W Rzeszowie odbyła się 5-dniowa 
narada przedstawicieli lotnictwa cywilne­
go k rajów - członków RWPG. Omówio­
no na niej m.in. wprowadzane obecnie 
zmiany w d otychczas stosowanych for­
mach planowania lotów. 

• Statystyka 40-letniego jubilata PLL 
,,Lot" wykazała, że w 1967 r. r uch pasa­
żerski na liniach krajowych wzrósł o 
5R0/o, zaś na zagranicznych o 180/o, w po­
równani u do 1966 r. Przewozy pocztowe 
wzrosły odpowiednio o 540/o i 1 30/o , zaś 
przewozy towarowe zwiększyły się ogó­
łem o 100/o. 
e Praca przewozowa PLL „Lot" opiera 

się na d oświadczonym personelu latają­
cym. Przedsiębiorstwo to szczyci się obec­
nie trzema pracownikami, którzy zaliczyli 
sobie 5 milionów przelecianych kilome­
t rów, ponadto zatrudnia 28 czterokrot­
nych milionerów, 38 - trzykrotnych, 42 -
ze stażem dwumilionowym i 35 - z prze­
kroczonym 1 milionem km. Wśród wy­
mienionych j ubilatów j est 15 stewardess. 

a Klub Seniorów Lotnictwa przy Aero­
klubie PRL zorganizował spotkanie, na 
którym mgr inż. W. Litwinowicz zapoz­
nał członków Klubu z historią braci -Li­
lienthal .  Słuchacze dowiedzieli się z po­
gadanki, że słynny inżynier-wynalazca 
Otto Lilienthal (który zginął w 1896 ro­
ku przy oblotach swego szybowca) miał 
brata Gustawa a rchitekta, z którym 
wspólnie budowali pierwsze maszyny 
cięższe od powietrza. Gustaw przeżył 
Ottona, a pozostawił po sobie nową kon­
strukcję szybowca. Bracia wyprodukowa­
li i sprzedali za granicę około 200 szy­
bowców. 

8 W Wyższej Szkole Rolniczej w Olsz­
tynie mieści się stacja obserwacji przelo­
tów sztucznych satelitów Ziemi. Stacja 
ta przeprowadziła już ponad 8000 obser­
wacji, których wyniki przekazała do 
ośrodka koordynuj ącego międzynarodo­
we obserwacje w Moskwie. 

• Najstarszy lotnik polski 82-letni inż. 
Michcti Scipio del Campo jest posiada­
czem licencji lotniczej nr 9. W począt­
kach bieżącego stulecia hył wykładowcą 
w warszaw�kim towarzystwie lotniczym 
. .Aviata". W 191 2 r .  demonstrował lot w 
Czestochowie. Obecnie mieszka w Kato­
wicach. 

a Najstarsza polska wojskowa uczelnia 
lotnicza „ Szlrnła Orląt" w Dęblinie w 
dniu 17 ma rca br. uzyskała prawa wyż­
sz'!j uczelni. Następnego dnia - w nie­
d ziele - odbyła sie uroczystość przysie­
gi i immatryk11lac.i i  podch orążych pierw­
szego roku studiów, którzy rozpoczęli 
naukę już w j ej czteroletnim cyklu. 

ft Prezes Rady Ministrów, Józef Cyran­
kie_wicz objął honorowy protektorat nad 
XI Szybowcowymi Mistrzostwami świata . 
APRL otrzymślł już  około 1no wstępnych 
zgłoszeń pilotów z 31 państw. 

a W dniach 12-23.VI br. odbędzie się 
w Lesznie XI Kongres Międzynarodowej 
Organiza cji Naukowo-Techniczne.i Szy­
bownictwa - OSTIV. W obradach Kon­
g resu (które od bywać �ie będą podczas 
szybowcowych mistrzostw świata) weź­
mie udział  wielu wybitnych specjalistów. 
Zarzad Główny APRL - jako organizator 
SMś i Kongresu - apeluje o nadsyłanie 
fachowych referatów. Będą one przyjmo­
wane do dnia rozpoczęcia obrad lecz szan­
sa wygłoszenia wiaże się z terminem o 10 
tygodni wcześniejszym. Zarząd OSTIV 
zorga nizuje sprzedaż swych publikacji 
lecz j edynie za dewizy. 

W dn .  2 .VI rozpoczyna się trening ekip 
biorących udział w Mistrzostwach ;  rów­
nocześnie przystępuje do pracy Między­
na rodowe Jury OSTIV mające wytypo­
wać najlepszy szybowiec w klasie stan­
dard·  

9.VI - nastąpi oficjalne otwarcie SMś 
12 .VI - otwarcie Kongresu OSTIV 
13-1 6.VI - sesja techniczna, 
17-18.VI - wycieczka (do SZD w Biel­

sku-Białej i Szkoły Szybowcowej „żar" 
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' 
lub d o  zakładu lotniczego we Wrocławiu 
i Szkoły Szybowcowej w Jeżowie) 

19-21.VI - sesja meteorologiczna 
22.VI - konferencja generalna i zakon­

czenie Kongresu 
23.VI - ogłoszenie wynikó_w konkursu 

OSTIV na najlepszy szybowiec w. klasie 
standard i - w czasie uroczystosci za-
kończenia SMŚ wręczenie nagrody 
konstruktorowi. 

Całkowity koszt uczestnictwa w K�n­
gresie wynosi za 1 dobę: d�a uczestni_k<?W 
zagranicznych - 10 dolarow, dla kraJo­
wych 240 zł. 

a Aeroklub PRL powoła! do życia Biu­
ro Prasowe Szybowcowych Mistrzostw 
świata. Biuro - pod kierownictwem red .  
M. Szyka - pracuje w sied_zi?i_e APRL 
przy ul. K rakowskie Przedmiescie 55. 

e Aeroklub PRL zawarł umowę z Prze<:!­
siębiorstwem Imprez Sportowych, w m:ysl 
J,tórej PIS przygotuje i będzie odpowie­
dzialne za stronę recepcyjną mistrzostw 
świata i kongresu OSTIV, a także za 
obsługę kwaterunkowa-żywieniową lua­
j owych i zagranicznych dziennikarzy oraz 
turystów, którzy przybędą na mistrzos­
twa. 

fD W Warszawie odbyła się konferencja 
kierowników działów reklamy towa­
rzyst..w lotniczych krajów s ocja istycz­
nych - , , Aerofłot" (ZSRR), ,,Bałkan" 
(Bułgaria), CSA (Czechosłowacja), ,,Inter­
flug" (NRD), , , JAT" (Jugosławia) ,  Malev 
(Węgry), PLL „LOT". • . 

Celem k onferencji była lrnordynaCJa 
działalności wszystkich towarzystw w 
d ziedzinie reklamy swoich usług oraz 
omówienie form ściślejszej współpracy. 

a Ogólna długość sieci stałych połączeń 
PLL LOT" osiągnęła w sezonie letnim 
1967 r '. '  38 371 km, w tym na liniach zagra­
nicznych ponad 32 tys. Obejmowała ona 
34 porty lotnicze : 23 - europejskie oraz 
Kair w Afryce i Bejrut w Azji,  a także 
9 w polskich miastach woj ewódzkich -
w Warszawie, Wrocławiu, Gdańsku, Ka­
towicach, K rakowie, Poznaniu, Szczeci­
nie, K oszalinie i Rzeszowie. 

Pośród 100 towarzystw komunikacji lot­
niczej zrzeszonych w IAT A - PLL „LOT" 
zajmują obecnie 45 miejsce. 

e Od 14 maja  br.  międzynarodowa sieć 
linii lotniczych PLL „LOT" rozszerzy się 
o dwa nowe połączenia ze Związldem Ra­
dziecldm. Polskie samoloty - raz na ty­
d zień - odbywać będą reis:v do Lenin­
gradu (z lądowaniem w Wilnie) oraz do 
Kijowa. Nowe połączenia powiększaj ą da­
ne statystyczne PLL „LOT" o 1800 km i 3 
porty w obsłudze zagranicznej . 

O ,.LOT" przygotowuje or_ganizację no­
wej linii Warszawa - Benghazi (Libia) ,  
przypuszczalnie - via Ateny. Dalsza eks­
pansja polskich skrzydeł nastąpi po 
otrzymaniu samol otów odrzutowych TU­
-134. Zakontraktowano dostawe 8 sztuk w 
bieżącym pięciol eciu : pierwsze transpor­
towce tego tynu wejdą do próbnej eks­
ploatacji w 1968 r .  

4ll Lotnisko Wrzeszcz w Gdańsku będzie 
przeznaczone pod rozbudowę miasta . W 
związku z tym ma być w pilnym t rybie 
powzięta decyzjR o lokalizacji i bud owie 
nowego portu dla komunika cji  lotniczej. 

I 

WIADOl\łOSCI 

ZE SWIATA 

"' ICAO uruchomiło na północnym 
Atlantyku służbę 21 statków stale dyżu­
ruJ:;,.cych w celu prowadzenia obserwa cji 
meteorologicznych oraz udzielania pomo­
cy samolotom i okrętom. 

I!! , .Aerofłot" największe na świecie 
orzedsiębiorstwo komunikacji lotniczej w 
lutym br.  obchodziło 45-lec ie  działalności. 
Na . .  Aerofłot" prz:vpada 1/5 oe;ó!u lotni­
czych p rzewozów świata. Sieć krajowa 
tego przedsiebiorstwa liczy 550 tys . km, 
za ś zagraniczna - 150 tys.  km. Tra�:v z:a ­
graniczne !ąc7.ą Zwia7.ek Ra<iziecki z o2 
oRństwami. ,,Aerofłot" przewiózł w 1 %7 r. 
53 miliony pasa:ierów. a w 1970 r .  prze­
wiezie 75 milionów nsób orn7. Ul mln ton 
l�dunku. , .Aerofło1:'' - wśr6d przedsie­
hi nrstw knmunik,ic i i  lotniczej - ma "la j ­
więkna sieć nb�Jugi �migłowcowei .  Sieć 
rei,-ularnyr.h linii śmigłowcowych !o dłu­
gości od rn 0 0  4°0 km) wynosi blisko 200, 
a przewozi się na nich - rocznie - oko­
ło 10 mln pasażerów, 
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' ■ Lotnictwo cywilne w Stanach_ Zjed: 
noczonych dysponuj_t; po?ad _1� tysiącami 
lotnisk. Trzecia częsc teJ ilosci - t o  lot­
niska z oświetlonymi pasami startowymi, 
dalsze 3 30/o - ma twarde pasy starto�e, 
wreszcie pozostałe - przewidziane są Ja­
ko zapasowe. 

11 Generalny dyrek_tor lAT_;'I- K. Ham­
marskjoeLd przewid uJe w 1963 r. wzrost 
pracy p rzewozowej na międzynar o_do­
wych liniach lotniczych o 140/o w porow­
naniu z rokiem ubiegłym. Praca ta w br. 
wyrazi się liczbą 210 milionów przewie­
zionych pasażerów. Członkowie IA'� A w 
ciągu najbliższych 10 lat muszą za'.nwe­
stować przeszło 15 miliardów dolarow w 
nowe samoloty o raz niezbędne wyposaże­
nie. 

• Po 6-dniowych rokoyvaniach - w 
naj bliższym czasie - podpisana zostanie 
czechos!owacko-kanadyjska umowa, któ­
ra przewidywać będzie uruchomienie re­

. gularnej linii łączącej Pragę z Montrea-
lem. 

111 Trasa lotnicza pod nazwą „Trans­
-Azja-Express" zaczyna się w K openha­
dze .  zaś kończy w Bankoku. Przelot sa­
molotów DC-8-62 skandynawskich linii 
lotniczych SAS nad Kaulrnzem i Himala­
jami trwa 12 godzin, z jednym lądowa­
niem w Taszkiencie. Podróżny zaoszczę­
dza około 5 godzin korzystając  z tego 
atrakcyjnego połączenia. 

111 Ułatwiona będzie komunikacja lotni­
cza z zachodniej E uropy na hiszpańskie 
Wybrzeże Costa del Sol l inią Zurych -
Malag. Linię tę eksploatują w poolu to­
warzystwa „Swissair" i „ Iberia" wpro­
wadzając do obsługi samoloty Caravelle 
i DC.9. 

■ B ułgarskie przedsiębiorstwo komuni­
kacji powietrznej TABSO uruchomiło 
ostatnio nowe linie łączące Sofię z Niko­
zj ą (Cypr), Bej rutem (Liban), Rzymem i 
Bagdadem (Irak). Łącznie TABSO obsłu­
guje  obecnie 24 linie międzynarodowe. 

111 W Bułgarii utworzone zostało w 
ostatnim czasie nowe towarzystwo lotni­
cze, które świadczyć będzie różnego ro­
d za j u  usługi w Bułgarii oraz za granicą. 

■ w lecie br. rozpocznie się budowa 
nowego międzynarodowego portu lotni­
czego Tokio w Narita. Port ma obsługi­
wać 16 mln pasażerów. Przewidziano trzy 
pasy startowe długości : 2500 m;  3200 m i 
4500 m. Naj dłuższy pas ma być częścio­
wo gotowy do użytku w końcu 1971 r. 
Przewiduje się, że port zostanie całkowi­
cie oddany do eksploatacji w 1986 r. 

111 Nowy port lotniczy K openhagi wy. 
budowany zostanie na wyspach duńskich 
Saltholm lub Amager. 

111 Za!adunelc - wciąż wz,rastającej ilo­
ści - f ra chtu lotniczego powoduje ko­
nieczność . budowy specjalnych portów. 
Porty takie mają obecnie Kopenhag;i i 
Amsterdam. 

■ w końcu 1 968 r. odbędzie się pierw­
szy lot nowego radzieckiego samolotu 
komunikacyjnego TU-154. Próby w locie 
zaplanowane zostały na dwa lata. 

■ Plany j apońskiego przemysłu lotni­
czego przewidują,  że w 1975 r. rozpocznie 
się seryjna produkcja średniodystanso­
wego, odrzutowego samolotu komunika­
cyjnego. Samolot będzie mia! prędkość 
około 900 km/h i będzie zabiera! 100 pa­
sażerów. 

NA PÓŁKACH KSIĘGARSKICH 

Szczepiński W. :  WSTĘP DO ANALIZY 
PROCESÓW OBRÓBKI PLASTYCZNEJ, 
Warszawa, PWN 1967, str. 319, ark. wyd. 
26, cena 90 zł. 

Obróbka plastyczna metali powstawała 
głównie na bazie d oświadczeń praktycz­
nych i rozwijała się w miarę ich nagro­
madzenia .  Autor przedstawił teoretyczne 
i naukowe podstawy zjawisk zachodzą­
cych w czasie procesów plastycznej ob­
róbki metali. Analiza przebiegu procesów 
opiera się nie na przybliżonej inżynier­
skiej teorii procesów obróbki plastycz­
nej, a wywodzi się ze ścisłych metod teo­
rii plastyczności. A u tor przedstawia roz­
wój teorii plastyczności od pierwszych 
prób naukowego ujęcia zjawisk. D użo 
miejsca poświęcono wprowadzeniu w 
omawiane zagadnienie, podając  i oma­
wiając wiele hipotez, praw, zależności, 
funkcji i powiązań .  Wychodząc ze ścis­
łej teori i  plastyczności podano wiele pro­
stych metod graficznych umożliwiających 
praktyczne wykorzystanie teorii. Przy 
zastosowaniu wykreślnej metody budo­
wy hod ografu przeprowadzono wiele ana­
liz kinematyki procesów. Wartość mono­
grafii dla celów praktycznych wzrosła 
wyraźnie dzięki wprowadzeniu wielu 
przykładów zastosowań, które wyjaśniaj ą  
pewne tajniki teorii, a równocześnie pla­
stycznie ją ilustrują .  

Książka posiada szczególną przydatność 
dla przemysłu l otniczego zwłaszcza w za­
k resie różnych form kształtowania prze­
strzennego, szczególnie, że problematyka 
lotnicza j est autorowi dobrze znana. Sta­
rannie wykonanych około 230 rysunków 
w większości d otyczy przykładów zasto­
sowań względnie omawia i r6zwija wy­
kreślnie metody zastosowania teorii pla­
styczności. W książce zebrano osiągnięcia 
ostatnich lat oraz podano wiele wyników 
opracowa ń własnych autora. Przeprowa­
d zono również w wielu przypadkach kon­
frontacje wyników doświadczalnych i 
teoretycznych wraz z weryfikacją tych 
ostatnich. Monog,rafia stanowi systema­
tyczny wykład nowoczesnych metod a na­
l izy procesów obróbki plastycznej ,  prze­
znaczonej głównie dla pracowników nau­
kowych, zajmują cych s\ę technologią me­
tal i .  Jej przej rżystość i przystępność 
sformułowań pozwala sądzić, że będzie 

ona również przydatna dla studentów 
wyższych lat kierunku mechanicznego 
politechnik oraz dla inżynierów mechani­
ków, którym umożliwi rozszerzenie wie­
d zy i wyjaśnienie zjawisk, z którymi od 
strony praktycznej stykają się na co 
dzień. Należy jeszcze dodać, że bogata 
bibliografia na końcu każdego z 12 roz­
działów umożliwia rozszerzenie wiedzy z 
poszczególnych zakresów zastosowań teo­
rii plastyczności. Bogata treść, przejrzy­
stość, staranność opracowania i wydania 
pozwala uznać tę monografię, za jedną 
z najcenniejszych pozycji Wydawnictw 
Naukowych 1967 roku. 

A.G. 
ELEKTROCHIMICZESKAJ A OBRABOT· 
KA MIETAŁŁOW I WOPROSY TOCZNO· 
STI W A WIACJONNOM MASZ IN OSTRO· 
JENII. SBORNIK STATIEJ KAFIEDRY 
„Proizwodstwo dwigatielej letatielnych 
apparatow". Trudy, wypusk XXVII. Kuj­
byszew 1967, str .  180, ark.  wyd. 11,25, cena 
1 r ub. 31 kop. 

W książce zebrano opracowania doty: 
czące elektrochemicznej obróbki stali 1 
stopów przy zagwarantowaniu dokładno­
ści wykonania. W poszczególnych opra­
cowaniach przytoczono wyniki badań pro­
cesów obróbki elektrochemicznej z nało­
żeniem d rgań ultradźwiękowych elektro­
dy-narzędzia. Opisano metodę obróbki 
czołowej . Podstawiono nowy system śle· 
dzący obrabiarki elektrochemicznej, pod• 
n oszący d okładność obrabianej powierz-

• chni. Badania prowadzone dotyczyły 
głównie zagadnień związanych z wykona­
niem elementów silnika turbinowego, a 
zwłaszcza  łopatek turbinowych ze stopów 
żaroodpornych. Zebrane w książce refe· 
raty w ilości 21 obejmują kompleksowo 
zagadnienia podane na wstępie. Anal!zy 
przeprowadzone w zakresie oceny przy­
datności różnych układów śledzących, a 
zwłaszcza szeroko potraktowane systemv 
hydrauliczne umożliwiaj ą rzetelną ich 
ocenę oraz dokonanie właściwego wyboru 
w zależności od potrzeb. Całość prac ma 
cha rakter użytkowy i może być bezp�­
średnio wykorzystana przez użytkowm· 
ków obrabiarek elektrochemicznych. 
Książkę poleca się inżynierom tech�olo· 
gom o specjalności w zakresie obrobek 
elektrycznych , a także studentom kierun­
k u  obrabiarkowego. 

A.G, 
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