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Klimatyzacja kabin
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kosmicznych statkéw , Wostok” i »Woschod”

W przeciwienstwie do uczonych
amerykanskich uczeni radzieccy zde-
cydowali sie na wytwarzanie w
kabinach statkow kosmicznych wa-
runkéw mozliwie jak najlepiej na-
sladujgcych te, w jakich ludzie nor-
malnie zyjg na Ziemi. Obecnie opu-
blikowano nieco informacji o kon-
strukeji urzadzen klimatyzacyjnych
kabin statkow kosmicznych ,,Wostok”
i ,,Woschod” i ich dziataniu.

Uczeni radzieccy pierwsi przystgpili
do realizacji zalogowych lotow Kko-
smicznych i w zwigzku z tym zna-
lezli sie w sytuacji, w ktoérej musieli
rozwigzywaé¢ niemal zupelnie nie
znane problemy naukowo-technicz-
ne. W wyniku tego, urzgdzenia Kkli-
matyzacyjne musialy byé¢ obliczone
na sprawne dzialanie w duzej roz-
pietosci warunkéw, w celu zapew-
nienia niezbednego marginesu pew-
nosci dziatania w nieprzewidzianych
okolicznosciach, a nawet musiaty za-
pewniaé bezpieczenstwo astronauty
w sytuacjach awaryjnych. Chociaz
wiec pierwszy lot kosmiczny czlo-
wieka — Jurija Gagarina — miat
trwaé¢ tylko Kkilka godzin, to jednak
urzadzenia klimatyzacyjne zostaly
skonstruowane w ten sposéb, ze mo-
gly wytwarza¢ w kabinie wilasciwe
warunki przez 7 do 12 doéb.

Urzadzenia klimatyzacyjne sktadaly
sie z czterech zasadniczych zespotow:

@® zespolu samoczynnie utrzymujg-
cego w kabinie wtasciwy sklad po-
wietrza (zespolu regeneracyjnego),

® zespolu samoczynnie utrzymujg-
rego w kabinie wtasciwg wilgotnosé
(zespolu osuszajgcego),

® zespolu samoczynnie utrzymujg-
cego w kabinie wtlasciwg cieplote
(zespolu termoregulacyjnego),

@® zespolu urzgdzen pomiarowo-kon-
trolnych sprzegnietych =zarazem z
urzgdzeniami radiotelemetrycznymi
samoczynnie przesylajacych na Zie-
mie dane o warunkach w kabinie.

Zadaniem tych urzadzen bylo utrzy-
manie w kabinie przez 12 déb mniej
wiecej nastepujgcych warunkéw: ci-
$nienia powietrza 760 mmHg, 20"
tlenu, mniej niz 1% dwutlenku we-
gla, wilgotno$ci nie wiekszej niz
70%0, temperatury okolo 20°C. Jed-
noczes$nie przewidziano, ze w zad-
nym razie temperatura nie powinna
byé wieksza niz 35°C, a nawet w
przypadku rozhermetyzowania sie
kabiny lub gwaltownych zmian ci-
$nienia w jej wnetrzu warunki w
kabinie maja umozliwiaé¢ jeszcze kil-
kugodzinny bezpieczny lot (astronau-
ta podrézowal w szczelnym skafan-

drze kosmicznym) i bezpieczny po-
wroét na Ziemie.

Potrzebny do oddychania tlen byt
przechowywany w postaci chemicz-
nie zwigzanej (nadtlenku metali al-
kalicznych), a nie w postaci skroplo-
nej lub sprezonej, jak w statkach
amerykanskich. Gdy zwigzek ten po-
chtaniat z atmosfery kabiny wilgo¢
(osuszajgc jg zarazem w ten sposdb),
wydzielal sie tlen, a tworzgcy sie w
tym procesie wodorotlenek pochta-
nial dwutlenek wegla i inne zanie-
czyszczenia gazowe.

Przeplyw powietrza przez urzgdze-
nie regeneracyjne zapewniat znajdu-
jacy sie w nim wentylator (w przy-
padku jego uszkodzenia mogt byé
wlgczony wentylator zapasowy). W
jednoosobowym  statku ,,Wostok”
przepompowywal on 50 dm? powie-
trza na minute, a w trzyosobowym
statku ,,Woschod” — 180 dm3 na mi-
nute.

Wydajno$é urzgdzenia regeneracyj-
nego umozliwiala usuniecie z atmo-
sfery kabiny 20 dm? dwutlenku we-
gla w ciggu godziny, czyli tyle ile
mniej wiecej wydziela go przez go-
dzine czlowiek.

Oprécz osuszania w urzgdzeniu re-
generacyjnym powietrze bylo jesz-
cze osuszane w dodatkowych osusza-
czach. Znajdowal sie w nim dwutle-
nek krzemu w postaci granulek im-
pregnowanych chlorkiem litu i akty-
wowany wegiel. Substancje te po-
chlaniaty réwniez rézne zanieczysz-
czenia gazowe. Cze$¢ wilgoci pozo-
stawata takze w postaci skroplonej
w urzgdzeniu termoregulacyjnym,
ktore chtodzilo powietrze w kabinic.
Urzadzenia osuszajgce bytly obliczo-
ne na usuwanie z powietrza okolo
40—+-50 G wody w ciggu godziny, gdyz
tyle mniej wiecej wody wydzielatl
astronauta do atmosfery kabiny.

Chociaz powietrze dostawalo sie do
urzadzenia regeneracyjnego i urzg-
dzenia osuszajgcego z tego same-
go wentylatora, to jednak rozdzial
jego moégt byé zmieniany stosownie
do potrzeb, tak ze oba urzgdzenia
mogly ze sobg mniej lub bardziej
wspotdziataé lub tez dzialaé¢ niemal
zupeinie niezaleznie (réwniez sto-
sownie do potrzeb mozna byto zwiek-
sza¢ lub zmniejsza¢ wydzielanie tle-
nu i pochtanianie dwutlenku wegla
i stopien osuszania powietrza w ka-
binie). Dzialanie urzgdzen bylo regu-
lowane albo samoczynnie, albo przez
astronaute.

Urzadzenie termoregulacyjne bylo
catkowicie niezalezne od poprzednio
opisanych i mialo wtasne dwa wen-
tylatory. W normalnych warunkach

funkcjonowalo ono w ten sposéb, ze
powietrze z wnetrza kabiny bylo
przepompowywane przez chlodnice.
Jako rezerwa stuzyl jednak system,
w ktorym role chlodziwa spelniala
ciecz mogaca odprowadzac cieplo do
radiatora umieszczonego na ze-
wnatrz. Oproécz tego na statku ko-
smicznym znajdowalo sie jeszcze
awaryjne urzgdzenie termoregula-
cyjne dziatajgce w oparciu o wypa-
rowywanie w przestrzen cieczy chto-
dzgcej. Urzadzenie to wilgczalo sie
samoczynnie w przypadku zwieksze-
nia sie temperatury do 35°C. Dzia-
lanie urzgdzen regulujgcych tempe-
rature bylo calkowicie samoczynne,
ale astronauta moglt ustala¢ zgdang
temperature, ktéra nastepnie byta
utrzymywana w kabinie z doktadno-
Scig do 1,5 °C.

Analize warunkéw w kabinie wyko-
nywatl zespdél odpowiednich urzadzen,
a przed oczami astronauty znajdo-
waly sie na pulpicie z przyrzgdami
pomiarowymi wskazniki: zawartosci
w atmosferze kabiny dwutlenku we-
gla, tlenu, temperatury, ci$nienia i
wilgotnosci.

Podczas lotu Gagarina w kabinie
utrzymywaty sie przez 5 godzin na-
stcpujgce warunki: cisnienie 750--
=755 mmHg, temperatura 1920 °C,
wilgotnos¢ 6269, zawartosé tlenu
21-+22%,, zawarto$¢ dwutlenku we-
gla 0,4—0,6%.

Podczas pieciodobowego lotu astro-
nauty Bykowskiego warunki bytly
nastepujace: temperatura 26°C (na
poczatku), a 11=14 °C (pod koniec),
wilgotno$§¢ 42-+-56%,, zawarto$é dwu-
tlenku wegla 0,24-+0,57".

Podczas lotu trzyosobowej zatogi
zlozonej z Komarowa, Fieoktistowa
i Jegorowa warunki w kabinie byvly
przez 28 godzin nastepujgce: ci$nie-
nie 762—=—780 mmHg, temperatura
1722 °C, wilgotno$¢ 47-80%,, za-
wartos¢ tlenu okoto 21%/y, zawartosc
dwutlenku wegla okolo 1%,

Rowniez i w czasie innyvch lotéw
statkow ,,Wostok” i ,,Woschod” skon-
struowane przez uczonych radziec-
kich urzgdzenia klimatyzacyjne do-
skonale zdaly egzamin w trudnych
pionierskich przedsiewzieciach.

Jednoczes$nie loty te wykazaty, ze
warunki w czasie nich istniejgce nie
wywierajg istotnego oddzialywania
na zuzycie przez czlowieka energii,
tlenu, pozywienia i wody. Zwiekszy-
la sie jednak wymiana biatka i za-
potrzebowanie na witaminy, a szcze-
gb6lnie witamine B;.

Z przytoczonych informacji wynika,
ze astronauci radzieccy podrézowali
w znacznie bardziej komfortowych
warunkach niz ich amerykanscy ko-
ledzy, ktérzy musieli oddycha¢ pra-
wie czystym tlenem * o ci$nieniu za-
ledwie /s atm. i znosi¢ temperatury
chwilami nawet wieksze od 40 °C.
Wynikalo to stad, ze przez dlugi
okres czasu amerykanskie statki ko-
smiczne musialy mieé¢ mozliwie jak
najlzejsza konstrukcje w zwigzku ze
wzglednie malym udzwigiem amery-
kanskich rakiet nos$nych.

* — stato siq¢ to powodem znanej tragicz-
nej katastrofy w czasie prob na Przylgd-
ku Kennedy’ego 7z kabing ,,Apollo”.
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BRATUCHIN J. P. 378.962.913(47): 629.13.001
Pa3zsuTHe HayuHO-HCCJIEOBATEIIbCKOII MEATeIbHOCTH
MockoBcroro Asmnanmonsoro Mmcruryra

C Hayajia cBoero CyulleCTBOBaHUA MoCKOBCKMH ABMAUMOHHBIR WH-
cruryr (MAHW) BaHuUMajicA KpoOMe OUIaKTU9eCKon JeATeNbHOCTI
rTaxie paboTaMu B 00JIACTH aBMAXMOHHBIX KOHCTPYKWMIi. B mucru-
TyTe ObLI CIIPOEKTHMPOBAH M NOCTPOEH OOWH W3 mepBblX B CCCP
nupKabie M TepBbIA caMojieT M3 HeprxaBeloulell craJm.

B uHCTHTYTe ObLIAa TaKie.peuwiepa npobiemMa KOHCTPYKmMM camo-
JIeTOB M3 dieKTpoHa. Ilociie BTOPO# MUPOBOMA Boi##HbB B MAM Gbum
cosmanb nepsbie B CCCP npurofiiple K 110JieTy BepTOoJieThl. MHCTIH-
TYyT BedeT HAaYYHO-MCCIICMOBATEIBCKYIO NESTENLHOCTh B 0Biacri
a3pONMHAMUKY, DJIEKTPOHUKY, 9IOHOMMM BO3NVIIHOI'O TpaHCnopTa
M aBMAINMOHHON TEeXHOJIOrMU. B craTbe 1II0JY4EPKHYTO COTPYIHUYEC-
TBO MMy MOCKOBCKIM ABUAUMOHHbIM VIHCTHTYTOM I aBHAuMOH-
HOM I1IPDOMBIIIIIEHHOCTBIO, a TaKrke OOJNbINOA BKIAN CTYJEHTOB
B Hay9HO-UCCIELOBATEIIbCKMX U KOHCTPYKTHBHHEIX paGoTax.

OBRAZCOW 1. E. 373.962.913(47):629.13.001

HexoTopsie npodieMbl NPOYHOCTH KOHCTPYKIMH
€aMo0JIeTOB

B cratbe maH KpaTKu# 00630p BONPOCOB CBA3AHHBIX C pacyeTami
IPOYHOCTH KpBbUILEB (onlepeHuy) u d¢iozenawed camoJieroB. Iloa-
YEepPKHYTO BJIIAHME TEMJIOBBIX HAIlIPAKEHUIT OT adpOIMHAMIYIECKOro
noaorpeBa KOHCTPYKLWM M BJIMAHME BbIPe30B. PacCMOTpEHH HEKO-
TOpBle NPO6JIeMbl CTATUCTHUECKOH I IMHAMHYECKON! YCTOWYNBOCTII
TOHKUX ynpyrux o0o0Jiouekx.

VkazaHo Heo6X0IMMOCTh Pa3paboOTKNM MeTOJOB pacuera Ha Ipoy-
HOCTb M YCTOHYMBOCTb KOHCTPYKUHMU IIOCJIe IiepeBblllieHHsI Npeiena
YIPYrocTH Marepuajia.

GLASS A. 797.55:629.135.15

Yemnuonat Mupa no Ilramepuomy Cnoprty 1968
I. HanGoxee nmHTEpECHBIE KOHCTPYKIYH

+,OTKPBITOro” kiacca

Ha 1ociienHuit YeMnmoHaT MUpa 110 TJIAHEPHOMY CIOPTY B ropoe
JIemHO MHOI'Me CTpaHbl 3aABWJIN O HOBEWIOMX KOHCTPYKOMAX IJa-
HepOB, KOTOpPHE Tpe/CcTaBiA0T HanboJiee TepeloBnle HallpaBiieuie
pa3BUTHUA B 3TOil obJiacTU. B deMmniioHaTe APIHUMAJIO ydacTHe 48
IUIaHEepPOB OTKPHITOI'O KJylacca, B TOM uducie 20 U3 CTeKJIomiacTMac-
cbi, 16 mepeBAHHBIX, 11 MeTAJLNIMUYCCKIX M 1 CMeIIaHHOM KOHCTD VK-
ouir. B craTbe OmIICaHbl KOHCTPYKOUM HauboJiee HMHTEPECHbHIX Iljia-
HEpOB OTKPBHITOI'O KJiacca.

KORDZINSKI W. 797.55:629.135.15

YciioBus1 11000HA B MCOBITAHHAX ra30TyPOHHHBIX
ABHTraTeJIe.

B cratbe 00Cy:KAAIOTCA (HAKTOPbI, KOTOpPBIE MEJIAI0T HEBO3MOIKHLIM
IIpUMEHEHNe  CTAHJAPTHBIX IIPUBEAEHHBIX HOPMYJ1 MJIA IepecdeToB
“3MEpPEeHHBIX Ha CTeHIe TapaMeTpoB Ha Jnodble YCJIOBHA 10ofera. K
9THM ()aKTOpaM NPUHAJIEKAT: CKOPOCTD 110JIeTa, BO3MYIIIEHU 110TO-
KII BO371yXa BO BXQIHOM YCTPOHCTBe, WIC/I0 Re, I13MEHEHIE NOJIHO-
Thl CTOPAHUA B KaMepe CrOpaHusA, M3MEHEHWE TeIIOeMKOCTH, a Tak-
)Ke piAHME o0TeKaHWA OBUIATEII BO3NYXOM Ha 3dPEeKTHMBHOE Cce-
qeHMe Tellla. BOJIBIIMHCTBO U3 HUX /eJIaeT TaKKe HEBO3MOIKHBIM
olipelejieHiie — Ha OCHOBE CTEHMIOBBIX WCIbITAHMA— TaKiX cymie-
CTBEIIHbIX KadeCcTB [BUI'aTessI; KAaK HaNpuMmep 3arac yCTONIUBCH
paboTbl JIBUraTess. YKasaHO METOObl CHMYJIIIPOBAHMA Ha CTCH''e
BIUAHIA HEKOTOPHIX U3 IepPeYICIIeHHbIX (AKTOPOB.

KARDYMOWICZ A. 551:510.5

IIpaBHi1a H3rOTOBIIEHHs ABHAUMOHHGI TEXHHKI
H aKTyaJbHble Npo0/ieMbl NPOYHOCTH IIJIAHEPOB

CrarrbA TpeJCTaBJIACT pa3BUTHUE JOK;Iala IPON3HECEHHOI'0o Ha Kot-
tepeHunu ,,AKTyaJibHble NMpPo0OJIeMb] IIONABCKOM aBHAnHU’ B OKTAODe
npomyioro roga B ITosHaHu. ObOpamadch kK TpebOBaHUAM IIpaBILI
M3I'0TOBJICHMS aBUANIIOHHOA TEeXHUKH YCTAHABJIMBAIOIIMM HEOoOXO0-
JOMYI0 TPOYHOCTH CaMOJIETOB, B CTaTbe pPACCMOTPEHBI CII0Z006I
oupefieJIeHNA BHYTPEHHUX CMI M HaNpSKeHUH B KOHCTPYKIMAX
1A BbIOPAHHOI'O CJiydadA Harpysku. . JIod4epKHYTHl 3aTpyIHEHUA
BO3HHKarOIMe Npu BbIOOPE cirydasd HAarpy3KM OIpenelIAioliero pas-
Mepbl KOFICTPYKUMI M YKa3aHBl IIPOOJIGMBI CYIIECTBYION[II€ B 3TOM
OTHONIEHNM B mpasmiaX. Ilo MHEHMIO aBTOpa IIPaBILIA OJLKHBI
6oJiee TOYHO YCTAHABJIMBATH MCXOIHbIE INMPENIIOJIOHKEHUA.

PARCZEWSKI W. 551:510.5
3oTepMmueckne MOBEpPXHOCTH B Tpoiocdepe

3HaHue moJielt TemmnepaTypsl B Tponocepe umeer Oojpmoe 3HaYe-
Hue MJIA aBMAUMU B CBA3M C BJIMAHHMEM TeMilepaTypbl Ha Iapamer-
pbI BO3OVIOHBIX Kopabiieft M MX ABUraTelied, a Takike Ha I10ABiIC-
Hue obJiefeHeHusdA, loxkAe 1 0ypb. B cratbe mpencraBiieHH Ccpel-
He-dDKCTpeMaJIbHble 3HAYCHUA BbICOTbl M30TEPMHUYECKUX II0BEpPXIIOC-
Te#i 0, —10 u -2°C Ha;g meHTpaJIbHbIMM paioHamn , [ToybIM, a Tak-
K€ pacCMOTpPEeHH OTKJIOHEHIIH, KOTOPbIM OHII MOABepraiTcs. Beiio-
MUHAETCA TakiKe O ABJCHMU MHOTOM30TEPMHUYHOCTH.
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Rozwoj badan naukowych

w Moskiewskim Instytucie Lotniczym

378.962.913(47):829.13.001

Ttumaczenie = jubileuszoweyo zeszytu czasopisma Awiacjonnaja Tiechnika wydaneyo w rtokiut 1967 w Kazaniu

Od poczgtku swego istnienia Moskiewski Instytut Lotniczy (MAI) zajmowal sie obok dziatalno-
sct dydaktycznej rownieZz pracami w dziedzinie konstrukcji lotniczych. W instytucie tym zostal
zaprojektowany i zbudowany jeden z pierwszych w ZSRR sterowcow oraz pierwszy samolot
ze stali nierdzewnej. Rozwigzano tam rowniez problem konstrukcji samolotow z elelctronu.
Po drugiej wojnie Swiatowej w MAI powstaly pierwsze w ZSRR zdatne do lotu smigtowce.
Instytut prowadzi dziatalno$¢ naukowo-badawczg w dziedzinie aerodynamiki, wytrzymatosci,
sunikéow lotniczych, elektroniki, ekonomii transportiut lotniczego i technologii lotniczej. W ar-
tykule podKkreslono wspolprace Moskiewskiego Instytutu Lotniczego z przemystem lotniczym
oraz powainy udzial studentow w pracach naukowo-badawczych i konstrukcyjnych.

Od czasu powstania Moskiewskiego
instytutu Lotniczego (MAI) w jego
laboratoriach rozwinety sie zakrojo-
ne na szerokg skale prace naukowo-
-badawcze, nieodlgcznie zwigzane z
procesem nauczania. W badaniach
tych i pracach dos$wiadczalno-kon-
strukcyjnych katedr brali duzy
udziatl studenci.

Zesp6! mtodej woédwezas wyzszej u-
czelni technicznej $mialo przystepo-
watl do rozwigzywania zlozonych za-
gadnien gorgco popierajgc wszystko,
co bylo przodujgce i pistepowe w
dziedzinie lotnictwa. Juz pierwsze la-
ta istnienia instytutu zaznaczyly sie
interesujgcymi pracami naukowy-
mi i doswiadczalno-konstrukeyjny-
mi. Znamienne pod tym wzgledem
bylo wykonanie jednego z pierw-
szych radzieckich sterowcow ,, Kom-
somolskaja Prawda”, ktory odbytl
pierwszy lot w 1931 roku. Wszystkie
prace projektowe byly wykonywane
przez biuro konstrukcyjne budowy
samolotéw istniejgcegowtedy w MAI
oddziatu zeglugi powietrznej i orga-
nicznie wchodzity w zakres szkole-
nia. W pracy tej wyraznie ujawnity
sie wazniejsze cechy naukowo-ba-
dawczej dziatalnosci instytutu: aktu-
alno$¢ tematyki, $cisty zwigzek za-
dan naukowych i szkolnych, dopro-
wadzenie badan teoretycznych i do-
§wiadczalnych do praktycznych wy-
nikow.

W tymze czasie zesp6l instytutu wy-
stgpil jako inicjator opracowania
catkowicie metalowych samolotow.
W 1934 r. w MAI w szybkim tempie
rozwigzano kompleksowe zadanie
konstrukcyjno-technologiczne: za-

projektowano i wykonano ze stali
nierdzewnej samolot ,,Stal-MAI".
Zebrane w czasie budowy tego sa-
molotu doswiadczenie odegralo duzg
role w rozwoju radzieckiej produk-
cji samolotow.

Nastepnym zadaniem byla budowa
jednego z pierwszych na $wiecie sa-
molotéw z elektronu. Zastosowanie
tego stopu jako materiatu konstruk-
cyjnego natrafialo na szereg trudno-
$§ci o charakterze technologicznym.
Zespo6t instytutu nie tylko zrealizo-
watl budowe samolotu, lecz dal takze
odpowiedz na szereg zagadnien po-
stawionych przez metalurgéw i tech-
nologoéw.

Oprocz samolotu ,,Stal-MAI” w biu-
rze konstrukcyjnym zaprojektowano
lekki samolot ,,Oktiabrienok”, jeden
z lepszych w ZSRR samolotéw tego
typu. Jego oryginalny uktlad, spe-
cjalny system sterowania i nieduzy
ciezar w locie zwrbécily uwage fa-
chowcow w ZSRR i za granica.

W roku 1939 w biurze konstrukcyj-
nym zaprojektowano szybki samolot
z 'tré6jkolowym podwoziem (z kolem
przednim), co przy umieszczeniu sil-
nika z przodu bylo znacznym osigg-
nieciem konstrukcyjnym.

W Moskiewskim Instytucie Lotni-
czym przeprowadzono rowniez ob-
szerne badania teoretyczne i do-
Swiadczalne w zakresie projektowa-
nia S$miglowcoéw. Najwiekszy roz-
mach prace te osiggnely po utwo-
rzeniu w styczniu 1940r. do$wiadczal-
nego Smiglowcowego biura konstruk-
cyjnego, ktérym w pierwszym okre-
sie kierowal akademik B. N. Jurjew.

Smigtowce opracowane w do$wiad-
czalnym biurze konstrukcyjnym w
okresie lat 1940—1951 byly pierw-
szymi Smiglowcami radzieckimi, kt6-
re wykazywaly wystarczajgce osiggi
i nadawatly sie do praktycznego za-
stosowania. Twoércza dziatalnosé teo-
retyczna, doswiadczalna i konstruk-
cyjna tego biura wywarla znaczny
wplyw na dalszy rozwoj budowy ra-
dzieckich Smiglowcow.

W dziedzinie budowy silnikéw lot-
niczych pod kierownictwem profeso-
row. N.W. Inoziemciewai A.W. Kwa-
snikowa byly opracowane szczegdlo-
we metody obliczeniowe roboczych
proces6w silnikéw lotniczych oraz
przeprowadzono badania w zakresie
dopalania mieszanek ubogich.

W trudnych latach II wojny $wiato-
wej, czesto w warunkach ewakuacji,
instytut przygotowal duzg grupe wy-
soko kwalifikowanych inzynierow
oraz wykonal powierzone mu prace
naukowe i do$§wiadczalno-konstruk-
cyjne. Dnia 16 wrze$nia 1945 r. in-
stytut zostal odznaczony orderem
Lenina.

Powojenny okres charakteryzuje sie
ogromnym jako$ciowym postepem w
lotnictwie. Zmienila sie konstrukcja
samolotu, jego aerodynamika, zespo6t
napedowy i wyposazenie. Pojawily
sie nowe typy statkow latajgcych.
Postawilo to przed instytutem nowe
i odpowiedzialne zadania zmuszajgc
do przesuniecia Srodka ciezko$ci w
dzialalnosci naukowo-badawczej z
badan dos$wiadczalno-konstrukcyj-
nych ma badania teoretyczno-do-
Swiadczalne.



Jako przyklad mogg stuzyé badania
fizycznych wtasnosci plazmy, pro-
wadzone w katedrze fizyki pod kie-
runkiem prof. M. P. Szirokowa. Wy-
niki teoretycznych badan potwier-
dzone doswiadczalnie sg wykorzy-
stywane w réznych instytucjach i
niejednokrotnie byly przedstawiane
na konferencjach naukowo-technicz-
nych.

Szeroki krgg =zagadnien obejmujg
badania teoretyczne wykonane w ka-
tedrze czlonka-korespondenta Aka-
demii Nauk ZSRR, prof. J. F. Obraz-
cowa. Powazne miejsce wsrdéd nich
zajmujg badania cienko$ciennych
konstrukcji o przekroju otwartym i
zamknietym typu skrzydla i kadiu-
ba. Zespo6l katedry opracowal meto-
dy obliczania nowych typéw kon-
strukeji statkéw latajgcych. Prowa-
dzone sg intensywne badania w za-
kresie obliczania wytrzymato$ci przy
wysokich temperaturach. Wyniki
badan naukowych katedry sg wyko-
rzystywane w lotniczych biurach
doswiadczalno-konstrukcyjnych. W
centrum uwagi katedry konstrukcji
i projektowania samolotéw znajdujg
sie zagadnienia zwigzane z opraco-
waniem komunikacyjnych samolo-
tow poddzwiekowych i naddzwieko-
wych. Podlega analizie zagadnienie
doboru optymalnych parametrow pa-
sazerskiego samolotu mnaddzwieko-
wego i samolotow pasazerskich dla
linii miejscowych. Wyniki wykona-
nych badan znalazly swe odbicie w
ksigzce prof. N. A. Fomina ,,Projek-
towanie samolotéw”, a zagadnienia
konstrukeji samolotéw pasazerskich
i transportowych szeroko zostaly
przedstawione w monografii M. N.
Szulzenki , Konstrukcja samolotow™.

Powazne znaczenie przedstawiajg
prace wykonane w tej katedrze nad
zagadnieniami projektowania samo-
lotéw pasazerskich z uwzglednie-
niem ekonomii ich eksploatacji. Na-
lezy zaznaczy¢, ze zalecone przez ka-
tedre metody optymalizacji parame-
trow samolotéw transportowych da-
ja wyrazny skutek ekonomiczny.

Zagadnienia ekonomii produkcji
i eksploatacji statkéw latajacych sg
réwniez tematem prac zespolu wy-
dzialu ekonomii organizacji produk-
cji statkéw latajacych wigzac sie or-
ganicznie z badaniami naukowymi
na pozostatych wydziatach.

Badania w zakresie kosztow wytwa-
rzania sprzetu lotniczego przepro-
wadzone zostaly na wydziale ekono-
micznym pod kierownictwem prof.
S. A. Sarkisjana. Zebrano, przeana-
lizowano i usystematyzowano duzg
liczbe danych statystycznych na te-
mat kosztéw produkeji w krajowych
wytworniach lotniczych w okresie
ostatnich 9 lat. Przy =zastosowaniu
nowoczesnych metod matematycz-
nych badan udalo sie ustali¢ pod-
stawowe zalezno$ci kosztow wtlas-
nych produkcji. Na podstawie opra-
cowanych materialéw metodycznych
instytuty naukowo-badawecze i biura
konstrukcyjne moga teraz przepro-
wadzaé ekonomiczng ocene nowego
sprzetu jeszcze w stadium projekto-
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wania i wydawaé wnioski o celowo-
$ci dalszego opracowania i produkecji
tej lub innej z przedstawionych kon-
strukeji.

Wieloletnie badania teoretyczne i
doswiadczalne przeprowadzone w in-
stytucie w zakresie aerodynamiki i
mechaniki lotu statkéow latajgcych
zostaly uogdlnione w pracach przo-
dujacych uczonych. Najbardziej do-
niostym wkladem byly ‘podstawowe
badania statecznosci ruchu i nieli-
niowych wahan ukladéw material-
nych prowadzone przez prof. E. W.
Kamienkowa oraz prace w zakresie
mechaniki lotu kierowane przez
prof. J. W. Ostostawskiego.

Od wielu lat pracujg w dziedzinie
elektroniki zespoty katedr, na kto-
rych czele stojg profesorzy L. S. Go-
norowski, M. S. Niejman i A. G. Saj-
biel. Wyniki ich badan naukowych
szeroko sg wykorzystywane w in-
stytutach naukowo-badawczych i w
biurach konstrukcyjnych przemystu
elektronicznego.

Prace akademika J. J. Artobolew-
skiego w zakresie teorii mechaniz-
mow i maszyn uzyskaly $wiatowg
stawe. Na poczatku 1967 roku an-
gielskie stowarzyszenie inzynierow-
-mechanikéw przyznalo mu miedzy-
narodowy medal Jamesa Watta za
wybitny wktad w rozwdéj nauki.

Szereg powaznych zagadnien w dzie-
dzinie cybernetyki itechnicznej i
uktadéw samonaprowadzajgcych au-
tomatycznego sterowania rozwigza-
no w katedrze, ktérg kieruje akade-
mik B.N. Pietrow. Liczne wiodgce
placowki przemystu lotniczego po-
stugujg sie wskazaniami tej katedry
przy opracowywaniu nowego sprzetu.

Pod kierownictwem prof. Koniewa
opracowano nowe uklady poéiprze-
wodnikowe, takie jak sitowe prze-
kazniki przetgczajgce, szybko wpro-
wadzone do przemystu. Podstawowe
wyniki badan uogdlnione zostaly w
jego monografii ,,P6lprzewodnikowe
triody w automatyce”.

Dla zespotu Moskiewskiego Instytu-
tu Lotniczego charakterystyczny byt
zawsze Scisly zwigzek z produkcejg
lotniczg. Wiekszo$¢ prac naukowo-
-badawczych wykonywana jest na
podstawie umoéw gospodarczych z
przedsiebiorstwami lotniczymi, in-
stytutami naukowo-badawczymi i
biurami konstrukeyjnymi.

W roku 1959 w instytucie powstala
nowa forma lgcznosci z przedsiebior-
stwami — praca na podstawie umo-
wy o0 socjalistycznym wspdlzawod-
nictwie bez wzajemnych rozliczen
pienieznych. NajczeS$ciej przedsie-
biorstwa stawiajg przed instytutem
zagadnienia o charakterze produk-
cyjnym, nie wymagajgce przeprowa-
dzania badan podstawowych, ale zy-
wotnie wazne dla przedsiebiorstwa.
W przypadkach koniecznych przed-
siebiorstwo zaopatruje wykonawcow
w materialy, przygotowuje stoiska
itp. Tematyka badan obejmuje za-
zwyczaj zagadnienia zwiekszenia
trwalos$ci i poprawy jakosci sprzetu
lotniczego, opracowania nowych pro-
cesoOw technologicznych lub moder-
nizacji istniejgcych, zmniejszenia

brakoéw produkcyjnych, zmniejszenia
kosztéw wytwarzania itp.

Przykladem takiej pracy byly bada-
nia i wprowadzenie do przemysitu
szybkich metod dokladnego odlewa-
nia w formach skorupowych bez wy-
pelniacza. Wynikiem wprowadzenia
nowych metod odlewania sg oszczed-
no$ci wynoszgce 15—12 tysiecy rubli
na kazdg tone odlewéw. W chwili
obecnej metody te wprowadzone zo-
staly w licznych zakladach Moskwy,
Leningradu, Kijowa, Rygi, Charko-
wa, Chabarowska, i innych miast.

W pracach naukowo-badawczych i
doswiadczalno-konstrukecyjnych stu-
denci sg aktywnymi pomocnikami
wykladowcédw i bezposrednio biorg
udzial w pracach wykonywanych w
katedrach. W projektach :studenci
czesto dajg cenne i oryginalne roz-
wigzania. Jeszcze w roku 1935 na-
grodzono konstrukcje szybkiego sa-
molotu pasazerskiego, opracowang
przez grupe studentéw jako projekt
dyplomowy. Medalami ministerstwa
wyzszych 1 Srednich szkél specjali-
stycznych RSFSR ,,Za najlepszg stu-
dencka prace naukowg” nagrodzono
w 1962 grupe studentdéw za opraco-
wanie i zbudowanie szybowca MAI-
-60. Ztoty i bragzowe medale na kra-
jowej wystawie przyznano w 1964 r.
studentom, ktérzy zaprojektowali i
zbudowali podwodny szybowiec
MAI-2 z tworzywa sztucznego zbro-
jonego wloknem szklanym.

Szereg interesujgcych konstrukeji
powstalo w zespolach studenckich
biur konstrukcyjnych, ktérych naj-
wiekszy rozwo6j nastgpil w ostatnim
dziesiecioleciu. Chociaz sklad stu-
dentow pracujacych w studenckich
biurach konstrukcyjnych stale zmie-
nia sie, nagromadzone przez nich do-
Swiadczenie i tradycja pozostaja w
zespole. Tak na przyklad, ostatnio
w oparciu o poprzednie opracowania
lekkich samolotéow zesp6t SBK wy-
dzialu budowy samolotéw opracowat
doswiadczalny samolot sportowo-
-szkolny ,,Kwant”. Oproécz dobrych
osiggdéw ma on interesujgce rozwig-
zania konstrukcyjne. Praktycznie w
kazdej katedrze instytutu istniejg
naukowo-techniczne zespoty, gdzie
studenci pod kierownictwem wyktla-
dowcow i inzynieréw katedry wyko-
nuja, badaja i rozwigzujg roézne za-
gadnienia. W czasie praktyk pro-
dukeyjnych studenci wykonujg za-
dania o charakterze badawczym.

Instytut ma nowoczesne wyposaze-
nie do szkolenia i przeprowadzania
badan. Dla zapewnienia przebiegu
szkolenia i wykonywania prac nau-
kowo-badawczych w instytucie po-
wstalo centrum obliczeniowe, W
ktérym znajdujg sie elekitroniczne
maszyny liczgce réznych typow.

Szeroki zakres wykonywanych w in-
stytucie badan naukowych wyrazil
sie wzrostem naukowych kwalifika-
cji zespolu wykladowcédw oraz wy-
tworzytl korzystng sytuacje dla przy-
gotowania kadr naukowo-pedago-
gicznych. W ostatnich pieciu latach
sposrod liczby wyktadowceow i inzy-
nier6w w instytucie 37 oséb uzyska-
lo stopien doktora, a 160 os6b — sto-
pien kandydata nauk technicznych.



J. F. OBRAZCOW

Niektére problemy

wytrzymatosci konstrukciji samolotéw

Thimaczenie z jubileuszowego zeszytu czasopisma Awiacjonnaja Tiechnika

wydanego w 1967 r. w Kazaniu

Stale zwiekszajgce sie predkosci lo-
tu, réznorodnosé warunkoéow i czasu
eksploatacji samolotow stawia przed
naukg o wytrzymatosci samolotow
nowe, bardziej zlozone zadania.

Jednym z wazniejszych zespolow sa-
molotu jest skrzydlo. Konstrukcja

skrzydla charakteryzuje sie uktadem
pracujgcym (przenoszgcym obcigze-
nia) — systemem wzajemnie zwigza-
(dzwigarow,

nyvch elementow po-

al

Rys. 1L Schematy skrzydet samolotow:
« — skrzydta dzwigarowo-podituznicowe
z zamocowaniem obwodowym,

b — skrzydia dzwigarowo-podiuznicowe
z zamocowaniem punktowym,

¢ —skrzydta z grubym pokryciem i skrzy-
dila petine

dluznic, zeber i pokrycia). Niektore
typowe uktady pracujgce skrzydel
samolotéw naddzwiekowych i hiper-
sonicznych przedstawione sg na
rys. 1.

Obecnie przy obliczeniach wytrzy-
matloSciowych skrzydet (i usterzen) o
réznych konstrukcjach stosuje sie
szeroko metody analityczne i nuime-
ryczne z zastosowaniem elektronicz-
nych maszyn cyfrowych. Wyb6r me-
tody jest dyktowany -osobliwos$ciami
ukladu pracujgcego i zalezny jest
czeSciowo od wzajemnego polozenia
dzwigarow i zeber, od warunkow za-
mocowania skrzydta i innych czyn-
nikéw konstrukcyjnych.

Przy obliczaniu skrzydel dzwigaro-
wo-podtuznicowych i integralnych z
obwodowym zamocowaniem do ka-
dituba stosuje sie metody wariacyj-
ne, oparte nma zasadach Lagrenge’a i
Castigliano. Metody te umozliwiajg
nie tylko wyznaczenie w przyblize-

niu rozkladu naprezen w przykadiu-
bowym przekroju skrzydia i wzdtuz
jego rozpietosci, lecz roéwniez
uwzglednienie pracy elementéw mo-
cujgcych. Dla szeregu ukladow
skrzydet sko$nych i tréjkatnych me-
tody te pozwolily na opracowanie
kréotkich wzoréw obliczeniowych,
dajacych niezawodne wyniki liczbo-
we, niejednokrotnie potwierdzone
doswiadczalnie. Metody wariacyjne
umozliwiajg przyblizone wyznacze-
nie naprezen od aerodynamicznego
nagrzewania w elementach skrzydta
o cienko$ciennej konstrukeji.
Jednym z wazniejszych zagadnien
obliczen wytrzymatosciowych jest
obliczanie nowych ukladéw skrzy-
del, na przykilad ze zmiennym sko-
sem. Istnienie polgczen ruchowych
w uktadzie takiego skrzydla wymaga
opracowania nowych rozwigzan kon-
strukcyjnych i metod obliczen.
Wraz ze zwiekszeniem predkosSci lotu
decydujgcy wplyw na wytrzymatosé
konstrukcji skrzydla wykazuje na-
grzewanie aerodynamiczne. Tempe-
ratura i jej rozklad na elementach
konstrukeji zalezne sg od warunkow
lotu oraz od fizycznych wtasnos$ci
materiatéow. Pod wzgledem gradien-
tow temperatur w konstrukeji naj-
bardziej niebezpieczny jest stan lotu
z szybkim zwiekszeniem predkosci
lotu z rownoczesnym zmniejszeniem
wysokosci. W takim przypadku po-
krycie skrzydla bedzie nagrzewaé sie
znacznie intensywniej od pozosta-
lych elementéow konstrukeji (na
przyklad Scian dzwigaréw, poétek
podtuznic itp.).

Drugim przypadkiem obliczeniowym
moze okazaé¢ sie dlugotrwatly lot na
duzej predkosci z nastepnym szyb-
kim hamowaniem. W tym przypad-
ku spadek temperatury pokrycia za-
chodzi znacznie szybciej niz we-
wnetrznych elementéw konstrukeji.
Oba wskazane przypadki lotu bedg
réznié sie nie tylko polami rozkladu
temperatur, lecz i naprezeniami
cieplnymi w poszczegdlnych elemen-
tach konstrukeciji (rys. 2).

Obecnie istniejg przyblizone metody
obliczen pozwalajgce okresli¢é na-
prezenia cieplne w réznych elemen-
tach skrzydla dla réznych stanoéw
lotu. Konieczne jest jednak opraco-
wanie bardziej dokladnych metod
obliczania konstrukcji samolotow z
uwzglednieniem zmian temperatury
i parametrow sprezystosci tak w kie-
runku rozpietosci i obrysu przekro-
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W artykule dokonano kroétkiego przeglg-
du zagadnien zwiqzanych z obliczaniem
wytrzymatosci skrzydet (usterzen) i ka-
ditubow wspdtczesnych samolotéw pod-
kreslajec wptyw naprezen cieplnych od
aerodynamicznego nagrzewania kon-
strukcji oraz wptyw wycie¢ w pokryciu.
Omowiono niektére problemy statycznej
i dynamicznej statecznosci cienkich po-
wlok sprezystych. Wskazano na koniecz-
nosé opracowanin metod obliczania wy-
trzymatosci i statecznoéci konstrulicji po
przekroczeniu przez material granicy
sprezystosct.

ju, jak i w kierunku grubosci $cian-
ki konstrukcji. Wymagane jest dal-
sze opracowywanie metod wyznacza-
nia granicznych obcigzen z uwzgled-
nieniem nieré6wnomiernego nagrze-
wania.
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Rys. 2. a — przyjety plofxl lotu samo-
lotu naddzwiekowego i krzywe zmiany
temperatury w niektorych czeSciach
skrzydta,

b — zmiana naprezen cieplnych w srod-
ku $cianki dzwigara,

¢ — zmiana naprezen w pokryciu i w
Sciance dzwigara



Nagrzewanie aerodynamiczne moze
takze mie¢ ujemny wplyw na sztyw-
nosSciowe charakterystyki konstruk-
cji, szczegdlnie konstrukcji o matej
wzglednej grubosci.

Na rysunku 3 jako przyklad przed-
stawiono rozklad przegie¢ plytowe-
go steru samolotu naddzwiekowego
przy mnieréwnomiernym nagrzaniu.
Punktami naniesiono wyniki do-
Swiadczen. Obliczenia wykonano za
pomocg wariacyjnej metody przesu-
nie¢. Obraz rozkladu przegie¢ daje
pojecie o znieksztalceniu powierzch-
ni steru wskutek nieré6wnomiernego
nagrzania cieplnego.

! wimm]

i
] | }1£
Nr dZwigara

H—+—~+-£w

EER
12 3 4 56
¥ Nr Zebra

Rys. 3. Przegiecia steru plytowego przy
nierbwnomiernym nagrzewaniu w czasie
lotu przy liczbie Ma = 3,7

Duze znaczenie ma zagadnienie pel-
zania, zwigzane z akumulacjg pla-
stycznych odksztatcen w pracujg-
cych elementach skrzydia pod dzia-
laniem wysokich temperatur i du-
zych naprezen, co moze doprowadzié
do niedopuszczalnej zmiany ksztalttu
i pogorszenia aerodynamicznych
charakterystyk konstrukcji. Przy
rozwigzywaniu zadan wytrzymalosci
i statecznosci z uwzglednieniem pet-
zania materialu konieczne sg dane
doswiadczalne dla réznych materia-
16w oraz dane na temat zmniejsze-
nia odksztalcen pelzania w okresie
relaksacji naprezen.

Kadluby wspélczesnych samolotow
sktadajg sie zasadpiczo z powlok o
réznych ksztaltach geometrycznych,
gladkich lub podpartych zespoiem
elementéw pracujgcych, Wybér naj-
bardziej racjonalnych uktadéw ka-
diuba pod wzgledem ciezarowym jest
bezposrednio zwigzany z problema-
mi obliczania wytrzymatosci i sta-
tecznosci cienkosSciennych ukladow
przestrzennych i powtok. Chociaz za-
gadnieniom wytrzymatosci i statecz-
nosci powlok poswiecona jest obszer-
na literatura i ilo§¢ publikacji wcigz
zwieksza sie, szereg waznych zadan
jest jeszcze mato zbadanych, a uzy-
skane rozwigzania analityczne czesto
nie sg wykorzystywane w praktyce
obliczen inzynierskich wskutek ich
zlozonos$ci lub nieprzystosowania do
obliczen konstrukeji samolotow.

Waznym zagadnieniem dotyczgcym
wytrzymatosci kadluba jest oblicza-
nie cylindrycznych i stozkowych po-
wlok podpartych w okolicy wyciec.

4

Obecnie opracowane zostaly metody
obliczen, umozliwiajgce wyznaczenie
naprezen i odksztalcen kadiluba w
okolicy wyciecia przy =zginaniu i
skrecaniu. Zgodnie z jedng z metod
zadanie sprowadza sie do przyjecia
konstrukeji w okolicy wyciecia jako
cienkosciennego uktadu o profilu
otwartym. Przy tym, roéwnoczes$nie
z odksztalceniami gietno-skretnymi
uwzglednia sie wplyw odksztalcen
Scinania. Wskazana metodyka -obli-
czania umozliwia wyznaczenie kon-
centracji naprezen normalnych na
krawedziach wyciecia i dobranie
geometrycznych charakterystyk ele-
mentow podpierajgcych, zmniejsza-
jacych koncentracje i usuwajgcych
miejscowg utrate statecznosci kra-
wedzi.

W oparciu o inng metode bada sie
stan naprezen odcinkow kadluba,
bezposrednio przylegajacych do wy-
ciecia. Metoda ta zbudowana jest w
oparciu o rézne warianty technicz-
nej teorii cienkich powlok i stosuje
sie tylko do cienko$ciennych kon-
strukcji o przekroju kolowym.

Umozliwia ona okreslenie stanu na-
prezen wreg ograniczajgcych wycie-
cia oraz wykrycie pola nadmiernych
naprezen w zamKknietej czeSci kon-
strukcji przylegajacej do wyciecia.
Metody obliczen rozpatrujgce zada-
nie w calo$ci opracowane sg za-
ledwie dla niektérych przypadkow i
mogg by¢ stosowane tylko do okre-
S§lonych rodzajow konstrukeciji.

W stopniu niedostatecznym zbadane
sg zagadnienia obliczania powlok
usztywnionych z wycieciami o ma-
tej rozpietosci (pod drzwi, okna,
oszklenia kabin hermetycznych itym
podobne) — oraz obliczania powlok
stozkowych z dlugimi wycieciami
(pod klapy ladunkowe). Niezbedne
jest rozwiniecie metody obliczania
cienkos$ciennych konstrukcji z wy-
cieciami poddanych nieréwnomier-
nemu nagrzewaniu, konstrukecji o
zmiennych parametrach sprezystosci
i zmiennej grubos$ci pokrycia, oraz
metody wyznaczania granicznego ob-
cigzenia takich konstrukeji.

Jednym z waznych zagadnien obli-
czen wytrzymato$Sci kadilubow jest
zapewnienie miejscowej wytrzyma-
losSci konstrukeji. Zagadnienie to po-
wstaje w zwigzku z oddzialywaniem
.na konstrukcje obcigzen skupionych
i lokalnych. Przeniesienie lokalnych
obcigzen na powloke uzyskuje sie za
pomocyg elementéw pracujagcych —
wregi i podtuznice.

Obecnie znane 'sg rozwigzania sze-
regu praktycznie waznych zadan
miejscowej wytrzymalosci usztyw-
nionych powlok kadluba, uzyskane
tak metodami wariacyjnymi z za-
stosowaniem ,,péitbezmomentowej”
teorii powtlok lub uproszczonego wa-
riantu ,momentowej” teorii, jak i
metodami pojedynczych lub podwédj-
nych szeregéw trygonometrycznych.

Jednak w niektérych typach kon-
strukcji wprowadzenie ukladu ele-
mentow usztywniajgcych czesto oka-
zuje sie niewskazane ze wzgledu na
wymagania zaprojektowania wne-

trza. W takich przypadkach nalezy
zdecydowaé¢ sie na przekazanie ob-
cigzen bezposrednio na gladkg po-
wloke, wzmocniwszy jg na ograni-
czonej czeSci powierzchni za pomo-
cg sztywnego elementu przyspawa-
nego do powtloki (np. nakladki, pier-
Scienia itp.). Jako przyklady takiego
przylozenia obcigzen moga stuzyé
okucia mocowania zbiornikéw pa-
liwowych rakiet balistycznych.

Wspomniane metody obliczen miej-
scowej wytrzymatosci powlok pod-
partych i gladkich pod dziataniem
obcigzen lokalnych odnoszg sie za-
sadniczo do powlok cylindrycznych
i stozkowych. Malo jest prac, w kt6-
rych bylyby rozpatrywane powtloki
innych ksztattow: kuliste, toroidalne,
elipsoidalne. Praktycznie brak ba-
dan zajmujgcych sie analizg zdolno-
Sci nosnej powlok obrotowych, w tej
liczbie cylindrycznych i stozkowych,
pod dziataniem obcigzen lokalnych.
Niewystarczajgco opracowane sg za-
gadnienia lokalnej wytrzymatosci
powlok wykonanych z materiatéow
zlozonych. Dla tego typu konstrukecji
zagadnienia lokalnej wytrzymato-
sci majg specjalne znaczenie, ponie-
waz zwigzane sg S$cisSle ze specyfikg
struktury materiatu.

Aktualnym zagadnieniem, zwigza-
nym z optymalizacjg ukladéw pra-
cujacych kadluba, jest opracowanie
metod obliczania wytrzymalosci po-
wlok podpartych i gladkich o réz-
nych ksztaltach geometrycznych po-
wyzej granicy sprezystosci.

Teoretyczne prace odnoszace sie do
zagadnien statycznej i dynamicz-
nej statecznoSci cienkich powlok
sprezystych opierajg sie zasadniczo
na dwu koncepcjach — liniowej i
nieliniowej teorii powtok.

Wyniki uzyskane w oparciu o teorie
liniowg w wiekszo$ci przypadkéw
nie potwierdzajg sie doswiadczalnie
na realnych konstrukcjach. Ré6wno-
cze$nie teoria nieliniowa, wyjasnia-
jgca jakosciowo zlozony mechanizm
utraty statecznosci cienkich powtlok
sprezystych, jest jeszcze niedoskona-
la i, jak to stwierdzono w wyniku
pdézniejszych badan, wymaga dodat-
kowego specyzowania.

W teorii statecano$ci cienkich po-
wlok sprezystych pojawily sie nowe
kierunki — geometryczna i lokalna
teoria stateczno$ci. Na podstawie
analizy licznych danych doswiad-
czalnych ustalono, ze krytyczne ob-
cigzenia dla cienkich powlok w
znacznym stopniu zalezne sg od
jakosci ich wykonania — pierwot-
nych nieprawidlowosci ksztaltu, roz-
nicy grubosci Scianek, istnienia po-
Srednich szwow spawalniczych itp.,
a dla powtlok podpartych — takze od
rodzaju przekrojéw poprzecznych
elementow podpierajacych, ich
sztywnosci gietnej i skretnej oraz
sposobu mocowania do powloki. Po-
niewaz wymienione czynniki sg na-
tury statystycznej, nalezy uwazaé za
celowe dalsze rozwiniecie badan do-
Swiadczalnych, ktore pozwolg wy-
jasni¢ wplyw technologii wykonania
cienkich powtlok 0 ré6znych ksztal-
tach geometrycznych na wartosé
krytycznych obcigzen.



Do waznych i niewystarczajgco zba-
danych zagadnien statecznos$ci moz-
na zaliczyé: stateczno$¢ powtloki
obrotowej zmiennej Gaussowskie],
stateczno$¢ powlok elipsoidalnych
i toroidalnych pod dziataniem cisnie-
nia wewnetrznego, stateczno$¢ dwu-
warstwowych powtlok stozkowych
pod dzialaniem osiowego S$ciskania
i zewnetrznego ci$nienia zmiennego
wzdluz tworzgcej i w kierunku ob-
wodowym, stateczno$é powtok stoz-
kowych i kulistych pod dziataniem
lokalnego nagrzewania.

Interesujgca i wazna jest dla prak-
tycznych zastosowan grupa zagad-
nien stateczno$ci powyzej granicy
sprezystosci. Publikacje, ktére uka-
zaly sie ostatnio, dajg zaledwie ogo6l-
ny przeglad stanu badan w tym za-
kresie. Dlatego w praktyce inzynier-
skiej przy analizie statecznos$ci nie-
ktorych typoéw konstrukeji po prze-
kroczeniu granicy sprezystosci sto-
suje sie szeroko rozwigzania typu
potdoswiadczalnego.

Zagadnienia wytrzymatlosciowe zwig-
zane z bojowg trwato$cig samolotow
tworzg oddzielng grupe. Dla oceny
bojowej trwaloSci niezbedne jest
rozszerzenie teoretycznych i do-
$wiadczalnych badan, w ktérych zo-
stalby przeanalizowany wplyw roz-
nego rodzaju uszkodzen na zdolnos$é
konstrukcji do przenoszenia obcig-
zen. W zwigzku z tym specjalnego
znaczenia nabierajg zagadnienia
zwigzane z charakterem pracy kon-
strukcji w okolicy wyciecia (prze-
strzelenia) i wzrostem koncentracji
napr¢zen oraz zagadnienia zwigzane
z predkoS$cig rozprzestrzeniania sie
peknie¢ i zwiekszeniem odksztalcen
konstrukecji z uwzglednieniem jej
wstepnego obcigzenia istniejgcymi
naprezeniami.

W ostatnim czasie do wykonywania
elementéw silniké6w turbinowych
stosowane s tworzywa sztuczne
zbrojone widknem szklanym. Zagad-
nienie wykonania optymalnej kon-
strukeji z takich materiatow jest
specjalnie wazne, poniewaz tworzy-
wa takie umozliwiajg sterowanie
anizotropowos$cig wtasnosci mecha-
nicznych. Znajgc obcigzenia dziata-
jace na przedmiot mozna skutecznie
budowaé konstrukcje, ktéra bedzie
optymalna pod wzgledem wytrzy-
matosci i racjonalnego przejecia ob-
cigzen. Na rysunku 4 przedstawiono
wplyw kierunku nawiniecia wiokien
szklanych w konstrukcji korpusu
silnika na warto$§¢ niszczacego ci-
$nienia wewnetrznego.
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Rys. 4. Zaleznos$¢é cisSnienia niszczgcego
od kata nawinigcia szklanych wtokien
zbrojenia

Jednakze do tej pory nie jest roz-
wigzane zagadnienie zbudowania
optymalnej konstrukcji ze zbrojone-
go tworzywa sztucznego przy ztozo-
nym stanie naprezen, dowolnych
konstrukeyjnych ksztattach przed-
miotu, uksztaltowania wezlow lacze-
nia i miejsc przekazania oddziaty-
wania obcigzen skupionych.
Okreslone trudnosci powstajg takze
przy wykonywaniu obliczen kon-
strukeji z tworzywa sztucznego, po-
niewaz istnienie miekkiego materia-
tu wigzgcego miedzy widéknami zbro-
jenia uniemozliwia stosowanie kla-
sycznej teorii powtlok, co utrudnia
badanie statyki, dynamiki i statecz-
nos$ci takich powtlok.

Jeden z wazniejszych kierunkéow
badan, ktérych wyniki niezbedne sg
dla zapewnienia zalozonej trwatosci
konstrukeji, sg badania wytrzymato-
Sci zmeczeniowej. Z powodu swej
wazno$ci oraz teoretycznej i do-
Swiadczalnej zlozono$ci zagadnienie
to stanowi obecnie osobng dziedzine
wytrzymatosci. W artykule niniej-
szym nalezy jedynie zwréci¢ uwage
na niektoére nowe problemy wytrzy-
matoSci zmeczeniowej, jak wplyw
na wytrzymato$§¢ zmeczeniowg i
trwato$é konstrukeji cyklicznego od-
dzialywania naprezen cieplnych,
wplyw procesu pelzania materialow

oraz wytrzymatos¢ zmeczeniowa kon-
strukeji wykonanej z orientowanych
(kierunkowych) tworzyw sztucznych
i konstrukcji przektadkowych.

Obecnie w nauce o wytrzymatosci
konstrukeji samolotéw z powodze-
niem stosowany jest caly bogaty i
roznorodny arsenal metod i rozwig-
zan opartych na teorii ptyt, powlok
i cienkosciennych konstrukcji. Jed-
mak w wielu przypadkach Sciste roz-
wigzania i metody opracowane dla
zadan Kklasycznych nie mogag by¢
stosowane do analiz stanu naprezen
1 odksztalcen konstrukeji lotniczych.
Zwigzane jest to z tym, ze wiek-
szo$¢ konstrukeji samolotéw przed-
stawia sie jako zlozone uklady prze-
strzenne, wykazujgce konstrukcyjng
i fizyczng anizotropie, czesto osla-
bione wycieciami i istnieniem in-
nych elementéw skupiajgcych na-
prezenia.

Jedno z wazniejszych zadan specja-
listow i inzynier6w pracujgcych w
dziedzinie wytrzymaltosci lotniczej
polega na tym, aby opierajgc sie na
osiggnieciach wspotczesnej mecha-
niki, matematyki, techniki oblicze-
niowej i metodach doswiadczalnych
podnosi¢ teoretyczny poziom stoso-
wanych metod obliczeniowych czy-
nigc je w ten sposéb bardziej nie-
zawodnymi.

niczne wiadomosci.

— w biurach terenowych NOT.

Pod koniec biezgcego roku ukaze sie XVII edycja

TERMINARZA TECHNIKA

na rok 1969
w 29 mutacjach branzowych

Szczegbdlnie polecamy naszym Czytelnikom mutacje: Mechanika-
-Konstrukcje, Mechanika-Technologia, Ekonomika i Organizacja
Przemystu, Odlewnictwo, Automatyka Przemystowa.

W tegorocznej edycji ukaze sie po raz pierwszy mutacja pt. Ekono-
mika i Organizacja Przemystu. Przedstawione sg w niej nastepu-
jace zagadnienia: wybrane zagadnienia efektywnos$ci i rentownosci,
koszty wlasne produkecji, planowanie i kontrola przebiegu produk-
cji, techniczne przygotowanie produkecji,
rytmicznej. Stanowig one niezbedne informacje uzupelniajgce tech-

Cena terminarza w oktadce igelitowej wraz z jedng wktadkg bran-
zowg i notatnikiem adresowym wynosi:

w przedptltacie — 20 zt

w sprzedazy

Sprzedaz po cenie normalnej (25 z1) odbywacé sie bedzie:

— w ksiegarniach ,,Domu Ksigzki”,
— w niektérych kioskach ,,Ruchu”,

organizacja produkcji

— 25 zt




Dr BOGUSLAW KALESTYNSKI

Zazwyczaj zahipnotyzowani reklamg
za prawdziwe giganty uwazamy ta-
kie przedsiebiorstwa lotnicze jak
SAS, KLM, Air France czy Swissair.
Nie kazdy zdaje sobie sprawe z te-
go, iz produkcja tych pseudogigan-
tow w poréwnaniu z o wiele mniej
reklamowanym Aeroftotem jest nie-
wielka. Aeroftot przedsiebiorstwo
lotnicze ZSRR przekracza znacznie
przewozy wykonywane przez wszyst-
kie kraje Europy zachodniej.

W lutym 1923 roku w ZSRR zostala
uruchomiona pierwsza pasazerska
linia lotnicza. W tym samym roku
w dniu 9 lutego zarzgdzeniem Rady
Pracy i Obrony (Ministerstwa) zo-
stalo powolane lotnictwo cywilne
ZSRR. Zarzagdzenie to powolalo Ra-
de Lotnictwa Cywilnego, ktorej za-
daniem bylo opracowanie planu roz-
woju komunikacji lotriczej i koor-
dynacja prac istniejgcych woéwecezas
przedsiebiorstw lotniczych. Eksploa-
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tacjg linii lotniczych zajmowalo sie
przedsiebiorstwo ,,Dobrolot” doko-
nujgce giownie przewozéow miedzy-
narodowych, ,, Ukrwozduchput” oraz
,Zakawia”. W roku 1932 nastgpila
centralizacja pracy lotnictwa cywil-
nego przez powolanie do zycia
Glownego Zarzagdu Komunikacji Lot-
niczej ,,Aeroftot” przy Radzie Mini-
strow ZSRR. W roku 1964 w miej-
isce Gléwnego Zarzadu powstaje Mi-
nisterstwo Lotnictwa ZSRR. Pierw-
sza linia lotnicza ZSRR mialta dlu-
g0$¢ 420 kilometrow. W pierwszym
roku jej eksploatacji przewieziono
229 pasazerow i 1900 kilogramow
towarow i poczty. Przy braku wia-
'snej produkcji samolotéw i trudno-
$ciach ekonomicznych rozwdj prze-
woz6w lotniczych postepowatl bardzo
wolno. Tym niemniej w roku 1928
dlugos¢ linii lotniczych wynosita
10788 km, w 1932 roku 36 256 km,
w 1937 — 93300 km. W tym cza-
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sie przedsiebiorstwa eksploatujgce
linie lotnicze wykorzystujg jako sa-
moloty komunikacyjne: PO-2, R-5,
Stal-2, Ka-2, rodzine samolotow
ANT. W roku 1934 zbudowano 80-
-milej)scowy 8-silnikowy samolot
ANT-20 , Maksym Gorki”. Jak na
owczesne warunki byl to najwiekszy
samolot $wiata.

W roku 1940 dlugo$¢ linii lotniczych
ZSRR wynosila 146,3 tys. km. Prze-
wieziono na nich w tym samym
roku 409,6 tys. pasazer6w oraz 62
tvs. ton towaréw i poczty. Druga
twojna Swiatowa przerywa rozwoj
lotnictwa cywilnego, chociaz w jej
okresie na niezajetych terenach
ZSRR utrzymyvwana byla regularna
komunikacja lotnicza. Pierwsze la-
ta powojenne cechowata rekonstruk-
cja parku samolotowego Aeroflo-
tu i wprowadzenie na linie samo-
lotow I1-12 oraz I1-14 o ilo$ci miejsc
pasazerskich 24—32 oraz predkosci
280—350 km/godzine. Pozwolito to
na dalszy wzrost przewozow. Jed-
nakze dopiero lata 1956—1960, bu-
dowa samolotow odrzutowych, po-
zwolily na burzliwy wzrost prze-
wozow lotniczych. O ile dlugosé
siecy lotniczej w roku 1945 wyno-
sila 142000 km, to w 1950 juz 300
tysiecy km, w 1958 — 349, w 1960 —
360, w 1962 — 400 oraz w 1964 —
431 tys. kilometrow. Wraz z rozwo-
jem sieci lotniczej rosta wielko$¢
przewozow.,

W absolutnych wielko$ciach wzrost
ten przedstawiony jest w tablicy 1.
U podstaw rozwoju lotnictwa cywil-
nego w ZSRR lezy stwierdzenie pro-
stego faktu, iz w zakresie przewo-
z0w, szczeglblnie pasazerskich, lot-
nictwo w najlepszym stopniu zaspo-
kaja potrzeby spolteczne. Obliczono,
ze tylko w roku 1962 pasazerowie
korzystajacy z naziemnych i wod-
nych Srodkéw transportu -stracili na
podréz okolo 6 miliardow godzin.
Oznacza to, ze statystyciznie prze-
bywa w podrézy w czasie calego
roku ogromna armia skladajgca sie
z 700 tysiecy ludzi oraz oderwa-
nych jest od pracy produkcyjnej na
przecigg calego roku 4 miliony lu-
dzi. Stad tez rozwoj szybkich $rod-
kéw transportu w ZSRR jest pro-
blemem nie tylko spoltecznym ale
i gospodarczym. Dziesiecio-pietna-
stokrotnie szybsza podréz samolotem
zmniejsza straty spolecznego czasu.



Rzecz prosta, przewozy pasazerskie
odbywajg sie TO0Znymi rodzajami
transportu. Najstarszym i tradycyj-
nym byl transport rzeczny, ktoéry
jeszcze do dzi§ odgrywa role eksplo-
atujgc sie¢ diugosci okolo 140 ty-
siecy kilometrow. Przewyzsza on
swojg diugoscig transport kolejowy
posiadajgcy sieé¢ blisko 130 tysiecy
kilometrow i na niektoérych odcin-
kach przejmuje na siebie glowny
ciezar przewozOow. Drogi o twardej
nawierzchni majg sie¢ o tgcznej diu-
gosci 311 tysiecy kilometréw. Pomi-
mo swej wzglednej mtodosci trans-
port lotniczy, je§li idzie o dtugosé
sieci, przewyzsza wszystkie inne,
eksploatujgc linie lotnicze na 400
tysieciach kilometréw tras.

Sens gospodarczy wiekszego tempa
wzrostu przewozéw lotniczych niz
innych $rodko6w transportowych jest
gleboki. Obok wymienionej oszczed-
nosci czasu spolecznego przejecie
przez samoloty przewozéw pasazer-
skich od kolei ma na celu réwniez
odcigzenie i danie jej moznosci skie-
rowania swej zdolnosci przewozo-
wej tam, gdzie w lepszym stopniu
moze spelnia¢ swoje zadania, a wiec
na przewozy towarowe.
Jednoczes$nie uruchomienie linii lot-
niczych jest o wiele szybsze niz
zbudowanie szlakow kolejowych czy
tez drog bitych. Pozwala to na akty-
wizacje rejon6w nie zagospodarowa-
nvch. I w istocie w ZSRR istnieje
kilka miast szczegdlnie na dalekiej
poinocy, dla ktéorych lotnictwo jest
jedvnym $rodkiem transportu. Stad
tez szvbkie nie spotykane nigdzie in-
dziej tempo rozwoju Aeroftotu, a w
szczegolnosci linii krajowych. Sta-
nowig one dwie trzecie calej sieci
lotniczej. Sg to w wiekszei czesci
linie kontynentalne o duzej diugo-
$ci, nie spotvkanej zresztg w Swie-
cie. Np. magistrala Leningrad—Wta-
dvwostok — przebiegajgca przez Mo-
skwe, Swierdlowsk, Omsk, Nowo-
svbirsk, Krasnojarsk, Irkuck, Czite,
Chabarowsk — a wiec przecinajgca
niemal caly Zwigzek Radziecki, ma
diugosé 6960 kilometrow. Inna linia
Odessa—Wtadvwostok ma 8730 ki-
lometrow i lgczy Morze Czarne z
dalekowschodnim wybrzezem Ocea-
nu Spokojnego. W krajach zachod-
nich pierwsza pod wzgledem diu-
gosSci linia kontynentalna w USA
taczgca Nowy Jork z San Francisco
ma 4565 kilometrow.

Samolot ,,Maksym Gorki’’ z 1936 r.

Wyliczenie wszystkich potgczen kra-
jowych ZSRR nie byloby mozliwe
w jednym artykule. Centralny roz-
klad lotow na liniach wewnetrznych
jest bowiem ksigzkg zawierajaca
okoto 100 stron.

Wylgcznie samolotami odrzutowymi
i turbinowo-$migltowymi obstugiwa-
ne sg wszystkie linie miedzynaro-
dowe. W roku 1922 zostala otwarta
pierwsza miedzynarodowa linia lot-
nicza Moskwa—Berlin obstugiwana
przez radziecko-niemieckie przed-
siebiorstwo Deruluft. Linia ta miata
1600 kilometrow dlugosci.

W chwili obecnej diugo$é miedzy-
narodowych linii lotniczych Aero-

flotu wynosi 150 tysiecy kilometréw.

Panstwami, ktére majg bezposrednie
polaczenia lotnicze z ZSRR, sg: Au-
stria, Algieria, Anglia, Afganistan,
Belgia, Birma, Bulgaria, Ghana,
Gwinea, Holandia, Dania, Indonezja,

Irak,
Kanada, Korea, Kongo (Brazaville),
Kuba, NRD, Maroko, Mali, Mongo-
lia, Norwegia, Zjednoczona Republi-
ka Arabska, Pakistan, Polska, Ru-

Iran, Japonia, Chiny, Cypr,

munia, Syria, Tunezja, Finlandia,
Francja, Cejlon, Czechostowacja,
Wegry, Szwecja, Jugostawia i USA.
Liczba potlgczen jak tez i wielko$é
przewozéw wzrasta w szybkim tem-
pie ze wzgledu na state zwieksza-
nie sie zwigzkéw gospodarczych z
calym Swiatem, jak tez i masowe
wzrastanie ruchu turystycznego.
Do podrézy samolotem zachecajg ni-
skie ceny biletéw lotniczych jak tez
i ogromna oszczedno$¢ czasu po-
drézy. W tablicy drugiej pokazane
sg niektore trasy lotnicze, czas po-
dr6zy na niej oraz wysoko$é¢ optat.
Wskazuje ona, iz w niektérych przy-
padkach taryfa lotnicza jest nizsza
niz kolejowa.

Nalezy zwroci¢é uwage, iz Aeroftot

L LR zajmuje sie nie tylko przewozem

Praca przewozowa Acroflotu w latach 1940—1965 pasaier()w i towar()w, ale réwniez
wypelnia wszystkie inne ustugi ja-

Pasazerokm Towary Ogdlem Pasazerowic Poczta "Téwary kie moze 'daé lotnictwo gospodarce

Rok przewozy (min) fhys.tor PP— nax.'od(')wej. Do n}ch nalezg w gI.OW-
(miliardy) |(miliony tkm)| (mlIn-tkm) nej mierze ustugi dla rolnictwa i le-

Snictwa, lotnictwo sanitarne, obstu-

| ga przemysitu rybnego, ustugi me-

1940 0,2 23,2 38,0 0,4 14,6 475 teorologiczne, fotogrametria i szereg
1950 1,2 136,5 243,2 1,6 30,6 131,5 innych. Najwieksza cze$¢ pracy bo
1955 2,8 252,3 502,4 8,2 63,8 195,0 az 35% wypelnianej przez lotnictwo
1958 6,4 399,4 973,4 12,2 87,8 357,8 specjalnego przeznaczenia przypada
1959 9,1 438,6 1256,9 16,0 — gtod na aerochemiczne rozsiewanie i roz-
1960 12,1 562,8 1652,8 21,8 13(_),7 545,8 pylanie chemikaliow zaréwno dla
1961 16,4 801,8 2278,0 32,0 195,8 647,1 rolnictwa, jak i dla le$nictwa. W
1962 20,3 889,9 2713,0 36,8 201,9 717,2 dalszej kolejnosci ida zdjecia lot-
1963 25,3 912,3 3192,7 42,0 211,6 400 nicze (13,1°% calo$ci pracy), lotni-
1964 30,9 1140,3 3925,2 42,0 233,4 2‘_4-2 ctwo sanitarne (5,5%/¢), obstuga le-

| 1963 37,0 | 1270,0 4600,0 42,0 200 20t | $nictwa, a w tym stuzba przeciw-
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Samolot AN2 z 1950 r.

pozarowa (4,3%). Laczna liczba go-
dzin wylatanych przez samoloty lot-
nictwa specjalnego przeznaczenia
wynosila w roku 1965 okolo 2600 ty-
siecy.

Niewiele jest w $wiecie przedsie-
biorstw lotniczych, ktére moglyby
sie poszczyci¢ staltg rentownoSscia,
pomimo, iz ponoszg one tylko w
nieznacznej cze$ci koszty utrzyma-
nia portéw oraz drog lotniczych.
Ale i w tych przedsiebiorstwach, w
ktérych dochody przewyzszajg wy-
datki, zysk ten wynosi od 1—3%.
Natomiast Aeroftot ponoszgcy cal-
kowicie wszystkie ‘koszty zwigzane
z utrzymaniem transportu lotnicze-
go, a wiec zaréwno utrzymania por-
tow 1 drog lotniczych, obstugi sa-
molotéw, obstugi pasazeréw i eksplo-
atacji linii, jest przedsiebiorstwem

Tablica 2
Czas podrozy "Iaryfa
(godziny) (ruble)
Trasa
‘po.cugg samolot 'po.cu;g samolot
pospicszny pospieszny

Moskwa-Chabarowsk 149 9 89,5 108
Irkuck 82 7 55,7 72
Nowosybirsk 48 4 37,4 49
Swierdlowsk 28 2 25,1 27
Alma-Ata 68 5 44,6 54
‘Taszkient 57 5 37,4 48
Aszchabad 81 S 50,1 46
Baku 42 3,5 32,2 34
Tbilisi 41 2,3 30,1 31
| Adler 31 2,5 28,0 26
| Symferopol 21 2 23,6 23

rentownym. Sprzyja temu zaréwno
struktura kosztéw, jak i ciggle ich
obnizki. I tak, koszt przewozu 10
tonokilometrow wynosit: w 1958 —
3,06 rb., 1959 — 2,86 rb.,, w 1960 —
2,67. W nastepnym roku, a wiec w
1961, wystepuje dalsza obnizka do
2,47 rb., a w 1962 — 2,32 rb. W ro-
ku 1963 — masowego wprowadza-
nia samolotow odrzutowych, wsku-
tek wiekszych odpisow amortyza-
cyjnych koszty wzrastajg do 2,36 rb.
za przewdz 10 tkm. W nastepnym
jednak roku 1964 spadajg znacznie
do 2,02 rb. Wynosi to wedlug kursu
przeliczeniowego 1 dolar ameryvkan-
ski rowny 3 rb. (bankowy 18 =90
kop.) okolo 70 centéw za tkm przy
prawie 2 § za tkm w przedsiebior-
stwach amerykanskich. Z tego przy-
pada na paliwo 23,3y, amortyzacje

21,8%, remont biezgcy 5,4%, koszty
lotniskowe 16,8%/0 oraz place robo-
czg 32,7%. Nalezy zwréci¢ uwage, iz
ceny paliwa jak i robocizna w ZSRR
sg bardzo niskie.

Wysoki wskaznik wykorzystania sa-
molotow powoduje, iz dochody za

1 tkm, choéby tylko nieznacznie
przewyzszajace Kkoszty, przynoszg
zysk.

Wysokos$¢ tego zysku wskazuje ta-
blica 3.

Rentowno$¢ wyrazona w procentach
wynosita w 1958 roku 9%, w 1959 —
7,6, w 1960 — 4,9, w 1961 tylko 1,4,
aby w nastepnym roku osiggngé
poziom 5,5. W roku 1963, w ktoérym
wystgpito zwiekszenie kosztow, na-
stgpila strata w wysokosci 2,4%.
W dalszych latach wystgpita nad-
wyzka wplywow nad kosztami i w
1964 rentowno$¢ wynosita 6,9, aby
w 1965 r. osiggnaé¢ rekordowag wy-
soko$é 12,8"/o. Wydaje sie, ze sku-
pienie wszystkich $§rodkow w jed-
nych rekach ulatwia gospodarowa-
nie i jest przyczynag wysokiej, ni-
gdzie nie spotykanej rentownosci,
jak tez ulatwia decvzje inwestowa-
nia w transport lotniczy.

Przyszly rozwo6j Aerofiotu obejmuje
blizszg perspektywe — blezgcy pie-
ciolatke do 1970 roku oraz dalszg
perspektywe do 1980 roku. Blizsza
perspektywa objeta jest planem go-
spodarczym i zobowigzuje Aeroflot
do podwojenia dotychczasowych
przewozow, przy czym liczba pasa-
zerow ma wzrosngé do 75 min w
1970 roku. Tym samym radzieckie
lotnictwo komunikacyjne wysunie

Tablica 3
Aliliony rubli

Rok

dochad strata
1958 31,3 .
1959 32,2 —
1960 25,6 =
1961 8,9 —_
1962 40,7 —_
1963 —_ 27,0
1964 54,9 =
1965 130,0 —_

sie na pierwsze w $wiecie miejsce
i bedzie wykonywaé¢ okolo jednej
trzeciej wszystkich swiatowych prze-
wozéw lotniczych (obecnie 17%).
Wzrost sieci linii przewidziany jest
gléwnie w nowo rozwijanych regio-
nach kraju na poinocy i pdéinocno-
-wschodnich obszarach kraju, a wiec
w Jakucji oraz Tjumenskim i Ma-
daganskim regionie. Zasadniczy jed-
nakze skok powinien nastgpi¢ w
dziesieciolatce 1970—1980. Liczba
przewiezionych pasazerow w tym
ostatnim roku powinna osiggnagé¢ 200
mln. Oznacza to, iz biorgc pod uwa-
ge Srednie Swiatowe tempo wzrostu
przewozow, ZSRR bedzie przewozit
50" wszystkich pasazerow korzy-
stajgcych z komunikacji lotniczej.
W stosunku do roku 1960 wzrost ten
bedzie 15-krotny, a w stosunku do
roku 1965 — 4-krotny.



Najwickszy, bo prawie 20-krotny
wzrost nastgpi na liniach o central-
nym znaczeniu. Wzrost ten jest zu-
pelnie zrozumialy z uwagi na to, iz
na tych liniach przewozy dokony-
wane s3 na najwieksze odleglosci,
gdzie transport lotniczy osigga naj-
wiekszg efektywnosé.

W dziedzinie przewozéw pasazer-
skich Aerofiot stanie sie prawdzi-
wym potentatem stajgc sie przy
odlegtosciach wiekszych niz 100 km
najwiekszym przewoznikiem.

Duze tempo rozwoju przemystu i
rolnictwa ZSRR okresla wzrost prze-
wozéw towarowych. Jakkolwiek, w
dalszym ciggu w tej dziedzinie prze-
wozOw, naziemne i nawodne rodzaje
transportu pozostang przodujgcymi,
tvm niemniej nastgpi przesuniecie
znacznej ich czeSci w Kkierunku
transportu lotniczego. Dotyczyé¢ to
bedzie gléwnie towarow szybko sie
psujacych. Tempo wzrostu przewo-
z6w towarowych bedzie wyzsze niz
przewozow  pasazerskich. Udzial
przewozow towarowych w calosci
przewozow lotniczych wzrosnie z
27% w roku 1965 do 40 w roku
1980.

W zakresie przewozéw pocztowych
przewiduje sie blisko dziesieciokrot-
ny wzrost przewozéw paczek. Nato-
miast przewozy listow, gazet itp.
wzrosng tylko w nieznaczny spo-
s6b.

Absolutny, S$rednioroczny przyrost
tonokilometrow za okres 1960—1980
bedzie 7,2 raza wiekszy niz za okres
1950—1960.

W $lad za rozwojem techniki lot-
niczej nastapi rowniez wymiana sa-
molotow. Jeszcze w biezgcej piecio-

Samolot Tu-154 z 1966 r.

dzwiekowych o

Samolot Tu-104 z 1955 r.

latce przewiduje sie wprowadzenie

na linie Aeroftotu samolotéw nad-
predkosci 2500—

—3500 km/h. Przed rokiem 1980 na
linie lotnicze powinny wej$¢ samo-
loty hipernaddzwiekowe o predkosSci
powyzej 5000 km/h. W rezultacie
podréz samolotem z Moskwy do naj-
dalszych zakatkow ZSRR trwaé be-
dzie nie wiecej niz 2 do 3 godzin.

Na liniach lokalnych predko$é sa-
molotéw wzro$nie nieznacznie. Tym
niemniej Srednia predko$¢ wzrosnie
z 325 km/h w roku 1960 do 650 km/h
w roku 1980, a wiec dwukrotnie.
Wprowadzenie wielomiejscowych su-
perliniowcéw spowoduje, iz ciezar
handlowy na jeden samolot wyno-
szacy 2,7 tony w roku 1960, wzro-
$nie do 8 ton w roku 1980. W rezul-
tacie zdolno$¢ przewozowa na jeden
statystyczny samolot wynosi¢é be-
dzie 5200 tkm/godzine w pordéwna-
niu do 880 tkm na godzine w 1960
roku.

Wykonanie tak obszernego progra-
mu przewozéw wymagaé bedzie nie
tylko zmian parku maszynowego,
ale tez i pelnej rekonstrukcji za-
plecza zaréwno technicznego, jak
i handlowego. Tak wiec nastapi pel-
ma lub czesciowa automatyzacja
procesu zatadowania samolotéw, ob-
stugi pasazeréw, a nawet systemu
rezerwacyjnego. Naturalnie, w tym
czasie wszystkie porty krajowe be-
«dg mialy urzadzenia zapewniajace
automatyczne kierowanie ruchem
lotniczym, jak tez i automatyczne
ladowanie, co spowoduje uniezalez-
mienie lotnictwa od warunkéw atmo-
sferycznych i podniesie regularno$é
lotow.

Dotychczasowe tempo rozwoju Ae-
roflotu wskazuje ma pelng mozli-
wos¢ wykonania zalozenego planu.

9



Rys. 1. Szybowce SZD-31 ,,Zefir” 4

Fot. B. Koszewski

Megr inz. ANDRZEJ GLASS

797.55:629.185.15

Na ostatnie Szybowcowe Mistrzostwa Swiata w
Lesznie szereg krajow zgtosito najnowsze konstrul:-
cje szybowcow, ktore przedstawiajq najbardziej po-
stepowe kierunki rozwoju w tej dziedzinie. W mi-
strzostwach
otwartej, w tym 20 laminatowych, 16 drewnianych,
11 metalowych i 1 o konstrukcji mieszanej. W arty-
kule opisano Ilconstrulicje najciclcawszych szybow-
cow Iclasy otwartej.

uczestniczyto 48 szybowcow klasy

SZYBOWCOWE MISTRZOSTWA SWIATA 1968

I. Najcaiekawsze konstrukeje klasy otwarteg

Na Szybowcowych Mistrzostwach
Swiata w Lesznie, jak na wszystkich
lotniczych imprezach miedzynarodo-
wych, szczegoblnie bacznie byty oglg-
dane najnowsze konstrukecje. I stusz-
nie. Cho¢ cze$¢ z nich stanie sie po
latach zapomnianymi prototypami,
jednak wiekszos¢é toruje droge no-
wym kierunkom i rozwigzaniom
konstrukcyjnym. Najlepsze z nich
wchodzg zazwyczaj do produkcji se-
ryjnej.

W Kklasie otwartej wzielo udzial w
Mistrzostwach 48 szybowcéw — w
tym — 20 laminatowych, 16 drew-
nianych, 11 metalowych i 1 o kon-
strukeji mieszanej. Reprezentowane
byto 19 typéw, z czego 8 miato kon-
strukcje drewniang, 6 — laminato-
wa, 4 — metalowg i 1 — mieszana.
Przewazaly nowe typy, ktéorych byto
az 13, starych — czyli wystepuja-
cych juz na poprzednich Mistrzo-
stwach Swiata — tylko 6.
Wiekszo$¢ szybowcédw Kklasy otwar-
tej miata doskonato$¢ powyzej 40 (42
do 45), czest 38—39, a tylko trzy typy
ponizej 23 (lecz nie mniej niz 35).
Wsérod najciekawszych konstrukeji
przewazaly szybowce laminatowe:
,Cirrus”, BS-1b, AS-W12, |, Dia-
mant” 18 i , Phoebus” C. Ponadto
zwracaly uwage metalowe HP-14C
i HP-13M. Zainteresowanie wzbu-
dzilty takze szybowce drewniane:
Zefir” 4, AN-66, . Wa-26 , Squale” i
IKV-3 ,Kotka”. Wyniki uzyskane na
tych szybowcach podczas mistrzostw
w Lesznie przedstawiajg sie naste-
pujgco. Szybowce ,,Cirrus” zajety
miejsca 1, 9, 11; , Phoebus” C —
miejsca 2, 6; ,Diamant” 18 — miej-
sca 3, 4; AS-W12 — miejsce 5; HP-
-13M — miejsce 8; BS-1b — miejsca
13, 18; ,,Zefiy” 4 — miejsca 14, 28;
HP-14C — miejsce 16,
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Najciekawsze konstrukcje i ich
szczegOly konstrukceyjne zostaly omo-
wione ponizej.

SZD31 ,,Zefir’-4 — jest polskim wy-
sokowyczynowym szybowcem klasy
otwartej przeznaczonym do udzialu
w mistrzostwach §wiata. Powstal on
jako rozwiniecie szybowca SZD-29
»Zefir’ 3 z 1965 roku. U podstaw
budowy obu tych szybowcéw lezaty
nastepujgce zalozenia: doskonaltosé
przekraczajaca 42 przy predkosci nie
mniejszej niz 100 km/h i ptaska bie-
gunowa zapewniajgca opadanie rze-
du 1,2 m/s przy predkosci lotu 140
km/h. Dla uzyskania dobrych wta-
sno$ci w krazeniu zastosowano Kkla-
py-poszerzacze (fowlery) na calej
rozpietosSci. Zostalty zbudowane 3
egzemplarze szybowca ,,Zefir” 4;
pierwszy byl oblatany 7.12.1967 r.,
nastepne na wpoczgtku 1968 r.

Dwudzielny, trapezowy plat tego
szybowca ma profil NACA 66 (215)
416. Konstrukcja skrzydet jest drew-
niana, pétskorupowa. Sktada sie ona
z polgczonych z sobg: noska, kesonu
i krawedzi splywu oraz elementéow
ruchowych: skrzeli, lotek i klap. No-
sek kryty jest sklejkg podpartg ze-
brami. Keson ma goérne i dolne po-
krycie o postaci skorupy wykonanej
z wielu warstw sklejki metodg pod-
ciSnieniowg w negatywowej formie.
Z przodu i z tytu jest on zamkniety
Sciankg. Zajmuje on ponad polowe
cieciwy skrzydila — przenoszgc skre-
canie i zginanie. Klapy-poszerzacze
typu Fowlera na calej rozpietosci
skrzydel, czwérdzielne. W czesci lot-
kowej klapy kryte ptotnem; pozostate
segmenty klap kryte przekladkowg
plyta ze sklejki i balsy. Lotki dwu-
dzielne, dwuszczelinowe, o oryginal-

nej konstrukeji: skrzele lotki za-
wieszone jest na skrzydle za pomocg
zawiaséw. Przy ruchach drazkiem
sterowym wychyla sie skrzele oraz
tylna cze$¢ lotki. Ta cze$é¢ przymo-
cowana Jjest do skrzela na dwoch
prowadnicach i stanowi Klape-posze-
rzacz. Naped lotek i klap — popy-
chaczami. Sk®zydla polgczone sg ze
sobg za pomocg okué¢ w postaci ptyt
wnitowanych w skorupowe pokry-
cie skrzydel. Wystepy tych okué¢ sg
do siebie dociskane za pomocg dwéch
zwor S$ciggnietych $rubg. Kadtub
podwieszony jest do plata za pomo-
cg dwobch par sworzni.

how

Rys. 2. ,,Znikajgce” przyrzady. ,,Zefi-
ra’’ 4 — wariometr ze skladanym luster-
kiem i zakretomierz chowany za tablicg

Fot. A. Glass



JZefir' 4 ma pictrowe ptytowe ha-
mulce aerodynamiczne w skrzydtach
oraz wstazkowy spadochroa hamul-
cowy jednorazowego uzytku umiesz-
czony na koncu kadtuba. Kadtub
konstrukceji potskorupowej z pokry-
ciem ze sklejki. Pokrycie przodu ka-
diuba oraz przejs¢ skrzydlo—kadtub
i kadlub—usterzenie z laminatu. Pod-
wozie amortyzowane z wcigganym
kolem o s$rednicy 35 cm. Zaczep do
holu umieszczony w spodzie kadtu-
ba, pod Srodkiem kabiny.

Usterzenie poziome o uktladzie nor-
malnvm. Ster kierunku ma na gorze
przeciwwage wywazenia na diugim
wysiegniku. Usterzenie poziome pty-
towe, dwudzielne. Konstrukcja uste-
rzenia jednodzwigarowa. Usterzenie
zamocowane na rurze przechodzgcej
przez lozysko um.eszczone w nasadzie
usterzenia pionowego. Na koncach
usterzenia przeciwwagi na wysiegni-
kach. Dzieki temu wywazeniu pred-
kos¢ dopuszczalng nurkowania pod-
wyzszono do 240 km/h, odsuwajac ku
wiekszym predko$ciom granice wy-
stepowania flatteru. Usterzenie wy-
posazone jest w klape wywazajgco-
-docigzajgcg (sterujaca).

W ,Zefirze’ 4 zwraca uwage cieka-
we rozmieszczenie przyrzadéw po-
ktadowych, pozwalajgce mna po-
mieszczenie duzej iloSci przyrzgdow
pokltadowych przy matej tablicy
przyrzadow. Zakretomierz jest scho-
wany w pozycji pionowej za tablicg
przyrzgdow i jest wysuwany w razie
potrzeby do pozycji poziomej, nad
tablice. Wariometr elektryczny umie-
szczony rowniez pionowo, z tytu ta-
blicy, ma otwierane lusterko skosne
pozwalajgce na obserwacje, gdy jest
potrzebny.

,,Zefir” 4 i AN-66 sg to jedyne dwa
szybowce konstrukcji drewnianej o
doskonaloéci przekraczajgcej 42. W
zwiazku ze skomplikowang kon-
strukcja ciezar wtasny ,Zefira” 4
jest dos¢ duzy (435 kG) w por('_)wna—
niu z ciezarem szybowcéw laminato-
wych i metalowych (Srednio 260-—
—~-300 kG), a stad jego ciezar w locie,
obcigzenie powierzchni i minimalne
opadanie jest wieksze niz dla pozo-
stalych szybowcow. W wyniku na-
daje sie on przede wszystkim do
lotobw w dobrych warunkach ter-
micznych. Jest on jednym z kilkq
szybowcoéw nalezacych do Swiatowe]
czolowki.

Schempp-Hirth ,,Cirrus” jest za-
chodnioniemieckim laminatowym
szybowcem klasy otwartej. Zostal
zaprojektowany przez absolwenta
Politechniki Darmsztadzkiej Klausa
Holighausa, wspétkonstruktora szy-
bowca D-36. Prototyp ,,Cirrusa” ob-
latany w 1967 r. miat usterzenie mo-
tylkowe (Rudlickiego), szybowce
pierwszej serii, wynoszacej 5 sztuk.
zbudowanej na przelomie 1967168 r.,
otrzymaty usterzenie o uktadzie nor-
malnym na zyczenie klientow zagra-
nicznych. Zamowienia opiewajg po-
dobno na 34 ,Cirrusy”. Szybowiec
zostat zaprojektowany na przecietng
termike europejskg 2 m/s. Otrzymatl
skrzydio bez klap o grubym profilu
Wortmanna FX-S-196 majacym za-
kres laminarny od C, 0,2 do 1,4 i da-
jacym duzy C, na malych predko-

sciach, czyli dobre wiasnosci w krag-
zeniu. Skrzydlo o grubym profilu ma
1zejszg, mocniejszg i sztywniejszg
konstrukcje niz o cienkim profilu.
Skrzydlo ma konstrukcje przedktlad-
kowg z laminatu szklanego i spie-
nionego PCV Conticell CC60. Ma ono
duzy skrzynkowy dzwigar z lamina-
tu. Keson noskowy moze stuzyé jako
zbiornik balastu wodnego (2X50 kG).
Keson zadzwigarowy zamkniety jest
z tylu (w 70%0 cieciwy) balsowg
$§ciankg. Dzwigarek przeciwlotkowy
w postaci rury stalowej. Lotki bez-
szczelinowe z zawiasami przy gornej
powierzchni, nie odcigzone aerody-
namicznie. Hamulce aerodynamiczne
DFS (w 5090 cieciwy) o oddzielnych
skrzynkach dla ptyty gérnej i dol-
nej, aby un'’kngé przeplywu powie-
trza przez wneke hamulcowg. Lacze-
nie skrzydel widelcowe, typowe dla
szybowedw laminatowych: z jednego
skrzydita wychodzi okucie rozwidlo-
ne, z drugiego pojedynczy jezyk.
Konce widelca klinujg sie czopami
w drugim skrzydle, a przez nasade
widelca i koniec jezyka przechodzi
jeden sworzen. Mocowanie plata w
kadlubie polega na przetknieciu okué¢
skrzydltowych przez otwor w kadtu-
bie; przy laczeniu skrzydel samo-
czynnie po 2 sworznie stykowe z ka-
dluba wchodza samoczynnie w gnia-
zda w kazdym skrzydle.
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Kadtub typu ,,jajko na kiju”, opra-
cowany w wyniku badan aerodyna-
micznych Wortmanna, ma obszerng
kabine z siedzgcg pozycja pilota i
smuklg cze$é¢ tylng. Kadiub z same-
go laminatu grubos$ci 1,5—2 mm, wy-

Rys. 4. Laminatowy Schempp-Hirth ,,Cirrus”’

grzewanego przez 12 h w temperatu-
rze -165°C, wykonany jest z dwdch
potowek. Srodkowa czesé¢ kadtuba ma
szkielet spawany, do ktérego zamo-
cowano okucia skrzydlowe i podwo-
zie. W tylnej czesci kadtuba co 50 cm
wregi z twardej pianki. Najmniejsza
szeroko$¢ kadiluba w poblizu uste-
rzenia wynosi 15 cm. Pedaly prze-
stawialne o 12 cm (10 polozen). Opar-
cie ploécienne, przestawialne o 18 c¢cm,
zaglowek o 15 em. Podwozie z amor-
tyzacjg gumowg; zaczep do holu na
podwoziu. Koé6tko ogonowe z pneu-
matykiem. Zlgcza nagedéw sterowa-
nia lotkami i hamulcami — kulowe,
szybkorozigczne.

Statecznik pionowy o konstrukeji
usztywnionej za pomocg pianki Con-
ticell CC40. Ster kierunku z osig
obrotu przy prawym pokryciu, z za-
klejong szczeling. W wyniku — sku-
tecznosé steru kierunku w prawo
jest wieksza niz w lewo. Na dole
ustrzenia pionowego — spadochron
hamulcowy, ktéry wolno otwieraé na
wysoko$ci ponizej 5 m. Montaz uste-
rzenia poziomego przez wsuniecie od
przodu w szczeline w stateczniku
pionowym, wowczas nastepuje za-
blokowanie 3 sworzni; wskaznikiem
zablokowania jest pret przesuwajg-
cy sie w szczelinie. Szeroko$é steru
wysokosci wynosi 30°0 cieciwy uste-
rzenia (wg obliczen wystarcza 20%).
W ,,Cirrusie” wtloskiego pilota Man-
zoniego zamontowany byl angielski
tranzystorowy przelicznik do kalku-
lacji przeskoku miedzy kominami.

W ,Cirrusie” wykorzystano z szy-
bowca SHK: regulowane pedaty,
mechanizm napedu hamulcéow aero-
dynamicznych, mechanizm wcig-
gania podwozia i mechanizm wecig-
gania spadochronu. Produkcja ,,Cir-
rusa” odbywa sie w laminatowych
formach negatywowych wykonanych
za pomocg skrzydetl i kadtuba proto-
typu, ktory miat wypelniacz z balsy.
Inne rozwigzanie problemu bytlo nie-
wykonalne bez specjalnego oprzy-
rzgdowania. Cena szybowca 28655
DM (7250 dol.). Mimo predkosci mi-
nimalnej 62 km/h, predkosci ekono-
micznej 75 km/h (przy opadaniu mi-
nimalnym 0,52 m/s) i predkos$ci opty-
malnej 85 km/h (przy doskonato$ci
maksymalnej 44) — biegunowa szy-
bowrca jest dosé¢ ptaska (1,34 m/s —
przy 140 km/h, a z wodg 1,2 m/s).
Obliczeniowa predko$é dopuszczalna

— zwyciezca w klasie otwartej w Lesznie
Fot. A. Glass

1



w spokojnej atmosferze 250 km/h, w
burzliwej atmosferze (*10 m/s) 205
km/h. Podczas mistrzostw w Lesznie
na jednym z ,,Cirruséow” wystgpit
flatter przy 220—230 km/h. Wspébi-
czynnik obcigzenia niszczacego przy
ciezarze catkowitym 460 kG (ciezar
wlasny bez wyposazenia — 260 kQG)
wynosi 15 przy temperaturze 60°.
,Cirrus” ma opinie jednego z naj-
lepszych szybowcéw na mistrzo-
stwach w Lesanie.
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szybowce laminatowe ,itloczyé” w
duzym tempie.

Ze wzgledu na brak hamulcow
skrzydlowych podejscie do lgdowa-
nia na tym szybowcu przedstawia
duzy problem. Podczas préb fabrycz-
nych starano sie rozwigzaé¢ go roéz-
nymi sposobami. Zejscie $lizgiem po-
zwala zmniejszy¢ doskonalo$é do 17,
a uzycie spadochronu — do 7. Strate
wysokosci 60 m mozna uzyskac przez
naglte wychylenie klap w goére i w

Sworzen glowny

Rys. 5. Okucia skrzydiowe ,,Cirrusa’” i ,,Zefira” 4

Schleicher AS-W12 jest rozwinie-
ciem zachodnioniemieckiego szy-
bowca doswiadczalnego D-36 zbudo-
wanego przez studentéw Politechni-
ki Darmsztadzkiej. Konstruktorem
AS-W12 jest G. Waibel, jeden z
glownych konstruktorow D-36. Pro-
totyp AS-W12 zostal oblatany w
styczniu 1966 r. W 1966 r. zbudowa-
no 3 szybowce serii informacyjnej.
Przy budowie AS-W12 przyjeto za-
lozenie, ze szybowiec o wiekszym
promieniu krgzenia musi mie¢
mniejszg predkosé¢ opadania, by do-
réwnac¢ innym szybowcom. Skrzydtlo
laminatowe z dwiema warstwami
balsy, co zwiekszylo sztywnosé
skrzydta wzgledem D-36, ktory miat
jedng warstwe. W probie statycznej
na zginanie przy +54° skrzydlo wy-
kazalo wspoélczynnik obcigzenia nisz-
czgcego 12,5. Skrzydlo ma cienki
profil Wortmanna FX-62K o grubo-
§ci 14,4%, rozpietos¢ 18,3 m (wydlu-
zenie 25,8) i jest wyposazone w kla-
py-poszerzacze i klapolotki (dla uzy-
skania ciggtosci rozkladu sily nosnej
wzdluz rozpietosci). W odréznieniu
od D-36 szybowiec nie ma hamulcow
na skrzydlach (przy D-36 jeden z
trzech konstruktoréow projektowat
hamulce, pozostali reszte szybowca).
Hamulcowy spadochron ogonowy
nieodrzucany. Ciezar kazdego skrzy-
dla 84 kG. Nieamortyzowane duze
kolo podwozia, wciggane. Kadlub
bardzo smukly — o malym oporze, z
przeplvwem laminarnym az za ma-
sade skrzydel. Kazde skrzydio mo-
cowane jest na dwoch sworzniach
wystajgcych 2z kadtuba, a konce
dzwigaré6w sg lgczone dwoma
wzdltuznymi sworzniami.

Produkcja AS-W12 jest dos¢ skom-
plikowana, wymaga dlugiego czasu,
duzej powierzchni produkcyjnej i
pochlania wiecej robocizny niz bu-
dowa szybowca drewnianego. W wy-
niku tego wielko$¢ produkcji jest
do$§¢ ograniczona. Wedlug doswiad-
czen wytworni Schleicher nie jest
prawda, ze posiadajgc formy mozna
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dél. Schodzac na klapach wychylo-
nych w dé}, po wypuszczeniu spado-
chronika, klapy nalezy wychyli¢ w
gore. Stosowanie takich ewolucji
przy lgdowaniu nie jest ani ltatwe,
ani bezpieczne i §wiadczy o trudno-
Sciach wystepujgcych przy lgdowa-
niu na tym szybowecu.

Szybowiec ten nalezy do Swiatowej
czolowki w klasie otwantej. Dosko-
matos¢ jego wynosi 45 przy predko-
$ci 95 km/h. Minimalne opadanie —
0.53 m/s przy 72 km/h. Ma on bar-
dzo plaskg biegunowg (opadanie 1,25
m/s przy 140 km/h). Przy predkosci
1,4 Vi, predko$é przechylu 45°/45°
wynosi 3,8—5,5 sek. Rozpietosc
18,3 m, powierzchnia nosna 13 m?2,
wydtuzenie 25,8, ciezar wtasny 295
kG (z radiem), ciezar -catkowity
maksymalny 415 kG, (normalny 375—
—390 kGQG), obcigzenie powierzchni
29—32 kG/m?2, predko$¢ minimalna
65 km/h, dopuszczalna predkos$é¢ nur-
kowania 200 km/h. Cena szybowca
wynosi 8250 dol.

Rys. 6. Laminatowy Schleicher AS-W12

Glasfliigel BS-1b jest zachodnionie-
mieckim szybowcem laminatowym.
Prototvp BS-1 zaprojektowatl i zbu-
dowal Bjorn Stender. Pierwszy lot
szybowca wykonano 23.12.1963r. Po
Smierci konstruktora prace nad BS-1
brzerwano. Dopiero w 1966 r. szy-
bowcem zajela sie wytwornia Glas-
fliigel, ktora zbudowala dwa nowe
prototypy, zmieniajgc konstrukcje
skrzydla na zblizong do konstrukeji
,,Libelle” produkowanej w tej wy-
tworni. Planowane zbudowanie na
poczatku 1968 r. kilku szybowcow
BS-1b na Mistrzostwa Swiata opdz-
niio sie.

BS-1b ma skorupowa konstrukcje
laminatowsa przekladkowg z wypel-
niaczem 2z balsy. Profil skrzydia
Eppler 348 K. Szybowiec mial mie¢
klapy automatycznie wychylajgce sie
w zalezno$ci od predkosci, lecz ze
wzgledu na malg sztywnos$¢ Kklap
i skrzydel mechanizm zastosowa-
ny na pierwszym prototypie nie
funkcjon owal przy wiekszych pred-
kosciach. Obecnie obok dzwigni klap
umieszczona jest podziatka wyskalo-
wana w km/h. Kadlub BS-] ma
ksztalt laminarny. Usterzenie o ukla-
dzie litery T. Podwozie wyposazone
w duze kolo (o duzej oponie), co po-
zwolilo na rezygnacje z amortyzacji.
BS-1b przy rozpietosci 18 m, po-
wierzchni 14,1 m2, ciezarze wlasnym
310 kG i catkowitym 410 kG — ma
doskonatosé 45 przy 95 km/h, opada-
nie minimalne 0,58 m/s przy 72k m/h,
predko$¢ nominalng 64 km/h i opa-
danie 1,2 m/s przy 140 km/h. Przy
.predkosci 1,4 V ;, predkos$é przechy-
tu 45°/45° wynosi 3,5—5 sek. Biegu-
nowe szybowcéw BS-1b i AS-WI12
s3 prawie identyczne. Cena szybow-
ca BS-1b wynosi 8250 dol. (32000
DM).

FFA ,,Diamant” 18 — jest laminato-
wym szybowcem szwajcarskim. Po-
wstal on w dos$¢ interesujgcy sposob.
Niemieccy studenci T. Bircher i J. V.
Voornveld studiujgcy w Zurychu
zbudowali w 1962 r. prototyp lami-
natowego kadituba, do ktérego po-
czatkowo zamontowano do proéb
drewniane skrzydla od szybowca
Ka-6. Prototyp ten otrzymal nazwe
,,KaBiVo”. Po stwierdzeniu zalet ka-

Fot. A. Glass




Rys. 7. Laminatowy Glasfligel BS-1

Fot. E. Margariski

Rys. 8. Laminatowy szwajcarski ,,Diamant’’ 18

diuba dostosowano go do lamina-
towych skrzydel od niemieckiego
szyboweca ,,Libelle”. Tak powstalt w
1964 r. prototyp szybowca ,,Diamant”
(oznaczony pbzniej ,,Diamant” 15) o
rozpietosci 15 m. Ze wzgledu na cho-
wane podwozie i klapy nie =zali-
czal sie on do klasy standard, a do-
skonalo$é jego wynosita 39 przy 100
km/h, za$ opadanie minimalne 0,60
m/sek. ,,Diamant” 15 zostal wypro-
dukowany w liczbie 15 sztuk, przy
czym kadluby buduje wytwornia
FFA w Szwajcarii, a skrzydla wy-
twornia Glasfliigel w NRF. Ze wgle-
du na zblizajgce sie mistrzostwa
Swiata wzrost zainteresowania szy-
bowcami o wiekszej doskonalo$ci
doprowadzit do zbudowania w 1967 r.
wersji o rozpieto$ci 16,5 m (,,Dia-
mant” 16,5) oraz w 1968 r. — o roz-
pietosci 18 m (,,Diamant” 18).

Kadiub z laminatu epoksydowego
konstrukcii przektadkowej z wypetl-
niaczem z pianki Airex ma szero-
ko$¢ 0,60 m, wysokosé 0,72 m, a
przekroj 0,335 m?2 Pozycja pilota
potlezgca z nastawng podporkag glo-
wy. Tablica przyrzgdow tatwo odej-

mowalna — mocowana na czterech-

zamkach. Mechanizmy sterowania
biegng wzdluz prawej burty kabi-
ny — dla obnizenia wysoko$ci ka-
dluba. Wywazenie steru wysoko$ci
sprezynowe, w kadlubie. Zaczep do

Fot. A. Glass

‘holu chowany wraz z kolem podwo-
zia. Ploza ogonowa w postaci spre-
zyny piorowej z tworzywa sztuczne-
go. Odsuwana do przodu ostona ka-
biny o doskonalej przezroczystosci.
Przy lgdowaniu widocznos$é ziemi na
5 m przed szybowcem jest dobra.
Usterzenie o uktladzie T. Usterzenie
poziome plytowe, o rozpietosci 2,8 m,
zawieszone na jednym sworzniu.
Skrzydlo skorupowe laminatowo-

Rys. 9. Angielski metalowy Slingsby HP-14C

-balsowe, bezZebrowe, o konstrukeji
jak u szybowca ,Libelle”. Profil
Wortmanna. Istnieje mozliwo$é za-
budowy zbiornikéw wodnych w
skrzydtach. Klapy majg wychylenia
+15°, —12°. Skrzydlo jest wyposazo-
ne w plytowe hamulce earodyna-
miczne.

Obliczeniowa doskonalo$¢ szybowca
,Diamant” 18 wynosi 45 przy 95
km/h, minimalne opadanie 0,52 m/s.
Przy predkosci 140 km/h opadanie
wynosi 1,2 m/s z balastem wodnym
i 1,35 m/s bez wody. Biegunowa tego
szybowca jest mniej ptaska niz BS-
-1b i AS-W12. Obliczeniowa dopusz-
czalna predkos$é¢ nurkowania wynosi
270 km/h, lecz podczas mistrzostw w
Lesznie na jednym z , Diamantéow”
wystgpil flatter klap przy predkosci
rzedu 250 km/h. Cena ,,Diamanta”-18
bez przyrzgdéw pokladowych wyno-
si 32000 Fr. Szw. (7500 dol.).

AN-66 — szwajcarski szybowiec kta-
sy otwartej konstrukeji A. Neukoma,
byl na mistrzostwach w Lesznie w
cieniu wyzej opisanych szybowcow,
do czego przyczynila sie nielamina-
towa konstrukcja oraz zajmowanie
przezen dosé¢ odleglych miejsc w po-
szczegblnych konkurencjach; wyco-
fano go z lotow z powodu zderzenia
w powietrzu. Prototyp szybowca byt
oblatany pod koniec 1966 r.

AN-66 jest konstrukcji drewnianej.
Skrzydlo o obrysie podwodjnotrape-
zowym, dwudzielne, wyposazone w
klapy. Profil Eppler E451. Dzwigar
duralowy, pokrycie skorupowe, prze-
kladkowe. Usterzenie motylkowe,
plytowe o konstrukcji laminatowej
przekladkowej. Hamulce aerodyna-
miczne plytowe oraz spadochronik.
Przednia cze$¢ kadluba laminatowa,
tylna skorupowa sklejkowa wzmoc-
niona laminatem. Rozpieto$¢ 18 m,
powierzchnia no$na 14 m? ciezar
wlasny 288 kG, ciezar catkowity 400
kG, doskonatlo$¢ obliczeniowa 45 przy
95 km/h, opadanie minimalne 0,52
m/s przy 75 km/h, predko$¢ mini-
malna 51 km/h, opadanie 1,2 m/s
przy 140 km/h.

Slingsby HP-14C jest metalowym
szybowcem produkcji angielskiej,
lecz konstrukeji amerykansko-an-
gielskiej. Prototyp HP-14 o rozpie-

Fot. A. Glass
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toSci 16,6 m i z motylkowym uste-
rzeniem zbudowal w 1966 r. R.
Schroeder w USA. Angielska wy-
twoérnia Slingsby, ktora przestawila
sie ostatnio z produkcji szybowcoéw
drewnianych na metalowe zaku-
pita licencje HP-14 i zbudowala dwa
egzemplarze z usterzeniem motylko-
wym. W wyniku préb oraz w celu
wvkorzystania doSwiadczen wytwor-
ni szybhowiec cze$ciowo przekon-
struowano. Ze wzgledu na slabsze
warunki termiczne w Anglii niz w
USA zwiekszono rozpietos¢ i po-
wierzchnie plata przez dodanie kon-
cowek na zewnatrz lotek. Usterzenie
motylkowe zastgpiono normalnym,
z plytowym sterem wysokosci. Uste-
rzenie motylkowe bylo skompliko-
wane w montazu i regulacji, a po-
nadto niekorzystny przebieg korko-
ciggu na szybowcach Kendall K-1
(1964 r.) i ,,Standard Austria” (wy-
padek R. Johnsona w USA w
1966 r.) wywotalty u pilotow fa-
le nieufnosci do 'tego uktadu usterze-
nia. Rowniez wytwornia Schempp-
Hirth réwnocze$nie przerobila uste-
rzenie w szybowcu ,,Cirrus” z mo-
tylkowego na normalne.

N I

~« Popychacz
N seczelinie praed klapg
Segrnenty
klopy

Zebra z potkam

Kolti tqezace
Zebro na rurze nopedu

Rys. 10. Naped lolek i klap HP-14C

Hoiqgrk ze sznura yurmowegu
3

“¥ Amortyzalor z krazkow
H qumowych

Rys. 13. Amerykanski metalowy Schroeder HP-13M

Ptat HP-14C ma profil FX-61-163
(o grubosci 16,3"/y). Dzwigar do poto-
wy kazdego skrzydia jest skrzynko-
wy (dalej — ceowy), uszczelniony i
moze stuzyé jako zbiornik na 50 1
wody. Klapy majg wychylenia —5°,
0°, +5°, +10°, +15° +90°. Spetniaja
one trzy funkcje: zmniejszajg pred-
ko$¢ i promien krgzenia, ultatwiajg
podejscie do lgdowania oraz przy
pelnym  wychyleniu ograniczajg
predko$¢é nurkowania, gdyz szybo-
wiec nie ma hamulcow ani spado-
chronika.

Kadlub szybowca konstrukeji skoru-
powej z blach o powierzchni rozwi-
jalnej, z wyjatkiem cze$ci kabino-
wej. Kolo o $rednicy 355 mm wcig-
gane (wciggnik ze sznura gumowe-
go), amortyzowane krazkami gumo-
wymi. Koétko ogonowe zamocowane
na wahaczu (z amortyzatorem z gu-
mowego klocka) na rurze bedace]
przediuzeniem steru kierunku, ste-
rowane. Wahacz ten ma bardzo pro-
stg konstrukcje — jest wygiety z
blachy.

Aby nie narusza¢ wziernikami po-
wierzchni skrzydta, ktéore sklada sie
z dzwigara i zeber (bez listwy natar-
cia), popychacze napedu lotek bie-
gng w szczelinie miedzy klapg i
skrzydiem. Naped klap jest reczny
(do pelnego wychylenia klap, tj. do
90°) silownikami pneumatycznymi
umieszczonymi w kadtubie. Wiagcze-
nie silownik6w odbywa sie przez na-

C-34 ,,Edelweissiv

Rys. 11. Chowane podwozie glowne
HP-14C
HP-14C —

7 Sworzen lylny

Sworznie gldwne

Sworzen glowny—=

Nbrucio na kadiubie

Rys. 12. Okucia skrzydiowe HP-14C i ,,Edelweiss’”’ IV
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ci$niecie guzika na dzwigni Kklap.
Klapy napedzane sg tylko przy ka-
dlubie, gdzie do zeberka (z péteczka-
mi) przytozone jest zeberko konczg-
ce rure napedu. Dalej naped przeno-
si sama klapa, sztywna na skrecanie.
Poszczegdlne segmenty klap majg na
swych koncach kotki i otwory t1g-
czace te segmenty. Klapy zaw.eszo-
ne sg na kroétkich odcinkach zawia-
sow fortepianowych umieszczonych
przy dolnym pokryciu, za$ lotki —
przy goérnym pokryciu. Wywazenie
i wytworzenie odpowiedniego gra-
dientu si! na drgzku sterowym od-
bywa sie za pomocg sprzezonych z
drgzkiem dwoch sprezyn rozdzielo-
nych ttoczkiem o regulowanym po-
tozeniu. Kilka rozwigzan HP-14
adaptowanych od poprzednich szy-
bowcéw Slingsby omoéwimy przy
opisie szybowca ,Dart” 15W.
Szybowiec HP-14C ma bardzo prostg
konstrukcje, jest latwy w produkciji
i ma bardzo wysokie osiggi. Dosko-
nato$¢ obliczeniowa wynosi 44.

Schroeder MP-13M — to amerykan-
ski szybowiec metalowy zbudowany
w jednym egzemplarzu. Jego kon-
strukcja jest zblizona do HP-14. Wy-

Drgzek sterowy

Dzwignia harmulca

Rys. 14. Sterownica HP-13M

rézniata go mniejsza rozpieto$é oraz
mate usterzenie motylkowe. Szybo-
wiec ten mial bardzo prostg kon-
strukcje pedaléow. Na pionowej rur-
ce zamocowanej koncami do kadiu-
ba obracatla sie tuleja (rurka) z rur-
ka poprzeczng stanowigcg pedatly.



Tab[[ca przg)»zqdm

Rys. 15. Przekrgcany kompas w HP-13M

Pom.iej pedalow zamocowana jest na
tulei kr(_’)tka rurka skierowéna ‘w
st.rone pilota — stanowiaca dzwig-
nie haxpulca. Rowniez prosta jest
regulacja wywazenia. O drazek ste-
roOwy zaczepiony jest amortyzatorek

EUMOWY; przesuwanie g0 wzdtuz
drgzga zmienia site na drgiklilz.
Wsréd przyrzadow pokladowych

zwracal uwage maty kompas Cooka
pz_'zekrecany na bok dla zablokowa-
nia podczas krazenia.

. Laminatowy Bolkow ,,Phocbus” C

Fot. A. Glass

Rys. 17. Siren-Bertin C-34 ,,Edelweiss’ IV o bardzo wysokim usterzeniu Fot. A. Glass

Rys. 18. Czechoslowacki VSB-62 ,,Vega™

Fot. A. Glass

IKV-3 ,Kotka” — finski szybowiec
k_onstrukcji drewnianej wyrdzniata
ciekawa drewniana rekojes¢ drazka
sterowego.

/
Obrocany jezyk

i
Fflanola

Rys. 19. Wywietrznik na oslonie kabiny
»Vegi”’

VSB-62 ,,Vega” — drewniany szybo-
wiec czechostowacki mial niebieikg
przeciwstoneczng ostone kabiny oraz
wywietrznik w przodzie oslony za-
opatrzony w jezyk rozplaszczajacy
przeplyw powietrza wzdluz ostony,
dla usuwania zapocenia szyby.

Siren-Bertin-C34 ,,Edciweiss” IV —
to zbudowana w br. odmiana roz-
wojowa francuskiego ,,Edelweissa”
klasy standard ,,Edelweiss” IV otrzy-
mal wiekszg rozpieto$¢é skrzydel,
wieksze usterzenie (motylkowe) i
zmieniony przod kadiuba wraz z no-
wg ostong kabiny.

Francuski Wassmer Wa-26 ,,Squale”,
mimo ze startowat w Kklasie otwar-
tej byl szybowcem Kklasy standard.
Niemiecki ,,Phoebus” C z laminatu
jest 17-metrowg wersjg szyboweca
,,Phoebus” A, ktory opiszemy wraz
z innymi szybowcami klasy stan-
dard.
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Warunki podobienstwa

621.454.001.57

w badaniach silnikow turbinowych

W artykule omoéwiono czynniki, ktore powoduja, ze standardowe wzory sprowadzajqce nie
mogq byé stosowane cdo przeliczania osiqgéow i parametréow silnika turbinowego zmierzonych
na stoisku nma dowolne warunki lotu. Do czynnikéw tych nalezq: wplyw predkosci lotu, za-
burzenia strumienia powietrza w kanale wlotowym, wpiyw liczby Reynoldsa, zmiany spraw-
nosci spalania, zmiany ciepta wtasciwego i wplyw strumienia zewngtrznego na przekrd6j sku-
teczny dyszy wylotowej. Wiekszosé z nich uniemozliwia réwniez okreslanie na podstawie badan
stoiskowych tak istotnych wtasnosci silnika w warunkach lotu, jak mp. zapas statecznej pracy
silnika. Wspomniano ‘o sposobach odwzorowywania na stoisku wplywu niektorych z wymie-

nionych czynnikow.

W ramach cyklu rozwojowego lotniczego silnika tur-
binowego zachodzi czesto konieczno$¢ wyznaczania
jego osiggdéw 1 zasadniczych parametréw gazodyna-
micznych odpowiadajgcvch warunkom lotu w oparciu
o charakterystyki stoiskowe.

Jak wiadomo, podstawe'przeliczania osiggow | para-
metréw silnikow turbinowych przy danych warun-
kach w przekroju wlotowym silnika na osiggi i para-
metry odpowiadajace innym warunkom stanowig kry-
teria podobienstwa przeplywow w maszynach wirni-
kowych i oparte na tych kryteriach wzory sprowa-
dzajgce, powszechnie stosowane przyv opracowywaniu
wynikow badan silnikéw turbinowych.

Majgc charakterystyki silnika — zaleznoS$ci osiggow
i parametréow od predkosci obrotowej — wyznaczone
na stoisku w dowolnych warunkach otoczenia mozna
je przeliczy¢ za pomocg wzordéw sprowadzajgcych na
inne warunki otoczenia lub na warunki lotu. Jednak
taka metoda postepowania jest stuszna tylko w tym
przypadku, gdy istnieje jednoznaczna zalezno$¢ miedzy
predkoscig obrotowag a osiggami i pozostalymi para-
metrami silnika, tj. gdy stalej sprowadzonej pred-
kosci obrotowej odpowiadajg state sprowadzone war-
toSci osiggéw, wydatku powietrza oraz temperatur,
cisnien i predkosci czynnika w poszczegdélnych prze-
krojach silnika niezaleznie od warunkéw otoczenia
czy warunkow lotu. W rzeczywisto$ci tego rodzaju
jednoznaczno$¢ istnieje tylko w stosunkowo waskim
zakresie predkos$ci obrotowej silnika, warunkéw oto-
czenia i warunkow lotu, gdyz szereg czynnikéw po-
woduje, Ze wspomniane zalezno$ci nie sg state. Do
czynnikow tych nalezy zaliczyc¢: :
— stosunek ci$nienia catkowitego w przekroju wloto-
wym silnika do ci$nienia otoczenia, czyli predko$é
lotu,

— zaburzenia strumienia powietrza w kanale wloto-
wym silnika, tj. nierownomiernosci w rozkladzie ci$nien
i predkosci w przekroju wlotowym sprezarki,

— wplyw liczby Reynoldsa,

— zmiany sprawnos$ci spalania,

— zmiany ciepla wlasciwego,

— wplyw strumienia oplywajgcego silnik na przekroj
skuteczny dyszy wylotowej.
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Wiekszo$¢ z wymicnionych czynnikéw wplywa réwniez
w sposéb bezposredni lub posredni na zapas statecz-
nej pracy silnika, a tym samym na mozliwosci jego
przyspieszanla, co utrudnia przewidywanie w oparciu
o0 badania stoiskowe zachowania sie pod tym wzgledem
silnika w warunkach lotu, w szczegoélnosci na wiek-
szych wysokoS$ciach.

Wplyw predkosSci lotu

Przy krytycznym stosunku cisnien w dyszy wylotowe]
i w kierownicy turbiny jednowalowego silnika odrzu-
towego z nieregulowang dyszg oraz przy Kkrytycznym
stosunku ciSnien w kierownicy: turbiny napedowej
i w kierownicy turbiny sprezarki silnika Smiglowego
(Smiglowcowego) z oddzielng turbing napedowsg, a tak-
ze przy krytycznym stosunku cisnien w dyszy wyloto-
wej i w kierownicach obu turbin dwuwalowego silnika
odrzutowego istnieje pojedyncza linia wspoélpracy spre-
zarki z turbing (sprezarek z turbinami w przypadku
dwuwalowego silnika odrzutowego) i w zwigzku
z tym — jednoznaczne zalezno$ci miedzy poszczegol-
nymi parametrami silnika a sprowadzong predkoscig
obrotowg bez wzgledu na predkosé¢ wlotu, jezeli oczy-
wiscie pominie sie wplyw poszczegdélnych czynnikow
wymienionych we wstepie. Zagadnienie pracy jedno-

walowego silnika odrzutowego o nieregulowanej dyszy

wylotowej przy krytycznym stosunku ci$nien w dyszy
i w kierownicy turbiny bardziej szczegodlowo rozpa-
trzono w [1). Przeplyw krytyczny w dyszy i w kierow-
nicach turbin rozpoczyna sie w poblizu punktu obli-
czeniowego pracy silnika, rozciggajgc sie na mniejsze
rzeczywiste predkosci obrotowe przy wiekszych pred-
kosciach i na wiekszych wysokosSciach lotu. W zakre-
sach pracy, w ktorych nie wystepujg krytyczne sto-
sunki ci$nien w odpowiednich zespolach silnika, jego
osiggi i parametry zalezg od stosunku ci$nienia catko-
witego w przekroju wlotowym do ci$nienia otoczenia,
tj. od predkosci lotu.

W odpowiadajagcym temu zakresowi obszarze charak-
terystyki sprezarki istnieje szereg linii wspélpracy,
tzw. ,,miotetka”, ktoére lgcza sie ze sobg przy wiek-
.szych predko$ciach obrotowych. W przypadku jedno-



walowego silnika odrzutowego i silnika $miglowego
z oddzielng turbing napedowg wzrost predkosci lotu
powoduje oddalanie sie linii wspolpracy od granicy
pracy statecznej (oznacza to rownocze$nie zwiekszenic
zapasu statecznej pracy sprezarki), natomiast w przy-
padku dwuwalowego silnika odrzutowego wiekszym
predkosciom lotu odpowiadajg na charakterystyce
sprezarki niskiego ci$nienia linie wspolpracy lezace
blizej granicy statecznej pracy [2].

W czasie badan silnika na stoisku wplyw predkos$ci
lotu moze byé odwzorowywany przez odpowiednie
umiejscowienie punktu pracy silnika na charaktery-
stvce sprezarki.

Wplyw zaburzen strumienia w kanale wlotowym

Mimo wysilkow zaprojektowania do silnikéw odrzu-
towych dyfuzorow wlotowych zapewniajgcych rowno-
mierny rozklad predkosci (ci$nien) w przekroju wlo-
towym sprezarki wystepuje na ogoél duza obwodowa
nieréwnomiernos$¢ tego rozkladu. Szczegdlnie silnie za-
znacza sie to w przypadku dyfuzorow naddzwiekowych
o ostrych krawedziach, gdyz zewnetrzne i wewnetrzne
fale uderzeniowe powoduja zwiekszenie grubosci
warstwy przysciennej lub nawet jej oderwanie, oraz
na duzych katach natarcia. Nieréwnomiernos$ci w roz-
kladzie predkosci wyrazone jako Ma/2Mag, wynoszg od
15%/¢ przy predkosci lotu Ma = 0,6 do 30% przy pred-
kosci lotu Ma = 2,0. Przy predkosci w kanale wloto-
wym Ma = 0,45 nierdwnomiernos$ci w rozkladzie pred-
ko$ci wynoszgcej 30% odpowiada nieréwnomierno$é
w rozkladzie ci$nienia calkowitego 16°¢ [3]. W poza-
obliczeniowych warunkach pracy silnika zaburzenia
w rozkladzie predkosci mogg przekraczaé przytoczone
powyzej warto$ci. Rozklad zaburzen moze byé¢ jedno-
iub wielosektorowy. Bardziej niekorzystne sg zaburze-
nia jednosektorowe, poniewaz lopatki wirnikowe spre-
zarki sg wowczas wystawione przez diuzszy okres
czasu na dzialanie zaburzenia, wskutek czego moze na-
stgpi¢ zmiana warunkéw ich pracy. Rysunek 1 przed-
stawia rozklad predko$ci na wlocie do sprezarki dla
tych dwoch rodzajow zaburzen, odtworzonych na stoi-

sku za pomocg .specjalnego ukltadu przeston siatko-
wych.

Zaburzenia na wlocie wywierajg najwiekszy wplyw na
zapas statecznej pracy sprezarki, i to w dwojaki spo-
s6b: przesuwajgc w dol granice statecznej pracy oraz
w gore — linie wspolpracy. Zmniejszanie sie zapasu
statecznej pracy wskutek istnienia zaburzef na wlocie
ilustruja rysunki 2 i 3. Z rysunku 3 wida¢, ze wplyw
zaburzen na zapas statecznej pracy zwigksza sie,
w szczegolnosci w zakresie duzych predkosci obroto-
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wych, ze spadkiem liczby Reynoldsa, ij. ze wzrostem
wysokosci lotu. Poza tym wplyw ten jest wiekszy
w przypadku sprezarek o duzych obcigzeniach stopni.
Poniewaz zaburzenia przemieszczajg sie wzdluz catego
silnika, wplywajg one na sprawno$é¢ poszczegoélnych
zespolow silnika, a tym samym na jego parametry
gazoaynamiczne, zwiekszajg nierownomierno$é¢ rozkla-
du temperatur w poszczegolnych przekrojach silnika,
a czesto powodujg rowniez niestatecznos$é spalania.
Rysunek 4 przedstawia w sposob orientacyjny wplyw
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Rys. 4

zaburzen na sprawno$é¢ sprezarki i turbiny. Wedtug [3]
sprawnosci tych zespolow w warunkach lotu mogg
réznié sie od 5 do 50% w stosunku do sprawnosci osig-
ganych na stoiskach do badania zespolow przy idealnie
réwnomiernym rozkladzie parametréw na wlocie. Na
rysunku 5 pokazano nieré6wnomiernos$ci rozkladu
ciénienia i temperatury za sprezarka oraz temperatury
za turbing przy jednosektorowym zaburzeniu cisnienia
na wlocie wynoszacym 25% warto$ci $redniej. Z ry-
sunku tego widaé, ze rozklad ci$nienia calkowitego
za sprezarka jest prawie zupelnie wyréwnany (fakt
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b. istotny w badaniach silnikéw). Dzieje sie tak
dzieki samoczynnemu wyrownywaniu przez stopnie
sprezarki roéznic w ci$nieniach poszczegdlnych linii
pradu, przy czym zjawisko to wystepuje silniej w przy-
padku sprezarek o umiarkowanym obcigzeniu stopni.
Natomiast rozklad temperatury na wylocie ze sprezar-
ki jest silnie zaburzony mimo réwnomiernego rozktadu
temperatury w przekroju wlotowym sprezarki. Nie-
rownomierno$é rozkiadu temperatury za sprezarkg
ijest wzmacniania w komorze spalania, co odbija sie nie-
korzystnie na rozkladzie temperatury przed i za tur-
bing.
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Rys. 5

Najbardziej wierne odtworzenie warunkow przeplywu
w przekroju wlotowym sprezarki zapewniajg tunele
aerodynamicene i stoiska ze swobodnym strumieniem,
ktore pozwalajg na doprowadzanie powietrza z pred-
koScig odpowiadajgcg warunkom w locie, a tym sa-
mym na odwzorowywanie powstawania fal uderzenio-
wych oraz rozwoju warstwy przysSciennej i jej ode-
rwania. Badania takie sg jednak b. kosztowne i pra-
cochlonne oraz wymagajg duzych i kosztownych urzg-
dzen. Z tego powodu stosuje sie czesto prostsze urzg-
dzenia podlgczajac silnik bezposrednio do kanalu
o ksztalcie zapewniajgcym podobny przebieg procesu
sprezania co w dyfuzorze samolotowym w warunkach
lotu. Najprostszy sposdb odtwarzania na stoisku zabu-
rzen w przekroju wlotowym polega na umieszczeniu
we wlocie silnika wspomnianych juz przeston siatko-
wych. Skladajg sie one z siatki nos$nej, na ktérej moz-
na mocowac¢ wycinki siatek o réznych gestosciach. Do-
bierajgc odpowiednio gesto$é¢ siatek wycinkow i ich
rozmieszczenie na obwodzie mozna zmieniaé rozktad
predkosci przed sprezarka.

Wplyw liczby Reynoldsa
Zagadnienie wplywu liczby Reynoldsa oméwiono dosyé¢.
szczegdlowo w [4], w zwigzku z czym w niniejszym

rozdziale wystarczy ograniczy¢ sie do przypomnienia
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istoty zagadnienia, skutkéw spadu liczby Re i sposo-
bow ich uwzglednienia w obliczeniach osiggow sil-
nikéw.

Wplyw liczby Re zaczyna ujawniaé¢ sie dopiero wow-
czas, gdy spadnie ona ponizej pewnej wartosci kry-
tycznej, co ma miejsce na okreSlonej wysokosci lotu
zaleznej gldwnie od wymiaréw geometrycznych silnika.
Nastepuje woéwczas spadek sprawnos$ci sprezarki i tur-
biny, spowodowany odrywaniem sie strumienia od
lopatek. Pocigga to za sobg réwniez zmniejszenie wy-
datku powietrza. Wplyw liczby Re przyjeto uzalezniaé
od tzw. skutecznej $rednicy silnika, bedacej iloczynem
Srednicy wlotu sprezarki, sprowadzonej wzglednej
predkosci obrotowej i wskaznika liczby Reynoldsa.

Wplyw zmian skutecznej S$rednicy silnika na jego
osiggi i parametry jest uwarunkowany rodzajem s'l-
nika i1 sposobem jego sterowania. W najprostszym
przypadku jednowalowego turbinowego silnika odrzu-
towego o nieregulowanej dyszy wylotowej i sterowane-
go przy stalej predkosci obrotowej spadek skutecznej
$rednicy powoduje wzrost temperatury przed turbing,
wzrost sprezu (wskutek przesuniecia w goére linii
wspolpracy), spadek wydatku powietrza, na ogét wzrost
ciggu i wzrost jednostkowego zuzycia paliwa. Podobnie
zachowuje sie pod tym wzgledem turbinowy silnik §mi-
glowy z oddzielng turbing napedowsg. Poza tym spadek
skutecznej Srednicy silnika wplywa n ekorzystnie na
przebieg granicy statecznej pracy.
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Rys. 6

Poniewaz na zwyklych stoiskach niewysoko$ciowych
nie jest mozliwe odwzorowywanie wplywu liczby
Reynoldsa, konieczne jest postugiwanie sie przy wy-
znaczaniu osiqgow i parametrow silnikow do§wiadczal-
nymi wspolczynnikami poprawkowymi bedgcymi sto-



sunkiem wartosci danego parametru z uwzglednieniem
wplywu liczby Re do wartoSci tego parametru bez
uwzglednienia wplywu liczby Re i przedstawionymi
w zaleznosci od skutecznej ‘rednicy silnika [4]. Wplyw
liczby Re mozna réwniez okreslaé W oparciu o dane

opracowane dla podobnych, konkretnych silnikow
(rys. 6).

Wplyw zmian sprawnosci spalania

Sprawno$é spalania silnika turbinowego jest funkcjg
lloczynu wydatku powietrza i temperatury przed (za)
turbing. Iloczyn ten jest odpowiednikiem powigzania
predkoscei, temperatury i cisnienia w réwnaniach kine-
tyki spalania. Pokazana na rys. 7 zaleznosé sprawnosci
spalania od wspomnianego iloczynu jest zaleznoS$cig
dosy¢é uniwersalna i moze byé wykorzystvwana do
uwzgledniania zmian sprawnosci spalania wystepujg-
cych w warunkach lotu, w szczegdlnosei na duzych
wysokoSciach, w stosunku do warunkow stoiskowych.
Wplyw tych zmian moze byé wyznaczony np. za po-
mocg metody matych przyrostéw. Na rysunku 8 po-
dano przykladowo zmiany sprawnosci spalania w do-
palaczu spowodowane wzrostem wysoko$ei lotu.
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Whplyw zmian cicpla wlaSciwego

Zwiazane ze zmiang temperatury calkowitej w prze-
kroju wlotowym silnika w réznych warunkach lotu
(a takze na stoisku) zmiany ciepla wlasciwego powie-
trza i gazéw wplywajg na sprowadzone parametry
i osiagi silnika, poniewaz stosowane WwzOry sprowa-
dzajace nie uwzgledniaja tego czynnika. W przypadku
szerszego zakresu zmian temperatury zmiany sprowa-
dzonego ciggu i sprowadzonego zuzycia paliwa moga
dochodzi¢ do 4%, Wplyw zmian ciepla wtlasciwego
mozna uwzgledniaé w sposob obliczeniowy lub za po-
moca do$wiadczalnych wspotczynnikéw poprawko-
wych. G. Beckmann i G. Bork [5] proponujg sprowa-
dzanie godzinowego zuzycia paliwa za pomoca zmody-

f1k0w§nego wzoru sprowadzajacego o naslgpujace]
postaci: ‘

2
Cs;;,— = @ RUSTI qun )’3'
Per \ TCI

Wplyw strumienia zewnetrznego na strumien wylotowy

We'dlug B. Jakobssona [6] strumien zewngtrzny oply-
"wa_]acy gondole silnikowy w warunkach lotu wywiera
1s}otny wplyw na parametry, a tym samym osiggi sil-
nika. Zmiana stosunku predkosci strumienia zewnetrz-
nego do predko$ci strumienia wylotowego, tj. zmiana
predkosci lotu, powoduje zmiane kontrakeji strum.e-
nia wylotowego, czyli zmiane przekroju skutecznego
dyszy wylotowej (wzrost przekroju ze wzrostem pred-
kosci lotu). Stwierdzono to przeprowadzajgc pomiary
ci$nienia statycznego w geometirycznym przekroju
wylotowym dyszy. Stopien oddzialywania strumienia
zewnetrznego zalezy od rodzaju zabudowy silnika
i ksztaltu gondoli silnikowej — w przypadku kroétkiej
i grubej gondoli wplyw ten moze byé¢ dosé znaczny,
natomiast w przypadku smuktej gondoli mozna go po-
mingé.

Wedtug innych badaczy w zakresie predkosci lotu do
Ma = 0,8 nie obserwuje sie zmian skutecznego prz.e-
kroju wylotowego dyszy.

Odwzorowania w warunkach stoiskowych ewentual-
nego oddzialywania strumienia zewnetrznego na stru-
mien wylotowy mozna dokonywaé tylko w tunelach
aerodynamicznych. Do obliczeniowego uwzglednienia
tego wplywu brak jest danych doswiadczalnych.

*

Bezposrednie przeliczanie charakterystyk stoiskowych
silnika turbinowego na charakterystyki w locie za po-
mocy standardowych wzordéw sprowadzajgcych daje
duze biledy, poniewaz w czasie badan na stoisku nie sg
zachowane warunki zapewniajgce podobienstwo za-
chowania sie silnika pod wzgledem gazodynamicznym
na stoisku i w locie. W celu zwiekszenia dokladnosci
‘wyznaczania charakterystyk w locie w oparciu o cha-
rakterystyki stoiskowe nalezaloby odwzorowywac¢ na
stoisku — w zakresie, w jakim to jest mozliwe na
stoisku niewysoko$Sciowym — czynniki wplywajace
na prace silnika w locie oraz uwzgledniaé w sposob
obliczeniowy lub za pomocg wspo6lczynnikéw popraw-
kowych czynniki, ktérych nie mozna odtworzy¢ na
stoisku. Rozwiazanie tego zagadnienia pozwoliloby na
ograniczenie kosztownych badan w locie nowego typu
lub nowej wersji silnika i zastgpienie ich w znacznym
stopniu przez badania stoiskowe.
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Przepisy dotyczace obcigzen samolotéw

a cktualne problemy

obliczeniowe w tej dziedzinie

Dostateczna wytrzymatosé samolotu
jest podstawowym warunkiem jego
bezpiecznego uzytkowania, poniewaz
za$ wymaganie lekkosci konstrukeji
uniemozliwia stosowanie duzych
przekrojow, powstaje koniecznosé
wykonania doktadnych obliczen, a
wice réwniez mozliwie dokladnego
okre$lenia obcigzen samolotu.

Dazenie do ujednolicenia wariosci
obcigzen przyjmowanych przez roz-
nych konstruktorow, a takze do usu-
niecia dowolno$ci, ktéra mogltaby
sprzyja¢ budowaniu samolotéw zbyt
stabych, doprowadzilo do opracowa-
nia przepisé6w okreslajgcych wyma-
gana wytrzymaltosé samolotu. Prze-
pisy te stanowig jedng z czeSci prze-
piséw budowy sprzetu lotniczego,
ktére obejmuja obecnie wszystkie
zagadnienia zwigzane z budowg i
eksploatacjg samolotow. Artykul jest
probg przedstawienia aktualnej sy-
tuacji w dziedzinie obliczen wytrzy-
matlosciowych samolotu i wplywu
rozwoju przepisé6w budowy samolo-
tow na te sytuacje.

Wymagania w zakresie wytrzyma-
toSci samolotu zmienialy sie z uptly-
wem czasu. Pierwotny warunek do-
statecznego zapasu wytrzymatosci w
stosunku do obcigzen wynikajgcych
z prostoliniowego lotu poziomego
zostal dos¢ szybko zastgpiony ana-
lizg lotu po linii krzywej, a takze
obcigzen pochodzgcych od podmu-
chéw. Poniewaz liczba przypadkéw
obcigzen stala sie dzieki temu wiek-
sza od jednos$ci, powstalo zagadnie-
nie wyboru przypadku ,, wymiarujg-
cego” konstrukcje, tj. reprezentu-
jacego najgrozniejszy dla niej stan
obcigzenia. Po dokonaniu takiego
wyboru zostaje tylko rozwigzaé
okreSlone zadanie z dziedziny sta-
tyki, by znaé¢ warto$é sil wewnetrz-
nych i naprezen w elementach kon-
strukeji.

Trudnos$é polega na tym, ze kon-
strukcja zazwyczaj sktada sie z wie-
cej niz jednego elementu, za$ sita
w kazdym z tych elementow zalezy
na ogél w inny sposéb od kazdej
z sil stanowigcych obcigzenie ze-
whnetrzne. Dlatego niesposéb okreslié¢
jakikolwiek przypadek jako wymia-
rujacy konstrukcje — trzeba roz-
wazaé przypadki wymiarujgce po-
szczegbdlne elementy tej konstrukeji.
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Tylko dla bardzo prostych konstruk-
cji udaje sie z goéry, bez liczenia,
okresli¢ przypadki wymiarujgce po-
szczegodlne jej czesci, to tez taka sy-
tuacja nalezy w praktyce do rzad-
kich.

Za typowe nalezy uznaé zadanie
sprawdzenia w co najmniej kilku-
dziesieciu miejscach wytrzymatosci
konstrukcji obcigzonej uktadem kil-
kunastu, czasem kilkudziesieciu sil.
Przy tym nalezy wzigé pod uwage
kilkadziesigt wariantow tego uktla-
du sil, gdyz taka ilos¢ przypadkow
narzucajg obecnie przepisy. Zazwy-
czaj konstrukcja jest na tyle zlo-
zona, ze niesposOb bez przeprowa-
dzenia rachunku okre$li¢ zaleznosci
miedzy silami wewnetrznymi w po-
szczegdlnych punktach a sitami ob-
cigzajacymi. Taka sytuacja jest cha-
rakterystyczna dla obliczen np. ka-
dluba samolotu, przy czym ilosci
waznych wytrzymato$ciowo elemen-
tow 1 sil obcigzajgcych zawarte w
granicach do kilkudziesieciu odpo-
wiadajg niewielkim samolotom o
prostej konstrukcji.

Najprostszym — choé¢ nie zawsze
najmniej pracochlonnym — sposo-
bem postepowania jest okreslenie sit
wewnetrznych i naprezen konstruk-
cji kolejno dla kazdego przypadku
obcigzenia. Jezeli jednak ilos¢ sil
uktadu obcigzajgcego lub ilo$¢ pa-
rametrow, od ktorych te sity zale-
zg jest mniejsza od ilosci przypad-
kéw obcigzenia, lepszy jest sposob
inny. Polega on na rozwigzaniu kon-
strukcji dla jednostkowej wartosci
kazdej z sit lub kazdego z para-
metrow (a wiec tyle razy, ile jest
tych wielkos$ci), a nastepnie oblicze-
niu wartosci naprezen dla kazdego
z przypadkéw metodg superpozycji
przy uzyciu uzyskanej w ten spo-
s6b tabeli wspoélczynnikéw wplywu.
Pewne trudnosci uzycia tego sposo-
bu wystepuja w przypadkach, gdy
obcigzenie tworzy uklad sil ze-
wnetrznych réwnowazonych przez
sily masowe, bowiem trudno wtedy
okresli¢ sily réwnowazgce jednost-
kowga sile obcigzajgca; $cisle biorac,
ca nimi wszystkie pozostate silty
ukladu. Wtedy celowe jest zrobie-
nie zaltozenia o fikcyinym podparciu
konstrukeii, czyli o istnieniu punk-
tow, w ktorych dzialajg recakcje
rownowazgce jednostkowg warto3é

533.6.013.8:629.135(083.133)

Artykul stanowi rozwiniecie referatu
,,Przepisy budowy sprzetu lotniczego
« aktualne problemy konstrukcyjno-obli-
czeniowe w budowie ptatowcow”’, wygio-
szonego na konferencji ,,Aktualne pro-
blemy polskiego lotnictwa’” w paZdzier-
niku ub. roku w Poznaniu.

Nawigzujgc do wymagan przepisow
okreslajgcych wytrzymatosé samolotow
w artykule omoéwiono sposoby okreslaniu
sil wewnetrznych i naprezen w konstruk-
cjach dla wybranego przypadku obciqze-
zenia. Podkreslono trudnosci powstajgce
przy wyborze przypadku obcigzenia wy-
miarujqgcego konstrukcje i wskazano na
luki istniejqce pod tym wzgledem w prze-
pisach. Zdaniem autora przepisy powin-
ny scislej ustalaé zalozenia wyjsciowe.

sily obcigzajgcej. Nietrudno zauwa-
zy¢, ze sumaryczna warto$¢ tych
reakcji, obliczona dla rzeczywistych
wartosci calego — zréwnowazonego
przeciez — ukladu sil stanowigce-
go przypadek obcigzenia, tozsamos$-
ciowo roéwna jest zeru, podobnie
jak sumaryczne warto$ci pochodza-
cych od tych reakcji sil we wszyst-
kich elementach konstrukeji, totez
zalozenie takie nie wplywa na osta-
teczne wartosci naprezen konstruk-
cji.

Powyvzszy spos6b ma w zastosowa-
niu do konstrukcji obcigzonych si-
lami masowymi jeszcze te zalete, ze
umozliwia — po obliczeniu tabeli
wspoélczynniké6w wplywu — prze-
prowadzanie obliczenia sil maso-
wych i naprezen w konstrukeji na
maszynie cyfrowej. Samo za$§ obli-
czenie tabeli wspélczynnikow jest
o tyle tatwe, ze dla kazdej sily jed-
nostkowej wymaga rozwigzania kon-
strukcji obcigzonej tylko tg jedng
sila.

Podane wyzej sposoby sg uzytecz-
ne, gdy zagadnienie polega na okre-
Sleniu najwiekszych naprezen lub
sit wewnetrznych w elementach
konstrukceji zlozonej, zas ilosé przy-
padkéw obcigzen jest wprawdzie
duza, lecz skonczona. Tak jest, gdy
przepisy obejmujg pewne kombina-
cje parametréow okreslajgcych ob-
cigzenie samolotu, przy czym po-
dane sg albo bezposrednio wartosci
tych parametrow, albo sposoby ich
wyznaczenia dla danego samolotu.

W przeciwnym przypadku koniecz-
ne jest przeprowadzenie dokladnej
analizy ruchu samolotu, wywolane-

go przez okreSlone czynniki ze-
wnetrzne. Przykladem moze by¢é
wejscie samolotu w podmuch lub

tak dobrane wychylenie steru wy-
sokosci, by zostalo osiggniete zalo-
zone z gory przecigzenie.

Wynikiem takiej analizy sg wykre-
sy przedstawiajgce przebieg poszcze-
gbélnych parametréw obcigzenia w
czasie calego zjawiska. Powstaje
wowczas problem doboru wymiaru-
jacych przypadkow obcigzenia.

Dla omoéwionego poprzednio typo-
wego zagadnienia konstrukcji zto-
zonej sprowadza sie to do znale-
zienia punktéw, dla-ktéorych wyste-



puje ekstremum poszczegOlnych sit
wewnegtrznych lub naprezen w kon-
strukeji. Rozwigzanie tradyceyine po-
legajgce na uznaniu za wymiaru-
jacy punktu odpowiadajacego ma-
ksymalnej wartosci przecigzenia
badz predkosci katowej czy sily na
usterzeniu jest — formalnie rzecz
biorgc — niezgodne z punktem prze-
pisow, stanowigcym wymaganie u-
wzglednienia ,krytycznego obcigze-
nia”, tj. takiego, ktore daje naj-
wieksze obcigzenie konstrukcji. Gdy-
by bowiem wykonaé¢ wykresy na-
prezen w poszczegbdlnych punktach
konstrukcji, np. w czasie wejscia w
strefe podmuchu pionowego, oka-
zaloby sie, ze kazda z krzywych ma
ekstrema w innych punktach. Wy-
nika to z faktu, ze wspoélczynniki
wplywu poszczegdlnych parametrow
stanu obcigzenia dla kazdego punk-
tu konstrukcji sg ro6zne. Natomiast
wykonanie analizy przebiegu na-
prezen we wszystkich punktach w
ciggu calego zjawiska jest praktycz-
nie niezwykle pracochtonne i ko-
sztowne — oczywiScie nawet przy
zastosowaniu maszyny cyfrowej,
gdyz bez niej obliczenia wspomnia-
nego typu nie sg do pomyslenia.
Pozostaje wiec szukanie mozliwoSsci
uzycia wspomnianego sposobu tra-
dycyjnego.

Pomocne tu jest stwierdzenie, ze
gdy przebieg parametréow stanu ob-
cigzenia nie wykazuje niecigglosci
czy zalaman, wykresy naprezen w
konstrukcji — gdyby zostaly wyko-
nane — mialyby takze charakter
krzywych o ptynnym przebiegu. Wy-
nika stgd, ze niewielkie odchylenie
na osi odcietych od punktu, ktoére-
mu odpowiada ekstremum nie po-
woduje jeszcze powazniejszych réoz-
nic w wartoSciach rzednych tej
krzywej.

Uwzgledniajgc fakt, ze w konstruk-
cji istniejg zazwyczaj pewne zespo-

ly elementow, ktérych obcigzenie

zalezy glownie od jakiego$ jednego

parametru, dochodzi sie do przeko-

nania, ze z do$¢ dobrg dokladnoS$cig
za przypadki wymiarujgce mozna
uznaé¢ punkty, gdzie poszczegdlne

parameliry stanu obcigzenia wyka-
zujg ekstrema.

Niekiedy nalezy uwzgledni¢ ponad-
to ekstremum liniowej kombinacji
kilku parametrow (np. dla obcigzen
toza silnika — warto$¢ przecigzenia
w $rodku ciezkos$ci silnika zalezna
od przecigzenia w Srodku ciezkosci
samolotu i przyspieszenia katowego
wokoél osi poprzecznej). Wprawdzie
prowadzi to do nieco mniejszych niz
rzeczywiste warto$ci najwiekszych
naprezen, ale ta niedokladno$¢ —
przy prawidlowo przeprowadzonym
rachunku — jest rzedu Kkilku pro-
cent i wydaje sie pokryta z nad-
miarem przez zalozenia wyjsciowe.
Niestety aktualne — znane autoro-
wi — wydania przepisow budowy
sprzetu lotniczego nie normujg po-
wyzszych zagadnien, totez zalozenia
na temat przypadkéw wymiarujg-
cych mozna robi¢ tylko na wtasne
ryzyko.

Uzycie maszyn cyfrowych pozwoli-
o na wykonywanie ,na co dzien”
rachunkoéw dawniej praktycznie nie-
wykonalnych z powodu praco-
chtonnosci. Im dokladniejsze moga
byé te rachunki, tym S$cislej trzeba
sprecyzowaé zalozenia wyjSciowe.
Tymczasem wiekszosci tych zalozen
w przepisach znalezé niesposob i do-
chodzi do paradoksalnej sytuacji, ze
uzytkownik przepis6w musi uzupel-
nia¢ zalecenia przepisow wiasnymi
hipotezami. Hipotezy te majg czesto
wplyw na otrzymane wartosci ob-
cigzen samolotu wcale nie mmniejszy
niz wartosci danych wyjSciowych
do obcigzen, tak $cisle — badZz co
badz — precyzowane przez przepi-
sy. Przykladem moze tu by¢ zagad-
nienie zachowania sie pilota podczas
wejscia samolotu w podmuch; za-
lozenie, ze trzyma on ster wyso-
kosci ,,sztywno” nie ma zbyt moc-
nych podstaw, jednak wobec braku
danych na ten temat utrzymuje sie
nadal, za$ jakiekolwiek zmiany w
tym zalozeniu spowodowalyby znacz-
ne zmiany w obcigzeniu usterzen
i calego samolotu.

Mozna sgdzi¢, Ze rozw0j przepisow
nie bedzie odbywal sie w kierunku

BIBLIOTECZKA ASTRONAUTYCZNA

powstata ze wspdlnej ini-
cjatywy Wydawnictw Nau-
kowo-Technicznych, Towa-
rzystwa Przyjaini Polsko-
-Radzieckiej i Agencjt Pra-
sowej ,,Nowosti”. Ta nowa
seria wydawnicza obejmie
ok. 10 ksigzek popularyzu-
jagcych zagadnienia i osiqg-
niecia astronautyki. Bedq
to prace oryginalne auto-
réw polskich oraz ttuma-
czenia z jezyka rosyjskiego.
Ksigzki te majg b. ladng
szate graficzng, sq bogato
ilustrowuane rysunkamii fo-
tografiami Zréodtowymi,
Ukazaly sie juz trzy na-
stepujgce pozycje.

T SR T

F. Janik

LOT W KOSMOSIE

WNT Warszawa 1968 wydanie I, ark. w

Ksigzka ta stanowi cenng pozycje

powigkszenia ilosci zawartych w
nich wzorow, ,kiore nic sa dluzsze
niz cal”, lecz raczej w kierunku
ustalenia wyjsciowych wartosci 1
przebiegu, np. podmuchoéw, nierow-
nosci ma lotnisku czy innych czyn-
nik6w wyznaczajgcych obcigzenia
samolotu, a takze w kierunku pre-
cyzowania hipotez na temat prze-
biegu okre$lonych zjawisk zwigza-
nych z obcigzeniami. Byloby to bar-
dzo korzystne m.in. chociazby ze
wzgledu na poréwnywalnosé¢ przepi-
s6w roznych krajow i dokladniejsze
uwzglednienie indywidualnych cech
kazdego samolotu, wymaga jednak
prowadzenia badan w pewnych dzie-
dzinach. Dziedziny te w odnies.eniu
do samolotéw lekkich to — zda-
niem autora — przede wazzystkim
zagadnienia profilu podmuchéw ro-
torowych, obcigzen zwigzanych z ho-
lowaniem szybowcoéw oraz kolowa-
niem po nier6wnym terenie.

Wydaje sie, ze uzycie elektronicz-
nych maszyn cyfrowych stworzyto
okres§lone mozliwosci dla rozwoju
przepisow budowy samolotow, za-
réwno w czesci dotyczacej wytrzy-
matlosci, jak i innych wtitasnosci sa-
molotu, jednak réwnocze$nie stawia
tym przepisom pewne wymagania,
od ktorych spelnienia zalezy ich
przydatnosé i znaczenie.
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yd. 6,6, cena zt 7. . .
dla tych, ktorych interesujg wydarzenia

: et tadnego pojazdow ko-
w Kosmosie. Wyjasnione tu zostaly prawa r})qhu l?ezw zdow C
smicznych, ktére za pomocg rakiety zostaly juz umieszczone na orbicie i1 nie

wymagajg dalszego napedu.

Zrozumienie tych zagadnien ulatwiajg przytoczone wzory matematyczne oraz

rysunki. Nastepnie omoéwione zostaly warunki,

w jakich mozliwy jest ruch

i i ruchy sztucznych satelitow. . .
g;::lazli}élln;pi‘soazr:jezial pgéwiecon§ jest zagadnieniu umieszczenia sztucgr‘:eg?mlsg&e-
lity na orbicie, omawia trzy metody wyprovyadzama satelity na orbite dzlalﬁ
oraz czynniki decydujgce o wquramu jednej z nich. Na zakonczeml(: rtoz i
opisany jest przykiad wyniesienia na orbite satelity za pomoca rgl.xe y y

. stopniowej i podane wazniejsze osiggnigcia w Kosmosie, ujete w tablice.

W nastepnym rozdziale autor omqwia 1
wyjasnia co to jest pojazd kosmiczny,

oty 1niedzyplanetarne i miedzygwiezdne,

omawia orbity w ukladzie stonecznym

i orbity miedzyplanetarne oraz problem spotkania w przestrzeni kosmiczne]
i zasady przejscia z jednej orbity na druga.

Na zakonczenie ksigzki
i loty miedzygwiezdne.

omoéwione zostaly loty na Ksiezyc,

loty na Wenus
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Przydatnoéé przewozowa transportu lotniczego

w relacjach handlu zagranicznego

Zmiany technologiczne, jakie maja
miejsce w lotnictwie powodujg, ze
samolot jako narzedzie produkcji w
ustugach transportowych budzi co-
raz wieksze zainteresowanie szero-
kich ko6t gospodarczych i handlo-
wych. Jednakze ograniczenie prze-
strzenne samolotu, wynikajace z je-
go powierzchni uzytkowej, okresla
jego przydatnos¢ przewozowg dla
wybranych grup towarowych. Zain-
teresowania i relacje handlu zagra-
nicznego powoduja, ze samolot staje
si¢ bardzo korzystnym S$rodkiem
przewozowym. Pomijajgc catkowicie
problem kosztow, nalezy stwierdzié,
ze przewozy lotnicze uzyskujg coraz
wyzszg range, co potwierdza tempo
ich rozwoju.

Zagadnienie podziatu przewozow w
relacjach krajowych wynika zazwy-
czaj z rachunku, korzystnego dla
gospodarki narodowe]j i potwierdzo-
nego $wiadomym i racjonalnym po-
dzialem przewozow miedzy poszcze-
goélne Srodki transportowe. Odmien-
nie przedstawia sie sytuacja w re-
lacjach miedzynarodowych, a S$ci-
S§lej (w nomenklaturze lotnictwa
transportowego) — w relacjach diu-
godystansowych czy nawet miedzy-
kontynentalnych. W ocene sytuacji
wchodzg tu bowiem dwa decydujgce
elementy, a mianowicie:

® predkos$é, ktora w przypadku lot-
nictwa jest bezkonkurencyjna, a w
badaniach techniczno-ekonomicz-
nych odgrywa role zasadniczg;

® odleglosci, ktére w ukladzie prze-
strzennym limitowane sg jedynie
tukami loksodromicznymi.

Te dwa elementy powodujg odmien-
no$¢ w badaniach ekonomicznych w
zakresie funkcjonalnosci transportu
lotniczego.

Wspdlczesny transport lotniczy spet-*

nia zasadnicze zadanie w przewo-
zach pasazerskich, gdzie jego war-
tos¢ uzytkowa jest widoczna nawet
na matych odlegtosciach, jak to ma
miejsce w polgczeniach wewnetrz-
nych naszego kraju.

W przewozach towarowych nalezy
uwzgledniaé¢ szereg dodatkowych
elementéw, a przede wszystkim przy-
datno$é przewozowa tadunkow.
Brzmi to moze paradoksalnie, ale np.
trudno przewozi¢ samolotem zyra-
fy. Podobnie wyglada sytuacja z ta-
dunkami masowymi, np. surowcami
pochodzenia mineralnego przedsta-
wiajacymi niskg warto$é nominalng
(wegiel, ruda zelaza itp.), chociaz i w
tym przypadku historia dostarczyla
nam licznych przyktadow. W okre-
sie konfliktu berlinskiego w 1948 r.
drogg lotniczg (tzw. mosty powietrz-
ne) dokonywano tego rodzaju prze-
rzutow tadunkéw towarowych, ktore
byly niezbedne dla funkcjonowania
wielkiego organizmu miejskiego.
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W badaniach ekonomicznych trans-
portu lotniczego argumentem wyj-
Sciowym, jak juz wyzej wspomnia-
no, jest predkos¢. Zwiekszenie pred-
kosci przewozu skraca znacznie czas
przewozu tadunku, co z kolei po-
woduje zmniejszenie Srodkéw obro-
towych. ,,Zamrozone” $rodki obroto-
we moga byé wykorzystywane w in-
nej dziatalnosci produkceyjnej.

W uproszczonej formie powyzsze
fakty mozna by przedstawié w opar-
ciu o konfrontacje wybranych $rod-
kow transportu. W naszym przyktla-
dzie dokonamy konfrontacji trans-
portu lotniczego i morskiego. Wyste-
pujacag roéznice wartosci tadunkéw,
znajdujgcych sie stale w procesie
transportowym, przy mniejszj pred-
kos$ci przewozu drogg morskg moz-
na by przedstawi¢ za posrednictwem
wzoru:

Wm - Wl

QWL ! 1
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6./ calnoscr samolotu

Sm. Se
b+ v <a+ Vh
g \S-arnoﬁof
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gdzie: )

W, — warto$¢ masy towarowej
znajdujgca sie stale w procesie
transportowym na badanej (substy-
tucyjnej) linii morskiej (w przyje-
tych jednostkach wartosciowych, np.
w zlotych),

W, — warto$¢ masy towarowej znaj-
dujgca 