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Okólnik NOT w sprawie obowiqzkowei prenumeraty czasopism 
przez członków stowarzyszeń 

uzupełniony pismem NOT ~ r 7773 tW/50 z dn. 12. IX. 50 r. 
• I . 

Zarząd ZPIL podaje do· wiadomości wseystkich człon
ków okólnik NOT- dotyczący pre_numemty czasopism 
technicznych. 

Jednym z zasadniczych statutowych celów Stowarzy
szeń .t.echnicmych jest podnoszenie kwalifikacji ora~ for
mowanie światopoglądu stowarzyswnych. Między innymi 
środik:ami, zmierzającymi do tego celu, pierwsze miejsce 
przypisać należy czasopismom technicznym. 

Opieraj.ąc się na powyższych zasadach, Rada Główna 
NOT, na posiedzeniu w drn. 26 maja hr., uchwaliła, obo
wiązek prenwnera-ty czasopism technicznych dla wszyst
kich członków Stowarzyszeń. W uchwale przewidziany 

· był obowiązek stałej składki prasowej w wysokości 
zł. 150.- przy czym każdy z członków miał otrzymywać 
,,Przegląd Techniczny" oraz do wyboru jedno z czaso
pism brainio~h. 

W międzyczasie zaszły zmian'y w kierunku uporządko
Wl8.11i:a i znormalizowania nakładów, formatów objętości 
i cen czasopism -technicznych. · 

W rezultacie powyŻS'Lego, opierając się całkowicie na 
linii wytkniętej przez Radę Gł. NOT, ,po por-OZUmieniu 

CO)J;EP2KAHJ1E 

Bonpochr npocpeccHoHaJihHOro o6pa3oBarum 

WŁADYSŁAW JAR O MINEK 

ABTOMaTJPieCKHe K0HTp0JibHbie CJilCTeMbI 

JERZY WOLF 

OXJIIDKAaeMbre JI0ITaTKJil ra30BbIX Typ6HH 

BRONISŁAWA MIELNIKOWA 

CoBpeMeHHI>re T0ilJIJilBa aBJ1:a1zymHHI>rx ):{BH-

raTeJieti · • • • 

G. SIENICZKIN 

' 3KCILJIOaTaD;mI CHJI0BbIX ycTaHOBOK B 3HM

llliX YCJI0BHHX 

STANISŁAW MADEYSKI 

3a qepTe:HrHOH A0CK0H - 3aMeqamm no 

npoeKTHp0BaHJuo CBapHblX T0ITJIHBHblX 
6aKOB 

rexHW:IeCKJrn: Il0TiT0BbIH HlI{J,IK 

STEF AN SULIKOWSKI 

BhlcTaBKa HaYTiHO - HCCJieAoBaTeJii:.cKoił arr-

napaTyphl B BapmaBCKOM !IOJlliTeXHMKyMe 

TexHJ.fTieCKHe H0B0CTJ1 

HoBbie KHHrH 

HOBhle H0pMbI H npoeKTbl HOpM: • 

CTp. 

81 

83 

98 

107 

112 

116 

119 

120 
121 
123 
124 

z odpowiednimi, C"Lynnikami społecznymi i PKPG oraz 
t12ysbmiu momości. dalszych ulg dla członków Sliowarzy
szeń - Naczelna Organizacj·a Techniczna podaje do wia
domfści wszystkich Stowarzyszeń co następuje: 

· 1. Każdy członek Stowarzyszenia obowiązany jest do 
prenumerowania jednego czasopisma branżowego wg. 
swego wyboru, korzystając z cen ulgowych zł. 50.
wz-gl. d. 100.- miesięcznie wg. zestawień. Prenu
merata. ,,Przeglądu Technicznego" 111ie jest ohowiąz-

. -kowa, lecz członkowie Stowarzyszeń, którzy intere-
suj ą się ogólnymi zagadnieniami technicznymi oraz 
zagadnieniami koncepcyjnymi techniki, mają •prawo 
do prenumerowania „Przeglądu Technicznego" na 
specjalnie ulgowych warunkach zł. 50~- zamiast 
zł. 150.-. 

2. Zarządy Gł. · obowiązane są do jaknajszybszego nade
słani.a do Działu Czasopism Technicznych NOT 
aktualnych · adresów swych członków, . którym roze
słane będą zeszyty okazowe „Przeglądu Technicz~ 
nago". ' 

( dokończenie na 3-ej stronie okladki) 
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W sprawie s1kolenia kadr lotniczych 

śmiałe i ambitne założenia Planu Sześcioletniego sta
wiają przed Techniką Polską powaŻllle problemy, które 
muszą być rozwiązane dla spełnienia tych progrnmowych 
Z'adań. Jest rzeczą oczywistą, że wykonanie zamierzeń 
będzie mogło być przeprowadzone jedynie w tym przy
padku, gdy zos-tanie rozwiązany problem kadr. 

Na podstawie wypowiedzi czołowych kierowników na
szego życia gospodarczego •oraz przedsbawicieli nauki 
i te,chniki można stwierdzić, że zagadnienie szkolenia no
wych kadr pracowników jest postawione właściwie. Cy
towane w tych oświad.czeniach liczby potrzebnych w naj
bliż.szym okresie praco,vników przemys) u są bardzo wiel
kie - jednak ze sposobu, z j,akim już rozpoczęto na tym 
odcinku działalność, można mieć pewność, iż zadanie zo
E,tanie spełnione należycie. 

\X/ymienić tu można następujące poczynania. Utwo
rzenie Ministerstwa Nauki. i Szkół Wyższych daje moż
ność właściwego ujęcia zagadnienia szkolenia fachowców 
o wykształceniu akademickim. Zor~anirz,owanie przez 
Naczelną Organirncję Techniczną Wieczo,r,owych Szkół 
Inży,nier!?kich w szeregu miast umożliwia zdobycie ty
tułu inżyniera pracownikom technicznym nie posiada
jącym potwierdzonego cenzusu naukowego, a pcs:a.d.ają
cvm znacz,n.e d•o,iwiadc:z·enie m:.yska,ne podczas wieloletniej 
p~acy w z,'.łwodz-ie. Przekazani.e spmw szkolnictwa wwo
dowego Centra1nemn Urzędowi Szkolenia Zawodowego 
i scentralizowanie zagadnid1 szkolenia fachowców w jed
nej instytucji pozwala na prawi,c.lłowe wykorzystanie per
sonelu nauczającego i instruktorskiego na średnim i li
cealnym poziomie nauezania oraz wprowadza hardziej 
prnwi<lłowy i systematyczny sposób szkolenia. Państwo
we Technicurn Korespondencyjne, Szkoły Przvsposohie
nia Przemysłowego, Instytu-ty Do,skomtlenia Rzemiosła 
oraz instytucje pokrewne spełniają wyznaczoną im 
w •ogólnym plani,e rolę wypuszczając liczehnie znaczne 
rzesze pracowników teclrni,cznych. 

Lotnictwo Polskie posiada określc~1ą rolę do spełnie
nia w ramach planu sześcioletniego i w związku z tym 
pc,dlega ogólnym założeniom odnoś,nic przygotowania się 
do wykonania zamierzonych zac.br1. Odpowiednio także 
do tych planów kształtuje się problem wyszkolenia pra
covmików lotnictwa. 

Osiągnięcia, jakie już na tym polu dają się zaobser
wować, wskazują, że założone zadania i związany z tym 
rozrost kadr hędą zrealizowane. 

Utworzenie Wydziałów Lotniczych (na mieisce daw
nych Odd·ziałów) na Politechnice Wrocławskiej oraz 
w Szkole Inżynierskiej imienio Wawel:berga ·i Ratwm1da 
w Wan;:mwie wraz z wykoń•czeniem i rozbudową nowego 
gma,chu, w którym majduJą sir pomieszczenia tego Wy-

działu pozwala, przypuszczać, ie •opuszcZ!aĆ te Szkoły 

będą poważne rzesze tak potrzebnych inżynierów lotni
czych. Progrnm tych studiów pr.z,ewi.duj<e szkolenie w sze
regu z,aniedhanych dotychczas a ważnych kierunkach, jak 
ekspl,o,atacja, osprz~t i t. p. Odbudowa i r.o:zszerzenie po
mieszczeń Instytutu Aerodyna:micznego przy Politeclrni,:::c 
Warsmwskiej i ·zgromadzenie w n.im wszystkich zakktdów· 
i katedr lotnicz;ych umożliwi.a prowa,dz.enie prac naukowo
badawczych przy jednoczesnym skoo,rdynow.aniu wysił

ków mad str.oną pe:dagogicz!lą prowadirenia wys'zkolenia 
facho•wców n,a najwyżs.zym, akademickim stopniu naucza
nia. Radykalne posun.ięde w pos•tac.i ro•zwiąwnia mało 

aktywn.ych oddziałów lotni,czvch na szeregu uczelni tech
nicznych i skoncentrowa,nie tej specjalnoś,ci na paru tylko 
uczdniach - wbrew po.z·orom - stwarza solidne podsta
wy dla, właściwego wykorzystania sił ·nauczających oraz 
fundmzów. Owocna działalność lice.urn lot.ni.czego w ·w ar
szawie, szkół fobryczn ych przy poszczególnych Zakła
dach WSK oraz P. L. L. ,,Lot" już obecnie daje prze
mysłowi, instytucjom naukowym i użytkownikom pracow
ników odpowiedIJio przygotowanych do pracy w lot
nictwie. Do zagadnień tych niestety nie wszyscy usto
sunkowują się odpowiednio. Musimy zapomnieć o daw
nym ,biurokratycznym wykonywaniu zar.ządzd1 i do 
kwestji wyszkolenia nowych kadr rekrutujących się 
z klasy robotniczej i z pomiędzy małorolnych chłopów 
musimy z,'.łbrać się z prawdziwi>e rewolucyjną energią, 

gcdn.ą ludz,i, których najważniejszym celem życia jest 
J;udowa podstaw socjalizmu. Dokąd warunek ten nie 
będzie spełniony, nie będ~iemy pewni wykonania żad
nych zamierzeń i dlatego walka o nowe robotniczo
chłopskie kadry winna być jednym z głównych zadań 
k:iżdego pracownika lotnictwa, któremu drogi jest roz
wój nasze.i Ludowej Ojczyzny. Nie można przy tym 
pominąć także pozytywnych wyników i wkładu energii 
Ligi Lotniczej, która przez organi,z.owanie kursów ,ogólno
lotniczych oraz E,pecj.alnych stwarza podatne podtoże dla 
wszystkich ludz,i ga,;nących się do pracy w lotnictwie. 

Poza systematycznym nauczaniem w ramach szkół aka
demickich, średnich, rzemie;lniczych itp. wielki wkład 
d,o ogólnej akcji szkolenia dają: prasa lotnicza na którą 
składają się czasop'.sma „Wojskowy Przegląd Lotniczy", 
,,Tedmika Lo,tn.icza", ,,Skrzydlata Polska" orn•z „Skrzy
dfa i Motor", - a poza tym lic.nie odczyty i kursy tech
niczne, jak np. stałe odczyty organizowa,:ie przez ZPIL 
w Warszawie, kursy i odczyty przy fabq,kach WSK i in
nych ośrodkach pracy lotniczej. 

Niestety jes.zcze nie wszystk.e phcówki lotnicze doce
niają ważność szkolenia pracowników na kurs:1.ch zakła
dowych. Jest to najradykalniejszy i najs:1:ybszy spJsób 
zaradzenia złemu i nie można w żadnym wyp1d'ku uspra-
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wiedliwić bierności w tym kierunku brakiem czasu, 
środków czy ludz.i. Trzeba ,przede wszystkim chcieć, 
a wtedy wszysi'ko staje się możliwe do wykonania. 

Pragniemy również wspomnieć ,o ogromnym trudzie 
podjęlyrn przy szkoleniu technicznego narybku lotniczego 
przez Odrodzone Wojs.lrnwe Lo,tnictwo Polski•e, które wy
lrnnuj :1:c ncrrnalne swe q,adanie - przygotowanie Sił 
Obronnych Kraju - przygotowuje rów111ez znaczne 
ilości s:pecj a!.istów z różnych gałęzi techniki lotn'iczej. 
Oni to jako rezerwiści zasilają przemysł lotniczy, stano
wiąc clkui zna•k.omity zastrzyk odm}ad:i:aj<;tcy. 

Na podsiawie omówio 11ych 0611;.mnięć j faktów możemy 
z dwr,ym zadowoleniem podkreślić, iż prace technicznego 
sz,koleni.a w hJtni,c,wic na ogół idą właściwym to,rern, przy 
czym ? u1.ólmrnic,n ti·zeha tu wspomnieć o dużej ofiarno:',ci 
i ogrnrnnym zap:ile wszystkich współpracowników ·tego 
olbrzyrn i ego dzieła. 

X 

Krocząc we wspólnyn1 szerc{;u z całą rzesz~ wszyst
bch wcpóh~órców dzida S?.kolcnia nowych kadr tech
niczny ch bt,1ic lwa i świadomie ponosz~,c wopółocp o wie
dzi::t1noś<'.: :,:a wfa:3ciwe rnzwi,p:anie tego prohlemu -
chcierhy(rny jedw1k poruszyć kilka zwi,:izanych .i tym 
Fpraw tak, ahy Czytclnikmn nd;,z) rn stanął w całej pełni 
obraz zag:'tdnicń, j2kie wyrnagają prawidłowego, grun
townt'.go, a ponadto szybkiego rozwią1.ania. 

Na pierw.-1,} .1n planie prlstawić trzeba problem wielkie
go bn1h1 facl:owych b;~!żck z dzied?,iny techniki lotni
cztcj. Fozwi :Im n ie problem u tego jest możliwe w dwo
jaki ;,•p;)sób, li :;dź przez Sćunodzielne opr:,acowanie pod
ręczników i książek z odpowiednich, starannie wybra
nych dziedzin nauki i techniki lotniczej, b~dź przez ma
s:nve dckonywanie tłumaczei1 z celniejszych prac auto
rów cbcych. llm,wiązanie pierwsze byłoby ze wszech 
miar korzystniejsze, ponieważ dawałoby opracowania 
wyrosłe na rorlzirnym gruncie, op:1.rte na własnych do
świadczen inch, a tak{:e przystosowane do naszej psychiki. 
Niestety - dotychczas nie udał.o się przeł.a.mać wr-odzo
nego ł:echnik01n polskim „piórowstrętu" i dorobek włas
r,y jest minirnaluy. Drugą przyczyną braku autorów 
w kraju jr-st dahcy s;ę wszęd·zie odczuwać hrak lud,,i, tak 
że nidiczni technicy mający pewien dorobek pisarski,, 
wykonując niejednokrotnie kilka prac Sf'! przeciążeni i z•a
równo cło poważw~j twórczej, jak i popularyzatorskiej 
akcji publicystycznej nie mogą przystąpić. Rozwiązanie 
drugie -- dolwnywanie tłumacze{! - jest wprawdzie roz
wifrwniem połowicznym, ale w ·na,s.zych obecnych wa
runkach i przy obecnych potrzebach - szybkiego prze
szkolenia bdr dla potrzeb rozbudowującego się lot
nictwa - jest wł'aś~iwie jedynym życiowym rozwiąza• 
niem. Jest ono też doskonałą szkołą dla początkujących 
autmów. Możliwość wykorzystania osiągnięć Związku 

Rarhieckiego udosttpnionych w publibcj a,ch i książkach, 
jakie coraz szerzej rozchodzą się w kraju pozwoli na 
najwłaściwsze j najszybsze rozwiązanie tego palącego 
prohlemu. Szereg poważnych radzieckich książek nau
kow}'Ch, jak i publikacji na poziornie warsztatowym 
z różnych dziedzin techniki lotniczej - pówini•en być jak 
najsz~;bciej przetłumaczony i odpowiednie fundusze mu
szą się na to znaleźć. W związku z tym wyłania się 
potrzeha właściwego przygotowania tłumaczeń, odp,o
wiedniego doboru tłumaczy, spełniajQcych zasadniczy 
warur:rk znajomości technicznej przed1niotu oraz grun
townej umiejętności obydwu języków. Sprawę tę należy 
traktować bardzo poważnie, ponieważ często ma się do 
czynieni.a z pracami oałkowi,cie nieprzydatnymi do ko
·rzystania wyłącwie z winy tłumacza, zwłaszcza, że do 
pisania j, tłuma,czenia ar-tyrkułów biorą się niekiedy ludzie 
mający bardzo mętne pojęci·e ·o om:nria-ny111 tekście. Dru
kowanie takich prac j,est marnow-an,iem pieniędzy i p:1-
pieru i psuje dobre imię, ja kim cieszy si~ nasze piśmien
ni,ctwo lotnicze. 

Drugi1t1 zngatlnieniem, które może nastręczyć trud
ności it'st sprawa zakresu dokonywanych prac tłumacze
niowych. Przemysł lotniczy wynw 6a tak szerokiego 
wachhrrn specjalności, Że sięga daleko poza granice 
techniki ściśle lotniczej. Tutaj nie•o dzowne staje się po
średnietwo Hefcratu Tłurnaczr1'1 ~\OT, który może szereg 
prac pomocnych w lotnictwie zlecać do wykonania specja
listom „ poszcZf'gólnyclt grup branżowych. 

Dalsz~·m problemem, który łączy się z zagadnieniem 
szkolenia jest sprawa właśc iwie potraktowanej dokumen
tacji -o raz bibliografii, która odpo,\·ieclnio przygotowana 
i podana do użytkowania może .w znacznej mierze ułatwić 
samod7i elne przeszkalanie i dokształcanie się poszczegól
nych fachowców. Sprawa ta \\·kraeza już w fazę reali
zacji w wykonaniu Głównego Instytutu Lotnictwa. 

Wreszcie wymienić tu trzeba zagadnienia pomocy przy 
doszknlaniu ogólnym i facl1owym dla szerokiej rzeszy 
racjonalizatorÓ\/, wymagających pieczołowitej opieki, 
rady i opieki dzięki czemu mogą oni być bardziej 
stronnie wykorzystani. 

Naszkicowane powyżej problemy nie rozwiązują ca
ło:ki zagadnie11, jakie występują przy sprawie szkolenia 
kadr w lotnictwie - mają być jedynie wyrazem troski 
o to zespołu redakcyj n ego „Techniki Lotniczej" i przy• 
czynkiem do wspólnie prowadzonego dzieła, któremu 
przyświeca jasny cel: Rozwój Lotnictwa Polski Ludowej. 
Poważnym mankamentem jeszcze nie mającym od

powiedniego naświetlenia jest kwestia programu studiów, 
który dotychczas nie został ustalony. Program ten po
winien być ułożony specjalnie wnikliwie, celem umożli
wienia należytego rozwoju lotnictwa nietylko w najbliż
szej, alt; również i w dalszej przyszłości. 
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Automatyczne sterowanie samolotów 

Artykuł niniejszy potraktowany jest jako wprowadzenie w mało u nas znaną 
,dziedzinę automatycznego sterowania. Obejmuje on w pierwszej części, którą po
niżej drukujemy: krótki zarys rozwoju urządzeń automatycznego sterou:ania, po
dział pilota automatycznego na zasadnicze zespoły i omówienie zasad sterowania 
ze szczególnym uwzględnieniem wpływu pilota automatycznego. 

Drugą część, zawierającą opis zjawiska momentu żyroskopowego, zastosowania 
żyroskopów w pilotach automatycznych i opisy konstrukcyjne umieścimy w jednym 
z następnych zeszytów naszego pisma. 

1. ROZWÓJ UUZĄDZEl~ AUTOJIATYCZNEGO 
STEROWANIA: 

Rozwój urządzeń automatycznego sterowania postępo
wał niemal ró,vnolegle z rozwojem konstrukcji samolo
tów. Myśl stosowania tych urządzeń wynikała z chęci 
odciążenia człcwieka i udzielenia mu pomocy w czyn
nościach pilotowania. Wkrótce za·częto co-raz wszech
stronniej rnzwazać zagadnienie całkowitego• zastąpienia 
człowieka. 

Początkowy okres rozwoju, mniej więcej do koi'1ca 
pienvszej wojny światowej, mający na celu właśnie odcią
żenie człowieka, natrafiał na duże trudności spowodowa
ne przede wszystkim wadami aerodynamicznymi ówczes
nych samolotów. W tym czasie skonstruowano szereg sta
bilizatorów poprzecznych i podłużnych, którym posta
wiono zadanie ustatecznienia płatowców. Były to różne 
wersje wykorzystania wahadła. Winetti np. przy pomocy 
wahadła powod ował odpowiednie wychylenia lotek 
(1910-12 r.); Duchowiecki stosował je do uzyskania 
c '. ateczności podłużnej (1911 r.), a Olchowski skon
struował stabiEzator p oprzeczno-po,dłużny sterowany wa
hadłem o dwóch stopniach swobody, w którym umiesz
czono zarazem s:edz enie pilota (1911 r.). Eteve (1910 r.) 
i Benoit (1911 r.) próbowali wykorzystać w tym sarnrn1 

celu układy chorągiewkowe (wiatrowskazy), chc-ciaż bez 
większego powodzenia. Marmonier (1911 r.) zastoso
wał żyroskop w celu uzyskania większej stateczności wa
hadła w położeniu pionO'wym. :Myśl tę rozwinął Żu
kcwski w moskiewskim uniwersytecie wykonując przy
rząd łączący w sobie żyroskop i chorągi,ewkę. Paul 
Renard (1910 r.) buduje stabilizatory, w których elek
tryczne serwomechanizmy są uruchamiane za po śred
ni.ctwem swobodnych żyroskopów. W latach 1909-1913 
wypuszcza pierwsze swoje modele Sperry. Ta krótka 
wzmianka nie obejmuj e oczywiście wszystkich kons.truk
torów poświęcających w tym czasie uwagę zagadnieniu 
automatycznego sterowania. 

Pienrsza Wojna światowa jest tym czynn·ikiem, który 
w zdecydowany spc,sób przyczynia się do, dalsz-ego roz
woju lotnictwa. Poprawiają się wyczyny samolotów, 
zwiększają wymagania; szereg dziedzin, w tym sta tecz
ność samolotu, zyskuje pełniejsze opracowanie. Wraz 
z mzwojem lotnictwa komunikacyjnego i wojskowego 
powstaje konieczność powiększenia bezpieczeństwa, unie
zależnienia się od warunków lotu i stworz,enia możliwo
ści dokonywania dalekich docelowych przelotów. 

Prace nad urządzeniami automatycznego sterowania 
wchodzą w okres po,szukiwania właściwych kieru.nków 
rnzwojowych. Powstają więc koncepcje zabezpieczenia 
się przed wadami stateczności, niewyszkoleniem obsługi 
i wynikającymi stąd niebezpiecznymi sytuacjami w po
wietrzu. Rozpatruje się sprawę ograniczenia przysp1esze11 
samolotu, utrzymania stałego kursu, zwiększenia pew
ności r precyzji zwłaszcza w warunkach lotu bez wi
doczności lub w burzliwym powietrzu. 

W zwią;zku z b ::zpiecze11slwem lotu p oświęca się wiele 
uwagi ae-rodynamicznym wykrywacz-om błędu; wymaga
nia nawigacyjne przyczyniają się do rozwoju żyrosko
pów o trzech stopniach swobody, busol magnetycznych, 
żyrm,kopów tłumiących itp. 

Wyrazem tych d ążei'i są różne k on strukcje tego okre
su. Wystarczy wymienić kilka naiw·ażni ejszych np.: pi
loty typu Spzrry (V.S.A.), Gianoli (Fr.), Secat (Fr.), 
Smith (Anglia) , Bojkow (Nieme)') , S iemens ( N iemcy), 
Alcan (Francja), ABP 1712 (ZSRR), AP-42 (ZSRR) 
itd. 

Przeważnie są to kons ~rukcje żyro,,:kopowe, przy czym 
zaznacza się podział na automaty, w których zas:Etdniczą 
rolę odgrywa żyroskop swobodny, charakteryzowany 
prędkością błędu precesji, oraz automaty z~ skrętom,ie
rzami, które przeważają większą prostotą budowy, więk
s.zą pewnością działania i mniejszą wrażliwością na ewo
lucje samolotu, zwłaszcza na przechylenie przekracza
jące 50°. 

W poszukiwaniu sposobów zmniejszenia ~ięż.aru i wpro
wadzenia uproszczeń, nawet kosztem pewnych zalet , opra
cowano t. zw, stabilizatory kursu, które znajdują szero
kie z:astcsowanie. 

Najważniejs.ze wymagania stawiane pilotom automa
tycznym tego okresu możnaby streścić w następujących 
punktach: 

a. prcsiota obsługi, wyrażająca się minimalną ilością 
elementów sterujących, 

b. możliwość łatwego przerzucenia się na sterowanie 
ręczne przez zastosowanie odpowie<lnich odprzęgni
ków bezpieczefrstwa, 

c. dobre zalety nawigacyjne, polegające na precy
zyjnym utrzymywaniu w ciągu dostatecznie dłu
giego okresu czasu określonych stanów lotu np. kie
runku, wysokości i prędkości; 

d. zdolność do automatycznego, wykonania niektórych 
prnstych ewolucji, przede wszystkim skrętów czy li 
zmian kursu oraz zmian wysokości. 
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W wyniku ciągłych udoskonaleń konstrukcyjnych uda
je się spełnić te wymagania, co o-czywiście przyczynia 
6ię do wzrostu znaczenia pilota automatycznego, który 
wkracza w drugi etap rozwoju s~-ając s:ę automatem ste
rującym, stanowiącym cenne wyposażenie samolotu tego 
okresu. Do wykonania nowych zadań przyczynia się 
wprowadzenie ukbdów zwrotnej regub.cj i, zastosowanie 
odb:-orników i nadajników radiowvch, specjabych prze
kaźników itp. Powstają układy wielokrotnych, skompli
kowanych sys(emów scnvomechanizmów p:1eumatycz
nych, pneumatyczno-hydraulicznych, elektro-hydraulicz
nych, elektrycznych i elektronicznych. W przededniu II 
Wojny Światowej p:lot automatyczny: 

a. dzięki precyzji pilotow:mia zapewnia swobodę do
konywania pomiarów w locie, 

b. ułatwia wykonywanie zdjęć lotn:czych, 

c. umożliwia dokładniejszy pomiar azymutu, ważny 

przy naprowadzaniu samolotu na cel, 

d. pozwala na dokładniejsze celowanie przy bombar
dowaniu, 

e. eliminuje trudności porozumiewania się bombar
diera z pilotem przy skierowywaniu samolotu na 
cel, 

f. zmniejsza odchylenia wypadkowe samolotu w chwili 
zrzutu itp. 

Druga Wojna Światowa zapoczatkowuje pewnego ro
dzaju przewrót w niektórych dziedzinach techniki; przy
czynia się do tego ro,zwój siln:ków odrzutowych i ra
kiet, zastosowanie radaru oraz wyzwolenie energii jądro
wej. 

Prowadzi to w konsekwencji do wi-elkiego wzrostu 
prędkości poziomej oraz prędkości wznoszenia, do zmia
ny metod walki i obrony; otwiera pcrspdctywy badania 
wyższych wars.tw atmosfery itd .. Ze względu na znaczne 
opóźnienie reakcji cz~owieka i przecią ~enie wielu specj al
nymi czynnościami automatyczne sterowanie staje s:ę 

koniocznością, toteż wchodzi ono w trzeci okres, okres 
sterowania całego toru lotu. Prace w tym kierunku znaj
dują się w stadium początkowym wykazując szeroki0 
możliwości rozwojowe, o których chociaż w części mogą 
świadczyć przykłady następujących zastosowa11: 

a. samoloty bardzo szybkie, w których załoga ma 
specjalne zadanie do wykonania, 

b. samoloty bezp:lotowe, w których wszys~kie czyn
ności od s:artu do lądowania musq odbywać się 
automatycznie, 

c. podski sterowane przelatujące po torze, którego 
parametry nawigacyjne Sł ustalone na ziemi 1 nie 
ulegają zmianie w p:::iwietrzu. Tutaj należy ""Y· 
mienić V-1 i V-2, 

d. pociski kierowane, tor lotu których może być zmie
niany albo przy pomocy sygnałów wysyłanych 
z ziemi lub z samolotu, elbo zup2łnic automatycz
nie z.a pośrednictwem specjalnych urządze11. Do 
typu piern szych należały: np. niemiecka bomba 
ślizgowa H cnschcl Hs 293 z silnikiem rakietowym, 
kierowana na cel z samolotu za pośrednictwem 
radia i askaniowskiego automatu kursu. Hs 294 
do zwalczania okrętów, pocisk rakietowy typu Hen-

schel Hs 117 sterowany przy pomocy radaru, sa
moloty robo,ty i inne. W przypadku drugim pociski 
są automatycznie naprowadzane na cd z:1 pomocą 
spe-ej alnych wykrywaczy telewiz~ j nych, rarlar 0 • 

wych itp. - wybuch ich następuje we ,rł.:t;ciwym 
mcmenc1e pod wpływem impulsu konirole,·a odle

głości. 

e. raki,ety dalekiego z.as1ęgu do badania wyższych 
warstw almosfe.ry, 

f. szybkie kuriery lotnicze. 

Ogólnie w udoskonaleniach urządzeń automatycznego 
sterowania zmierza $'.ę do zapewnienia s'.artu, wznosze
nia i lądowania w optymalnych ,rnrunb.ch, do przepro
wadzania lotu przy optymalnej prędkości, n:ezależaie 
od kursu. l\'luszą one umożliwiać doprowaclzc:1 ie samo
lotu cło dowolnego mi-ejsca przcznaczen:a z zachowaniem 
zdolności lądowania na lotn:skach z 11'.~rmalnym ruch~m 
p:is.ażerskim. W z.astcsowaniach sp~·cj:ihych kompletny 
pilot automatyczny win:en zachować zdnlność s'.ero,rn
nia zarówno przy pionowym jak i JY1ziomy111 położeniu 
osi, w1111en wykony,rnć i odpcl\\·ied:1io kompensować 
zmiany kierunku i s:ły wiatru, zmiany ternp:-ratury, gę

stości powietrza itd. 

Technicznie sprowadza się to do problemu kontroli 
dużej ilości niezależnych parametrów, co pociąg:a za sobą 
konieczność stworzc>nia bardzo złożonego ukbdu, o któ
rym jeden z przedsta,r:cieli tej dziedziny ]. C. 011'en 

mówi, że prcblem p:1wyższ~· jes.t jednym z najbardziej 
skornpl:kowanych i trudnych stojących p:-zed człuwiek:em 
problemów, któnch rozwiąz;rnie ,rymag:ić będzie je5z. 
cze dużego wysiłku i czasu. 

John R. Moore widzi przyszłe kierunki rozwoJo\\·e: 

A) w rozwoju i z:is,\cs:Jwaniu ma;;zyn kalkulacyjnych 
słu~ących d::> bb::ira:oryjnego s'.ud:011"a:1ia \\·ielo
krolrn eh, s'.cornpLko,ra.nych serw CS) ,-tern ów o du
żej ilo~ci p:irem:ctrów, któryc:1 a:1aEza matcm:i
t)·czna j :st b::1:-drn trud:111. Cłatwi,) one c1Dbór 
danych kons~rn'..:cyjnych z:ip:,rn:ajłcych wym:.iga• 
ną charaktery~t) kr, 

B) w rozwoju tech111ki dh s:,ntcz~- "·;rlokrotn)·ch 
systemów, C'J w p:-zyp:iclku p:-ccyz:- jn'.'g:J s'.erow::
nia s.prowadzi s\~ do opr:\ccno:1i:.i op'.ymalnego 
regulatcra - mieszacza irnpul,-ów wcj;ciowych, d:i
jąccgo impuls wyjśc:owy nie n~rusZ'.lj,icy określo
nych ch:irakterys~yk lotu, 

C) w rozwcju tcc:111:ki 2mnicj;;z.,:1:~ zahurzd1 i l3· 

kłóceń, pcleg:ijącym 11:1 wyr'!IŹ 1ym oddzieleniu 
1 wyeliminov."'.:1iu syg!~ .. _łów Z!Ó,unjącyc:1 od 
sygnału prawcie;wegv. O!Jccn:e ~tcsowanym kry
terium rozp:JZnania jc'.".łt nq_:11c:.i częstotli\\·o~i. 
W praktycrnym zas'.o9Jweniu m:ioda itt utrudnia 
zastoscwanie clrnraktcr:;s-tyczncf!1 kryterium abso
lu,nej ,rielkości sygnału pr~wdziwego i rnburza
J ącego, 

D) w komb:nacj e.ch systemów o olw.-cc~~ch otwartych 
i zan:knigtych, przy czym w obw:c<lach ot,rnrtych 
pra,ricH°''"Y s:, gn~ł wyjści~ oUzymuje s;ę z sygna
łu woj fo:,s bezpośrednio, ber: pvtrzeby stosowania 
zasilania zwrotnego. 
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Automatyczny nawigator 

Odbiornik sygnatów 
ślepego /qdowama 

n{Srl-RI 

Rys. 1. 

E) w zastosowaniu systemów o członowych ,otwartych 
obwoda·ch, z.abezpieczających przed wadą układów 
o otwartych obwo,dach, p::ilegaj ącą na zdolności 
do akumulowania odchyłów. Będzie to możliwe 
w wyniku dalszego rozwoju ko,mputorów człono
wych. · 

Z dokonanego krótkiego szkicu rozwojowego wynika 
ogromny wzrost znaczenia urządzeń autcmai:ycznego ste
rowania, które stały się już koniecznością wE,półczesnych 
maszyn, a będą u;g Moore'a najważniejszym - czynnikiem 
w nadchodzącej dobie lotnictwa. 

2. ZASADNICZE ZESPOŁY PILOTA 
AUTOMATYCZNEGO 

Pilot prnwadząc samolot ma możność wpływać na jego 
położenie i zachowanie się w przestrzeni 

a. zmieniając parametr czynnej mocy silników, · 

b. wychylając odpowiednio stery wysokości · i kierun-
ku oraz lotki. · 

W przypa,dku a. wywołuj erny wznoszenie się lub opa• 
danie s:Hnobtu, w przypad•ku b. obrót dookoła pewnej 
osi. Wyni1ka z tr,go, że układ mechanizmów pr:rn:maczo
nych do E,amodzielnego prowadzenia samolotu winien się 
składać z czterech oddz.ielnych zespołów, a mi,:m,o,wicie: 

a. urządzenia przystosowanego do zm:1any mocy sil
ników, 

b. układów sterujących wychylenie lotek o{az, sterów 
kierunku i wysokości. 

W typowych pilotat:h automa,tycznych -odpowiadają
cych drugiemu okresowi rozwoju pomija się zazwyczaj 
urządzenie zmi1:.my mocy i ograni,cza do układów wy
mienionych w p-kcie b. Zaznaczyła się tutaj jednak ten
dencja wprowadzania dalszych uprnszczeń polegająca na 
tym, że w samolotach lżejszych wykorzystuje się ich sta• 
teczno•ŚĆ poprzeczną i podłużną, a dla zap~wnienia sta
teczności kierunkowej wbudowuje się specjalny układ 
zwany „automatem albo. stabilizator·em kursu". 

W ogólnym zarysie schemat i<le,owy poszczególnych 
układów jest podobny. Można w nich wyróżnić nastę

pujące typowe grupy (rys. 2): 

a. wykrywacz błędu - jako grupa z·asadnicza, 

b. kontroler wykryw·acz,a błędu, 

c. na-d:ajnik sygnału przyjmowanego z zewnątrz, 

d. urządzenia pośredniczące: tu należą przekaźniki, 
wzmacniacze i urządzenia sumujące nazwane wyżej 
mieszaczami impulsów, 

e. serw~omechanizm · - j.ako grupa robocza, 

f. element sterujący, 

g. źródła energii, 

g . . układ zwrotnej regulacji. 

r--
1 
I 
I 
I 
I 
I 
I 
I 

Źródta 
energii 

I 

I 
I 
I 
'li 

Hontroler 
wykrbtędu 

Jmpuls z zewnatrz 

Nadajnik 
.___, sygnatu 

I " I 
I 
I . 

I_:,,, 
Wykrywacz 

btądu 
Urzo,dzenia - pośredniczqce 

I 
I 1 r------------ ________ J 

I 
I 
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Urzqdzenia pośredniczo,ce obejmujq 
przekatniki i wzmacniacze 

Rys. 2. 

' 

Element 
sterujqcy 

TL-7/SO-R2 

W dal~ym ciągu wymienimy kilka najczęściej spoty
kanych przyrządów wchodzących w skład każdej g~upy: 
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g r u p a A. 
Wykrywacz błędu odchylenia (odchyłu kierunkowego) 

oznaczenie Przyrząd mierzący wielkość danego 
parametru parametru. Lp. zmienny parametr 

------ -----------
1. Kąt odchylenia kierunkowego w odniesieniu do W żyroskop o trzech stopniach swobody, 

przestrzeni radio-kom pas. 
- --- -- ·-· ------------------------------ż~;;;-~l~op o dwóch stopniach s~ 

2. Prędko§ć cdchylcnia kierunkowego w odniesieniu W• - dY.J!'jdt - l.lln dy, albo rurki Pitota lub Venturiego 
do przestrzeni na koiicach skrzydła. 

- - ----- - - --- ------ --- - - ·--·-·--- - -· -- ------ - --------- - -------
3. Przyśpieszenie odchylenia kierunkowego w odnie- \J"" d-,\Tr d „ Przyśpieszeniom i erz, żyroskop o jed-• - - .1'. / l~ - 0 d s ieniu do prz-estrzeni - - - nnym stopniu swobo y. 

Wykrywacze b1t;du pochylenia i obniżenia osi samolotu 
czyli wykrywacze podłużnei stabilizacii 

1. Kąt pochylenia w odnies ieniu do przestrzeni żyroskop o trzech stopniach swobody. 
1-------- - - - - - ------ --------------------------- ---- .. 

2 . Prędkość kątowa pochylenia w odniesieniu do prze
strzeni -&' = d{)'fdt - wb Żyroskop o dwóch stopniach swobody. 

•---------------------- - -- - -- -- -- - - ---- -- - - - --- ----- - --------------------

3. Ką,t natarcia skrzydła Cl. Specjalna rurka Pitota. 
l----------------- -- --------- ------------------

4. Prędkość aerodynamiczna V Rurka Pitota lub Venturiego. 

5. Wysokość II \Vysokościomierz i statoskop. 

6. Prędkość wznoszenia w \V ar i om e t r. 
f----------------------- ----- --------- ---- .. .. ---- --- -- -

7. Ilość obrotów silnika n O b r o t o m i e r z. 

VJ'ykrywacze przechylenia czyli poprzecznej stabi:izacji samolotu 

1. Kąt przechylenia w odniesieniu do przestrzeni 

2. Prędkość kątowa przechylenia w _ odniesieniu do 
przestrzeni 

3. Kąt ś I i z gu 

4, Kierunek pozornego ciężaru 

' 
o 

ź :)-rcskop o trzech stopniach S\Yobody. 

Żyroskop o d,Yóch stopniach swobody. 

\Yiatrow;,kaz - chorągiewka o pio
nowej os i. 

1Yahnd!o poprzeczne albo przyśpiesze
n' cmicrz \Yzg-!edem csi h. 

grupaBiC 
Kontroler wykrywacza błędu i nadajniki zewn. sygnafu sferuiącego 

Lp. Nazwa przynądu Zastosowanie 

a) uruchomienie pilota autom., I 
1. Urządzenia do włączania i wyłączania automa- b) szybkie wyłączenie w przypadku uszkodzenia lub innej 

t yczrcego sterowania. konieczności. 

-- ---- - ----- - - --- ------ --- - --- - ----------- -------------------

2 . Urządzenia d.o zmiany parametrów. 

3. Przyrządy kontroli parametrów lotu. 

a) zmiana parametrów stabilizacji k ierunkowej np. na
dajniki kursu, skrętów, wiraży, 

b) zmiana parametrów stabilizacji podłużnej np. nadaj
niki prędkości, wysokości, kąta pochylenia 1 kąta na
tarcia, 

c) zmiana parametrów stabilizacji poprzecznej np. nadaj
niki przechylenia. 

a) kontrola wykrywaczy błędów: wskaźniki skal, busola 
odległościowa, przyrządy nawigacyjne _jak żyroskop, 
sztuczny horyzont, wysokościomierz, prędkościomierz 
i inne, 

b) kontrola mechanizmów pośredniczących - wskaźniki 
kontrolne, 

c) kontrola źródeł energii np. manometry, próżniomierze. 
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Grupa D. Urządzenia pośredniczące 

Do urządzeń pośredniczących, wywiei:,ających de ,~y clują cy wpłyiw na charakter przebi.egu sterowania, n:ilei:y 
przyjmowanie sygnałów wykrywacza błędu i przekazy wanie ich w formie rozkazów do serwomcchauizmu. 
Pracę i budowę ich charakteryzuje najlepiej poniżrn~ zestawienie: 

1--------------------------------------------·------=--
1. Zadanie 

2. Wymagania 

a) przyjmować impulsy wykrywacza, 
b) przekazywać rozkazy do serwomechanizmu. 

a) urządzenie me powinno wywierać wpływu na pracę 
wykrywacza, 

b) nie powinno wykazywać opóźnienia w pracy, co grozi 
wywołaniem nietłumionych drgań samolotu, 

c) winno reag.ować na najsłabsze nawet sygnały wykry- . 
wacza. 

3. Podział na zasadnicze elementy (uproszczenia a) nadajnik przyjmujący i przekazujący sygnał, 
w p:r,zypadku urządzeń pośredniczących bezpo- b) wzmacniacz i przekaźnik sygnału, 
średniego działania). c) urządzenie sumujące impulsy czyli t. zw. mieszacz 

4- Podział wg źródeł energii. 

albo automatyczny kombinator. Ten element jest szcze
gólnie ważny. 

d) element sterujący pracą serwomechanizmu. 

a) pneum at y cz n e, 
b) h y d r a u 1 i c z n e, 
c) e 1 e k try cz n e, 
d) k o m b i n o w a n e. 

1-----------------------•------------------------------M 

I 

Grupa E i F. - Serwomechanizmy 
Serwomechani!Zmy są urządzeniami chiałającyrni już bezpo,średnio na stery i lotki wg doprowadzanych sygua

łów, których moc zostaje • uwielokrotniona. Ogólniejsze cechy i wła,ściwości tych mechanizmów ujmuj e poniższa 
tabela: 

1. Podział wg źródeł energii. 

2. Podział wg prędkości i charakteru pracy. 

a) ·pneumatyczne - pracujące pod ciśn. 1,5-;-5 at1n. 
b) hydrauliczne - ciśnienie robocze 6-';-10 atm. 

c) elektryczne - na prąd stały lub zmienny; jednokie
runkowe lub rewersyjne, 

d) mechaniczne - obrót wału ze sprzęgłem, 
e) a erodynamiczne - ciśnienie dynamiczne powietrza. 

a) duża prędkość robocza, 
b) mała prędkość robocza. 
W obydwu wypadkach praca ma charakter płynny, jeśli 
prędkość j es,t zmienna w sposób ciągły oraz skokowy, 
urywany, j.eśli prędko,ść zmienia się skokami. 

Grupa G. Źródła energii 

Stosowane źródł,a energii moż.naby sklasyfikować w następujący sposób: 
1---------------------------------------------------R 

Lp. Wyszczególnienie 

1. Podział wg rodzaju energii. 

. 2. Podział wg zasilania poszczególnych zespołów. 

'.K.lasyfikacj a 

a) pneumatyczna próżniowa: pompy próżniowe, rurki 
Venturiego, takty ssania silników, 

b) pneumatyczna nadciśnieniowa: pompy tłoczące wiro
we, tłokowe, zbiorniki sprężonego powietrza, sprężarki, 

c) hydrauliczna: pompy olejowe zębate, tłoczkowe, 
d) elektryczna prądu stałego: generatory prądu stałego, 

baterie akumulatorów, 
e) elektryczna prądu zmiennego: generatory prądu zmien

nego, przetwornice . 

a) energia zasilająca wykrywacze błędu, 
b) energia zasilająca urządzenia pośrednicząc8 i kon

trolne, 
c) energia zasilająca układy serwo. 
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Grupa H. układ regulacii .z:wrołnei 

Ze względu na rodzaj zastosowanego układu zwrotnej 
regulacji można rozróżnić automaty następujących 

typów: 

a. astatyczne automaty bez zwrotnej reguła ej i, 

b. automBty z proporcjonalną zwrotną regulacją 
(sztywną), 

c. automaty z sa~oczynną, podatną, zwrotną regu
lacją, 

d. automaty z regulacją zwrotną specjalną. 

Pned omówieniem własności typowych przedstawicieli 
niektórych wymienionych zespołów, w celu lepsz,ego uwy
datnien~a stawianych im wymaga11, należy podać kilka 
uwag· na temat ogólnych zasad sterowania. 

3. ZASADY STEROWANIA 

Samolot lecąc w powietrzu przesuwa się wzdłuż pew
nego toru, który jest właściwie torem jego środka cięż
kości. Załóżmy początko1wo, że tor ten jes;t pro,stą. Wtedy 
jakiekolwiek zabur.r:enie zewnętrzne powoduje obrót pła
towc:a naokoło• jego pionowej osi. W wyniku tego powsta
je pewne rnarusz.enie układu sił zewnętrznych, uwidocz
nione na ry 1sunku 3-cim. 

TL-?/SG-R3 

Rys. 3. 

Strumień powietrza, natrafi,a j ąc na kadłub oraz uste
rzenie, wytwarz,a moment ubrotowy o kierunku wywo
łującym powrót samolotu do jego pierwotnego położe
nia. Moment ten jest w przybliżeniu propo1rcjonafoy do 
odchylenia kąitowego od toru śwdka ciężkości. Tylko 
w nowoczesnych, szybk~ch samolota•ch, któ•rych środek 
cięiJkości jest bardziej przesunięty ku tyłowi, moment 
ten maleje. 

Siły aerodynamiczne, dzi,ała j ące w tym wypa,clku na 
samolot przypomin,ają dźwi1gnię dwuramienną. Skutkiem 
naigromadzonej energii ruchu obrotowego oś podłużna 

samolotu przechodząc przez tor środka ciężkości wy
chyla się w prz.eciwnym kierunku, dzięki czemu zmie
nia się również zwrot momentu obrotowegn na prze. 

ciwny. Powtarz·anic si~ tego zjawić'ka jest pn:yc.r:yną wy
stąpienia oscylacji własnych samolotu około osi pion0. 

wej, o częstotliwości zależnej od wielkości i rozłożenia 
masy samolotu waha się zazwyczaj w granicach 
0,3+1 Hz. 

tsek drgania niettumione 

/]\. ~ ~ w 'CV "'-
drga n i a ttumione 

TL· 7/S0 ·R4 

Rys. 4. 

Te wahania miałyby stałą amplitudę. gd~ by nie wy. 
stępowało tłumienie aerodynamicwe. \V rzeczywistoś~i 
skutkiem tłumienia, które jc;;t prupurcjonalne do pręd
kości h!towcj i przeci,rnic skierowanC", amplituda stale 
maleje .. Charakter ob~·dwu drgai'1 rrnkazuje w rnrrsie 
rys. 4. W wypadku, gdy równowaga wukół pionowej osi 

z,o,stanie na-ruszona irn1ymi pn:yc~ynami np. uszkod.teniem 
jednego z bocznych silnikótL wyr-óż-nia się następujące 
fazy ruchu: najpierw ohr11ca ::-ię ,-amol ot dookoła środka 
ciężkości tak długo, dupól:i nic m1stąpi równowaga po
między momentem od naporu pDwictrzs a momentem 
wywołanym przez zahuHcnie. S.rodck cii;żkości samolotu 
pu.czątkowo posuwa się po linii prostej. J e<lnakże skła
dowa wiatru skierowana prostopadle do o~i podłużnej 
samolotu powoduje zbczenie z pi-ustoliniowe~o toru i sa
molot wchodzi w lot po krzywej. Ahy ternu pnrnciwdzia
łać wychylamy ster kirrunkowy w taką stron~, ieby 
pc-wstaj ący moment wielko;cii! odpowiadał momentowi 
zaburzenia, lecz zwrot miał przeciwny. Stąd molina wy
snuć wniosek, ze idealne ,-terowanie mużc mieć miej
sce tylko wtedy, gdy jak wspom1,iano wy~ej: 

a) moment sterujący steru jest równy co do wielkości 
zakłóceniu i skierowany w stfonę przcci,rną, 

b) działa w tym samym cia~ie, co ~a kłócenie. 

Już jednak z tych założe1'i w~ n ika, ;i,e idealnego ste• 
rowania nie można urzeclywi,-tnić, gcl~ ż pomiar wiel
kości zakłócenia może mieć micj,;ce tylko ,r czasie ru
chu; to zaś wymaga pewnego n~.su, co ł~crn ie z koniecz• 
nością odpowiednie.go ustawienia sll'ru pmrnduje opóź. 
nienie czynności. Oczywifrie samolot zbacza z wła5<:i
wego kursu o pewien kąt 1/', a chociaż nastąpi ponow11c 
m-talenie równowagi, to jednak znajduje się on już na 
innym torze. Aby uzyskać jego powrót na tor pienrut· 
ny należy spowodować nowe, odpowiednie ,q·clnlenie 
steru. Z tych uwag można wy:-nuć myśl przewodnią za. 
sady sterowania, która sprowadza się do wykrycia i usta
lenia ścisłych zależności pomiędzy odchyleniem od kie• 
runku lotu a wielkością wychylenia steru kierunkowego 
( w przypadku stabilizacji kursu), zdolną. do skompenso
wania błędu kursu. 
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STATYCZNE PRAWO STEROWANIA 

0=1 

a=3 · 
. ' 'l(a=JJ =y 'f'(a=1) 

O>> 1 

tL-1/50-RS 

Rys. 5. 

Na rys. 5 uwidocznio

no położenie samolotu 

o pewnym 4 #- O. Aby 
uzyskać powrót samolo

tu do normalnego po

łożenia trzeba wytwo
rzyć około jego piono

wej osi, moment obro

towy p o w o d u j ą c y 

zmniejszanie się kąta 1JJ· 

Uzykać go można przez 

wychylenie (3 steru kie

runkowego. Pod wpły

wem zmienionego ukła

du sił samolot zajmie 

nowe poł.ożenie. 
Dla sprowadzenia 

jednak ·tp do zera nie 

wystarcza wychylenie 

~ #- O. Wychylenie to 
m~si być pewną funk

ej ą kąta 1fJ, mianowicie 
taką, dla któ-rej przy 

1fJ = O zanikać będzie 

również moment kory

gujący = f ( (3). 

Warunek taki spełnia najprostsza, bo liniowa zależ
ność funkcyjna (3.1) 

(3. J) 

gdzie „a" jest stałym współczynnikiem. 

Zależność ta odnosi się do układu bezmasowego i ty 1-
ko przy tym założeniu moze ona spełniać podstawo·wy 
warunek polegający na tym, ze po osiągniędu prawidło
wego połozenia ( 1fJ = O) im1pułs obrotowy znika ((3 = O) 
oraz samolot poisuwa się da•lej po linii kursu. Wybór 
wielkości „a" nie jest rzeczą -dowo1ną. Ze względów 
praktycznych wskazane jest, aby „a" było dosyć duze, 
gdyz wtedy już przy małym odchyleniu V' powstaje silny ;::; 
moment obrotowy f ((3), dzięki czemu rzeczywiste odchy-' f 
lenia o,si mmolotu ,od kierunku toru środlka cięzkości ""':. 
są znacznie ogmniczone. 

DYNAMICZNE PRAWO STER O W ANIA 
-::; L 

W praktyce mamy do czynienia z układami o pewnej 
ma,sie, co oczywiście zmienia zachowanie się ich pod 
działaniem sił zewnętrzmych. Ma,sa jest tym czynnikiem, 
który powoduje niezgodność prawa wyrażonego wzornm 
(3.1) z rzeczywistością, mianowicie ruch samolotu nie 
kończy się, gdy 1fJ = O, lecz dzięki nagrnmadzonej 
energii ruchu obrotowego zachodzi dalej. Załó-zmy po
cząrkowo, że nie ma tłumienia aerodyniamicznego, wów
czas zgodnie z prawem (3.1) samolot będzie wykonywał 

LOTNICZA 89 
wahania o stałej amplitudzie. Te wahania odby:wają s1ę 
względem st,ałego kierunku •odn'i,esienia :1 noszt! nazwę 
sztu):znej stateczności ( rys. 6a). 

Q b C 

'f=O Cf <O 
rL-7/SO-R6 

Rys. 6. 

Jeśli uw.zględnimy wpływ tłumienia aerodynamiczne
go, wówczas będziemy mieć do czynienia z t. zw. własną 
statecznością. W locie d1ziałają równocześnie obydwa ro
dzaje sltateczności. Nie jesb spełniony również waru
neik nartychmia·stowego przeciwdziałania zakłóceniom, co 

· oznacza, że najpierw musi mieć miejisce peiwne odchyle
rnie kierunkowe, po,d wpływem którego następuje dopiero 
wychylenie steru ,-kierunkowego. Ruch steru jest zatem 
01późniony w stosunlkiu -do połozenia. Oznacza to, że w da
nej chwi'1i występuje za mały moment ,sterujący (po
wroltny), sku~kiem czego mamy do czynienia ze stałym 
wzrostem a1mplitudy wahań, co moze być dla samolotu 
niebezpieczne ( rys. 6b). 

Aby uniknąć wzrostu ampEtudy trze1ba wprowadzić 
wyprzedzenie faz,owe wychylenia steru kierunko,wego, 
wtedy bowiem kaz,doczesny moment powrotny uzyskuje 
wcześniej przewagę i tym samym zmniejsza ·amplitudę 
wahań (rys. 6c) 

Zatem, gdy pBzesunięcie faz:awe <p między kątem (J i 1p 
jest: 

a. rp=O (rys. 6a) powstają wahania o stałej am
plitudzie, 

b. rp<O (rys. 6b) - powistają wahania o rosnącej 
amplitudzie, 

c. rp>O (rys. 6c} - powstają wahainia o male;jącej 
amplitudzie. 

wychylenie l<qtowe 

wyprzedzenie fazowe 

Rys. 7. 

TL -1/50-R l 

a 

b 
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Praktycznie wyprzedzanie fazowe rp >, O daje się urze
czywistnić przez wprowadzenie do równania ( 3.1) no
wego członu zależnego od prędkości kątowej 1/!' ódchy
le11 samolo,tu. 

Na rys. 7 krzywa „a/' przedstawia nietłumione waha- · 
nia samolotu (1p) w funkcji czasu , :krzywa „a'l." pręd

kość wahai1 1./J' (odchyleń) w funkcji, cziasu, a krzywa 

,,a3" ruch steru ~ = a4 + bf przy czym a = b = 1. 

Na rysunku uwido-czn.i,ono zarazem wyprzedzenie faz.owe 

cp wychylenia ster~ /J w stosuniku do od1chylenia samo

lotu ·1p. Wybór wspókizynników a ri b pozwala uzyskać 
różny cha,rakter prz,ebieigu wahań, które mogą być jak 
pokazuje ( rys. 8a) tłumione lub tłumione apcriodycz-
me (rys. 8b)_. · 

u 

rzeczywisty przebieg reguł 
(ttumionyJ 

b 
p --....... 

przebieg regulacji 
(aperiodycznie ttumiony) 

'-..._l ----1------
---<f-----

TL·7/50-R8 

Rys. 8. 

Rozwiązanie techniczne pro,wadzące do uzyskania prze: 

sunięcia faz.owego cp w więlhZlo§ci wypadków oparte jest 

na jednej z dwóch następujących :przesłanek: 
-a) na wykorzystaniu wielkości: odchylenia 1./J i prędko-

d 4 
ści kątowej tego odchylenia dl = qi' jako za-

sadniczego impulsu sterującego· 

(3 . 2) 

b) na wykorzylSitaniu prędkości1 ruchu steru w tym 
samym celu: 

K = consl.; R d!vlster = d~ = af +by". . (3 . 3) 
dl dl 

V/ dalszym ciągu rozpatrzymy szczegółowiej zacho
wanie się samolotu w jego ,ruohu w spokojnej a -tmosfe
rze przy począt1kowym założeniu, ż.e ste,ry są nieruchome. 

Zgodnie z rys. 9 przypiszemy samolotowi związany 
z nim układ osi Otbn 1z początkiem O leżącym w środku 
jego cięż:ko·Ści. W tym samym środku zaczepimy dru,gi 
układ O Xg~g Zg z,god'Ilie równoległy do układ.u ziem-

skiego Oxg' J.J/ zg' przy czym współrzędne środka cięż

koś·ci w odniiesieniu do tego układu wy-noszą x, y, z. 

Ponieważ układ Otlm nie zawsze pokrywa się z osia
mi .głównych momentów bezwładności samolotu, wirc 
rozwinięte równania różniczkowe j ego ruchu pnyhiorą 
n,a~tępuj ącą postać: 

m (!!!!__ 
dl 

(] t b = Jb,. = Q =fa ],,,) 

W 11 V + Wb W ) -

- Pt+ "f. P; - G sin il·. 
' 

( dw ) 
równania 

m - - - - Wb U + W1 V = 
dl . 

( ilości 

- P,. + G cos {} cos ., ; 
ruchu 

m ( ~: - u), w + w„ u ) -

= A + G cos il· sin ·, 

(3 .4) 

J, dw, _ + (J,.-Jb) O)b Wn - 1111 ( w, Wb+ dwn ') = \ 
dl , dl 

=M,-~M. 

J„ dw,. + (1b-J,) (1J1 wb + J," ( w" oib - dwi ) = 3 5 
dl dl 1 

' 

·= M,. + ~ p; b; _, "'• ~ 1, 11, I 
+ (J, - ./11) lll" w, + ./,n (w,2 - OJ

2n) = 

= 1\11, + ~ P; Tl; -- li)"~ J; Qi 

Są Io równania Eulera 

\Vystnrnjące w tn:h równaniach symbole mają na• 
slępujące ziiaczenie: 

m 

G 
u 

l V 

w 
w, 

Wn 
Wb 

J. l Jb 
J„ 
J,,. 

P; 
M; 

b; I 
11; f 
P, l 
A~ 
P„ J 

-
-

mam samolotu 

ciężar samolotu 

rzuty wektora prędkości V 
na układ Otbn zwi.µany z samolotem 

prędkość kątowa przechylenia 
prędkość kątowa odcln lenia 
prędkość kątowa pochylenia 

momenty bezwładności samolotu względem osi 

układu Otbn oraz moment od;rodkowy 

ciąg ś1nigła 

-- moment żyroskopowy zespołu· śmigło-silnik 

odległośc i osi obrotu silników 

od środka ciężkości 

- siły oporu i wyporu 
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X l 
~ } 
z I 
ex . 
.,. 
o 

- współ,rzędne środka ciężlmści 

samolo-tu względem ziemi 

kąit natarcia 

- kąt ślizgu. 

b . 
os poprzeczno 

XgllXg 

os normalna 
n 

TL· 7l50-R9o 

n 

Zg li Zg Uktad zwiqzany nieruchomo z ziemia, 

b 

y 

TL -7/SO-R9b 

u :Vcosó COSd 

LtJbe/ ----
I w=Vcosósinc<. 
' n 

Wn uJ(Wt, Wb, Wn) 

b 

z 

X 

rL-7/SO-R9c 

I 
/ 

/ 

TL-1/50-RSd 

'f - kąt odchylenia (zmiany kursu) 

,{), - kąt pochylenia 

1 

J, 

~!. 

- kąt przechylenia 

:- moment bezwładnooci uikła.du wiru] ąicego 

- prędkość kąrto1wa układu wirującego 

Rys. 9a. Układ współrzędnych Otbn związanych z sa

molotem 

tn - płaszczyzna symetrii, 

tb - płaszczyzna skirzy,deł (główna), 

bn - płaszczyzna poprzeczna. 

Rys. 9b. Układ współrzędnych ruchomych Otbn, zwią

zanych z samolotem i nieruchomych 

związ·anych z ziemią. 

Przejście z układu 0 0 x'g ~/g z'g dio układu Otbn: 

a) przesunięcie początku 0 0 do O, 

b) o-brót dookoła msi Oz g o kąt 1p, ( y'; b n muszą 

się znaleźć w jednej płasz,czyźnie), 

c) obrót dookoła osi Oy' o kąt .'}· (z'; b i n muszą 

się znaleźć w jednej płaszczyźnie), 

d) obrót dookoła osi Ot o kąt (y'; 
, 

b i leżą r z . n 
' 

w jednej płaszczyźnie). 

Rys. 9c. Siły aerodynamiczne, momenty, prędkości li

ni-owe i kątowe :oraz ich rzuty: 

a < O gdy oś podłużna Ot odchyla si ę w dół ml płasz

czyzny pośHzgu xy. 

o > O gdy wektor V odchyla się w prawo od płasz

czyzny symetrii tn czyli gdy zachodzi poślizg 

na prawe skrzydło. 

Rys. 9d. Układ współr,zędnych hieżąicy,ch Oxyz zwią

z.anych z torem środka ciężkości. (Uwaga: znaki + ką
tów przyjmować zgodnie ze -skrętnością układu.) 

xz - płaszczyzna ruchu, 

xy - płaszczy.zna poślizgu, 

yz -. płaszczyzna czołowa, 

V - wektor prędkości pokrywający się z osią · Ox 

i styczny .efo toru środka cięikości samolotu. 



92 ______________ T_E_c_H __ N_I_K_A __ L_o __ T_N_1_c_z_A _______ w_R_Z_E_s_IE_N_-_1_9_5o 

Ponieważ samołort jaiko- swobodne ciało :szitywne ma 
sześć stopni swobody, więc jeg-o ruch można określić 
układem ,sześciu równań różniczkowy-eh drugiego stopnia 
lub dwunastu ró·wnianiami różniczkowymi pierwszego 
stopnia. Zatem do po·danego układu równań (3.4) i (3..5) 
dołącza si,ę jesz.cze 2 układy trzech ró,wna(1, wyraż·ają

cych na:~tępujące zwi,ązki: 

dz -- = f3 ( t~ , .{), , 1 , U , V , W) 
dl 

cos {), 

(3.7) 

W rzeczyw:i:stości zagadnienie się trochę upraszcza spro
wadzając się do układu ośmiu równa11 z niewiadomymi 
u,v,w,w,, W&, w,., -D·,1 gdyż można pominąć układ równa11 

(3.7) ora,z równanie dq, układu (3.6) ze względu na 
dl 

to, że po prawych stronach tych równa11 nie występują 
odpowiednio x, y, z oraz 1p. 

Rozwiązanie w1skazuje na to, że samolot zachowuje 
się niestatecznie względem osi poprzecznej i piono
wej, a waidy te można usunąć tylko przez zastosowanie 
automatów względem poszczególnych osi. W pralktyce 
dzięki zas-tos-owan iu dalsz.ych upr0lszcze11 wynikających 
z symetri,i :samoloitu ,i odrzucenia -członó,w wywierających 
mały wpływ udaje się układ pozostałych równa11 roz
hić na dwa, niezależne układy i rozpatrywać osobno s,ta
leczność podłużną i boczną. 

W tym celu ,slwrzystamy z na'Stępujących wyrażei1 wy
nikają·cych z. rozwiązania układu (3.6): 

wt - _d_·r - _d_<J> sin -D· l 
dl dl 

wb = _dqi_ cos -D· sin ·r + _d_.{)-_ cos 1 . 
_ dl dl 

dtJJ d-D· l --'- cos -D· cos 1- -- sin , 
dl dt 

w,,.= 

(3.8) 

STATECZNOść PODŁUŻNA 

W przypadku oddz,ielnego rozpatrywania statecznoś~,i 
podłużnej przyjmuje się tp = 1 = v = O co na pod
stawie (3.8) jest równozrnaczne z w,= Wn=V='{=tp=O 
Podstawiając te wartości ·do równań (3.4); (3.5) ~ (3.6) 
otrzymujemy następują,cy uikbd: 

m --+ wb w) = P, ..., i - s zn v ( 
du . + "p G . " 

. dt 

m ( dw - w„u) = P,. - C cos D· cos ·r 
dt 

d{)• 

dl 

r 139) 

I 

Rozwiązanie Lego układu p :,z,\·,da 1r~znacz~ć ni<'wia. 
dome wb, u, w , o. 

Oclniesienie tych rów11a11 do u:-1 Z\\ i,~'l.all\ d1 z torem 
środka cirżkoki samolotu zrnH·znil· u łat I\ ia roz11 iązanie. 

ST A TECZNO::;(: BOCZ'\,\ 

W przypadku stateczności hocznl'j olwjmującej ;ciśle 
związane z sob,! ruchy fHIC'h~l~11ia i przC'd1~lenia szu. 
kamy w,; w,.; v; ·r korzystaj,Jc z układu ró11nar'1 (3.10) 
zawierających le \\·ielkości. l'kład ten otrzymujemy przez 
p cchlawienic \\- ró1rnaniach (3.4); (.'-) .. )}; (3.6) wb = O 

{)- = con st i dodatkowo ':I. = con st; V = const 
oraz przez odrzucenie ró1rnai't / .3.9) od11osz,!C)'Ch sir do 
s•lalecznofri podłużn ej. a lraklrman~ l'h przy podan~ch 
W)Żcj założeniach , jako układ ró1111a1'1 niezalcżn~ch od 
układu (3.10) 

( dv ;), m -- - w,w+ w„u) = Pb+ C cos sin·, 

i 

dl 

J, dwt .l d(J),. - M, " 11[; - -- 111 - - -J C - -

dt dl 
(3.10) 

J„ 
dw„ .li„ dw1 = M"+ "::..P; b; ---
dl dl 

eh · d ,'.J cos ·r 
-- = w, + (J),. cos ·r lg 1l· oraz--· = w,, --
d t dl cos {} I 

Ostatnie równanie ckreślającc wpływ odch~lrnia od
rzucamy, gdyż w pozostałych równaniach nigdzie '/ nie 
występuje. 

Jeszcze przej rzystsz/l 
że .],n jest pomijalne, 

M, i P,. 
Zatem 

postać otrzymuje siQ zakładając, 
oraz, że w łucie ;lizgowym znika 

dv 
m - =Pb+ G cos 1l· sin ·r - m (t•J" u-(", w)) 

dt 

d~ . 
.I, = M, 

dl 

\ • (3.11) 

d, 
dt 
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Ponieważ· w odni~ieniu do współrnędnych Oxyz zwią
zanych z torem śrndika ciężkośoi samolotu można . wektor 
prędkości V wy17azić przy pomocy równań (3.12) 

u= V cos o cos a oraz u~ V cos al 
v = V sin O dlamalych:o, v ~V i_ . j 
w= V cos o sina · w~V sina · 

. (3 12) 

więc układ (3.11) daje się sprowadzić do posta1ci (3.13) 

do p G "' . v· . . . mV-= b+ cosvszn,-m (w„cosa-w,s;:na.) 
~ . , 

Do rozwiązywania takich układów, których całkowanie 
jest . bardzo f>komplikowane, stosuje się rachunek waria
cyjny. 

STATECZNOść POPRZECZNA · · 

Pod ,tą nazwą będziemy rozumieć wydzieloną ze sta
teczno·ŚÓ bocznej ,stateczność przechylenia .. Zakładając 
V = const; 'l/J = const i ~ O znaj,du.jemy z równali· 
(3.8). 

d, · O · O 
W1 = - ; . Wb = ; Wn = 

dt · · · 
. (3.14) · 

Podst,awiając te warto,ści do równań (3.13) otrzymamy 
(3.15) .. 

da · a{ · 
mV-= l\+Gsin,+mV ~-sina 

dt I dt 

d2, 
J, =M, 

. (3 .15) 

dt2 

STATECZNOść KIERUNJ(OWA 

Przy oddzielnym roz,pail:rywani,u stateczności kierun
kowej czy,1i ruchu dookoła piono,wej osi ·za1lda.da się 

V = const; {), = ·t = O. Równania (3.8) dają w tym 
przypadku: 

. (3 .16) 

Dla małych a przyjmiemy cos a ;::::::::; 1. Zatem na pod

stawie równań (3.13) możemy napisać: 

do 
mV-=Pb-mVw„ 

dt l . (3. 17) 

W rachunku wanaicyJnym równania te przybiorą po
stać 

mVd
0 =A0 o-mvd•ł l 

dt dt 

Mno = o Mn 
3 o 

1 ,f" ó)/1 
lY.I.n 

j 
gdzie 

(3 .18) 
oM" 

. . . do . 
ZakładaJą1c ó) 11 = -;j; = O czyli 1p = const i o = con.st 

wyznaczymy położenie równowagi stosując przed tym 
podstawienia: 

Al ),t 
qi = A1 e ; o = A2 e 

. . . (3. 19) 

w'= A A/t. <li"= A ·p/t. o'= A ),/t 
• t , • l , 2 

Równania (3.18) po podstawieniu tych wartości i uprosz

czeniu przez eAl sprnwadzają się d·o układu (3.20) 

(3 20) 

a stąd eliminując A 1 i A 2 , otrzymuje się równanie cha
rakterystyczne ( 3.21) 

- A 

o -

Dzieląc dalej przez zerowy pierwiastek Aa uzysikamy 

(3. 22) 

Pierwiastek ).:1 = O •o.z:nacza - jak wynika z wz,oru 

( 3.19), że s.amolot może z,achowa~ równowagę na <lo
woln ym kurs.ie, a pozostałe pierwiastki i 1 i A2 wskazują 

na to, że samolott nie może utrzymać stałego kierunku. 
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UWZGLĘ:DNIENIE WPŁYWU STERU 

Oznaczając odchylenie steru kierunkowego przez fi 
wprowadzamy do drugiego równania ukła,du (3.18) ze. 

względu na M,. = f (w,.; 0; ~) dodatkowy człon Mn~ . ~ 
Zatem 

mV <1 i = A 
O 

o - mV ~_:k l 
dl dl 

... (3. 23) 

cFu w d qi o O + Mn~ B ln . = Af„ n - + M„ 
dl'!, dl 

Zakładamy, że w położeniu równowagi przy wychylonym 

k. k r:l....L.O,·dy '"' s-trrze 1rrun owym l·-r- = (!) 11 = con st 1 o= consl 
dl 

. ,P,1 do 
CZ)h .• - o i 

dl'!, dl 
o 

Nowy układ (3.24) 

. (3.24) 

rozwiązany wrzglę,dern 
dw o i - ~ daje 
dl 

(3.25) 

Z równmi (3.25) wynika, że każdemu wychyleniu ste
ru /I odpowiada określona prędkość ką,towa odchylenia 

k. k d q, k ·1· "' S d . 1erun owego dl oraz · ąt pos 1z.gu o . tą oczywisty 

wniosek o b,raku stateczności kierunkowej; samolo,t po· 

siada natomiast stateczność w łożu wiatru /o =.fi(~)/. 
Statecz·ność kierunrkową można -dopiero zapewnić przez 

zas,tos-owanie odpowiedniego automatu kursu. 

UWZGLĘ:DNIENIE WPŁYWU AUTOMATU KURSU 

Piszą;e zależność (3.1) w postaci /J = a6, 1p o-raz przyj
mując ~0 + 0,q> = lji możemy przepisać równania 
(3.23) w następujący sposób: 

mV do = Po o - mV dL,4 
dl b dl l (3.26) 

Ponieważ mamy do czynienia z automatem kursu więc 
dlla położenia równowa,gi wolno nap~sać następujące 

warunki: o= O; qi = 'Po zatem D,qi = O i!!-6 ~ = o 
dl 

do 
oraz - - = O 

. dt 
Postępując podobnie jak przy rozpatrywaniu statecz. 

ności kieqrnkowej otrzymujemy z równa11 ( 3.26) 

),t -. ).1 
6,qi = B 1e ; o= B 2e 

W przypadku skorzystania z relacji (3.2) mian. 
dL,ó 

~ = a0, y + b .. _ '- będzie po uwzględnieniu, że 
· dt 

W=ĆJ+Ay'• • ,o u . 

do o 
mV-=A o 

dl 
- mVdL,4 

dl 

J„ cP0,4 = (M„t,)" +b M,.~) d0.'ł + 
dl2 dl 

równanie charakterystyczne 

I 
I 
I 

(3 .29) 

I 

. · Wn ~ O 
)-3 _ ),2 f Mn -1- b M,. + A ) + 

\ In mV 

.... (3.31) 
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Obliczenie pierwiastJków równań charakterystycznych 

).., 1 , 2 , 
3 

po,zwala dopiero określić charakter drgań samo
lotu przy powrocie ,do położenia normalnego. Dla uła
twienia tej analizy stosuje się kryterium Routh'a Hur-
witz'a. _ 

W celu dalszego ~proszczenia• ibadań stateczności kie
runkowej ndrzuca się jeszcze ó i zależne od niego człony. 
Wtedy np. równania (3.23) przy uwzględnieniu relacji 
(3.1) czyli f3 = mp (przypadek idealne:go automa!lu kur-
su) dadzą: · 

(3 .32) 

Stąd, zakładając (j, = /t , otrzymujemy 

9 
Mnt.,.)n Mn~ . ( MnWn, 2 Mn~ 

),·-A -- -a--= O oraz --- ) +a - > O to 
· - In In gdy , 2In . Jn 

)..,l = ~n(l)n + V { Jy_ln(1)")2 +« Mn~ 
_ 2],. \2In Jn 

... 13.33) 

"2 = lt;f n Wn-11( Mn Wn):i +a M} 
2Jn 2},. In 

Wtedy: 

. (3. 34) 

Ruch jest zatem aperiodycznie tłumiony lub rosnący, co 
za,leży od doho,ru „a" w automacie oraz . charakterystyk 

m Wn czyli w,s,półczynnika wrJywu prędkości odchyle-
n 

nia na odchylenie kierurku i mn~ czyli współczynnika 
wpływu steru kierunkowego na odchylenie kierunkowe. 

Jeżeli natomiast 

to 

Mn(l)n V(M!'T +aM} \ 
·, 

)...1 - + i ( 2Jn 2Jn Jn 
t' •... (3.35) 

)...2 
Jifn©n 

i V(M!'T +aM} ~ -
2Jn 2Jn In I 

' . 

ro-związanie sprowadza się do postaci: 

Mn(J)n V t.,.)n 2 M, ~ 
-ol ( (M" ) + n 

9 = Ce 2In . sin 21n aln 

przedstawia więc ruch drgający ,o okresie 

21t 
T - --=======-

-. /(_Mn(1)n)2 +a M_n~ V 2In In 

. (3 37) 

Tłumienie amplitudy drgań zależy od w,ielikości współ
czynnika 

· W ten sposób wprowadzając ,do równań równowagi 
dynamicznej samolotu uzupel;niaj ące człony coraz wier
niej odpowiadające wpływowi sił zewn,ętrznych oraz rze
czywistemu zaohowaniu się różnych typów pilota auto
matycznego dochodzi się na drodze analizy wyników do 
znalezienia na jJrn-rzy:stniej:szyich pa,rame1bró,w konstrukcyj. 
nych, zapewniających optymalne warunki stahilizacj i. · 

Starajmy się pokrióitce zwrócić uwagę na najważniej
sze z tych pairametrów i uwzględnić i,ch wpływ na za
chowanie się samolotu w powietrzu. W tym celu przyj
miemy uproszczony, zastępczy układ drgający, w któ
rym, z założenia, drgania względem jednej osi nie wy
wierają wpływu na dr!gania względem osi po,z.ostałych. 

Oczywiście chwilowy momen:t Mn wywołany zahurze-
niem natrafia na opór momentów wywołanych bezwład-

nością In , tłumieniem czyli oporem o•środika Dn maz 
sliateczho·ścią statyczną Sn zatem daje się W)'Tazić przy 
pomocy następującego równania równowagi: 

W przypadku zastosowania pilo,ta automa•tycznego mo
mentowi zaburzającemu Mn przeciwstawia się jeszcze 

moment Mk wywołany reaikcj ą pilo,ta automa,tycznego. 
Stąd: , 

(3. 39) 

Gdy w pewnej chwili zaburzeni•e znika, czyli Mn = O, 
wówczas samolot staje się llikładem swo,bo,dnie drgają
cym, którego ruch określa równanie ( 3.40) 

(3.40) 

Pisząc najprost5zą ·zależność: Mk = mk ~ (3. 41) 
w któ-rej współczynnik Mk .oznacza wie1kość momentu 
Mk odpowiadającą wychyleniu steru /J = 1 możemy 
wyznaczyć na podstawie (3.40) wartość /J, a mian.: 

J n _d
2 

ej> + Dn d ej> + Sn 4 
~ = _ __ d_l_2 

___ d_l __ _ (3. 42) 

Rozpatrzmy teraz sygnały sterujące wysyłane przez auto
mat kursu, przy założeniu, że sygnały wyjścinwe serwo
motoru są wprost proporcjonalne do sygnał6w wej ścio-
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wych wykrywacza błędu (żyroskopu) oraz, że ich opóź
nienia są małe w porównaniu z reakcją samolotu: 

qi - sygnał wykrywacza błędu (żyroskopu), 

sygnał układu regulacji zwrotnej, 

(f _!_ ~ - w_ypadkowy sygnał skierowany do wzmac-
a niacza, 

Ku(qi I~ 
1

- sygnał wychodzący ze wzmacniacza (u -
a wzmo,cnienie) i serwomotoru ( K. - stała 

serwomoto,ru). 
Sygnał ten j est proporcjonalny do prędkości kątowej . 
wychylenia srteru, czyli: 

d ~ ' I 
- = Ku (qi - - ~) 
dl a 

. (3.43) 

Podstawiając za /3 warto·ŚĆ ( 3.42) i różniczkując otrzy
mujemy po uporządkowaniu 

+ 

(3.45) 

Wyciągamy stąd ważny wniosek, że sterowanie oparte 
na odchyleniu kierunkowym powiększa statyczną statecz. 

ność kierunkową z Sn do Sn + SPA. 
Przeprowadzając kró.tką dyskusję równania . (3.45) 

dochodzimy do następujących wyników: 
częstotliwość kierunkowych oscylacji samolotu wyrazi 
się wzorem: 

Gdy (3.46 a) 

wówczas mamy do czynienia z t. zw. tłumieniem lcry
t)'cznym (w = O). Sterowno~ć do!"tarczona przez pilota 
automatyczn ego SP.t fpełniająca p :::i dany wyżej warunek 
tłumienia krytycznego odpowiada ,rnrtcści mahymalnej 
czułości. 

( 
Gdy 

.. •, 3.44) (3.46 b) 

równanie ruchu dynamicznego układu złożonego z sa
molotu i automatu kursu przy uwzględnieniu podanych 
wyżej założeń. Posz·czególne człony mają następujące 
znaczenia: 

- składnik prędko&ci kątowej wychylenia steru, 

- przyśpieszenie kątowe obrotu względem osi n, 

- prędkość kątowa obrotu względem 0s1 n, 

- odchylenie kątowe. 

Parametrami związanymi z konstrukcją samolotu są: 

J,., Dn, Sn, mk , natomiast mozna zmieniać parame

J 
try K., u, - . Z równania (3.44) widać od. razu od jakich 

a 
parame•trów zależą poszczególne jego współczynniki. 

Wybór, prawa sterowania po,siada poootawowe znacze
nie dla za,chowania si ę samolotu zaopatrzonego w pilota 
automaty-aznego. 

Dla przykładu przyjm;jmy najpierw, że impulsu ste
rującego do,starcza np. odchylenie kie-runkowe: 
fJ = al.j) - stąd na podstawie (3.41) jest 

Mk = mk ~ = mk a qi = SPA qi gdzie SPA = mk a 

Równanie samolotu jako układu swobodnie drgającego 
przybierze teraz postać: 

wówczas występuje tłumienie podkryt)'CZne charaktery
zowane oscylacjami o częstotliwości „w" 

Gdy (3 46 c) 

wtedy jest to t. zw. tłumienie· nadl;rytyc:ne o asympto· 
tycznym charakterze powrctu do położc>nia pierwotnego. 

~_układu. (3.45) ,_vynika również, że gdy w szczegól
nosc1 Dn Jest p:-aw1e krytyczne l bez uwzględnienia SPA 

t~ zastoso"'.anie pilota automatycznrgo, czyli wprowadze
me składmka SPA może zadecydo\rnĆ o powiększeniu 
oscylacji (prz e·stnowanie ) lub o powiększeniu asympto
tycznego charakteru powrotu (za mała sterowność). 

Przy_j1nijmy teraz relację (3.2) czyli sterowanie opar
te na impulsie dostarczan·ym przez odchylenie kątowe V' 
i jego prędkość kątową 1p': 

oraz. 

zatem: 

dy 
dt 
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Przeprowad•zając dyskusję jak wyżej dochodzimy do 

na,s,tępu j ących wniosków: 
Impuis dostarczany . przez prędkość kątową 1+'' po

większa współczynnik tłumienia o wartość DPA toteż 
stanowi on dogodny sposób po,większenia tłumienia sa
molotu, gdy tłumi enie własne jest zbyt małe. Zapewnia 
on zarazem możliwo,ŚĆ uzyskania dokład!nego sterowania 
przez wzajemną kompensację przestero,wania i dużego 
tłumienia. 

Uwzględnijmy jeszcze wpływ trzeciego impulsu, me
kiedy stosowanego, a mianowicie impulsu opartego na 
przyspieszeniu kątowym 1+'", wtedy: 

~ = a')> + b f + c f' 
Mk= mk-~ = mkay + mkbf + mkcy" -

dqi d2 qi 
SPAY +.DPA- + ]pA - -

dt dt2 

zatem: 

d2 I d' 
Jn _Y_ +Dn____.'.?_+ S„ tp + Mk 

dt2 dt 

· d 2 y do 
=(Jn +- ]pA)-+(Dn+DPA)-' + 

. dt 2 . dt 

+ ( Sn + Sp~) y = O (3.48) 

Stąd widać, że impuls przy,s,pieszenia kątowego powo
duje fikcyjny wzrost bezwładnośd masy samolotu, co 
należy rozumieć w ten sposób, że wpływ tego impulsu na 
zachowanie się samolotu jest taki, jak wpływ wzrostu 
masy. Jest to zupełnie oczywiste, jeśli się uwzględni, że 
impuls przp:,pieszenia wywołuje np. opóźnianie wychy
lenia steru, tym samym zmniejsza · moment ohro,towy 
i związane z nim przyspieszenie kątowe obrotu - dzia
ła więc jak pozornie zwięk,szona masa. Ale o ,ddziaływa
nie przyspieszenia uzależnione j e;;t od k011struktora, może 
więc być dodatnie lub ujemne. W drugim p,rzypadku 
powiększamy sterowność samolotu, wprowadzając fikcyj
ny ujemny moment b ezwładnofoi lPA 

Impuls przyspieszenia stosuje się zwłaszcza wtedy, gdy 
reakcja samolotu na ruchy steru jest szybka, a opóźnie
nie między wytworzonym impulsem i wywołanym przez 
niego wychyleniem steru dość . duże. 

Podobne rozumowanie można przeprowadzić <lla po,zo
stałych osi samolotu, chciałbym tylko podkreślić, że 
uzyskane! przejrzystość wyników zawdz,ięcza się dość da
leko posuniętym upraszczającym założeniom. 

Na zakończenie tego rozdziału należy j eszoze dodać 
kilka uwag na temat charakteru samego sterowania. 

Naprzód!!! 

Otóż stateczność wynikająca z dobrze dobranych cha
rakterystyk samolotu ,oraz zastosowanie pilota automa
tycznego pracującego wg relacji (3.1), a w odniesieniu 
do osi pionowej wg relacji ( 3.2) zapewnia t. zw. miękkie 
sterowanie. Uwzględnienie impulsów prędkości kf!towe.j 
w odniesieniu do wszystkich osi daje już twardsze ste
rowanie. Bardzo twarde sterowanie występuje w przypad
ku wprowadzenia impulsów przys,piesze11 kf!towych. 
W ś.Jad ia tym wzrasta dokładno•ŚĆ sterowania, , ale rów
nocześnie; rosnf! wymagania wytrzymał.ościowe odnośnie 
całej korA.trukcji. 

Aby nie dopuścić do zbyt wie1kich przeciążeń stosu
jemy m. in. ograniczenie mocy •serwonrntorów zabez
pieczając się w ten sposób przed nadmiernymi momen• 
tami sterującymi, ograniczamy prędlwść kłtową wychy
leń steru, co chroni samolot przed pow,stawaniem zbyt 
wysokich częstotliwości oscylacji, w celu zmniejszenia 
sił na sterownicy wprowadzamy automatyczne nastawia
nie klapek wyważających itp. 

Własna ·stateczność samolotu nigdy nie jest w stanie 
zastąpić automatycznego sterowania, gdyż zapewnia s-te
rowanie wg zmiennych parametrów otaczającego powie
trza, podczas gdy pilot automatycmy prowadzi samolot 
wg niezmiennych, w odniesieniu do otoczenia, parame
trów żyroskopowych, totei umożliwia wg Oven'a uzy
skanie dokładności lotu w burzliwym powietrzu nawet 
rzędru ½ 0

• 

Sterowanie ręczne przy 
dobrej widoczności 

~f'\, ~t:-,. M wych 
~· l.r,.)".J:!V\ steru 

__ _ ___ kurs 
t:-:-:...:-.-- ~ .·••:::u•~ 

wych.steru 
kurs 

Sterowanie automat przy 
burz:fiwe.J pogodzie 

~ 
..... , ..... , .................. . 

hurs 

Rys. 10. 

Rys. 10 przedstawia wykresy pozwalające porównać 
lot samolotu p11owadzonego ręką wprawnego pilota z lo
tem sterowanym automatycznie. Widocroa jest znacznie 
większa równomierność ostatniego. 

Dokończenie nastąpi. 

Do. walki o plan sześcioletni 
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JERZY WOLF 

a-

Chłodzone łopatki turbin spalinowych 
Artyk_uł poswięcony jest aktualnemu ob2cnie zagadnieniu chłodzenia łopatek 

turbin spalinowych. W części wprowadzającej omówiono pokrótce materi.aly uży. 
wane obecnie na łopatki oraz typowe konstrnkcje i sposoby chlod::.enia, w części 
teoretycznej omówiono warunki wymiany ciepła, u:plyw liczby Reynoldsa i zcarstwy 
przyściennej oraz wyprowadzono wzory na rozlclacl temperatur u:::.clluż łopatki i na 
ilość ciepła przechodzącego ze spalin do łopatek dla różnych rodza.i łopatek. W uwa. 
gach końcowy~h poruszono kwestię nierównomierneg o rozkZadu temperatur wzdłuż 
cięciwy łopatki, pominiętą przy poprzednich obliczeniach. 

OZN.\ CZENI:\.: 

).. współczynnik przewod,enia 

Cp I tempmatury 

C ~ p 

C- 1. 

ciepło właściwe gazu 
stałym ciśnieniu 

cięciwa łopatki 

przy 

2. współczynnik pr-omienio-
wania danego ciała 

F - powierzchnia przejmowa
nia względnie oprom1emo
wania 

f - powierzchnia przekraj u ło
patki 

l - długość łopatki 

M - wydatek wagowy powietrza 

Nu - liczba N usselta 

Q - maksymalna możliwa do 
odprowadzenia ilość c:-epła 

Q = CpM I T~-Tp); 
6 Q - ciepło odprowadzone wsku

tek chłodzenia 

Qd - ciepło doprowadzone do 
łopatki drogą przej mowa-
ma 

Qok - ciepło odprowadzone od 
łcpatki drogą przej mowa-
n1-a 

Qo- ciepło odprowadzone od 
łopatki drogą przewadze-
ma 

Pe' - liczba Pecleta 

Pr-- liczba Prandtla 

Re - liczba Reynolds'a 

S - obwód profilu łopatki 

s - podziałka koła turbinowe
go 

T - temperatura według umow
nej skali 

1: - tempera.tura chłodziwa 
( chłodzącego powietrza) 

W - równoważnik wodny po
wietrza chłodzącego 

w - prędkość względna gazu 

a. współczynnik przeJ mo,va
nia ciepła 

m-z/godz 

Kal /Kg oc 
m 

Kal 
mi godz °K4 

m2 

m?, 

m 
kg,'godz 

Kal,'godz 

Kal ·godz 

Kal .'godz 

Kal,'godz 

Kal /godz 

m 

m 

oc,;oK/ 

°C,J°H/ 

hg ,'god ,_ 
m /sek 

Kal 
m2 godz °C 

1 - 1. ciężar wlafriwy 

), 

P· 

a-

g-
l-
m-

p-

w 

z~ 

2. w,;;-półczynn i k liczbo11·y 

'ł .k 1 - Kal ,-vspo czynn ;, przcwoc zcn:a ----- __ _ 

współczynnik kpko§ci ( dy
namicznej) 

stała Stephana - Boltzmana 

odnosi si ę do g'.lzu 

odnosi się do łupatki 

odn osi się do m etalu !o
patki 

odn csi się do p ods,a,ry fo. 
patki 

odnosi się cl o v;e,rn~trznc j 
powierzchni łopatki 

odnosi się do z e ,rnętrz:1c>j 

powierzchni łopatki 

\\' S T Ę P 

m god-::. "(, 

hg m sek 

Łopatki wysokosprawnych turbin spalinc1rych są z re• 
guły chłodz·one, poni eważ metalurgia dzisiejsza nie dys• 
panuje materiałami wy;:tarczaj ,~co odp :i rnymi na dzia
łanie wysokich temp:: ratur. l"trzymanie tcmp::ratury 
w granicach d cpuszczalnych dla d:.inego materiału ło• 
patki osiąga się przede w ::zystkim przez cbniżenie tempe• 
ratury gazów wchodzących na wirnik turbiny przy za. 
stosowaniu dużych 11ndmiaró11· powidrza ( np. 1r siln:!rn 
lu-004 wynosił on 41. TZI drcg<) temperaturę "palin 
obniżamy do około 800 - 750 -:, C. W t,-ch 1rarunbch 
stosunkcwo krótki czas prac~- znanych ;topów specjał• 
nych jest rzędu kilkw:et g cd,zin i dla utrzymania spr:1.1r-
ności konieczne j::st chłodze11ie łop:1t ck. 
Okoliczności te narzucają konstruktorowi wirnika na• 

stępujący sposób po st ępo,rnnia: 
1. Osiągnięcie minimum trmpcratury łopatek przez 

zastosowanie możliwie najbardziej skutecznego chłodze
nia wewnętrznego. 

2. Dobranie minimaln ego ( ze względu na materiał ło• 
patki) nadmiaru powietrza dla przewidywanej skutecz
ności chłodzenia w e,rnętrznego. 

Chłodzenie łop3lek ze względu na ich szczególnie tru
dne warunki pracy (siły maso,\"e, drgania, rozkład tem· 
peratur, utlenianie) jest dominującym zagadnieniem tur· 
biny spalinowej. W znacznie korzystniejszych warun
kach, ze względu na naprężenia, !:ą p Jzostałe element)· 
silnika ( z wyjątkiem tarczy "·im ika), mianowicie: wie· 
niec kierownic, kanał wy°lotowy, a na,\"ct komora spa· 
lania. 
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1. · MATERIAŁY STOSOWANE W BUDOWIE 
WIRNIKÓW TURBIN SPALINOWYCH. 

Praca naukowa w dziedzinie ~ateriałów odpornych 
na wysokie temperatury datuje się od względnie nie-

. wielu lat, w ciągu których został dokonany wybitny 
postęp. Pierwszy ze stopów specjalnych użyty na ło
patki turbiny został opatentowany w roku 1934 (po
czątkowo był stos;)wany na sztuczne szczęki). W czasie 
minionej wojny intensywne prace badawcze prowadzone 
były w różnych państwach. W wyniku sporządzono sze
reg nowych stopów o wysokich własnościa::::h fizycznych, 
korzystnych konstrukcyjnie - t. m. o dużej wytrzy
małości na rozerwanie, małym pełzaniu i dużej odpor
ności na korozję. Stopy te mogły pracować w zakresie 
temperatur do 800° C. Wyniki stugodzinnego rozciąga
nia do zerwania otrzymane przez Freemana i Cross'a dla 
dwóch z lepszych stopów przedstawia rys. 1. 

Rr 
35000-----,-----,----.-----.-----i---,----, 

kg/cm2 

28001--.\--~---+--+---t---t----t----i 

Skrad x-40 
0,5%C, 25%Cr, 10%Ni,55%Co 

S-816 

01---1...--..1.--~---"'.~----'---:-:-:-:::---::-:: 
700 800 900 1000 °C 

TL·24/S0·R1 

Rys. 1. 

Oba te stopy składają się z podobnych metali: ko
baltu, chromu i niklu. Z nich kuty stop X-40 jest nieco 
wytrzymalszy na rozciąganie i na pełzanie. Zastosowa
nie tych stopów ( do 800° C) ograniczone jest naskutek 
trwałych odkształceń w czasie pod wpływem temperatur 
przy obciążaniu (t. zw. pełzanie). 

co 

2750 (l) 

s: 
o ::n 
'-- C: u 
c:, o (l) 

2200 c::i. ~ ::n 
.u' 

.s (l) ::n 
~ Cl. 

.Q o 
1550 c.. Cl. "t; -o :::, -2 :s: .._ 

~ o o V) 

o, ..... c:: :::r, 

1100 (1)- V) 
~ ?;: I 
I 

:3 
lLI -~~· 
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"'1-- G-j 

-VJ ~ 

'J-_,t;; , . 
zakres stosawali1osc1 o ..__......, ___ _,., _ _;_,.._+----+----:t--------: 

1950 1960 1970 rok ,:.20 1930 

Rys. 2. 

Na wykresie (2) sporządzonym przez Johna H. Col- · 
linsa z N. A. C. A. - Lewis Laborntory pokazany jest 
chronol~giczni~ · rezultat bada11 nad materiałąmi o. duiej . 

LOTNICZA 99 
o,dporności na działanie wysokich temperatur z pewnego 
rodzaju ekstrapolacją na przyszłość. 

Możliwość zwiększenia temperatur procesów zachodzą
cych na łopatkach turbiny spalinowej związana jest 
z rozwojem: 

1. stopów metalowych o nowych bazach, takich jak 
molibden i tungsten. 

~?. kombinacji metali z tlenkami, azotkami lub węgli
kami otrzymanymi drngą prasowania i spiekania w for
mach lub odlewania i wreszcie 

3. z rozwojem materiałów ceramicznych - najbar
dziej odpornych na wysokie temperatury. 

V/ pierwszej kategorii został dokonany wielki postęp 
w badaniach laboratoryjnych stepów o podstawie chro
mowej. Stopy te mogą być stosowane do temperatury 
870°C jak np. Nimonic - 80 o zawartości 80;'Ó Ni 
ok. 15:,ó Cr, resrzta Fe, iV, Mo. Jednakże wytrzymałość 
na uderzenia tych st·opów jest mniejsza od wytrzyma
łości stopów o bazie kobaltowej. W najbliższych la
tach mcżna się spodziewać tego typu stopów zdolnych 
do pracy w ternp~raturach do 1000° C co może po
ciągnąć za sobą poważne wysiłki i koszty, zwłaszcza że 
materiały te muszą nie tylko zno,sić trudne warunki pra
cy, lecz także ich procesy fabrykaeyjue winny być nie
d~omplikowane. Nakży przypomnieć, że Niemcy w swoich 
silnikach odrzutowych· lu-004 i B.111.W.-003 stosowali 
stop chromoniklowy Tinidur o ~;kładzie: 0,5% C, 30 1;1c 
Ni, 15% Cr, 1,7)<! T oraz stop cliromom:rngm1owy t. zw. 
Chromadur o zawartoś,ci 12';~1 Cr i 18% Mn. 

Jeżeli chodzi o drugą grupę materiałów odpornych 
na działanie wysokich temperatur t. zn. o spieki to ba
dania rokują wyniki szybsze i lepsze uiż nad stopami 
czystych m:.:tali, wobec tego, że kombinacje ceramików 
i metali (zwane przez Anglików „ceramal") zachowują 
się lepiej w wysokich temperaturach niż ich składniki.,:-) 

Np. kombinacja karbidku tytanu i· metalicznego ko
baltu jest wytrzymalsza na wysokie temperatury niż czy
sty kobalt lub karbidek tytanu. W ogóle materiały 
o bazie karbidowej są bardzo pożądane ze względu na 
ich wysokie przewodnictwo cieplne, które•ma zasadniczy 
wpływ na odporność materiału na t. zw. wstrząsy ter-· 
miczne (zmiennofć gradientu temp. w czasie). Poza tym 
łopatka turbiny wykonana z materiału o wysokim prze
wodnictwie pozwala na szybkie odprowadzenie ciepła ze 
swojej powierzchni do tarczy wirnika chłodząc s·ię w ten 
sposób. Wysokie przewodnictwo cieplne jest ponadto 
pożądane dla łopatek chłodzonych z uwagi na trudność 
odprowaq.zenia ciepła z krawędzi spływu łopatki, która 
ze wz,ględów aerodynamicznych jest cienka, uniemożli

'Yiaj ąc w tym miejscu chłodzenie wewnętrzne.. W ogóle 
chłodzenie krawrdzi fpływu łopatki turbiny spaliuwwej 
jest jednym z trudniejszych problemów, w któ:rym 
względy aerDdynamiczne, technologiczne i obróbkowe 
walczą o lepsze. 

Ostatni•o zwrócono uwagę na użycie tlenków w kombi
nacji z metalami, jako bardzo odpornych na korozję 
w wysokich temp:::raturach w porównaniu ze stosunkowo 
niską odpornością „spieków" o bazie węglikow~,;. Jedną 

*) Termin polski „spieki" ma zakre.s mniejszy od an
gielskiego „ceramals" obejmującego materiały nie tylko 
otrzymywane drcgą. spiekania, ale wszystkie moż1iwe kom
binacje metali z ceramikami bez względu na sposób ich 
otrzymania. · 
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z najcenniejszych cech tych materiałów je,st ich niski 
cirżar właściwy, który umożliwia zredukowanie ciężaru 
łopatki o 1/2 do 2/3 w stosunku do łopatki ze stopu. 

Jeżeli wreszcie chodzi o trzecią. grupę materiałów 
t. zn. o czyste ceramiki, to mogą one znaleźć zastoso
wanie zarówno jako materiały na łopatki turbiu, jak 
i też jako powłoki ochronne, co już w kilku konstruk
cjach miało miejsce. W tym wypadku powłoki cera
miczne chronią przede wszystkim łopatkę przed utlenie
niem, czyli poprostu przed przepaleniem. Rola powłoki 
jako izolacji cieplnej jest drugorzędna. Ceramiki po
siadają dość dobrą wytrzymałość i odporność na defor
mację w wysokich temperaturach, w niskich zaś są bar
dzo kruche. Zawartość tlenków, skądinąd składnika ko
rzystnego, jest też przyczyną. rys (pęknięć powierzchnio
wych), zaś karbidki, azotki i borany nie są. wytrzymałe 
na utlenianie. Kruchość ceramików może być praktycz
nie tragiczna, co ma miejsce szczególnie wtedy, gdy 
ma.teri,ał przechodzi przy zmianie rt:emperiatury przeobra
żenia wewnętrzne, powoduj ą.~e zmianę objętości, a wsku
tek tego pękanie. Niska wartość współczynnika prze
wodnictwa tych materiałów ( około 0,7 Kal/m godz.° C) 
idzie w parze z dużą wrażliwością. na wstrząsy termiczne. 
Ceramiki posiadają naogół niewielki współczynnik roz
szerzalności cieplnej, dlatego dla powłok specjalnym za
gadnieniem jest zamocowanie kompozycji na metalu, co 
w ogóle może mieć miejsce o ile kompozycja będzie 
miała współczynnik rozszerzalności cieplnej niewiele 
różny od metalu łopatki. 

2. METODY CHŁODZENIA WIRNIKÓW TURBIN 
SPALINOWYCH .. 

Pierwsze prace nad chłodzeniem wirników i łopatek 
turbin spalinowych zapoczątkowali Niemcy w roku 1935. 
Prace te dotyczyły łopatek turbin stacyjnych, dla któ
rych zastosowano chłodziwo płynne. Prof. E. Schmidt 
(z L. F. A. Braunschweig) zaprojektował chłodzony wo
dą wirnik, który pracował pomyślnie przy temperaturze 
gazów dolotowych 1470° C. Łopatki chłodzone były 
dro,gą konwekcji naturalnej, rys. 3a. 

Obieg natur. chtódziwa Obieg przymus.chtodziwa 

TL-24/50-R3 

Rys. 3a, b. 

Miały one szereg ślepych otworów, które zapełniała 
woda doprowadzana z tarczy wirnika. W czasie jego 
pracy woda podlegała dz<iałaniu przy~pieszenia dośrodko
wego•. W tym, bardzo zresztą silnym polu po<tencjal
Hym, zachodził intensywny, konwekcyjny obieg wody 
w kanalikach na skutek zwiększania się objętości wody 
ogrzanej. Mianowicie woda zimna dopływająca do pod
stawy łopatki płynęła środkiem kanalika w kierunku 

k , ł tk" s' rrorrrca wracała przy brzegach. Przy onca opa 1, za b . '" . · . .• 
· h tam c:s' -1-11• PJ1Jctf·h ( li pocbla ,, y łopatki około 

panują.cyc ' · , , , , , · . . . 
40 kG/cm,2, zaś na koucu 200 kG/:''n-) m~ zacl10dz1lo 
odparowanie wody - rnia~o. to m1eJ~cc <lupirro po zej
ściu z wirnika. Przy wyzeJ podaneJ l:n~p~raturze ga
zów dolotowych temperatura zewnętrz11C'J ::c1any łopatki 
u podstawy wynosiła około 6.55° C, zaś na koi'1eu 8~0° C. 

Poza opisanyin systemem naturalnym _chł1Jdze111a .ło
patek stosowany był przymusowy obieg chłodmra 
(rys. 3b). W obu wypadkach ,woda była dostarczana 
do wirnika za pomocą kolcktorow p:,id~b.nych do tych 
jakie stosowane są w odladzaczach :rrng~cł. l~h takich 
jakie były stosowane do smarowa;11a silnikow tłoko-
wych starszego typu. _ . . 

Chłodzenie wirnika za pomoce! płynu w1ąze się z trud
nościami doprowadzenia i odprowadzenia chłodzi,1·a. 
Poza tym urządzenie komplikuje sig z puwodu koniecz. 
naści użycia izol01,vancgo obieg-u chłullziwa, wyposa
żonego ,~ pompę i chłodnicę. Ta ostatnia tylko w wa
runkach stacyjnych, przy wykorzystaniu pary, może oka
zać się niepotrzebna. 

\Vymienione niedogodno~ci ;e:po,1 udowaly, Że w dzie
dzinie turbin lotniczych systemy te nic znalazły zupełnie 
zastosowania, a prawo obywatelstwa zdobył sobie system 
chłodzenia łopatek powietrzem. \V tym wypadku po
wietrze zimne pJbierane jest ze sprt~Żarki w ilości do 
kilku procent całkowitego jej wydatku i doprowadzane 
jest do podstawy przewierconej na wylot łopatki. Po
wietrze przepływa przez łopatki dzięki różnicy ciśnień 
między sprężarką a kołem turbiny. ::\ależy zwrócić mrn
gę, że wskutek ruchu obrotowego ,rirnika we wnętrzu 
łopatki powstaje cyrkulacja po" ietrw w kierunku prze
ciwnym do obrotu ,rirnika;''·) która pnwoduje wzrost 
WS}JÓłczynnika przejmowania ciepła ,rewnątrz łopatki 
a 10 , co w rezultacie •daje lcp,-zc chłodzenie. Powietrze 
po spełnieniu swego zadania łączy się z głównym stru
mieniem gazów przepły\\·aj ących przez "·icniec łopatek. 

Przy przeprowadzaniu oceny jako;ciowej istniejących 
rozwiązań konstrukcyjnych i metod chłodzenia (rys. 4) 
rzuca się przede wszystkim ". oczy nieoszczędna gospo
da·rka powietrzem, w przyp::iclku ł<1patki pustej (ze wzglę
du na stosunkowo małą czy11u~! po11·icrzchrrię przejmo• 
w_ania ciepła w odniesieniu do ilo;ci przcpl) ,rnją.cego po
wietrza, np. łopatki ]u-004). 

W porównaniu z nią łopatka wiercona przedstawia 
znacznie więcej korzy&ci, przy czym j cżeli chodzi o me• 
tody fabrykacyjne, to prostotą ich góruje ona nad ło
patką o wnę!rzu żc:bro\\·anyin. Ta ostatnia pozwala na 
odprowadzeme stosunko\\·o najwi~kszych ilości ciepła do 
chłodzącego medium i przez to na uzyskanie najwięk-
szego spadku temperatur. · 

Spośród istniejących metod najbardziej subtelną jest 
m~toda_ chłodze~ia powierzchnio,rego, w której chło
d~1~0 Jest w~d~1elane ~rn powierzchnię łopatki przez ist
meJ ące w. meJ . szczelmki, cizię ki czemu po,rierzchnia 
pokry:va ~1ę lammarną. warstewką izolacyjną chłodziwa, 
zap~b1egaJ ąca, bezpośredniemu zetknięci~ się gorących 
1opalm_ ~ łopatką. Ze względu na brak liczniejszych wia• 
dom~sc1 na temat tej metody w literaturze zagranicznej 
nalezy przypuszczać, że nie zdała ona egzaminu swej 

*) zjawisko analogiczne do zachodzaceo-o na ,virniku 
pompy lub sprężarki odśrodkowej. · ., 
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łopatJ<a pusta 

łopatka 
nawiercona 

Łopatka 
żebrowana 

Łopatka 
szczelinowa 

Łopatka 
koszul/<owa 

TL-24/50-f/4 

Rys. 4. 

użyteczności, choćby ze względu na to, że charakter jej 
wymaga możliwie dokładnej znajomoś-ci przepływu przez 
palisad,ę łopatek, co jest związane z licznymi badaniami 
laboratoryjnymi. Metoda ta nasuwa wiele zastrzeżeń, 
szczególnie jeżeli chodzi o wirniki przeznaczone do pracy 
w zmiennych warunkach i przy ró,żnych obciążeniach, 
co ma miejsce w turbinach lotniczych. 

Duże możli wo~ci ma przed sob:! konstrukcja łopatki 
chłodzonej • powietrzem, którą możnaby nazwać koszul
kową. Łopatka tego typu składa się z rdzenia o kształ
cie odpowiadającym •jej profilowi, lecz od niej mniej
szym oraz koszulki z blachy. Chłodziwo przepływa 
w szczelinie między koszulką a rdzeniem spełniając dwa 
zadania - chłodząc koszulkę i izolując ją od rdzenia, 
którego temperatura może być przez to wybitnie obni
żona w porównaniu z temperaturą jaka ustaliłaby się, 

gdyby przepływu powietrza nie było. System ten stwa
rza bardzo korzystne warunki pracy rdzenia, który prze
nieść . może większą · część siły masowej łopatki i siłę 
gazową'. . . Koszulka . będzie tylko rozciągana i obciążona 
poprzecznie' siłami gazowymi, o ile będzie zamocowana 
jedynie u podstawy, lub w wypadku dwustronnego za
mocowania, łopatka musi być rozpatrzona jako układ 
statycznie niewyznaczalny ze względu na róinicę tempe
ratur koszulki i rdzenia, jak też - związaną z tyin pewną 
zmianę modułu sprężystości · oraz różnicę wydłui~-ń. 
Przy ostatnim sposobie zamocowania powstają w ko
szulce pod działaniem sił masowych, powyżej pewnej · 
wartości promienia, naprężenia ściskające, rosnące w mia
rę. zbliżania się ku końcowi łopatki. Zamocowanie ko
szulki u podstawy łopatki i na końcu pozwoli więc na 

znaczne zredukowanie maksymalnych napręzen rozciąga
jących w koszulce u podstawy łopatki i w ogóle utrzy
manie ich w granicach dopuszczalnych dla jej materiału. 

3. RUCH CIEPŁA I ROZKŁAD TEMPERATUR 
NA ŁOPATKACH TURBIN SPALINOWYCH. 

W układzie, w którym zachodzi ruch ciepła istnieją 
punkty o temperaturach w da,nej chwili jednakowych. 
Punkty te leżą na powierzchniach izotermicznych. Ruch 
ciepła odbywa s:ę w kierunkach prostopadłych do po
wierzchni izotermicznych.-:'") 

Wydatek ciepła wyrażający się ilością ciepła przepły
wającego przez jednostkowy element powierzchni zależy 

d ł , ł ·1 , . 1 · dl o· stu ego wspo czy1nnr rn 1c 1 grnl IC11tu temperatury -
· dx 

_ Ruch ciepła będzie ustalony, jeżeli powierzchnie izoter-
miczne będą stałe. Ruch ciepła b~dzie nieustalony, 
jeżeli powierzchnie izotermiczne będą się zmieniać 
w czasie. W interpretacji matematycznej dla ustalonego 
przepływu ciepła bęthiemy mieli warunek, że div grad 
T = O, zaś dla nieustalonego div r:-1ad T =/= O. 

Ruch ciepłą -na kole turbiny spalinowej przyjmujemy 
za ustalony, co oczywiście ma miejsce tylko w wypadku 
całkowitej rÓW110wagi termodynamicznej i wtedy, gdy 
przepływ gazów będzie także ustalony. 

Do rozwiązania zagadnienia chłodzenia łopatki docho
cłzimy przez: 

1. ocenę przejmowania c.iepła od slrmnienia gazów 
do powierzchi1i łcp:1tki i jego współczynnika Oz 

2. occ11ę w~półczyuuika przcjrnow:111ia ciepła przez 
chłodziwo od wewnętrznej powierzchni łopatki o w• 

Dla oznaczenia,.,, zasadniczą rolę odgrywa znajo
mość rozkładu prędkośc:'i w przestrzeni międy parą ło
patek, a szczególnie znajomość 11atnry warstwy po- _ 
wierzchniowej, ·w której przepływ jest laminarny (stosu-
- R ) nek--• -

R. k•yt 

głównego- s-trumienia ECpali111. Według pracy 

Lees'a (niestety niez.nanej mi) przejmowanie ciepła po-
siada duży wp 'yw _ na wartość krytyczn ej liczby Rey
nolds'a i na grubość warstwy powierzdmiowej (rys. Sa}. 

, 105 

104 

103 

0,7 

"' "" 
w/g Lees·a 

~ 
r----..... 

0,8 0,9 1,0 1, 1 

. Rys. 5a. 

--

1,2 1,3 ¾ 
TL-24/50-RSa 

,:,y Pcwierzchnie takie istnieją niezależnie od tego czy .· 
przez układ odbywa się przepływ ośrodka przewodzącego 

ciepło, czy też ośrodek ten tylko go wypełnia. 
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z jego badań wynika, że ruch ciepła · w kierunku ło
patki pow-0duje wzrost krytycz11ej liczby Reynoldsa, c? 
jest korzystne z punktu widzenia ch~odzenia ł?patk1. 
Wobec tej okoliczności nie wyjaśnione Jest maleme gru
hości wa,rs:twy laminaTnej powi-er.zchni-owej ze wzr-ostem 
przejmowania ciepła, jak podaje Hantsche i Wendt 
(_rys. Sb). 

1,0 
u 
Ti 
0,8 

0,6 

0,4 

0,2 

5 

o 2 4 

10 

..n. 
Tg 

w/g Hantzsche i Wendt'a 

15 20 25 ·70-2mm 
' 

6 8 9 10-10-J" 
grubość warstwy przyściennej 

TL -24/50-RSb 

Rys. 5b. 

Ponadto na grubość i trwa-łość warstwy powierzchnio
wej, a także na wartość lokalnej krytycznej liczby Rey
nolds'a ma pewiei1 wpływ zakrzywienie łopatki przy czym 
badania wykazują, że tylko po wklęsłej stronie łopatki, 
gdzie zachodzi wzrost ciśnienia malej ,e ona w spo,sób 
widoczny. 

Prace zmierzające do określenia lokalnych prędkoś-ci 
i temperatur były prowadzone przez K.amuina, Tsiena 
i Ebersa i dały podstawę od teoretycznego ujęcia tego 
zagadnienia, mającego bezpośredni związek i wpływ na 
współczynnik az , choć jak dotąd decydującą rolę od
grywają w tej dziedzinie metody eksperymentalne. Te 
ostatnie służą też do oheślenia współczynnika przejmo
wania ciepła wewnątrz łopatki aw , ze względu na kom
plikacje w przepływie chłodziwa spowodowane spręża
niem odśrodkowym gazu w łopatce oraz siłą Coriolisa, 
ja,k też i wynikłe :z nierównoinicrncgo rozdziału chło
dziw;a. A. G. Smith w swojej pracy p. t. ,,Heat flow 
in the gas turbine" zamieszczonej w „Institution of Me
chanical Engineers" (Proceedings 1948, vol. 159) po
daje szereg doświadczalnych zależ,ności na liczbę Nusselta 

aC 
Nu=- .*) 

'A 

Ogólnie Nu daje ,się wyrazić 

. f':-:,Q s 
Nu=f (Re, Pr,--,-,a., T) 

.. .. . Q s . 

'~) Niemianowana liczba Nusselta wraz z liczbami: 
Pecleta, Prandtla, Fouriera, Grashofa ma w teorii ter
modynamicznego podobieństwa podobne znaczenie jak licz
ba Reynoldsa w teorii podobieństwa hydromechanicznego. 
(Wywód prawa podobieństwa termodynamicznego M. · A. · 
M-ichiejew „Oąpowy Tieplopierieduczi'', str. 51~64). 

gdzie 

w.c 
Pe' a 

Pr= Re = w . c . '( 

t.L 

ponieważ a = ( współczynnik przewodzenia temp.) 
Cp'( 

Przepływ cierpła od spalin do wirnika odbyw~ s~ę drogą: 
1) przewodzenia przez ł,o,~all~ę do ta~-czy Wirnika, 
2) przenika,nia do struunen w po~nelrza. chłodz~cego 

przez ściankę rpusrej, wiercone] lub zebroweJ ło
patki, 

3) promieniowania. . , . , . 
Pozostawiając zagadnie111e wspołczynmkow, przeJmo

wania ciepła a. j a.w otwarte, jako że_ w tej s~r~wie 
ostatnie słowo mają pomiary laboratoryJ ne, prze] dzmy 
teraz · do zagadnienia rozkładu temperatur wzdłuż ło
patki, która określa warunki pracy materiału łopat~i 
w poszczególnych jej punktach, oraz do \\·yznaczema 
ilości óepła odebranego spalinom, co znowu ma zna
czenie dla oceny sprawności, względnie bilansu cieplnego 
turbiny. 

3, 1. ŁOPATKA BEZ CHŁODZENIA 
WEWNETRZNEGO POWIETRZK\1 CHŁODZONA 

• U PODSTAWY. 

3, 1, 1. ŁOPATKA WIRl\IKA O STAŁY~! 
PRZEKROJU. 

W tyri1 przypadku ruch ciepła odbywa się drogą prze
wodzenia go do tarczy wirnika „omywanego" np. zim- · 
nyrn prądem powietrza, przez co temperaturę podsta,ry 
łopatki T,p można będzie uważać za stałą. Całkowita 
ilość ciepła doprowadzona do powierzchni łopatki prze
płynie przez jej podstawę i zostanie oddana wirnikowi 
(rys. 6a). 

a 
ciepro doprowadzone 

Qd 

ao 
ciepto odprowadzone 

Rys. 6a, b. 

/ 

TL-2',/SO-R6 

Wobec tego w odniesieniu do plasterka łopatki bę
dziemy mieli równanie - (r)'s. 6b): 

gdzie dQd jest elementarną porcją ciepła doprowadzoną· 
do elementu drogą przejmowania. 
jest elementarną porcją ciepła przepływającą 
przez -element drogą · przewodzenia. 
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d 2 T 
=ft,n--OX; 

dx2 

Wobec tego otrzymamy 

d2 /' 
Z uwagi na to, że Tg = const ( co oznacza że --· _g = O 1 

dx2 

możemy napisać 

zaś po podstawieniu zewnętrznej liczby N usselta 

otrzymamy to równanie w postaci 

(J) 

Jeżeli wielkość w nawiasie kwadratowym o,znaczymy 
przez 12 

, otrzymamy rozwiązanie ogólne tego równania 
w postaci następującej: 

"(X -"(X 
-- ---

(Tg-T1)=Ae l +Be L 

Dla wyznaczenia stałych A i B ko,rzystamy z warunków 
brzegowych, mianowicie: 

dl L d Ti .d . . d . . . ax= --=O co o powrn a przy3ęcm, że przez 
dx koniec łopatki ciepło nie dochodzi, 

W ten sposób otrzymamy równanie określające rozkład 
temperatur na łopatce 

; 

Przedstawiając tę zależność wykreślnie dla różnych 

wartości 1 "otrzymamy, że dla l = O, czyli gdy 

Am= CX) Ti= TP t. ?n. cała łopatka miałaby temperaturę 
swojej podstawy (łoRatka byłaby idealnie chłodzona). 
Dla rosnącydJ I temperatura łopatki w pobliżu jej końca 
będzie szybko ro~łci,,_z?Ii¾ą.1ąc się na ;,łoraz ,większej dłu-

7,0 
Tg-Tt 
Tg-Tp 

0,8 

podstawa 
topatlm 

wierzchotek 

T=0 temp.podstawy 

. .---r------ o= 1 ,. 
0,6 t-t-,.-\rl-____,.r--:-t-----t--r----1,--1---....:i Tp= 7(dla f; .. 2) 

=--....io=2 ~2i----1-t~~-----lcr'---+--==-1a;,=2 

0,4 0,6 0,8 
wzg/ v1ysafraść topatfr1 

· Rys. 7. 

temp spalin 
1.0 X// 

TL-24/50-Rl 

gości do temperatury spalin. Np. dla 1 = 20 tylko 
. mała część łopatki w pobliżu podstawy będzie chłodzona 
.skutecznie. · · 

Zwróćmy uwagę, że I zależy od trz.ech czynników: 
l} Od wartości zewnętrzllcj liczhy Nusselta Nu. czyli 

w głównej mierze od zewnętrznego współczynnika 
przejmowania ciepła a= ( dla rosnących ich war
tości otrzymujemy coraz wyższe I i niekorzystne 
ro:z;kłady temperatur). · 

I,. 
2) Od stosunku _g , którego wzrost też niekorzystnie 

Am 
wpływa na rozkład temperatur. 

3) Oc.1 , • • • s= L2 k , s= 
, • 1u warito,sc1 wyraze1na - - , w torym 

. C j C 
nie 

moze być nigdy mniejsze od 2 (spotykane war-

fości zawierają się między 2,05 2 5) 
. , f2 

a , , zas -
f 

określa smukłość łopatki. Podobnie wzrost tych 
wartości powoduje niekorzystny rozkład tempe
ratur. 

Logiczne przypuszczenie odnośnie wpływu tych czyn
ników na rozkład temperatur znalazło w ten sposób ma
tematyczne potwierdzenie. 

Dla przykładu i ilustracji liczbowej powyższej dy~
kusj i weźmy dwa krańcowe wypadki: · 

I "i; ' 1 · Am 
,. '< 

sz f2 
-- --

' I C j C 
r Kal'm godz. 'G. 

- - --- ·- ------

-. 

·-
... ·- ~- 330 

wypadek " 
O 042 

2,4 5,5 powietrze miedź 0,83 
korzystny przy 415 uc 

20° C , . prz, 
, , -

wypadek 8,3 17,5 

rn··I 
nie- 2,2 

!5%- towy stop ognioa 
profil - ,, - odporny ko-rz_gstny ,. ,_._ j ol=3c pr-zg 4 L5 °C 

-
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Widzimy, że w wypadku niekorzystnym, bardzo zbliż,o
nym do przeciętnych, chłodzenie łopatki przez przewo
<l-lenie jest nieskuteczne. 

3, 1, 2. ŁOPATKA KIEROWNICY. 

Jeżeli to samo zagadnienie chcielibyśmy ro,związać 
dla łopatek kierowniczych, co ma znaczenie o tyle, że 
częstokroć jest to jedyny sposób ich chło.dzenia, należy 
znaleźć r.ozwiązanie równauia ( 1) przy innych warun
kach brzegowych. Mianowicie: 

dta x . · O 

dLa x = l 

przy założeniu, że temperatury obu końców są jedna
kowe. 

Rozwiązując dla tych warunków równanie (1), otrzy
mamy: 

, s1n -- szn , --. ... . . h I X + . h (1 X) 
. l l 

T~ - Ti = ( T8 - Tp) . h (3) 0 s1n , 

Na rys. 7 mamy przedstawiony rnzkład temperatur dla 
różnych I liniami gęsto przerywanymi. 

, . . s. [ 2 • • . • 
Dla wartosc1 liczbowych-;-, f 1 Ag Jak w przykładzie 

poprzednim w przypadku korzystnym, oraz }m = 38 
Kal/mgodz. °C (miękka stal w temperaturze 20° C) 

1 = 2,34. Dla tej wartości można zredukować tempe
raturę łopatki kierowniczej o minimum 50% (w środku) 
w stosunku do temperatury gazu. 

3, 1, 3. ŁOPATKA WIRNIKA O ZMIENNYM 
PRZEKROJU. 

Jeżeli pde przekroju w dowolnym m1e1scu odległym 

o x od podstawy oznaczymy przez 

*) 

gdzie a jest współczynnikiem stałym określającym sto
pień malenia prz.ekroju łopatki i podstawimy to wyra
żenie do rówuania (1), o.trzymamy równanie 

d 2 ( Tg - T,) 

d (: f (4) 

które dla warunków brz.egowych równania (2) będzie 
miało rozwiązanie 

*) Wyrażenie w nawiasie może być dowolną, innll funk-
cją_ o}{re~lającą zmienność I . 

gdzie 

przy czym 

., j\T S. 
• P = u. -

C jp 

Rozkład temperatur dla takiej łopatki wynikły z tej za
leżności przedstawiony jest na rys. 7 linią kreskowaną 

· dla I P = 1, 2 i 5 przy a = 0,293, co oznacza, że przekrój 
końca łopatki równa się połowie przekraj u podstawy. 
Z wykresu tego widać, że nawet dla tak silnie zbieżnej 
łopatki podwyższenie temperatury ,\·skutt:k zmniejszenia 
powierzchni przepływu ciepła w sposób ciągły wzdłuż 
łopatki jest nieznaczne i dla praktycznie nigdy nie osią-

galnego 1 = 1 nie przekracza 7Cji::. Wo·bec tego w ra

chunku praktycznym wpływ zwężenia łopatki może być 
ze spokojem pominięty. 

~-

3, 1, 4. ILOść CIEPŁA ODPROWADZONEGO 
OD GAZU PRZEZ ŁOP ATK~. 

Ciepło przepływające w jednostce czasu przez elemen-
tarny plasterek u podstawy łopatki jest jednocześnie cał
kowitą ilością ciepła przechodzącą ze spalin do łopatki 
( rys. 6a). Mianowicie: 

d~ 
l (6) 

Podstawiając za Tg - T1 wartość z równania (2) otrzy
mamy po zcałk0waniu 

(7) 

tgh "( dąży do jedności przy wzroście I i np. różni się 
o 0,01 od jedności dla 1 = 2,65. Wobec tego możemy 
napisać wystarczająco ścisły wzór przybliżony 

Qo=(Tg-T1) V;:-f fp)gAm = 

= ( Tg-· Ti) V a. S~ fp ),m (8) 
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We wzorze tym iloczyn 'J, S, wyraża ilość ciepła jakie 
przechodzi w jednostce czasu od spali.n do łopatki ,przez 
pobocznicę plasterka łopatki jednoistkowej grubości. 

Dla jednej z turbin Whittle'a (W-2/ 700) o tempe
raturze łopatek u pods,tawy ok. 415° C i przybliżonych 

wa·rtościach Nu. = 550, ;• = 2,47, fr = 1,6 cm·z, 

Am = 18,5 Kal/ m godz. °C, ),g = 0,042 Kal/m god~. °C 
przy a.. S, -= 8:-;,s Kal/1.i gcdz. °C, dla Ig = 655°C 
(T 

8 
- TP = 240°C) całkowity przepływ ciepła dla 54 

łopatek wynosił 1,4 Kaljse:k co odpowiadało 0,12% 
maksymalnej możliwej ilości ciepła jaka ri10gła być prze-
niesiona, t. zn. Cp M ( Tg - Tr) , w ·odniesieniu do 
temperatury tarczy wirnika (podstaw łopatek). 

Oprócz w ten sposób o-bliczonej, pewna ilość ciepła 

przechodzi wprost do tarczy i podstaw łopatek co zależy 
od sposobu ich zamocowania. Jeżeli tę dodatkową, 
czynną powierzchnię przejmowania przypadającą na 
jedną łopatkę oznaczymy przez~ . c2 gdzie ~ jest współ-
czynnikiem stałym i jeżeli w tym wypadku Nu = <f Nu„ 
to ta dodatkowa ilość ciepła wyrazi się wzorem 

- (9) 

Naogół cp 
~ = 1/2. 
nosiła Q od 

łopatki!). 

-=::: I. Dla wymienionej turbiny Whittle'a 

3, 2. 

W ten sposób dodatkowa ilość ciepła wy
= · 1,27 Kal/sek (prawie tyle samo co przez 

ŁOPATKA WIRNIKA CHŁODZONA 
POWIETRZEM. 

W tym . wypadku ( rys. Ba) bilans cieplny eletnentu 
(plasterka) łopatki będzie wyglądał następująco: 

a 

~ dQd ·~1==~~:....:.: 
dQo 

TL-24/50-R8 

Rgs. 8a, b. 

gdzie Q ok jest ponadto elementarną porcją ciepła odpro
wadzoną od elementu przez przejmowanie (konwekcję) 
do powietrza chłodzącego. 

Jak poprzednio 

dQd = a.s. ( Tg - Ti) ox 

oraz ponadto*) 

. d~rz · 
dQo = fAm--OX 

dx 

dQok = O:u, Sw( Ti- . Tc} OX 

Możemy więc napisać równanie bilans-owe 

d ' T1 . 
- Amf--.+ a..S. (Tg - Ti) -

dx2 

Ilość ciepła 6, Q0 k na jednostkę długości łopatki, jaką 
unosi ze sobą powietrze chłodżące możemy ponadto 
wyrazić 

. , . d~ 
6,Qok = awSw (1c - Ti}= W - (11) 

dx . 

gdzie W oznacza taką ilośc; w.ody, która Ly zas-tąpiła 
chłodzące powietrze. Wyraż-enie to wprowadzamy ,dla 
wyrugowania zmienn;cgo Tc z równania (10) .. Łącząc 
równanie ( 10) i ( 11) otrzymamy 

gdzie T t:i = Tg T1 - (lokalnie) 
Dwa z warunków brzegowych do wyznaczenia stałych 
rozwiązania ogólnego tego równania są takie same jak 
w rozwiązaniu równania ( 1). Miau owicie 

dla x = l 

dla X= o 

dTt1 
--=O 

dx 

Tt:i= Tg-Tp 

Trzeci :warunek wynika z równania ( 10). Mianowicie: 

d 2 Tt:i =awSw(11 - 1c) +a,S,(1g- 71) 
dxi Amf 

. (12) 

Tą drogą można ·dojść do ścisłego rozwiązania, które 
niewiele się różni co do wartości liczbowych od rozwią
zania równania uproszczonego, jaki otrzyniamy zakłada
jąc 2 m = O, co jest równoznaczne z pominięciem udźiału 
przewodzenia w chłodzeniu łopatki. Równanie uprosz- . 
czone będzie miało postać: 

W (1 + a.S.) (d?'t:.) + a.S.7 t:. . O 
awSw dx 

i rozwiązanie 

gdzie 

k,; 
L A = 7 g - 71 = ( 1g - 7 p) e . . t 

lub jeżeli podstawimy 

(13) 

(14) 

*) Należy zwrocie uwagę, że . w powyższych sformuło
waniach tkwi zało-żenie równości temperatur na powierzchni 
zewnętrznej i wewnętrznej łopatki dla danego x. Założe
nie to jest równoznaczne z przyjęciem (jak i .. też w po
przednim przypadku) idealnego przewodnictwa materiału 
łopatki w kierunku poprzecznym. · 
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k= 
Nu. 

W.c 

Podobnie jak poprzednio dla I moż-emy i w tym wy
padku przepr-owadzić dyskusję współczynnika k. 

1-""-p_o_ds_ta_w_a __ topatlw wierzchotek 

temp.podstawy 

temp spalin 
0,2 0,4 0,S 0,8 1,0 X/I 

wzgl. wysokość topathi 
TL·24/S0-R9 

Rys. 9. 

Przede wszystkim widoczne jest, ż-e przy wzrosc1e k 
maleje7g-'J 1 czyli rośnie tempera.tura łopatki (rys. 9). 
Zatem wzrost k jest niekorzystny. Przy ustalonych wy
miarach łopatki owartości k decyduje Nu., której wzrost 
powiększa temperaturę łopatki, co jest oczywiste, bo ze 
wzrostem Nu= czyli i fl-, łopatka łatwiej „chłonie" cie- , 
pło. W zrost W czyli powiększ,enie ilości chłodzącego po
wi,etrza powoduje obniż-enie temperatury łopat:ki. Wzrost 

. k a• S. ł , ł d d . b . . . 9tosun u --- wp ywa na ogo ·o atmo na o mzeme 
awSw 

temperatury, ale tylko przy dużych wartościach W 
(rys. 10). 

Jeżeli chodzi o wielkości odnoszące się do kształtu ło
patki: to widać, że na łopatkach długich należy się spo
dziewać większych temperatur, jak i też na łopatkach 

o duż;ch ~' t. zn. mocno zakrzywionych, względnie 
C 

cienkich. 

3, 3. PROMIENIOWANIE. 

· W turbinach pracujących w wysokich temperaturach 
pewne ilości ciepła przechodzą dei łopatek drogą pr,o
mieniowania od łopatek kierowni-c do wirnika. Jeżeli 
układ kierownic i wirnika potraktujemy jako dwie po
wierzchnie pierścieniowe oddzielone od siebie pewną nie- .· 
wielką przestrzenią, to ilość ciepła jaka przejdzie do 
koła turbiny drogą promieniowania w ciągu jednostki 
czasu wyrazi się 

Qpr = a cF[ (_ł_!:__)
4 

-(~)_

4

] 
. 100 · 100 

Za1eżność ta pozwala na wystarczająco dokładną •ocenę 
ciepła jakie uzyskuje wirnik turbiny drogą promienia- _ 
wania.)lość ta w porównainiu z i1ością jaką odbiera wir
nik drogą przejmowania jest nieznaczna. 

Podstawa wierzchotek 1-E.'.:.-----topatka ------i 

co 

1000 

} 1,25 % 
.3: 
15 800 
c,_ 2,5% .e --c,_ --E 600 % 
~ i/ośc1 po-

wietrza 

40Q 

200 

0,2 O,-<, 0,6 . 0,8 1,0 X/I 
względna wysok tooar/<t 

L-24/SO·l'tJ 

Rys. 10. 

4,. UWAGI KOŃCOWE. 

Po,~yżej była mowa o jednOiq·miarowym (płaskim) 
rozkładzie temperatury na łopatce turbiny. Jednakże 
w rzeczywistości istnieje rozkład temp eratury w kierunku 
prostopadłym do długości łopatki, gdyż cieplne prze• 
wodnictwo łopatki, nawet wtedy, gdy jest ona wykonana 
z metalu jest stosunkowo nieznaczne, jak to widać było 
na przykładzie turbiny Whittle'a. Ruch ciepła na ło-

. patce wirnika jest w ogóle trójwymiarowy, z tym zastrze
żeniem, że kierunek wzdłużny jest wybitnie uprzywilejo
wany. Jeżeli chodzi o naprężenia termiczne, to równa
łyby śię o·ne zeru, gdyby ruch ciepła był jedno\\-yrniarowy, 
t. zn. gdyby powierzchnie izotermiczne były płaszczyzna
mi równoległymi. Chłodzenie łopatki z tego względu 
winno być tak pomyślane, aby gradienty temperatur 
wzdłuż cięciwy były jak najmniejsze. W praktyce nie
stety temperatury punktów łopatki leżących na tym sa
mym przekroju poprzecznym mogą dcść znacznie odbie• 
gać od siebie, szczególnie gdy rozdział powietrza chło• 
dzącego jest nierównomierny lub nie właiciwy. · Rys. Sb 
pokazuje rozkład temperatur na powienclmi łopatki 
oparty na wynikach pomiarów palisadc,rych. 

Gradient temperatury w kierunku poprzecznym będzie 

. 1 d k l'tu \,, proporcJona ny o stosun ·u o_raz różnicy tempe-, ... ,:, 
ratur Tg - 11 . Jeżeli zewnętrzna liczba I\ usselta by
Łaby zmienna na powierzchni łop::itki (co istotnie ma miej
sce), to rozdział chłodziwa winien być proporcjonalny 
do niej. Ogólnie na zmniejszenie gradientu temperatury 
na . powierzchni łopatki ( ważne dla powłok) dodatnio 
wpływa mała liczba Nusselta i wysokie przew-odnictwo 
met.,du. 
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Współczesne paliwa do lotniczych · silników niskoprężnych 

Metody otrzymywania benzyny, podstawo~uego składnika paliwa lotniczego. 
Otrzymywanie składników podnoszących liczbę oktanową. - Tabelaryczne zesta
wienie składników paliu:a lotniczego. - Przykłady zestawienia paliwa ze składników. 

PALIWA LOTNICZE PRZEDWOJENNE 

Do chwili wybuchu ostatniej wojny światowej pali
wem lotniczym była przeważnie benzyna o odpowiednich 
,dasnościach, otrzymana z ropy naf.towej drogą desty
lacji, zazwyczaj zmieszana z czteroetylkiem ołowiu (pod 
postacią płynu etylowego). Bezpośred·nio przed ostat
nie.i wojną zaczęto stosować paliwo wysokooktanowe, 
i-,kładające się z 4596 benzyny z ropy, 10 % izopentanu 
wyn,ktyfikowanego z gazu ziemneg•o i płynu etylowego 
w ilości 3 cm3 na galon. 

Paliwo wysokooktanowe zawierało 45 % izooktanu dla
tego, że h :oz izooktanu i przy mniejszym jego do,datku 
nie można było uzyskać liczb oktanowych zbliżonych 
do 100. 

W Polsce jak wiemy używane były mies,zaniny ben
zyny z 15 do 17 procentami spirytusu bezwodnego. 
Liczba oktanowa przed·wojennych lotniczych paliw spi
rytusowych z dodatkiem benzolu i płynu etylowego 
(miesz. BABC) nie przekraczała 87 jednostek. 

Ze względu na niską wa,rtość opałową spirytusu nie 
można było p o dnieść tak jego zawartoś,ci w paliwie, 
aby otrzymać wyższe własności antydetonacyjne paliwa, 
jakkolwiek spirytus posiada liczbę oktanową 99. Dla
tego też paliwa lotni.cze spirytusowe przestały być aktual
ne z chwilą wejścia w życie paliw o wysoki,ch war
toścrach przeciwdetonacyj nych. 

Benzyna zatem z ropy, tak zwana benzyna pierwszej 
destylacji, przestaj e już przed wojną być jedynym pa
liwem lotniczym, a staje się potrochu jego składnikiem. 

2 

J 

4 

CHARAKTERYSTYKA DETONACYJNA 
BENZYN PIERWSZEJ DESTYLACJI 

Jak wiemy, jedną z ważniejszych cech, kwalifikują
cych benzynę jako paliwo jest jej odporność na de
tonację. • 

Nie każda ropa naftowa zawiera benzynę, nadającą 
się do celów lotniczych pod względem odporności na 
detonację. 

Przeważająca ilość benzyn z ropy posiada liczby okta
nowe w granicach 50 do 65 jednostek i takie benzyny 
.nie s::1 uważane za lotnicze. Przeciętna benzyna z ropy 
uznawana za lotniczą posiada liczbę oktanową 70 do 74, 
ropy zaś z których można uzyskać benzyny do liczby 
ohanowej 78 znajdują się w ograniczonej ilości. Wyż
szych liczb oktanowych nie .spotykamy wśród benzyn 
pierwszej destylacji. Wohec tego, że ilość benzyn o lep
szych liczbach oktanowych jest ograniczona, próbowano 
uzyskać je drogą różnych metod przetwórczych, które tu 
pokrótce omówimy. 

PROCESY PRZETWÓRCZE 
POLEPSZAJĄCE LICZB~ OKTANOWĄ PALIWA 

Pierwszym takim procesem przetwórczym, dążącym do 
uzyskania lepszych pod względem detonacyjnym paliw 
był tzw. kraking. Był ,to p:ruces, w którym uzyskiwano 
benzynę przez destylację rozkładową olej ów mineral
nych, przeważnie olejów lekkich (g,azowych). W pro
cesie tym pod wpływem stosowanych wysokich tempe-

8 

6 

"-~-+}------{ >--- 5 TL-8/SO-RJ 

Rys. 1 - Schemat krakingu termicznego. 1. Komora reakcyjna, f - piec rurowy, 3 - surowiec, 4 - zbiornik 
z. pozostałością, 5 - pozostałość, 6 - destylat stabilizowany, 7 - gaz, 8 - stabilizator. 

7 
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ratur i ciśnień następował rozkład WY"soko
cz.ąsteczkowych węglowodorów na węglo
wodory n.iż ej cząsteczkowe, tak płynne jak 
i gazowe, rzędu tych, jakie występują w 
benzynie. Uzy kana w ten sposób „benzyna 
krakingowa" zawierała w swoim skład,zie 

.. lo 50% węiglowodorów nienasyconych i du
że ilości aktywnych związków siarkowych 
(t. j. zdolnych do powodowania korozji), 
powstałych z rozkładu wysoko•cząsteczko
wych nieszkodliwych połączeń. Benzyny 
te, ze względu na obecność dużej ilości 
węglowodorów nienasyconych miały istot
nie nieco wyższe liczby oktanowe niż 

przeciętne benzyny z pierwszej destylacji, 
· miały jednak równocześnie olbrzymie wa
dy, które uniemożliwiały stosowanie ich 
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w lotnictwie. Denzyny te odznaczały się 
wielką nietrwałością w czasie magazyno
wania, gdyż zawarte w nich węglowodory 
nienasycone, sz~zególnie zaś dwuolefiny 
( węglowodory o dwu podwójnych wiązia
niach ty1m RCH = CH - RCH = CH - R 
łączyły się ze s1obą dając znów związki 
ó większ.ej cząsteczce, zwaine „żywicami" 
lub „gumami". Cząsteczki te, konsys,tencji 

Rys. 2 - Schemat krakingu katalitycznego prowadzonego systemem 

bateryjnym (Houdry). 
1 - piec rurowy, 2 - reaktory z katalizatorem, 3 - wieża rektyfikacyj
na, 4 - oddzielacz gazu, 5 - gaz, 6 - benzyna silnikowa 7 - lekki 
olej gazowy, 8 - ciężki olej gazowy, 9 - surowiec, 10 - wymiennik 
ciepła, 11 - podgrzewacz powietrza, 12 - turbok'Jmpresor, 13 -

świeże powietrze, 14 - zużyte powietrze._ 

mazistej lub stałej tworzyły osad po odparowaniu ben
zyny, a niEikiedy wytrącały się w zbiornikach już w cza
sie magazynowania. Pierws:ze benzyny krakingowe były· 
tak nietrwałe, że pod wpływem światła two.rzyły prawie 
w ,oczach brązowe osady, a benzyna mętniała i brunat
niała. Z czasem nauczo-no się benzyny te skutecznie rafi
nnwać, jednakże n:ad,al uznano je za nieodpowiednie dl::t 
1otnictwa ze względu na bard.w małą w-rażliwość ich na 
do,datek płynu etylowego, co wyrażał.o się w znacznie 
mniejszym wzroście liczby oktanowej przy dodatku płynu 
etylowego niż dla innych benzyn. Powodem tej małej 
wrażliw•ości był1a większa ,zawartość zwią,zków si.::trko-

. wych, niż w benzynach pierws,zej destylacji. 

Równocześnie z krakingiem, w Niemcizeich rozwinęła się 
synteza benzyn z węgla i wodoru. Powodzenie, jakie 
uzyskało zastosowanie katalizatorów do tej syntezy, na
tchnęło badaczy myślą wypróbowania działania kata
lizatorów w proc.esie krakingu, co w wyniku doprowa
dziło do zdumiewających rezultatów. Katalizatorami 
nazywane są związki, które nie biorąc pozornie udziału 
w reakcjach chemicznych, wpływają przyśpieszająco na 
ich przebieg lub nadają im pewien określony kierunek. 
Wprowadzenie katalizatorów do krakingu pozwoliło na 
uzyskanie benzyn o dużej liczbie oktanowej, trwałych 
w okresach magazynowania i wrażliwych na - dodatek 
czteroetylku ołowiu. 

Działanie katalizatora w · procesie krakingu polega 
jakby na sterowaniu procesu tworzenia się nowych ro
dzajów węglowodorów po ich uprzednim rozpadzie, 
w kierunku budowy sprzyjającej otrzymaniu wysokich 
liczb oktanowych. 

Wiadomo, Że najwyższą. odpornością na detonację 
odznaczają się węglowodory parafinowe o łaf1cuchach 

. rozgałęzionych i węglowodory aromatyczne. Dobór więc 
odpowiednich katalizatorów i warunków ·procesu, jak 

temperatur i ciśnień, umożliwił unskanie benzyn boga
tvch w wymienione zwiazki, a ró,n10czei-n ie dostatecz-
1~-ie tnrnł):ch, aby je m~żna było zakwalifikować jako 
paliwo lepsze niż benzyna pierwszej destylacji. Zmody
fikowany proces krakingowy z zastosowaniem kataliza
tora zosiał nazwany krakingiem„ kata li t_yc:::,n yrn i jest sto
sowany z różnymi odmianami na skalę przemysłową. 
Benzyny otrzymane ,v tym procesie nują liczby okta
nowe rzędu 80 i używane są naró\\·ni z benzynami pierw
szej destylacji jako tzw. pocht::nrnwe składniki paliw.,_ 

lotniczego. 
Kraking przeszedł podczas ,rnj ny cieka"·ą ewolucję . 

która z kolei nie pozostała bez "·phwu na ro21rój metod 
syntezy benzyny z węgla, jak to później zobaczymy. 

W pierwszej fazie rozwoju krakingu katalitycznego 
katalizator wypełniał komorę reakcyjn,! pod postacią gra
nulek o określonych wymi_3.rach. Katalizator pozosta
wał nieruchomo w komorze reakcyjnej, dokąd wprowa
dzano surowiec, zazwyczaj olej gazowy lub ciężką ben
zynę, uprzednio przeprowadzone w stan pary w specj al
nym piecu rurowym. W komorach reakcyjnych two
rzyła się benzyna, nieco olej u, czę~ci gazO\re i węgiel, 
który osadzał się na katalizatorze hamując rea keję. Aby 
proces nie uległ zatrzymaniu, należało regenerować b
talizator, wypalając go w strumieniu powietrza. Praco
wano zatem systemem bateryjnym, t. j. urządzenie skła
dało się z baterii reaktorów. W jednych reaktorach 
odbywał sję proces krakingu, w innych równocześnie za
chodziła regeneracja katalizatora. Aby proces uczynić 
naprawdę ciągłym i wydajniejszym wprowadzono katali
zaior w ruch w ten sposób, że do komory reakcyjnej 
którą. budowano w kształcie wieży, wprowadzano kata• 
lizator od góry. Spadał on ku dołowi wieży pod włas
nym ciężarem, będąc w ciągłej styczności z parami su
rowca, który wprowadzano od dołu wieży. Po przej
ściu cyklu w reaktorze, katalizator od dołu wieży po
dawany był elewatorami na górę drugiej wieży, w k-tó• 
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OTRZYMYWANIE WYSOKOOKTANO
WYCH W"Ę:GLOWODORóW 

LUB BENZYN PRZEZ PRZEGRUPOWA
NIE CZĄSTECZEK 

Następny po krakingu proces, który nie 
jest związany z całkowitym ro~kładem czą
steczek węglowodorów, a ,stosowany jest 
d,o otrzymania wys•oko,oktanowych węglo
wodorów lub benzyn, jest proces „iz.ome
ryzacj i'.'. Jak sama nazwa wskazuje, ma on 

Rys. 3 - S..:hemat krakingu katalitycznego z „płynnym" kat?,Lz3.torem. 
1. - surowiec, 2 - piec rurowy; 3 - powietrze, 4 - reaktor, 5 - re

generator, 6 - separatory typu cyklon, 7 - separator elektryczny, 
8 - katalizator, 9 - wieża rektyfikacyjna, 10 - gaz, 11 - bemzyna, 
12 - olej gazowy lekki, 13 - olej gazow·y ciężki, 14 - pozostałość, 

15 - oddzielacz gazu, 16 - deflegmator, 17 - oddzielanie katalizatora 
od par, 18 -; chłodnica gazu płynnego, 19 - skraplacz pary wodnej, 
20 - odpływ skroplonej wody, 21 - katalizator. 

· na celu prz,eksz.tałcenie budowy węglowo
dorów parafinowych o łańcuchu prostym 
w węglowodory •o łańcuchu rnzgałęzionym 
t. j. w izomery o innej budowie, lecz tej 
samej i,lości atomów węgla w cząsteczce. 
Przemiany tej · dokonują odpowiednio do
hrane ·lmtaliiz:atory, jak np. chlorek glinu, 
w odpowiednich t emperaturach. Izome
ryz;acj i można poddawać z:a,równo po
szczególne węglowodory (np. butan prze
kształcić w izobutan), jak też i frakcje 
benzyny niskooktanowej. Wydajność pro-. 
duktów iz,omeryzowanych jest bardzo du
ża, gdyż niekiedy można osiągnąć 98% 
izomerów. 

rej katalizator regenerował się przez wypalanie w stru-
mieniu gorą,cego powietrza, spadając również pod włas
nym óężarem od góry wieży ku jej dołowi. 

Dalszym postępem . w dziedzinie krakingu katalitycz
nego jest zastosowanie tak zwanego „płynnego" katali
zatora. Nazwa ta nie jest ścisła, gdyż katalizator jest 
wdmuchiwany do komory reakcyjnej pod postacią pyłu 
wraz z parami surowca. Pył katalizatora, opadając w ko
morze reakcyjnej ku dołowi, tworzy ruchomą warstwę 
falującą nakształt cieczy naskutek ciągłego przellływu 
gazów - stąd nazwa płynny katalizator. Kataiizator, 
który dostaje się do rur z dna komory jest porywany 
przez powietrze idące do regeneratora, gdzie regeneruje 
się przez wyp:1lanie i znów powraca do reakcji. Sposób 
ostatni uważany jest z.a najlepszy spośród uprzednio 
opisanych ze względu na dużą powierzchnię zetknięcia 
par i katalizatora. 
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BENZYNY SYNTETYCZNE 

Przy procesach krakingu powstają olbrzymie ilości 
gazów zawierających lekkie węglowodory. Początkowo 
gazy te używano do celów opałowych, jednakże ohocnie 
są one cennym surowcem do uzyskiwania wysokookta
nowych benzyn i poszczególnych wysokoodpornych na 
detonację węglowodorów. 

Z węglowodorów gazowych nienasyconych można dro
gą polimeryzacji uzyskać benzyny wysokoodporne na 
detonację. Polimeryzacja jest procesem -odwrotnym do 
krakingu, a mianowicie przy polirneryzacj i z węglowo
dorów niskocząsteczkowych tworzą się wyso-kocząstecz
kowe. ' 

Polimeryzacja może odbywać się albo bez udziału 
katalizatorów, jedynie pod wpływem temperatury i ciś
nienia i wtedy nosi nazwę termicznej, bądź też w obec-

9 
10 

j 12 

T6 15 14 13 T.L-8/50 -R4 

Rys_. 4 - Schemat alkilacji z kwasem siarkowym jako katalizatorem. 
1 - surowiec zawierający olefiny, 2 - izobutan, 3 - kwas siarkowy, 4 - układ 

chłodniczy, 5 - reaktor, 6 - odstojn.ik kwasu siarkowego, 7 - zobojętnianie ługiem 

sodowym, 8 - oddzielanie izobutanu, 9 - oddzielanie propanu, 10 - oddzielanie bu
tapu, 11 - butan, 12 --, al kilat, 13 - propan, 14 - zużyty ług, 15 - świeży ług, 16 
- zużyty kwas siarowy. 
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ności katalizatorów w niższych temperaturach i przy niż- tę przepuszcza się ponad katalizatorem, w wyniku czego 
szych ciśnieniach i nosi nazwę polimeryzacji katali- otrzymuje się benzynę. Reakcja zachodzi przy zwy-
tycznej. Katalizatorami w tym procesie bywają kwasy: . kłym ,ciśnieniu i nie wymaga specjalnej aparatury. Ben-

. fosforowy, siarkowy i fluorowodorowy. Benzyna otrzy- z:yna uzyska~a tą drogą posiada wyjątkowo niskie liczby 
mana przez polimeryzację dodatkowo poddawana bywa cktanowe rzędu 45 do 50 i bez zmieszania z innymi 

-uwodornieniu, gdyż zawiera dużą jlość węglowodorów paliwami 11ie nadaje się rnawet do ,napędu samochodów. 
nienasyconych i po uwodornieniu staje się paliwem Tym nie mniej z tlenku węgla i wodoru Niemcy uzyski-

. używanym jako składnik paliwa lotniczego. Przez tzw. - . wali alkohol izohutylowy, który następnie przerabiano 
. selektywną polimeryza.cję otrzymuje się izooktany, sta- ńa izooktan. Prócz tego olefiny uzyskiwane przez kra. 
nowiące wysokowartościowy składnik paliwa lotniczego. king produktów tejże syntezy służyły jako surowiec do 
Polimeryzacja selektywna polega. na tym, ż e pofimery- · alkilacji; łączono je z węglowodorami aromatycznymi 
zacji poddaje się nie wszystkie węglowodory znajdujące otrzymując wysokowartościowe paliwo z wysokim współ-
się w gazach pokrakingowych, lecz jedynie frakcję bu-- czynnikiem wyczynowym . 

. · tylern:,wo-iz,obutylenową, która wyodrębni.a si ę z gazów '. W · ckresie ostatniej wojny w USA ulepszono metodę 
drogą rektyfikacji pod ciśnieniem. Przez polimeryzację Fischera i Tropscha stosując do niej osiągnięcia kra

_ tej frakcji otrzymuje się tzw. dz'.mery, składające się kingu katalitycznego t. j. ,,płynn y katalizator". 
z podwójnych cząsteczek butylenów i izobutylenów; po W USA surowcem wyjściowym był gaz ziemny - me-
uwodornieniu dimerów uzyskuje się izooktany. tan, z którego "przez częściowe u tlenieni e uzyskano gaz 

Gazy pokrakingowe są niewyczerpanym surowcem .do o składzie potrzebnym do syntezy. Dzięki zastosowaniu 
produkcji olbrzymiej ilości związków chemicznych, mię- katalizatora w postaci pyłu udało się "· yeiiminować kosz-
dzy którymi znaj dują się wysokoodporne na detonację towne katalizatory niemieckie, a zastosować tlenki Że-

- składniki paliw lotniczych. Oczywiście, aby otrzymać laza. Metodą tą uzyskano benzynę o liczbie oktanowej 
poszczególne związki w stanie czystym, należy z gazów 80 do 90, a więc nadającą się na podstawowy składnik 

· wyodrębnić potrzebny surowiec wyjściowy. paliwa lotniczego. Metoda ta nie jest stoso,rnna w USA 
Obok polimeryzacji do produkcji poszczególnych wę- w skali przemysłowej, jednak kilka ins.talacji podobno 

glowodorów wysokooktanowych s~osowana jest najnow- znajduje się w budowie. 
sza metoda nosząca nazwę alkilacji, która tym różni 
się od polimeryzacji, że łączy ze sobą cząsteczki różne, 
a nie jednakowe jak polimeryzacja. Jedna z tych czą• 
steczek musi przy tym stanowić węglowodór nienasy
cony, druga zaś może być węglowodorem nasyconym 
lub aromatycznym. Drogą alkilacji otrzymywane są 
w stanie czystym węglowodory izoparafinowe : izooktan, 
neoheksan, .triptan oraz węglowodory aromatyczne, jak 
izopropylobenzen - jeden z najbardziej wartościowych 
składników paliw lotniczych. Arkilacj a moż.e się od
bywać metodą termiczną przy zastosowaniu wys.okich 
cifnień i temperatur, bądź też katalityczn ą. Kataliza
tory są takie same, jak przy polimeryzacji. 

OTRZYMYWANIE BENZYN SYNTETYCZ:-JYCH 
Z WĘ:GLA. 

Z. kolei przejdziemy do omówienia metod otrzyrny-
wama bi,mzyny z węgla pod kątem możliwości uzyska
n.ia z nich paliwa lotnicxego. W Niemczech , gdzi e me
tody te zostały opracowane, stosowano dwie różne me
tody : Bergiusa i Fischera-Tropscha. 

W metodzie Bergiusa surowcem jest smoła z weo-la 
kamiennego, bądź brunatnego i sam węgiel brun;~ny 
lub kamienny. Proces polega na równoczesnym zasto
sowaniu destylacji rożkładowej i uwodornienia w sto
sunku do mieszanin wymienionych surowców. Reakcje 
zachodzą przy wysokich ciśnieniach i temperaturach 
"",. obecności katalizatorów. Ciśnienie w instalacjach 
roznych fabryk waha się od 200 do 700 at. W wyniku , 
tego procesu otrzymuje się benzynę o liczbie oktanowej 
70 do 80; benzyny te odpowiednio rektvfikowane sta
nowiły w Nien1czech podstawowe składniki benzyn lot
niczych. 

Metoda Fische_ra, w której benzynę otrzymuje się 
z tlenku węgl~ 1 wodoru stanowi klasyczny przykład 
syntezy .. 'Y ęg1el przekształca się tu drogą spalania 
w_ str~m1emu pary wodnej w tzw. gaz wodny o odpo· 
w1edmm stosunku tlenku węgla do wodoru i mieszaninę 
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R:v:s. 5 .- ~chemat uwodorniania węgla. 1 - młyn, 2 -
wynnenmk · ciepła, 3 - podgrzewacz, 4 - piec reakcyjny 
błotny, 5 - rozdzielacz, 6 - wirówka 7 - chłodnica, 
8-:--- rozdzielacz, 9 - piec reakcyjny gaz~wy, 10 - pompa 
obiegowa. 
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SKŁAD NOWOCZESNYCH PALIW LOTNICZYCH 

Znając już wszystkie metody za porno.cą których uzy
skuje się składniki paliw lotni-czych ró:żmych rodzaj ów 
przystąpimy z kolei do r,ozpatrz.enia składu paliw lot
niczych do silników tłokowych niskoprężnych. 

W tablicy podanej obok zestawione są wszystkie sto
jące do dyspozycji składniki: 

Składniki nowoczesnych paliw lotniczych 

•----------------------Składniki podstawowe o liczbie okt. 70 + 80 

I. Benzyna pierwszej destylacji (z ropu) 

2. Benzyna z krakingu katalitycznego 

3 Benzyna z izomeryzacji 

4. Benzyna z polimergzacji i uwodornienia 

, , . Bemyn, , hakingu tennkrner,o ,wanego ,efo,mo• I 
waniem 

6. Benzyna z węgla o liczbie oktanowej nie mniejszej 

I niż 70 

I Składniki wysokooktanowe 

nazwa I wzór chemiczny I liczba 
oktanowa 

1. izooktan CH8CH3 CH3 

o wzorze ~/ I 100 
CH3-C-CH2-CH--CH11 

CH3 

I 90 
2. izopentan CH11-CH-CH2-CH3 

o wzorze 
CHa CH3 

"" / 
94 

3. neoheksan CH8:--C-CH2-CH3 

o wzorze 
CH3 

I 
4. triptan CH3-C-CH-CH3 

870,07\ 

o wzorze 
/ "" CH3CH3 

I H /CH3 
I C-H 

5. alkilaty /c~ / ""-cH 

I aromatycz- H-C C 3 

ne. jak np . li I 
izopropy- H-C C-H 
lobenzen ~ c -f' 

I I 
I I H 

Pali~a lotni:cze użytkowe obejmują zakres liczb okta- . 
nowych, począwszy od 70 aż do współczyi:iników wy
czynowych wyższych od 100. W zależności więc od tego 

*) Por. artykuł tejże autorki pt. ,,Rozwój metod badań 
wartości przeciwstukowej paliw" - ,,Technika Lotnicza" 

zeszyt4(7), grudzień 1949. 

jaka liczba oktanowa paliwa jest zalecana do danego 
typu silnika dobieramy sobie ten lub inny zestaw skład
ników. 

Paliwem o liczbie oktanowej 70 do 74 będzie czysta 
benzyna pierwszej destylacji ropy bez żadnych dodatków. 

Paliwem o liczbie oktanowej do 80 może być czysta 
benzyna o liczbie 01kt:anowej ,nie niż...--zej niż 78 otrzy
mana z ni e;których gatunków ropy; prócz tego może nią 
być każda z benzyn podstawowych, podanych w na
szym zestawieniu sama lub w mieszaninie z innymi ben
zynami podstawowymi. Może być wreszcie mieszanina 
benzyny podstawowej z płynem etylowym, którego ilość 
będzie zależna od rodzaju użytej benzyny ze względu na 
różnice w czułości benzyn na dodatek czteroetylku •oło
wiu (np. 0,5 cm3 płynu etylowego na kg. benzyny). 

Paliwa o liczbie oktanowej 95 można uzyska·ć z ,nie
których benzyn z pierwszej des ty lacj i ropy lub z której
kolwi ek benzyny podstawowej podanej w tablicy lub 
z mieszaniny benzyn podstawowych przez dodanie odpo
wiedniej ilości płynu etylowego ,nie większej od 4 cm3 

n.a kg benzyny. 

Paliwa o liczbie oktanowej 100 i ·współcŻynniku wy
czynowym wyższym od 100 sporządzane są z jednej 
z benzyn podstawowych lub ich mieszaniny, z jednego 
bądź kilku węglowodorów wysokooktanowych oraz z pły
nu etylowego w i,lościach różnych zależnie od wrażli
wości składników na dodatek cz:teroetylku ołowiu i zależ
nie od żądanej odporności na detonację. Dodatek ,cz,tero
etylku ołowiu nie przekracza jednak 4 cm3 na kg paliwa. 
Mieszaniny tego rodzaju zazwyczaj wykazują współczyn- · 
nik wyczynowy 100 do 130. 

Przykładem niech będą dwa zestawienia tego typu: 

Składniki 

Benzgna pierwszej dcst9lacji . 

Izopentan 

Izooktan 

Mieszanina izooktanów 

Neoheksan 

Benz9na z krakingu katalitycznego 

Pł!Jn et9low!J 

I Paliwo I I Pa '. iwo II 

30% 

40% 

1,6 cm 3
/ l 

Paliwo lotnicze o współczynniku wyczynowym do 145, 
czyli tzw. superbenzyna ma się składać z izoz.wiązków 
parafinowych mieszanych z alkilatami aromatycznymi 
i z płynem etylowym w ilościach normalnie stosowa
nych. 

W ostatnim czasie paliwa · o wysokim współczynniku 
wyczynowym stają się coraz bardziej rozpowszechnione 
i, jak np. podaje Aero Digest ze stycznia 1950 r., prze
widywane jest, że znormalizowane przez ASTM pali.Iwo 
o współczynniku wyczynowym 100/130 (wg. metody 
3C) już w najbliższych latach będzie w USA najbar
dziej rozpowszechnionym materiałem pędnym dla silni-
ków lotniczych. · 
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Inż. Pl.le. G. Sieniczkin 

. Ek~ploatacia zespołu silnikowego w warunkach zimowych 

Postępy w zimowej eksploatacji. - K.Ónieczność ogrzezrania silnika przed :apusz. 
czaniem w zimowych warunkach. - Rozcieńczanie olcjn benzyną. - Uw_agi !JT~k
tyczne. - Rozruch silnika za pomocą gazogeneratora (na przykładzie silnika 
ASZ - 82). ~ Zamarzanie wilgoci zawartej w paliwie i związane z tym skutki. -
Dostosowanie akumulatorów do pracy w niskich tcmperaturac!t. 

Tłumaczył z czasop.: ,,Wiestnik Wozdusznogo Flota" mgr. inż. R. Alclcsandrowicz. 

Przygotowanie cło zimowej eksploatacji samolotów, 
silników, specjalnego wyposa·Żenia i uzbrojenia zajmo
wało dawniej wiele czasu i wymagało rozchodowania 
dużej ilości śroclków materialnych. Było ono związane 
z zamianą kół na na-rty, izolowaniem cieplnym wszyst
kich przewodów rurowych i licznych agregatów zespołu 
silnikowego oraa z szeregiem innych robót. 

W okresie ,ostatniej wojny metody zimowej eksploata
cji samolotów udo·skonalono w znac:i:nym sl,opniu. Dzięki 
rozcieńczaniu oleju ·benzyną odpadła konieczność spusz
czania oleju z in~talacj i samolotowej ornz konieczność 
wstępnego podgrzewania oleju ( do temperatury 
30 + 50°C), ponieważ opracowano i z powodzeniem 
zastosowano metodę rozruchu gazem. Poza tym udosko
ralono system regulowania temperatury zasysanego po
wietrza w locie, zapewniając normalną temperaturę 1,c

społu silnikowego. 
Nie naleay jednak sądzić, że zimowa eksploatacja sa

molotowych zespołów silnikowych stała się obecnie pro
stą sprawq nie wymagającą wielkiej uwagi ze strmrr 
inżynierów i techników. W jednostkach, gdzie zespół 
inźynieryjno-technic:my organizuje prawidłowo i w o,l
powiednim czasie przygotow::;_nie samolotów i inwenta
rza do zimo,vej eksploatacji, nie bywa wypadków lotni
czych i uszkod:zeń materiałowych typowych dla tej por;' 
roku. 

Całość robót przygctowawczych do zimowej eksploata
cji samolotów składa się ze sprawdzenia dzi•ałania pod
grzewaczy, wyposażenia zimowych pomieszczei'i. dla woj
skowego remontu, miejsc postoju samolotów i miejsc 
pracy technicznego zespołu, ,przeprowadzania okreso
wych prac pr:zy samolotach oraz zapoznania technicznego 
i latającego personelu ze specjalnymi zagadnieniami eks
ploatacji i obsługi samolotów podc~as zimy. 

Dla normalnej eksploatacji zespołów silnik.owych w po
rze zimowej wa:ine jest posiadanie dobrze działających 
urządzeń do podgrzewania (podgrzewacze silnikowe i in
żektorowe, podgrzewacze płomieniowe, piece katalitycz
ne, .g,az,ogeneratory, .rury i t. p.). 

· Należy zwrócić specjalną uwagę na stan zimowych 
ocieplających pokr.owców. Trzeba je dobrze dopasować 
do okapotowania zespołów silnikowych. Między warstwy 
brezentu (przy korzystaniu z podgrzewaczy płomienio
wych) należy włożyć warstwę izolacji cieplnej ( ,rnta 
lub watolina). Podczas przygotowywania pokrowców do 
eksploatacji dookoła otworów dla przejścia rur pod
grzewacza kładzie się wa,rs,twę azbestu a otwory obra
rnowuj e. się żelazem lub aluminium (rys. 1). Jeżeli 
w j)okrowcach nie ma obramowania, to niezbędnie jest 

Praw1dtowo 

- TL-38/50-RI 

Rys. 1. 

izolować cieplnie azbestem koniec 
w otwór pokrowca. Nieprzestrzeganie 
że spowodować pożar. 

rury wchodzącej 
tych wymagań mo-

Oprócz inwentarza przygotowujP się w odpowiedni 
sposób miejsce postoju samolotów i pomieszczenie dla 
drobnego polowego remontu. 

Pokrywę śnieżną pod śmigłem nalPży przed próbą 
silnik.a starannie ubić (lub w-unąć śnieg I, ażeby ka
wałki zlodowaciałego śniegu lub lodu nie trafiały do 
silnika pod wpływem zasysaj ąecgo działania śmigła. 

Prace okresowe wykonuje się zgoclnie z instrukcją 
i specjalnyn:.i wskazówkami dotyczącymi technicznej ob
sługi zespołu silnikowego clanego samolotu. przy czym 
dużo uwagi należy poświęcić urząclzeniom do izolacji 
cieplnej. Należy podkreślić, że w ciągu ostatnich lat, 
w związku z udoskonaleniem kształtów aerodynamicz
nych samolotów i zwiększeniem prędkości strm1~ieni po
wietrza wewnątrz okapotowań, nastąpiła zmiana we
wnętrznej konstrukcji detali i instalacji zespołów sil
nikowych, zapewniająca dobre uszczelnienie okapoto
wania. 

Wraz ze nriększeniem wysokości lotów stało się ko
nieczne, aby samoloty mogły latać przy niskich tem
peraturach zewnętrznego powietrza o dowolnej porze 
roku. Istctnie, podczas najbardziej gorących letnich dni 
temperatura powietrza przy ziemi osiąga 30°C i więcej, 
wysokościowe zaś samoloty w locie znajdują się w wa
runkach niskich temperatur rzędu -40 do -50°C. 
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Praktyka wskazuje, ze okapotowanic współczesnych 
samolotów na, tyle jest dobre, że przewody rurowe nie 
wymagają clodal!kowej izolacji cieplnej dla zabezpiecze
nia ich przed zamarzaniem. 

V-!ielkie znaczenie ma s:aranność dopasowania wszyst
kich wzierników i pokryw okapotowania zesp0łu sil
n ikowcgo. Złe dopasowanie prowadzi do zasys,n~ia zim
JH'go powietrza podczas lotu i na S"kutek •tego do prze
chładzania elemelltÓw zespołu siinikowego i zakł6ce1fr1 
normalnej pracy silnika. 

Podczas wykonywani.1 robót okresowych kontrol11je 
sir w 1rnjbardziej star::!:rny ~p-,;,óh, czy nic ma grlzi t:l.::,Jl-
1\ iek przeciekania okju luh płynu chlodzi1cego, p(rnie
iraż na,n,t zupełnie ni('::riarzne przeciekanie może ,pod
czas zi:ny doprowacl„ić do prl\rnŻmch konsch\-t~ncji. 

\V okresie zi1rniwy,n p,-;,:\ go:il\rnnic silnika do zapusz
czr:ni;:;. unwhnmienie silnika i jego grzanie po za"ko
czeniu W) IH)łujl' zw :, kil' p e1n•c trnd,:,: :aci. 

~ilnik zanwnlownny iw 5'il.:rn:!Gc·ic- można urw:ho111ić 
przy różnych jego stanach c; cp inych ( porlgrzany lub nic
podgrze\\any). 

Jedna z trudności uruchomienia sibika w zmne po• 
lega na tym, że prz y niskiej temperaturze powietrza 
znacznie obniża się temperatura oleju. Olej znajdujący 
się we wszystkich złączach czę§ci silnika gęstnieje, co 
utrudnia obracanie ,,.,ału v,ykorbionego i czasami nawet 
uniemożliwia uruchomienie silnika. Dlatego dla otrzy
mania niezbędnych dla uruchomienia silnika obrotów 
wału głównego trzeba przezwyciężyć duży opór. 
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Na rys. 2 ,pokazano zmianę wartości momentu, po
trzebnego dla ohracania wału wykorbioneg-0 silnika 
ASZ-82 w zależności od temperatury o,taczającego po
wietrza, oraz liczbę obrotów dawaną. przez urzą.dzenie 
rozruchowe. Z rysunku widać, Że im niższa jest tem
peratura otaczającego .powietrza, tym mniejsza jest ilość 
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obrotów wału. Tłumaczy się -to powiększeniem lepkości 
oleju. 

Zmniejszenie ilości obrotów prowadzi do raptownego 
p<lgonze:ni'a zdolności silnika do· zaskakiwania. Wynika 
st,1d, że konieczne jest po-dgrzewanie silnika ,przed, uru
chomieni-em przy pomocy specjalnych urządze{1 lotnisko
wych. 

Podgrzewając silnik trzeba uważać na to, żeby tern
pr:ratura doprowadzonego· do silnika powietrza lub mie- . 
szaniny gazu i powietrza nic przekraczała UW'1 C, ponie
waż bardziej go,rące powietrze może uszkodzić przewody 
g:ir:kie, przewocly zapłonowe i rozmaite uszczelnie~ia. 
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Czas podgrzewania zależy od temperatury zewnętrz
nego powietrza, charakterystyki urządzenia podgrzewa
jącego oraz należytego sposobu przykrycia silnika. 

Czy i kiedy trzeba podgrzewać silnik zależy od tem
peratury zewnętrznego powietrza oraz siły wiatru. N a
leży zaznaczyć, że zwykle przy temperaturach od 0° do 
-5°C i słabym wietrze silnik po godzinnej ,przerwie 
w pracy, a czasem i dłuż.ej (jeżelii jest on dohrze okry
ty ciepłym pokrowcem) może ponownie dobrze zaskoczyć · 
bez podgrzewania. •. 

Dla ułatwienia zapuszczenia niepodgrzewanego silni
ka przy niskich temperaturach powietrza . należy olej 
rozcief1czać benzyną. Praktyka eks.ploa.t.acyjna pokazuje, 
że olej MK bez rozcieńczania można stosować bez po.d
grzewania jedynie przy temperaturze powietrza nie niż
S'Zej niż -5°C podczas gdy ten sam olej, rozci-e11czony 
benzyną. cyrkuluje normalnie p-o, zapuszczeniu silnika 
ASZ-82 przy temperaturze zewnętrznego powietrza 
(-20° do -25°C). 
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Dodanie benzyny do oleju w ilości do 12''-1/o objętości,o• 
wo obniża w sposób gwałtowny temperaturę gęstnienia 
oleju i jego lep-kość ( rys. 3). Temperatura gęstnienia 
oleju MS obniża się o 8° C (z -12°C do - 20°C). 

Zmniejszenie lepkości olej u przy niskich temperatu• 
rach obniża wymagany moment rozruchowy. Pozwala to 
na zwiększenie prędkości obracania wału wykorbi-onego, 
kręconego przy pamocy urządzenia rozruchowego. Po• 
wi,ększenie prędkości obrotowej wału zwiększa moc iskry 
i w wyniku ułatwia zaskoczenie silnika. 

Olej rozcieńcza się benzyną z reguły po locie, włą• 
czając w tym celu autonrntyczny kurek do rozcie11cza
nia. 

Przeprowadzając rozcienczanie olej u opi1sanym sposo• 
bem należy uważać, ahy temperatura oleju nie przewyż· · 
szała 40° --:-- sor'C, ponieważ w przeciwnym wypadku 
większa ,część benzyny będzie ulatniać się i rozcie1'icze· 
nie okaże się niedostatecznym. 

Jedną z zasadniczych zalet rozrzedzania oleju ben• 
zyną stanowi obniżenie lep'kości prz-y rozruchu i uzy• 
skanie normalnej lepkości podczas pracy silnika. Jeżeli 
olej rnzrzedza się benzyną w ilości do 12%, to JUZ po 
45-50 minutach pracy silnika ·prawie cała benzyna 
wyparowuje z oleju i lepkość -oleju powraca do normy. 

Przy rozcieńczaniu olej u można popełnić dwa błędy: 
zbyt -wielkie lub niedostateczne r-oz.rzedzenie. 

W rezultacie zbyt wielkiego roz,cie11czenia olej staje 
się bard'Zo rzadkim, płynnym i łatwo ścieka ze wszyst
kich trących się detali silnika. Dlatego poszczególne czę• 
ści silnika nie są smarowane w dostatecznym stopniu, 
wskutek czego powiększa się ich zużycie i tworzą się 
zadry, które mogą być -przyczyną niezdolności silnika 
do dalszej pracy. Oprócz tego podczas postoju silnika 
o -chłodzeniu powietrznym zbytnio rozrzedzony alej prze• 
nika czasami do komór SiPalania dolnych cylindrów i do· 
rur ssących. Przy nagromadzeniu się większej ilości 
oleju w komorach spalania podczas zapuszczania si]. 
nika możliwe jest uderzenie hydrauliczne. 

Dla niedopuszczenia do uderzenia hydraulicznego na
leży ,przed rozruchem upewmc się, czy nie zebrał się 
olej w rurach ssących. W tym celu należy śmigło prz,e
kręcić ręcznie o 3 lub 4 pełne ohwty. Jeżeli dla obra
cania trzeba dużego wysiłiku, to należy wykręcić świece 
dolnych cylindrów i usunąć przez obracanie śmigłem 
nagromadzony ,tam olej. 

Zbyt wielkie :r;ozrz-edzanie olej u benzyną może rów
nież zajść podczas lotu na skutek nieszczelności specj al
nego kurka instalacji do rozrzedzani,a. Dlatego przy prze• 
glądach silnika podcza-s postojów zwrnca się szcz,ególną 
uwagę na szczelność kurka. 

Niedostateczne rozrzedzenie oleju benzyną prowadzi 
do uszkodzenia chłodnicy. Zwiększona lepkość ,oleju nie 
może zapewnić normalnej jego cyrkulacj·i przez rurki 
chłodnicy. Niedostaiteczne roz;rzedzenie jest skutkiem nie• 
prawidŁowego akreślenia wymaganego dodatku henzyny 
do zbyt gorącego olej u ( powyżej 50° C), albo jest skut• 
kiem przeciągającej się pracy silnika przy jego przy go• 
towywaniu do lotu. Trzeba wziąść pod uwagę, że pod
grzewanie silnika uruchomionego na ro;zciei1czonym oleju 
odbywa, si:ę w przeciągu pierwszych 2 -ć- 3 minut na 
1000 - 2000 obr/min. (silnik ASZ-82), po czym jecro 
obroty zwiększa się stopni1owo, bacząc na to, by silnik 
pracował równo (bez przerw). 

Podgrzewając silnik s-pecjalną uwagę zwraca się na 
ciśnienie olej u: j eżcli ciśn!·enie V: _ci~gu. 15 ;, ~O sekund 
nie osiąga 2 --:-- 3 kG/cm" lub Jezeh w1elkosc Jego prze. 
kracza ciśnienie maksymalne dopuszczalne (8 kG/cni 
dla sibiika ASZ-82) to silnik należy zatrzymać i wy. 
jaśnić przyczynę defektu. , 

Obrotv startowe daje się tylko w0 wczas gdy tempe
ratury gło,wi c cylindrów -osi.,1-gną 140°C a ciśnienie oleju 
ni-e przekroczy 8 kG/cm2, lub gdy temperatura płynu 
diłodzącerro wynosi 60-90uC. 

Na p::ic~ątku lotu i podczas próhy, gdy silnik pracuje 
na rozrzedzonym oleju, ciśnienie w głównym przewo
dzie może być niższe od normaln,cgo o O,S do 1,0 kg/cm2

• 

Po 20- 30 minutach lo-tu powraca ono całkowicie do 
normv. ')onieważ w ciągu tC'go cza:;:11 licnzyna prawie 

, , 1 1 . 1 
całkowicie wyparowuje. Prawidłowe rozrzec zeme _ o eju 
bc.11zyną zapev.-nia pracę ,-ilnika wc \\·sz, :-tkic:h warun
kach. 
Latwo ś<'.: prz f:'kręcania wału ,-.ilnika przell rozruchem 

nie rozwi:!zujc jcclnak wszystkich problcmÓ,\", dotyczą• 
cych rozruchu w okresie zimOW) 111. \'\l iadomo, że im 
n.iższa jest tempera lura otaczającego powietrza, tym trud
niej zapala się mieszanka w cylindrze silnika. Przy tem
peraturze poniżej -lO''C dosyć trudno je,-t uruchomić 
silnik bez wstępnego podgrzewania. Dla ułatwienia za. 
!'!kccze11 ia zimnego silnika stosuje się rozruch gazem. 
Polega on na tym, że podczas przekręcania wału ,n-kor
hioncgo doprowadza się do syelemu zasy$ania silnika 
benzynową gazoparową mieszankę ctrzymaną z lotnisko
wego przenośnego gazogeneratora. 

Grzałkę gazogeneratora rozpab sir zdaleka od samo
lotu (w odległości nie mniejszej niż 2.:5 m.). 

Doprowadziwszy ciśnienie w zbiorniku do 1,5-2,0 
kG/ cm2 , otwiera się zawór odcinający i zale,rn stożek 
grzałki benzyn.ą (wysokość 11ala11ej 11a dno stożka hrmy· 
ny nie powinna przewyższyć !J mm). Po zapaleniu palnika 
porlgrzewa się wężow11icę w ciągu 3-4 minut do tern• 
peratury 6OO-GSO"C, tj. do ciemno-czerwonego żarze
nia ilcl11ych jej zwojów .. Można uwal.aĆ. że generator 
j est gotowy do rozruchu, jeżeli gaz \\"~chodzi silnym 
strumieniem błękitllego koloru i zanika w po,\ictrzu. 
Po uruchomieniu podgrzewa się ,:ilnik 11a gazie przy 
500-600 obr/ min. Trzeha mieć 11a uwadze, że ot,rnreie 
przepustnicy wlotu powietrza do silnika ''" "·iększym 
stopniu niż to jest konieczne dla zapewnienia wyżej 
·wymienionych obrotów prowadzi do nagłPgo zubożenia 
mieszanki z towarzyszeniem zapłonów zwrolnyeh. cza• 
sami z wyrzucaniem płomienia. Czas pnrlgrzPwania sil
nika zależy od temperatury zp,n1rtrzncgo powietrza, co 
widoczne jest z podanej niżej tablicy. 

temperatura powietrza ·1 

zewnętrznego w °C. 

- JO 

15 

20 

25 

czas podgrzewania 

w minutach 

1,5 

2,0 

0,5 

1.5 

2.0 

2,5 
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Powiększenie ciiśnienia paliwa doprowad,zanego do 
wężownicy generatora uniemożliwia z,apuszczanie silni
ka z powo<lu zbyt bogatej mieszanki. W tych wypad
kach zapuszczanie silnika przerywa się i silnik przedmu
chnje, obracając w tym celu śmigło ręcznie do <tyłu 
o kilka obrotów i następnie wznawi•a się rozruch , zmniej
szając ciśnienie doprowadzonej do wężownicy h enzyny. 

Jeżeli temperatura zewnętrznego powietrz.a jest niższa, 
niż -20~C podgrzewanie silnika (ASZ-82) odbywa się 
w następujący sposób: nie .przerywając dopl'owadzania 
gazu do układu zasysającego silnika wyłącza s ię zapa
lanie i dopływ spręż-onego powietrza. Dźwignię gazu 
ustawia się przy tym w położeniu odp. 1400- 1500 
obr/min. i przetrzymuje się na <tych obrotach 5-6 se
kund. Następnie dźwignię gazu znów •przesuwa się w po
łożenie odp. 500-600 obr/ min. i włącza się zapłon. 
Po takim podgrzewaniu silnik przełącza się zwykle na 
zasilanie benzyną z układu benzynowego samolotu i dal
sze podgrzewanie przieprowadza zgodnie z odpowiednią 
irn,trukcj ą eksploatacyjną. Przy przestrzeganiu wskaza
nych prawideł można zapewnić udany rozruch si-hiika 
bez uprzedniego podgrzewania go przy temperaturze 
zewnętrznego powietrza do - 25uC. 

Niezawodno§ć rozruchu silnika lotniczego zależy rów
nież od należytego działania urządze11 rozruchowych sil
ni-ka. Na,przykład, .podczas rozruchu si<lnika w zimowych 
warunka"ch benzynowy silnik rozruchowy nie zaskakuje 
czasem z powodu zaoliwiania się świec. Przyczyną zaoli
wiania się elektrod jes,t najczęściej nadmiar oleju doda
wanego do benzyny silnika rozruchowego. 

Dla silnikó"\,\7' rozruchowych przy temperaturze zew
nętrznego powietrza od 0° do _5uc zawartość oleju 
w benzynie nie powinna przekraczać 2%:, a przy tem
peraturach poniżej -5° na·leży stosować czystą benzynę 
bez dodatku oleju. 

Nie wolno zapominać o możliwości z-amarzania wody 
zawartej w paliwie. Ponieważ nafta jest -bardziej hygro
skopijna niż benzyna, to przy temperaturze powietrza 
poniżej -5°C zdarzają się wypadku wyd~iefania z nafty 
wody w postaci kryształów (zama,rzanie wody). Prowa
dzi to do obmarz-ania siatki filtra paliwowego i przerwa
ni,a dopływu pali wa do pompy . s1ilnika. Oznaaką takiego 
zjawiska są raptowne wahania wskazówki manometru 
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ciśnienia paliwa i zmmeJszenie wydatku pompy, co 
z miejsca powo-duje spadek obrotów silnika. Praktyka 
eksploatacyjna · pokazał-a, że dla za,pewrnienia normalnej 
pracy silnika przy temperaturze -10°C i niżej koniecz
nym jest co godzinę sprawdzać etan filtrów niskiego 
ciśnienia, oczyszczając siatki z wilg.oci. Dla zabezpie
e,-zenia się przed tym defektem poleca się w okresie zi
mowym przy t emperaturze -5° i niżej co każde 5-10 
dni pobierać z systemu paliwowego samolotów, cystern 
tankujących i magazynów próbki paliwa do analizy na 
zawartość wilgoci i w wypadku jej wykrycia zmieniać 

paliwo. 

J eżeli w zespole silnikowym samolotu z rozrusznikiem 
elektryczn ym Z'hajdują się akumulatory, to dla, zapobie
żenia zamarzaniu elektrolitu i związanego z tym uszkodze
nia akumulatora przy niskich temperaturach powietrza 
koniecznym jest w odpowiednim cza,sie przygotować aku
mulatory do eksploatacji zimowej. 

Do nastania mrozów, w końcu kolejnego doładowa
nia akumulatorów, gdy gęstość elektrolitu sięga 1,285, 
z każdej celi należy · odlać część elektrolitu i dopełnić 
je roztworem o gęstości 1,40. 

Dla przemieszania elektrolitu ładuje się akumulator 
dalej prądem drugiego stopnia w ciągu 30 minut.*) 
Na•!:•tępnie mierzy się gę,stość elektrolitu i, <loprowad:za 
ją ostatecznie do 1,30. Przy tempernturze ,poniżej --40uC 
gęstość elektrolitu powinna wynosić 1.32. Nie należy 
powiększać gęstości elektrolitu powyżej 1,32. 

Z ch,vilę, nastania ciepłej pogody :koncentrację elektro
litu baterii ,osła,bia się tak, aby jego gęstość wynosiła 
1,285. . 

Warunki zimowej eksploatacji zespołu silnikowego wy
magają od lataj ącego i technicmego personelu ścisłego 
i bezwzględnego wykonywania wszystkich wskazówek 
i instrukcji określających specjalne właściwości eks
ploatacji mate-rial.owej podicza,s zimy. Pmwidłowa eks
ploatacja i staranny dozór maiteriało-wej .strony zabez
pieczą przed wypadkami ,i zwiększą ,pewność pracy zespołu 
silnikowego i samolotu · jako całości. 

*) Prądem o niższym natężeniu przewidzianym w in
strukcji ładowania danego akumulatora. (Przyp. red.) 

Wprowadzaiqc zdobycze nauki do praktyki 

, . 
przyspieszymy wykonanie 

PI a n u sześcioletniego 
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Uv,agi o projel<towani~ spawanych zbiornHlów paliwowych 

· . W artykule rnmieszczonym w numerze 2 z 1950 r. 
·,,Techniki Lotniczej" starałem się ws:ka;zać pewne za
gadnienia z ja kim i styka się konstruktor samolotu w cza
sie pro}ekto,wania i1nstalacji paliwowej. Obecnie pra
gnę zająć się bliżej głównym elementem instalacji pa
liwowej to jes-t zbiorni~iem paliwowym. Podo·bnie jak 
artykuł poprzedni - tak i ta praca zajmować się bę
dzie us-tr9jami ortodoksyjnymi, łatwymi d'O wykonania 
w małym warsztacie remontowym, przewidzianymi za
sadniczo do niedużych samolotów. Wydaje się autorowi, 
że taki podkład metodyczny umożli,vi. zainteresowanemu 
tymi sprawami Czytelnikowi srrm.odzielne poszukiwanie 
w literaturze technicznej i wyłapywanie interesujących 

danych, informacji i wiadomości o sprzęcie stosowanym 
na nowoczesnych dużych samolotach. 

ZBIORNIKI SPAWANE 

Jak wspominaliśmy poprzednio (Nr 2 z 1950 r.) naj
. korzystniejszymi pod względem wypełnienia komory 
, zbiornikowej są zbiorniki integralne oraz zbiorniki ela
styczne. Pierwsze z nich są możEwe do zastosowania 
'właściwie jedynie w konstru:kc j ach metalowych i wyma
: gają specjalnych środków uszczelniających oraz bardzo 
starannego wykonania (szwy nito.wane mocno-szczelne). 

''. Drugie zaś wymagają szeroko rozbudowanego aparatu 
: produkcyjnego (s-ztuczne tworzywa na ,tkaniny i środki 
, impregnacyjne). W obecnych przeto naszych możli-
wościa{;h zaliozyć musimy je do przyszłości. 

W konstrukcjach samolotów musimy więc zadowolić 
. się mniej korzystnymi . zbiornikami metalowymi, moc<J
. wanymi wewnątrz ustrojów pracujących kadłuba lub 
·. skrzydła samolotu. Stosuje się przy tym bądź blachę <lu-
• ralową, bądź aluminiową. Ze względu na trudności na
potykane przy stosowa1niu nitowanych zbiorników clura
lowych (żmudne ni,towanie szczelne, stosowanie przckła-

<lek dla zwieb:zeni,a ::zczelnofri. lnak JH' \\tlo;ci zad10wa
nia wyrnaga

0

nych \\·arunkó\,. sz.czc-1110;1- i i w, trz\ małośc i 
przy drganiach komtrukcj i i I p. ) , Z\\" :1ż ~ ,rszy, że alumi
nium daje się spa,rnć oraz bardzo łatwo daje się for
mować przez tłoczenie, klqnnic i I. p. Elusuje się za
zwyczaJ spawane zbiorniki niu111iniu\\C i t~mi chcę się 
bliżej zająć. 

Do wykonania zbiornik:;\\. a]urni11i11\r:,ch spa\ramch 
używa się miękkiej lub p1;łt\rnrd,•j Llad1~ ;:duminiu11 ej 
grubo śc i 1 - 2 mm. 

Jednym z pochla\\'o\·,~ eh \\"arunk1J11" \ryma3"anych od 
zbiorników jc5t za;;:ada b, zbiornik przy polrzclnwj po
Jernnosc1 oraz \1"yslarcz,1j ,,!('ej w~ lrz, mału;ci posiadał 

jak najnrnicj Ezy ciężar. \\, JH ł11ien il' !:'~,i "a runku za
leży od możliwo;ci zaliud111\a11ia zLi<>rnika \\ 1,rzl.'zna
czonej przestrzeni kolllory zlii()rn ik.,\1 ,,j. C,,,imctrn·znic 
najkorzystniejszy b yłln- zhiurnik 1,- bztakic kuli. jed
nakże w hudcnrie sa11wlui1':11 pt>"l,l<'. taka rzadko znajduj!.' 
zastosowan ie fzliiornik k1tl1,\\\ l,,ł u1.\t1· np. w nie
mieckim pumocnicz_11n ": :irl:1\1 \ 111 "il11iku rakidu1rrm I, 
Chętnie stcscrn Hl1_\ m k,-zt:d l1'1:1 j L'"l n lin,kr koło\1 r. ze 
względ u 11a pru,0 l:1 l1ut1,;1, '.'· Lit \1 r· ''"' k,111aniP i ,rrg"dnc 
zumcco w:rn;c_ i\ a_lur•:l·i1·j _j! ·rl11,1ki:e. ZC' ,,·zgl::du na 
„u1Hchalli e'· prnj :·kt(1\\,'t1t·,'.2: ,1 :-an1,,!11l11. zi,iurnik rnu,i 
prz) hicrnć k;:z tail \ ą_1 :1 ;L, j :_u ·:' z prz1·z;1au1,1H·go na jqiu 
pomieszczenie cicmcntu L-,11.<ruk1·ji ,._rn ,1il1,lu, Jll"z,· ez1m 
-,;e wz2;icclu na jak naj\\ i,:k,,zt' ,, , pdnif'11ie k,1111orY zhior
niko,\~ / eta110,~i on · \\ l~·d1 z,n-li i:·j,:.z,111,! kupi\,' ·bztaltu 
knm-lrukcji. Db UZ\~Lrn ia l\i\·bi(·j łall',o;ci ,nkona· 
nia zasa cLiiczo zhiorn ik L,Li li1:d1.i1· n·,,, llicż C\ lindrl'lll 
o podEtav;ach profil u1,_1 cll . :~,; ns. 1 pokaza;10 przy
kłady takich zbiornikCm . 1ą·z: lP.-,n s;:kic la przedsta
wia cylindr: czny zbiornik sp:l\\ an y o pochla wie koło
wej, za~ szkic lb -- ,:ii iornik ,-p:n,uny c,lindrycznr 
o p od::tawie prof ilo\,·tj. .hk ,,-idać na n ~unku zbiornik 
.:aki składa sir z di,·óch ,n tłol'Z1111, di. · \rypukłych den 
o kształcie koła, eli!J"> lub d,,\, 11l1wgo profilu oraz 
z płaszcza z11 in irtegu z ar J... u:c<za Lilu cli\·. 

J 
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a. 

!1 

/,'/ 
/l 

1! 1/,·· 

b. 

TL-34/50-R I 

Rys. 1. 

Dla zwiększenia sztywności bla.chy płaszcza, są wyko
nywane na jej obwodzie wytłoczenia rowkowe. wgłę
bione lub wypukłe t. zw. ,,zygi", przedstawione na 
rys. 2. Wymiary najczęściej stosowanych wytłoczeń są 
zebrane w Tablicy Nr 1. 

mzzz:,~Lz,;+,l' · ----~zzzz,z, 
2/'Y- · '7 / /Zt_:__ · r2 

. TL·J4/S0 · R2 

Rys. 2. 

Tablica 1 

I 2 I 3 4 6 8 I 10 
•-------

Głębokość t 

12,5 I 4 5 8 10 12 
-·---. I -

1,5 i 2 2,5 3 4 4 
-------- ------ -------.------

L 1) Najwięk
Sr.}J w~miar 

Grubość 
blach9 s 

13 15 18 21 J 24 27 

-;; 1~-~-! 1,5 2 !_2_1_2_1 
1) Największy wymiar L odpowiada średnicy rolki 

wytłacr:ającej 80 mm. 

b. 

TL -J-1/50 -RJ 

Rys. 3. 

Przygotowanie blach do spawania wymaga odpowied
niego wygięcia krawędzi: Pozwa1la to na najwła,ściwszy 
sposób spawania, polegający na wytwananiu szwu spa
wanego bez uiycia dodatkowego materiału np. drutu, 
lecz jedynie pn:ez stopienie wspomnianych wygięć. Przy-

kład takiego wykonania przedstawiony jest na rys. 3, 
gdzie szkic 3a pokazuje wygięte blachy przed spawa
niem, zaś szkic 3b - blachy po spawaniu z gotową 
spoiną. Ze względu na żnacme wi-chro'Yanie się blach 
\vystępuj ące w czasie spawania t. zw. ,,rzucanie" często 
s,tosuje się konstrukcję pokazaną na rY~- 4. · 

Rys. 4. 

Znormalizowane wymiary . rowka dodaitkowego· podaje 
tablica 2. 

Tablica 2 

a 3,8 3,9 4,9 5,6 6,3 8,0 8,0. 
------[------- . . . . . ~-

b 0,5 0,5 1,0 1,0 1,0 1,0 1,0 
-----1--- - -- - - - ------ ---

t 0,5 0,5 0,5 0,5 0,6 0,5 0,5 
- ----- - - - ----------- --- ---

2,0 2,0 2,5 3,0 3,5 4,0 4,0 
------ ------ ., ______ -- ---- . --

1,6 1,6 I 2,0 I 2,0 2,0 
1 

3,5 I 3,5 

Zbiorniki paliwowe o pojeinn:ości większej ja'k J 50 
litrów powinny posiadać przegrody wewnętrzne, które 
zapobiegają zbytniemu rozkołysaniu się paliwa np. 
w przypadku lotu w burzliwej atmosferze, Pn::egrod y 
takie powinny posia,dać szereg otworów; poprzez które 
paliwo może przy normalnym pobieraniu swobodnie prze
chodzić. Na rys. 5 wskazane są dwa przykłady moco
wania takich przegród do blachy płaszc1:a zbiornika. 
W przypadku Sa należy dla zapewnienia szczelności ob
spawać łby nitów mocujących przegrodę. Nity muszą 
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Tt-34/S0-RS 

Rys. 5. 

być w tym przypadku aluminiowe. Przegrody zbiorni
kowe mają zazwyczaj wgłębienia rowkowe wzd.łuż obwo
du zapewniające -swobod.ę odkształcania się tak jak to 
omówiono przy rozpatrywaniu rys. 4. 

SPAWANE KOŃCÓWKI ZBIORNIKOWE 

Dla przyłączenia przewodów oraz umocowania przy
rządów i urządzeń, które muszą być umieszcz-one w zhior
niku, na zbiorniku paliwowym umocowuje się w płasz
czu lub w dnach zbiorników końcówki. Ko-ńcówki takie 
najl~piej jest przyspawać, ponieważ wówczas odpada 
konieczność uszczelniania takiego połączenia, co z re
guły jest potrzebne dla połączeń nitowanych. Koi1cówki 
przeznacwne do spawani.a wykonuje ·się ze stopów alu
miniowo-magnezo,wo-krzemowych (np. pantal), które po
siadając dohrą spawalność :mają inne cechy ·zbliżone do 
duralu. Na rys. 6 przedstawiono kilka rodzajów t-ego 
typu końcó,wek, pr.zy czym ze względu na wygod.ę obsa
dzenia w otworze w zbio-rniku oraz łatwość wykonania 
spoiny najkorzystniejszą jest końcówka pokazana na 
Ezkicu 6a. W skazane końcówki pozwalają na bezpo
średnie lub pośrednie dołączenie przewodów rurowych 
lub giętkich instalacji paliwowej samolotu. 

b 

C 

TL ·J4/S0-R5 

Rys. 6. 

Tak ja1k i w poprzednich przypadkach należy prze
widzieć wgłębienie rowkowe współosiowe z koócówką. 

Dla moco,wania wszys,tkich większych przyrządów oraz 
urząd:ze11 jak np. nadajnik paliwomierza elektrycznego, 
zbiornikowa elektryczna pompa paliwowa, mi~ka prze
ciiwrozbryzgowa, głowica specjalna dla grupy ko1'icówek 
itp., które posiadają kołnierze z otworami dla pr-zykrę
cania na wkręty - stosuje się spawane końcówki poka
_z·ane na rys. 7, które po-siadają odpowiednio rozstawione 
otwory . gwintowane. 

"'</j Q, ,,,m, :.9:w--.=-----+-· -r-'-'-1?;_,__,_.~~,j'.ZZZ 72 zzJJ 
~ -ą7 TL·34/S0-R7 

Rys. 7. 

ZAMOCOWANIE ZBIORNIKÓW 

Zbirnniki paliwowe muszą być szty_wno m~ocowane 
do konstrukcji płatowca dla zapewniema pra\~1-dłowe~~• 
nieruchomego ,osadzenia zbiornika we wszelkie? m~zh
wych fazach lotu. Rozmaite sposoby mocowama zb1-~r
ników przedstawia rys. 8. Zbiornik pokazany na _szkicu 
8a opiera się na żebrze podpierającym o przekroju np. 

C. 

TL- 34/50- P.S 

Rys. 8. 

w kształcie litery Q (omega). Zbiornik ten je l ,lo
ciśnięty do żebra za pomocą belki np. o pr2v'..1-)ju 
w kształcie litery C i wygiętej odpowiednio do profilu 
zbiornika. BeLkę dociska się do żebra z.a porno-cą śrub 

zamocowanych ,przegubowo w żebrze oraz nakrętek przy• 
trzymującyh.· Przegubowe zamocowanie śrub pozwala na 
prawidłowe dopasowanie zbiornika do żebra i belki przy 
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dociąganiu. Szikic 8b przedstawia zbiornik, który opie
ra si ę na odpowiednio ukształtowanym żebrze, na>tomiast 
dociągnięty jest do żehra przy pomocy mGtalowego p 3.•s:1 
o regulo,wanej długości. Szki,c Be różni się -od p oprzed
niego tylko formą żehra podpierającego, które niekiedy 
P,:Jzoseta je jedynie w postaci szczątkowej, w naroża ch 
zbiornika. Wn::•szcie ,szkic Bd p okarnje odrębny sposób 
zamocowania zbi ornika, który jest j edynie z,awieszony 
na pasach, od dołu i od góry. Układ taki zapewnia ró~
nież całkowicie sztywne •osa-dzenie zbiornika. 

Sposób umiejscowienia pasa na płaszczu zbiornika 
ilustruje rys. 9, na którym widać, że przytrzymujący pas 

TL-J4/S0-R9 

Rys. 9. 

metalowy (stalowy lub duralowy) jest osadzony p01mę
dzy dwoma wypukłymi wytłoczeniami rowkowymi 
(,,zygami"). Pod pas ten jest wsadzona, przyklejona 
lub przyszyta podkładka z filcu lub miękkiej gumy. 
Podkładka ta, wystając po bokach na zewnątrz pasa 
metalowego, chroni dzięki swej większej szerokości 
płaszcz zbiornika od uszkodze11 jakie mógłby spowodo
wać metalo"vy p:is przytrzymujący w czasie drga1i wy
stępujących w s-amolocie. 

Na rys. JO przedstawiono kilka rozwiązań konstruk
cyjnych ściągaczy do pa,só-w mocujących zbiorniki. 

· Wszystkie te ściągacze pozwalają na zluzowanie względ
nie ściągnięcie pasa bez rozłączani.a go, co w razie po
trzeby wyjęcia zbiornika lub poprawienia jego osadze
nia znacznie ułatwia zadanie. ściągacz pokazany na 
szki·cu J Oa składa się z trzpienia ś,rubowego z naciętymi 
gwintami lewym i prawym oraz dwóch nakrętek z od
powiednio lewym i prawym gwintem, które swymi częś
ciami cylindrycznymi os1dzone s-ą w obejmach utwo
rzonych z blachy znitowanej z pas1mi przytrzymującymi 
zbiornik. W celu zabezpieczenia podkładek, pod sa
mym ściągaczem umieszczony jest p1sek blachy znito
wany z jednym końcem pasa. Gwint lewy zarówno 
na trzpieniu, jak i na nakrętce jest ,oznaczony przez pro
ste moletowanie. Przekręcanie trzpienia powoduje roz-

Skrzynka 

Układając na początku tego roku program prac i prze
widywane zapołrzebowanie miejsca dla każdego z dzia
łów w p oszczególnych numerach „Techniki Lotniczej" 
Zespół Redakcyjny oszacował też - odpowiedni,o do 
swoich założd1 i zamierzeń - wielkość no•wego w na
szym piśmie działu „Skrzynki Technicznej " oraz prze
widział dla niej odpowiednią ilość miejsca. 

Przypuszczaliśmy - naturalnie - ż-e taka „nowość" 
w naszym piśmie nie odrazu ,.chwyci" i liczyliśmy się 
z tym, że dopiero z -biegiem czasu Skrzynka Techniczna 

b 

C 

TL· J4/S0-R 70 

Rys. 10. 

suwanie względnie ściąganie pasa. Przykład pokazany 
na szkicu J Ob posiada jedynie gwint prawy i to za
równo na trzpieniu, jak i na nakrętce. Zamiast drugiej 
nakrętki zastosowano podobną do n i-ej prowadnicę, na 
której opiera się łeb trzpienia. Rozwiązanie przedsta
wione na szkicu ]Oe pos:,ad.a odmienne zamccowanie prze
gub owych nakrętek, mianowicie cylindrycznego kształtu 
nakrętki z,1stosowano podobną prowaclni,cę do niej, na 
odpowiednio wygięte zako11czenia pasów mocujących, 
przy czym ginazda te są wzmocnione przyspawanymi że
brami. Sam trzpie{1 jest podobny do ;pokazanego na 
sz:kicu 1 Ob. 

ZAKOŃCZENIE 

Przeds,tawione powyżej przykłady rozwiązań nie wy
czerpują - rz ecz jasna - całości zagadnienia. Mają 
b yć one jedynie - zgodnie z zapowiedzią we ws,tępie 
niniejszego artykułu - zasadniczym materiałem infor
ma ycj n ym dla interesujących się konstrukcją instalacji 
paliwowej Czytelników. 

O tym czy tę rolę we właściwy sposób artykuł niniej
szy spełnia chcielibyśmy usłyszeć zdanie naszych Czy
telników. 

Mgr. inż. Stanisław Madeyski 

techniczna 

,,Techniki Lo,tniczej" - mówiąc stylem dziennikarskim
rozkręci się. 

Liczyliśmy, Że tą drogą nawiąźemy bliższy ·kontakt 
z naszymi czytelnikami, dowiemy się jakie tematy chcie
liby poruszyć, czy lepiej naświetlić. Chcielibyśmy aby 
łamy Skrzynki Technicznej stały się wolną trybuną, na 
której moglibyśmy omawiać sprawy . interesujące ogół 

czytelników, wyjaśniać ewentualne niejasności w wydru
kowanych artykułach, służyć radą i pomocą techniczną 
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Kolegom o słabszym przygotowaniu technicznym: tech
n~kom i studento1n. 

Chcielibyśmy wreszcie dać możność racjonalizatorom 
lotniczym zasięgnąć fachowej, bezstronnej i dostoso
wanej do wie<lzy pytającego odpowiedzi. 

Jednak musimy s,twi-erchić, że oddźwięk Czytelników 
jest jeszcze nara2ie mniejszy od przewidywanego przez 
Redakcję. Jest . dla nas rzeczą zrozumiałą, że przeła
manie się wewnętr:me i zmuszenie do wzięcia za pióro 
by s:kimować do na,s interesujące ogół pytanie lub aby 
podzielić się swoimi s,pos,trzeżeniami u wielu z naszych 
przyszłych korespondeniów jeszcze nie nas~ąpiło i znaj
dują się o.ni dotychcz,as w fazie przygo-towawczej. Spo
dziewamy się jednocześnie, że •obecnie już zapadło u nich 
postanowienie i, .. nie doczytując tego do ko11ca ... za
czynają pisać. 

Czekamy na Wasze listy! 

Mgr inż. STEFAN SULIKOWSKI 

X 
Zgodnie z jednonumerową tradycją Skrzynka Tech-

. · , : ' a- 1,,·a.,,onv p··zez r:as hł;,d w po n1,czna za1111erza 01110w ,c z 1 , - , • _ • • 

przednim numerze „Techni,ki L~t.1:ic:.rej" (::--.;r 1 z r. !950). 
Na str. 10 t eo-o zcszy,u znale.rlismy błędny podpis pod 

t, . k 'L • 
rysunkiem. Otó2i z:1mias,t unueszc:;rnncgo o ·resienia 
_ Schem:it zapłonu przy p onwcy świe·cy wtryskowej we
dług pate·ntu inż. W. N arkici,;icza", któr; dol yczy umiesz
czor:ego dalcJ· r)·s. 2, powinno być: ,,½'pływ =padku ciś-

d 1 I '. 
0 'j 'L " nienia w 1':o·morze qnlania na sp.1 -E,~ enta1p.1 w si nu.u . 

Ponieważ -w archiwum red3kcyjnym przechmrnjemy 
skrzętnie rękopisy oraz wszell<ie korekt~·,_ z ,P:zykrością 
stwierdziliśmy, że p:1dliśmy ofiar~ zło:liwosc1 przysło
wiowego „chochEka drulnrski ego'·, ktory bardzo ~ta. 
rannym 1 uważnym pracownikom drukarni Ludowej 
Spółdzielni Wydawniczej po•trafił j c<lna~ sp!atać figia. 

Mgr inż. Stanisław Madeyski 

Wystawa aparatury naukowo - badawcze i 
w PolitechnL,;e Warszawskiej 

W auli Politechniki Warszawskiej została otvvorzona 
na okres blisko trzymiesięczny „Wystawa Aparatury 
Naukowo-Badawczej". Stanowi ona jeden z fragmen
tów planowych przygotowań od realizacji planu sześci,o

letniego. U zys.Kanie wysokich rezultatów przew idzia
nych w ostatnich jego latach jest bowiem uwarunko~ 
wane utworzeniem szeregu komórek przemysłowych, ba
dawczych i szkoleniowych zaopatrzonych we współczesny 
kompletny sprzęt, już w pierwszym okresie planu. 

Rozrost i podział tych komórek w oparem o własną 

produkcję sprzętu i o nowe kadry fachowców pozwoli 
na uzyskanie wymaganego przez pian po,tencjału naszego 
życia gospodarczego. 

Dla Polski, kraju ogołoconego doszczętnie przez woj
nę, zapotrzebowanie na sprzęt jest bardzo różnorodne 
i bardzo duże. 

Są dwie możliwości pokrycia tego zapotrzebowania: 
przez własną produkcję i przez import. 

Przegląd tych możliwości dla planujących 1 mwestu
jących dają przede wszystkim doroczne ,,:Vliędzynarodowe 

Targi Poznańskie". Wychodząc jednak ze słusznego za
łożeni,a, że trudno jest powziąć decyzję o zakupieniu, 
czy wyprodukowaniu skomplikowanego zazwyczaj apa
ratu w atmosferze zwiedzanych masowo „Targów Poz
nańskich", utworzono z części eksponatów przysłanych 
na Targi wystawę obejmującą tylko wąski i specjalny 
dział „Aparatury Naukowo-Badawczej". 

Przez zorganizowanie fachowej informacji. co do za
sad działani,a poszczególnych przyrządów, jak i co do 
możliwości ich nabycia stworzono możliwie najlepsze 
warunki do zapoznania wszystkich zainteresowanych 
z aparaturą nauko~'/o-badawczą. 

Wystawa podzielona jest na zas,3.d,nicze działy: Mecha
nika, Fizyka, Chemia fizyczna, Chemia, Meteorologia 
i Elektrotechnika. 

Każdy dział obejmuje kilkadziesiąt do kilkuset apa• 
ratów i przyrządów najnowszej konstrukcji. 

Nie mogąc scharakteryzować, ,robec braku m1eisca, 
poszczególnych przyrządów można ogólnie st,rierdzić co• 
raz częstsze zastoso,rnnie przyrządó"· optycznych i elek
trycznych do pomiaru najróżnorodniejszych ,dasności. 

Przyrządów mających zasto::.o,rnn ie bezpo§red:iio 
w lotnictwie wys,awa nie obejmuje, natomiast szereg 
p.rzyrządÓ\v i urządzeń "T:'.a,rionych należy do p, dsta
wowego wyposażen;a wytwórni, czy też pracowni badaw• 
czych sprzętu lotniczego. 

Wystawione przyrządy i aparaty są "-~ kona:1c w kraju 
lub pochodzą z importu. 

Odnośnie aparatury krajowej, to c'.1oci:iż wysta,rn nie 
odzwierciedla nio;tcty dokładnie obccmch 1iasn ch coraz 
wzrastających możl:wości proclukcyjny;·h, 111 r,i..?;a jednak 
stwierdzić już na podsta,,-ic chponatCJ\\- sta\ i wielo
kierunkowy rozwój produkcji przyrqcl(n\". ObJk p~zy
rządów produkowanych już scnjnic, jak np. mikrosko
py, widzimy cały szereg protot~ pów opracmranych i wy• 
konanych przez pJszczcgólnc Instytuty :\'aukowe, a b~
dących wzorami dla dalszej seryjnej produkcji. 

Większość przyrządów importowanYc~1. to nowoGes:ic 
wyroby radzieckie - "·yroby kraju, któ;y n::ijwięcej po· 
maga nam w zaopa,~rzeniu w p\erwszym trudnnn okre-
sie organizacji życia gospodarczego. · · 
Kas,tępne miejsce zajmują "-ysc kicj kla3y przyrządy 

produkcji Niemieckiej Republiki D~mokratycznej, przy· 
rządy czeskie, węgierskie i rumuiiskie. 

Reasumując wrażenia z wysta\\-y dochodzimy do 
wnio_sk~, że pełni ona dobrze swoje zadanie będąc na· 
tchmemem dh konstruktorów sprzętu kraj owego i pia· 
stycznym przeglądem obecnych możliwości importowych. 
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-·····, - ł~ o w· oś c i t e c h n i cz n e 

. SAMOLOTO-śMIGŁOWCE 

Kierunki rozwojowe lo•tniotwa są do.ść wyraźne: po
wstają samoloty · o stale wzrnstającym obciąż,e-niu po
wierzchni nośnej uzyskujące coraz większe prędlw-ści lo
tu. Konsekwencją tego jes.t powiększ:anie prędko,ści star
tu i lądowania, co z kolei wymaga ,coraz b11rdziej rozbu
dowanych urządzeń naziemnych - bardzo zresztą kosz-
to'Wnych. , • . •. . 

Mimo olbrzymiego postępu technicznego b-ezpieczeń
~wo ruchu lotniczego nie wzrasta w zadawalaj ący spo
sob. · Samolot ma tę cechę, odróżniającą go od innych 
śr-odków lo:komcji, że_ duża prędkość jest rękojmią hez
piecz,eństwa. W razie trudnych warunków a,tmosferycz
nych np. zła widoczność, w razie niepra'Widł-owości 
działania mechanizmów samochód, kolej czy statek mo
gą zwolnić biegu lub też zupełnie się zatrzymać. Pilot 
samolotu natomiast w przypa-d:ku zmniejszenia widocz
n.ości, czy też defektu silnika musi _,utrzymywać znaczną 
prędkość i nie zawsze są warunki na pomyślne dopr·o
wadzeni~ tej prędkości . do zera tj. na_ udane przymusowe 
lą~owame. · · 

W zmagający się rozwój śmigł-owców (helikopterów) 
świadczy o wielkich zaletach i o potrzebie tego typu 
aerodyny. Główna ich cecha to zd,olność do wykony
wania sit-artów i ląd,owań w miejscu lub też na bardzo 
małej przestrzeni, a także możliwość unoszenia się i za
trzymywania w miejscu, natomiast śmigłowce nie na
dają się do osiągania dużych prędkośd . przelotowych. 
Trudności w sterowaniu i stateczno-ści ·są stopniowo o;pa-
nowywane. · 

Ponieważ cechy samolotu i śmigło-wca są . prz,eciw
stawne więc połączenie ich w jeden wkład zapewniłoby 
wielkie z.ale-ty. _ Taki samoloto-·śmi:gł-owiec startowałby 
i lądował jak śmigłowiec wykorzystując do tego celu 
powierzchnie wirujące jako powierzchnie no-śne. Nato
miast na wysckości elementem dającym siłę n-o,śną sta
wałyby się skrzydła stałe przy czym obciąże-nie po
wierzchni mogłoby tu być o wiele większe niż przy ohec- , 
nych samolotach, gdzie jest ono z konieczności ograni
cz.one ze względu na konwencjonalne lądowanie. 

Rys. 1 przedstawia }edno z możliwych ;ci-związań samo
lot.o-śmigłowca. ' ;Rotory służą tu do wytwarzania siły 

· nośnej · {przy położ,eniu osi pionowym),- a po zmianie 
pł-aszczy:imy ich wirowania do uzyskania ciągu pomocni-- · 
czego, wspomagającego no,rmalnie umiesq;•czone silniki · 
odrzutowe. · 

Nie należy się łudzić, że •samoloto-śmigłowce będą 
w_ najbliższym czasie całkowicie opanowane. konstrukcyj
nie. Skonstruowanie takiej ·aerodyny będzie znacznie 
trudniejsze niż konwencjonalnego samolotu, czy też śmi
głowca. Wymagany będzie podwójny układ sterowa-· 
ni,a, a samo przejście Ż jednego rodzaju lotu w druo-i bę
dzie przedstawiało s-pore ·trudności ze względu n~ ko
nieczność płynnego przejścia .·z pracy rotorów na dzia- · 
łanie stałej powierzchni nośnej. Piasty rotorów i me
chanizmy zapewniające sterowanie i stateczność, a także 
przejście na autorotację w razie uszkodzenia silników 
będą bardzo skomplikowane, cięż:kie, ,a takż~ kosztowne. 
Będą istniały problemy wyważenia, •drgań, niezawod-
ności działania całego układu itp. · 

Toteż dufo czas.:.! .musi upłynąć :zanim samoloto-śmi- · 
gł_ow-ce znajdą się w użytkowaniu posiadając odpo
.w1,~~i ładunek użyteczny i jednocześnie zadawalające 
os1ąg1. . 

Z drugiej strony idea samolotu uniwersalnego nie jest 
jedynie urojeniem. Już w roku 1937 wykonywały loty 
samolot przedstawiony na rys. 2. 

·. Górne skrzydło spełnia tu dwojaką rolę: może wiro
wać zachowując się jak rotor co po.zwala na start i lą
dowanie takie, jak to czynią śmigł-owce. Może być rów• 
nież zablokowane· spełniając ro-lę fikrzydła -stałego; prz~tl
stawiony samolot jest wtedy zwykłym .dwupłatem. Profit 
tego górnego skrzydła jest specjalny - mianowici~ kra
wędź natarda jest tak samo ukształtowana htk krawędź 
spływu ( czyli profil posiada pionową oś ,symetrii). 
Kształt taki nie jest korzystny ze względów aerodyna
micznych jednakże w tym ukła!-1:zie jest konieczny dla 
Z'apewni-enia poprawnej pracy skrzydła jako rotora. 
~ p • 
Q:}.°:J .• . Oj::- · 1 ,.,.. Q\"lC'J , ... f?~..o ~ ,.;.__ c {P ·:J R. L. 
SPRZ~żONY TURBINOWY ZESPÓŁ · NAP~DOWY 

O MOCY 5500. KM 

Najnowocześniejszym z · pośród ostatnio zbudowanych 
na zachodzie silników turbin.owo-śmigłowych jest silnik 

1 Allison T-40-4. Odznacza się on szczególnie małą po
wierzchnią czołową, niewielkim ciężarem · oraz bardzo . 
niskim, jednostkowym zużyciem paliwa. 
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Zespół napędowy zaopatrzony w dwa przeciwbieżne 

śmigła posiada . dwa silniki turbinowe o mocy 2550 KM 
na wale plus 360 kG ciągu, połączone ze wspólną prze
kładnią. Każdy z nich posiada niezależne sterowanie 
i może pracować samodzielnie przy zatrzymanym dru
gim silniku. 

przekładnią w karterze reduktora zamocowane są do 

jego tylnej ściany. . . 
W związku z samoczynnym urząd·zemem dostosowują• 

cym sikok śmigła do _mocy rozwija·nej ~rzez silnik i od
powiadającym jej obrotom -.- re~ula?J~ ~ocy od~ywa 
się za pośrednictwem tylko 1edneJ dzw1gn1 „gazu na 

. Sprę:arka silnika turbinowego jest typu osiowego 
o 17 stopniach i wyróżnia się niezwykle małą średnicą -
rzędu 350 mm; jej spq!Ż wynosi 6,3:1. 

' każdy zespół. . . . , . 
Trójłcpatkowe śmigła przec1wb1ezne o s~edmcy około 

· ściany kanału wlotowego ogrzewane są powietrzem 
upuszczonym za jednym ze środkowych stopni: ma to 
na celu zapobieżenie obladzaniu w locie oraz częsc10·we 
chłodzenie sprężonego powietrza między stopniami dla 
podwyższenia &prawności cieplnej spr~arki. Inne upu
sty piiędzystopniowe mogą być m. in. wyko•rzystane dla 
utrzymania wyższego ciśnienia w ·kabinie płatowca. 

Komory spalania w i,lości 8 są zbliżone konstrukcyj
nie do znanych komór Lucasa, długość ich jednak wy
nosi zaledwie około 450 mm. 

Turbina jest czterostopniowa, a to w celu uzyskania 
mo·żliwie najmniejszej średnicy. Wszystkie jej cztery 
wirniki związane są poprzez wał sprężarki z wałem 
napędowym. 

Aczkolwiek w istniejących publikacja,ch nie podano 
ilości o,brotów zespołu wiruj ą,cego, ·to- na podstawie roz
porządzalnych danych należy obroty. te ocenić na około 
22000 o,br/min. Byłaby to jeszcze nie spotykana wiel-

.. kość w jedno~i:kach •o tak dużej mocy. 
Napęd śmigła: silniki ipołącz,one są z przekładnią za 

pośrednictwem · trzykrotnie ułożyskowanych wałów zao
patrzonych w przeguby ,oraz sprzęgieł jednokietunilmwych 
umożliwiających zatrzymanie jednego z silników wcho
dzących w skład zespołu. System ten pozwala, wg da
nych amerykańskich, na znaczne ,obniżenie kosztów e:ks
ploatacji, a to ze względu na zmniejs.zenie zużycia paliwa 
oraz ilości godzin pracy poiszczególnych silników turbi
nowych, w stosunku do określonej ilości godzin wyla
tanych przez płatowiec. 

Reduktor . posiada przełożenie 15,75:1; część przeło
żenia ogólnego uzyskana jest w dwu.stopniowej prze
kładni planetarnej, reszta zaś - między koł-ami zęba
tymi wałów przegubowych, a wielkim kołem zębatym 
związanym z kołem centralnym pierwszej przekładni 
planetarnej. . 

Znamienną cechą zespołu napędowego T-40-4 jest fakt, 
że sam reduktor posiada niemal tak dużą ipowierzchnię 
czołową, jak obydwa silniki turbinowe razem wzięte, 
jego ciężar zaś wraz z wałami przegubowymi· stanowi 
około 503/o ciężaru całej jednostki napędowej. 
. Akcesoria silnikowe znajdują się na kadłubie sprę
żarki i są napędzane bezpośrednio z ?ilnika turbinowego, 
natomiast akcesoria płatowcowe. napędzane dodatkową 

4,5 m, mogą być przestawiane w chorągiewkę lub na 
skok ujemny. 

Dane liczb-owe zespołu: 
' 

moc maksymalna na wale śmigła 5100 KM 
dodatkowy ciąg . ( wskutek odrzutu gazów 

~.palin.) - . 720 kG 
ciężar całkowity ok. 1200 kG 
ciężar jed.nostkowy ok. 0,235 kG/KM na wale 

Dane silnika turbinov.rego: 

średnica 
długość 
ciężar 

i e.dnostkowe zużycie paliwa 
tylko moc na wale) ok~ 

510 mm. 
2100 mm 

320 kG 
(uwzgl. 

270 g/KM golz. 

Uwzględniając odrzut gazów spalinowych uzyskuje się 
przy prędkości np. 700 km/godz. dalszych ok. 1600 KM . 
Rzeczywisty ciężar jednostkowy wyniesie zatem ok. 
0J80 kG/KM, rozchód paliwa zaś. ok. 210 g/K...1\1 godz. 

L. P. 
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Nowe książki 
SZPOLSKIJ. ATOMNAJA FIZIKA, T. I. WWIEDIE
NIJE W ATOMNUJU FIZ/KU. WYDANIE DRUGIE 
523 STR. GOSUDARSTlVJL,;NNO/b' l½DATIBLSTWÓ 
TIECHNIKO - TIEORIETICZESKOJ LITJERATURY. 

. MOSKWA.1949. 
„Atomnaja Fizika" jest podręcznikiem dla wyższych 

uczelni. Zaimaczyć trzeba, że ujęcie tego przedmfotu 
w tak obs.zernym zakres,ie i to w .programie ramowym 
świadczy niezbicie o bardzo wysokim poz.iomie studióV.: 
w Związku Radzieckim. W o wszystkich innych kraj ach 
dział ten dostępny jest tylko nielicznym prac.ownikorn 
naukowym. Nakład podrę t'.znika wynosi 20.000 egzempla
rzy i .iest na wyczerpaniu. Dla porównania w a rto za

.znaczyć, że popularnie opr acowane oryginalne dzieła L onis 
de B1·og li'ego, czołowego fizyka fr?,ncuskiego, z wielkim 
trudem rozchodzą. się w 5.000 egzemplarzach. 

Pierwszy tom „Atomnoj F iziki" zawiera .szczegółowy 
wykład ~~ctod teoretycz_n~ch i do świadczalnych, stosowa
nyth v._ i:.zyce atomowe.i 1 stano,vi ,vstęp do dr ugiego to
mu, ktory do nas j esr,cze liie dotarł. 

Treść tomu I jesl; następująca: 
Rozdział I. Elektron, jego lndnnck i 1:iaDa. 

Zasługuje na uwagę ostatni p2,rag-raf texo rozdziału 
poświęt'.cny :rnasi.e elektro1:n i 1·0-zpatrzsriiu h:·, p otetycz
ne:j toż3arności całej m.asy ,eh:k trom.1 z jego „masą" elek
tromag·netyczną. Gdy dosta ,·c;; ·., rny p~wną ilość energii dla 
prz.v~ .. pie;,zenia ele!<trcnu, to część tej energii rnusi być 
JJCchłonięta prz3z tworzące się pole n1ag·n ety<: z,,1e. St ad 
olo:eśln ie „masy" elcktrou agnctyczn ej elekt ronu j a ko gr~
ui cy stosunku przyrostu en(.'rg-ii pela rnag-netycz.nego do 
przyrcstu pcłowy kwadratu ·prędkości elektronu. ( Masa 

· ta zależeć będzie od spos obu rozkładu ładu,-,ku elektrycz
mgo na samym elektronie.) Szpolskij p1·zytacza tu slyn
m~ cytatę 7. dzieła L enina „l',1:aterializm empiriokri
ticizm": 

„Materia znika, to znaczy że znika granica, do której 
znaliśmy mat,erię dotych czas" (polskie wydanie „Książka 
i Wiedza" 194,9, str . . 988) i dalej: ,,jakkolwiek „dziwne" 

by się wydawało, że elektron nie ma· żad:iej innej masy 
prócz elektromagnetycznej, j akkoiwiek niezwykle wydać 
.się może og-raniczeinie rnechaniczny<:h praw ruchu do jed-
nej tylko dziedziny zjawisk przyro,ly, wszystko to raz jesz

•cze potwierdza słuszność materializmu dialektycznego" 
(tamże, str. 28.9). 

Rozdział 2. A tomy i izotopy. 
Szczegółowy opis metod rozdziału izotopów -- metody 

dyfuzji mas, s1i sktrcgrafii, termodyfuzji, destylacji 
i reakcji chemicznych wymiany czą3tkowych. Naszym 
zdaniem braku.ie teorii i opisu rozc1zialu iz,otopów gazu 
metouą przepuszczania przez długie rury pod zmniej szo
nym ciśnieniem (metoda s tosowana na dużą skalę). 

Rozdział 3. Jądrowy skład atomu. 
Metody badania struktury atomu polegające na roz

proszen:u elektro·nów i cząstec~ek. 
Rozdział 4. Promienie Roentgena i ich zasf;osowanie do 

wyzna.czenia stałych atomowych. 
Opis dwóch rodzajów promieniowania roentgenowskie

go: widmo ciągłe powstające przy mniejszych wa.rtośc i ach 
energii i widmo z prąikami. Wyzm,.czenie liczby porząd
kowe.i atomu za pomocą pomiaru abs0rbc.ii promieniowa
nia. Wyznaczenie średniego „przekroju". elektronów 
z pomiaru rozproszenia promieniowania. U gięcie pro
mieni siatką krystaliczną,. Prawo Moseley'a. Wyzna-
czenie ładunku właściwego elektronu. 

nozdzial 5. Budowa atomu i fizyka klasyczna. 
Ten rozdział podzielony jest na dwa podrozdziały za

wierające niezbędne dla studiowa1n.ia fizyki atomowej, pod
stawy- mechaniki teoretycznej i elektromagnetyzmu. Dz.ięki 
temu' od czytelnika „Fizyki Atomowej" Szpolskiego nie 
są wymagane uprzednie i poważne studia tych przed
miotów. 
Rozdział 6. Pr '°nienio·wanie ciała absolutnie czarnego 

i .... ,Joteza kwantów energii. 
W rozdziale l __ 1 za.sługuje na specjalną uwagę czy

telnika paragr9/ poświęc001y tzw; ,,katastrofie ultrafioł-

kowe.i", która zmusiła fizykę klasyczną do przejścia na 
drogę mechaniki kwantów. 

Rozdział 7. Poziomy energetyczne atomów. 
. Opis modelu atomowego Bohra, doświadczeń Francka 
1 _H ertza. Wzbudzenie i promieniowanie atomów wzbu
dzonych. Wzór Plancka. 
Rozdział 8. Linie spektralne i poziomy energetyczne 

. atomu wodoru. 
Wzory Balmera, Paschena, Laymanna. Ogólna teoria 

Boh1·a. Autor wskazuje pewną niekonsekwentność teorii 
Bohra, którą uważać należy jako etap przejściowy od 
mechaniki klasyczne.i do mechamiki falowej. 

Rozdział 9. Kwanty świetlne. 

. Fl~ktua~.ia p-0la ś~ietlnego. Efekt fotoelektryczny 
1 _wz?r Einsteina. Garna granica ciągłego widma pro
nnem Ro?ntg_ena. Opis ciekawego doświadczenia uczo
nych radz1eck1ch A. Jo/fe i N. Dobronrawowa potwierdza
jącego k_orpuskularne własności światła. Doświadczenie 
8. Wawilo:i-va i p_om~ar fluktuacji światła widocznego. 
Rozproszeme prom1em Roentgena i efekt Comptona. Elek
trony cofnięcia. 

Rozdział 10. Fale i cząsteczk1:. 
\V poprzednim rozdzia,le wskazane było dwo-iste zacho

\Vani~ się promieniowania: falowe i k orpuskularne. W tym 
roz:fziale wprowadza się dwoista przyroda cząsteczek ma
ter;al?ych -;- s~ano~iąca ~ods~awę :mechaniki falowej. 
Doswiadczema f1zykow radzieckich Bibermana Suszkina 
i Fabr1!k~1,i ta opisa~e w rozdziale 10 stwierdzają, gdy 
na wet . ilos~ elektronow przechodząca przez szt'.zelinę dy
frakc:-.:.~n? .1est t~k . mała, że tylko jeden elektron może się 
zna:ezc _.1ed:1oczesm~ :ve wnętrzu przyrządu powstaje jed

nakze z.1aw1sko ug1ęc1a strumienia elektronów. A więc 
elektron nawet w liczbie pojedyńcze.i posiada pewne włas
ności falowe. Z mechaniką. falową związana jest ściśle 
,.zasada niewyznaczalności" Heisenberga, która na tere
nie filozof'.cznym posłużyła jako p1m),t wyjści owy dla szko
ły idealistycznej. Idealiści uważają tę zasadę jako sprzecz
ną z zasadą przyczynowości. T ym reakcyjnym zwolenni
k'?m . szkoły machistowskiej autor odpowiada słowami 
wielkiego uczonego francuskiego Langev in'a: ,,nie mo-
żemy przedstawiać świata międzyatomowego przez ekstra
polację naszej makroskopowej koncepcji ciała w stanie 
ru~hu._ Z faktu, że .przyroda nie daje dokładne.i odpo
w1edz1 na pytania dotycz~~ce ruchu czr1steczki, byłoby zbyt 
zuchwałym z naszej strony wywnioskować, że przyroda 
ni.e posiada determinizmu. Proście.i byłoby na to odpo
wiedzieć: p:,1tanie jest źle postawione, - mikrocząsteczki 
korpuskularne w przyrodzie nie istnieia." 

Rozdział 11. Równanie Schi·ócdingera. 
Autor podkreśla na początku brak ścisłego wyprowa

dzenia równania Schroedingera, którego słuszność potwier
dzona jest doświadczalnie: Następnie rozpatrywane są 
klasyczne zastosowania równania Schroeclingera. 

Lektura „Atomnoj Fiziki" jest nadzwyczaj łatwa. Autor 
zdołał połączyć w harmonijną cał,ość treść doświadczalną 
teoretyczną i filozoficzną tak, że czytelnik wyniesie bez
sprzecznie prawdziwe ·zamiłowanie do te.i, najważniejszej 
w chwili obecne.i, dziedziny fizyki. M. Ł. 

PROF. DR INŻ. NEYMAN-PILATOWA. ,,PŁYNNE 
PALIWA SILNIKOWE". WYD. PAŃSTWOWE WY
DAWNICTWA TECHNICZNE, WARSZAWA 1950 r. 
Książka prof. dr. inż. Neyman-Pilatowej w bardzo przej

rzysty sposób wprowadza czytelnika w zagadnienia doty
c~ące paliw ciekłych, zarówno samochodowych, jak i lo~ 
mczych. Autorka wysoce zrozumiale podaje w swej pra
cy stronę chemiczną, technologiczną, jak również bada
nia mechaniczne paliw pochodzących z uszlachetniania 
ropy naftowej, gazu ziemnego i pochodnych syntetycznych 
węgla. · 

W pierwsze.i części opisuje ona w podstawowy sposób 
stronę chemiczną węglowodorów wchodzących w skład ropy 

naftowej, podaje ich wzory strukturalne i nomenklaturę. 
Czyni to wyjątkowo prosto i łatwo tak, że nawet „nie-
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chemik" może to zrozumieć i z łatwością sob;e przyswo1c. 
W drugie.i części wprowadza nas w techno-logię u szla
chetniania ropy naftowe.i i gazu ziemnego podaiąc jedno
cze śnie wiele ciekawych schematów aparaturowych oma
wi8,..,vch procesów fi.zvko-chemi-cznvch . i r.hemicznych. 
Autorka, może niewłaściwie, używa od czasu do cza~u ter
miny z tak ·zw. ,,żargonu" fabrycznego, jak np. ,,refluko", 
niedostatecznie wyjaśniając, co one oznaczają. W tej 
cz-ęści ks iążki podaje również i własności fizvko-rhemicz
ne paliw stosowanych w silnikach samochodowych i lot
niczych, badania doświadczalne nad nimi, uszlachetnianie 
w celu zwiększ.enia frh przydatności. W trzeciei cz eści 
znaidujemy bardzo schematycznie podany opis kilku spo
sobów produkcji paliw syntetycznych, ich własności fi
zyko-chemicznych i zastosowania w różnego rodz a iu sil
nikach. Wraz z opisem procesów autorka podaje ich kal
ku 1ac,ię i 1·entowność. 

Jeśli chodzi o układ książki, jest on niestety trochę chao
tyczny i niezbvt dobrze pomyślany. Autorka powinna 
podać spis źródeł z .i a kich korzystała przy opraco,wy
waniu jej. 

Mimo tych drobnych usterek książka należy bezwzględnie 
do ważnych przyczynków w naszej li.tera:tur:,,e technicz
ne.i dotyczącej paliw ciekłych, tym bardzie.i, że jest to 
jedna ·z pierwszych prac opublikowanych po wo.ini e. Po
wini.an. z nią się za:,.najomić zarówno technik. inżynier
chemik pracujący w ,,nafciarstwie", jak i inżynier-me
chanik mający do czynienia z silnikami spalinowymi. 

w. ff. 

W. !. PA WLOW. - Kurs F1'ziki - Tom, I - Miecha
nika. Molekularna.ia Fiz·ika - Gos. Izdat. Tiechn. Tieoret. 
Lit., Leningrad, Moskwa 1949 - Str. 447. 

,,Kurs Fiziki" przeznaczony jest dla studentów pierw
szego roku Wyższej U czelni Technicznej, ze szczególnym 
uwzględnieniem potrzeb Wydziału Chemicznego. 

Tak np. teoria kinetyczna gazów potraktowana jest 
wspólnie z kinetyką reakcji chemicznych. 

I tom „Kursu Fiziki" zawiera 2 części. 
I część - Mechanika, stosunkowo krótka (112 str.). 
Il część, bardziej rozszerzona podzielona jest na 9 roz-

działów: 

1. Teoria molel;:ular710-kinetyczna budowy materii. 
2. Ciepło, jako odmiana energii. 

3. Do świadczalne prawa gazów. 
4 i 5. Teoria kinetyczn~ gazów. . . _ , , 
6. Róv,nanie star,u gazow rzeczywistych 1 c1ąglosc prze-

miany ze stanu gazowego w stan pl~~nJ'.· . 
7. Własności płynu i podst a wy teoru k.metyczneJ płynu. 
8. Przejścia wzajemne z t3:zy. gazoweJ w ~azę płynną. 
9. Ciało twarde i własnosc1 s iatek krystalicznych. 
Przedmioty sa ujęte główni e ze strony doświadczalnej. 

Książka ni~- wymaga od czytel!1ika zbyt . duży_ch_ wiado
mości z mate1natyki . Podręczmk ten m~zn~ s1_n1ala po
lecić inżynierem zajmującym_ si.ę zaga?memam~ z~iąza
nymi z metalurgią, technologią 1 tp;, . ktor_zy pow mm dbać 
o unowocześnienie swych wiadomos c1 og·olnych. 

M. Ł. 

NORMALIZACJA - WARSZAV,' A 1.9„i9, 

WYDAWNICTWO l'KN. 

Książka zawiera cykl 12 wykładów o zagadnienia~h nor
malizacji, wygłoszonych przez naj wyhi tn 'ej szych polskich 
znawców tych zagadnień - na kursi e dla n c rmalizatcrów, 
zorganizowanym w r. 1.94.9 przez PKN; do tego dołą
czono pewną ilość pouczającego materiału przyklad:J\vego • 
z zakresu normalizacji; całość 400 stron formatu A5, 

w tym ok. 50 stron tablic. 

Każdy wykład stanowi utrzymane na najwyższym po
ziom'.e, wszechstronne oświetlenie swego zagadnienia ty
tułowego. Całość ·wykładów obrazuje z nieodpartą silą 

przekonywującą ogromne korzyś~i stosowania zasad nor
malizacji przy wszelkiej s eryjne j produkcji watrości użyt
kowych, przy ic:h użytko waniu, a nawet p1·zy transporcie. 

Ks'ążka „Normalizacja" stanowi przypc!1rnienie o wiel
kim znaczeniu prac Polski eg o Komitetu ::-Jor mal:zacyjnego 
dla wszystkich dziedzin naszej gospodat·ki narodo\rnj. 

Z treści książki wynika niezbicie, że stoso\\"anie zasad 
normalizacji i posługiw anie si ę już opracowanymi przez 
PKN gotowymi normami - to dla nas poprostu palący 

nakaz u wrót realizacji Plarm 6-le tnicgo. 
S. W. 

Nowe normy i proiekty norm 

W zeszycie lipcowym „Wiadomości PKN" zosta!y opu
blikowane nast. projekty norm z dziedziny lotnictwa: 

PN/ L 36001 Napęd obrot,omierza. Końcówka. 

PN/ L 36002 Kołnierze roz.ruszników. 
PN/L 36003 Obsady do zamocowania rozruszników. 
PN/ L 36004, Końcówki rozruchowe sdnika i r-o.z-

rusznika. Zakończenie kłowe. 

PN/ L 74100 Opaski do ornaczania przew odów. 
PN/ L 76010 Gniazda f,,iec lotnicZ\ eh. 
PN/ L 95000 Wałki gi ętkie naprdu· obrotomierza. 

Uwagi lub sprzeciwy do pozvyżs::yc!t projektóu; należy 
przesyłać do dnia 1.X.19.'50 r. JJOd adresem : Polski Ko
mitet N onnalizacyjny, Wars :::an·a, lV 01cy Ś1óat 1. 

TECHNIKA LOTNICZA - Kwartalnik Związku Polsk; eh Inżynierów i Techników Lotniczych (Kolo Lotnicze SI:MP) 
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Dokończenie okólnika NOT ze . strony 2-ei 

.3. Do każdego wysłanego egzemplarza „Przeglądu Tech
niczneg-0" dołąc:7Jona będzie karta zamówienia. 
Każdy członek Sto,warzyszenia obowiązany jest 

w przeciągu tygodnia od daty otrzymania :karty za
mówien<i,a 2-wrócić ją wypełnioną do Działu Czaso
pism Technicznych NOT, podając wysokość deldaw
.wanej składki prasowej, wynikającej z zamówionych 
c~sop1sm. 

4. SJdadką prasową objęte są narazie tylko czasopisma 
techniczne NOT. Od,nośnie czasopism technicznych, 
wydawanych przez PWT ,i Wyd. Ke>munikacyjne, na
atąpi oddzielne zawiadomienie. 

5. Wszystkie czasopisma NOT podzielone :1ostały na ••
IStępujące grupy: 
ir. ,,A" 

1. Przegląd Mechaniczny 
2. Przegląd Spawalnictwa 
3. Technika Lotnicza 
4. Przegląd Elektrotechnicz1ty 
5. Przegląd Telekomunikacyjny 
6. Inżynieria i Budownictwo 
7. Przegląd Geodezyjny 
8. Przemysł Chemiczny 
9. Przegląd Papierniczy 

10. Gospodarka Wodna 
11. Technika Morza i Wybrzeio 
12. Przemysł Rolny i Spożywczy 

U· ,,B'' 
1. Mechanik 
2. Energetyka 
3. Przegląd Budowlany 
4. G_az, Woda i Technika Saniwrna 
5. Przemysł Drzewny 
6. Gazeta Cukrownicza 
7. Materiały Budowlane 
8. Szkło i Ceramika 

gr. ,,C" 
1. Wiadomości Elektrotechnicz,u! 
2. Wiadomości Telekomunikacyj11,e 
3. Papiernik. 

'15. Prenumerata ulgowa czasopism technicznych NOT 
w ramach uchwalonej przez Radę Główną NOT 
•kładki prasowej obowiązuje od 1 lipca b. r. 
W związku z tym począwszy od tego terminu Sto
warzyszenia nie będą inkasowały składki prasowej 
od swych członków. 

7. Składkę prasow każdy członek Stowarzyszenia po
wirruiem wpłacać najmniej za kwartał do P. K. O. 
11.a konto 1-16598 „Prenu.mera.ta ulgo·wa czasopism 
lechnicrnych N. O. T." przy jednoczesnym zade-

UWAGA: W porozumieniu 

klarowaniu w karcie zapotrzebowania wyaok:-ości jej 
wynikającej z zamówionych czasopism. 

8. Wysokość składki prasowej uzaleimiona jest od za. 
deklarowanej ilości i grupy czasopisma. 
Przykład: 

a. przy prenumeracie Przeglądu Technicznego 
składka prasowa wynosi zł. 50 miesięcmie, 

b. przy prenumeracie jednego czasopisma branżo
wego grupy A lub B składka prasowa wynosi 
miesięcznie zł. 100, 

c. przy prenumeracie jednego czasopisma branżo
wego grupy A lub B i Przeglądu Technicznego 
składka prasowa wynosi miesięcz,nie zł. 150, 

d. przy prenumeracie jenego czasopisma brnnoo
wego grupy C składka prasowa wynosi mie
sięcznie zł. 50, 

e. przy prenumeracie jednego Cć!:asopisma branżo
wego grupy C i Przeglądu Technicznego skład
ka prasowa wynosi miesięcznie zł. 100. 

9. Każdy członek otrzymuje okazowy zeszyt Przeglądu 
Technicznego, do którego dołączona będzie k,arta 
zapotrzebowania. Kartę każdy członek Stowarzy
szenia powinien dokład'?lie wypełnić wskazując na
rŁWę czasopisma, które w ramach składki prasowej 
będzi,e otrzymywał. Wysyłka okazowych zeszytów 
Przeglądu Technicznego za mies. lipiec i sierpień 
r,oz;poCZ'llie się w b. miesiącu, dalsze zeszyty wysy
łane będą w miarę ich ukazywania się. 

10. W wypadku gdyby składka prasowa za mies. lipiec 
została przez czł,onka wpłacona do Stowarzyszenia, 
Stowarzyszenie obow.iąz,ane jest wpłacić ją do 
P. K. O. na konto 1-16598 Prenumerata 11,lgowa 
czasopism technicznych N. O. T., przesyłając jedno
cześnie do działu czarsopi,sm tP.chnicznych N. O. T. 
wykaz imienny członków, którzy składkę wpłacili. 

11. W wypadku gdy wpłacona już do Stowarzyszenia 
składka :prasowa za miesiąc lipiec i nastwne mie
siące jest niżsrza od zadeklarowanej w karcie zapo
trzebowania, różnicę powinien członek Stowa,rZl)'
szenia wpłacić do P. K. O. na wyżej podane kont,o. 

12. W wypadku gdy składka prasowa wpłacona przez 
członka do Stowarzyszenia lub do· P. K. O. jest 
większa od zadeklmrowanej w karcie z.apotrzebowa
nia, wówczas różnica będzie zaliczona na poe2et 
prenumeraty następnych miesięcy. 

13. W wypadku gdy członek Stowa:rzy.-zenia za wpła
coną już do Stowarzyszenia składkę prasową 1Za 

miesiąc lipiec r. b. otrzymał pismo branżowe, po
winien o tym nadmienić w karcie zapotrzebowania 
dołączonej do okaz.owego zeszytu Przeglądu Tech
niczn.ego. 

z NOT cena „ Techniki Lot
nicze.i'' nie ulega w 1950 r. zmianie. W zwląz-
ku z tym p. 8 !! nie dotyczy„ Techniki Lotniczej„ 



Prenumerata 

Tytuł czasopisma 
kwartalna I Nr. konta P.K.O. 

roczna 

Pn.egląd Techn•iczny . . . . . . •5o.- 1.800.- l-8503/113 

Horyzonty Techniki . . . . . . 250.- 1.000.- l-7417/ ll2 

Meohanilk . . . . . . . . . 400.- 1.600. - 1-624 

Prregląd Mechaniczny . . . . . . 600. - 2.400.- 1-4665 

Przegląd Spawalnictwa . . . . . 250.- I.OOO.- 1-9437 

Technika Lotnicza . . . . . . . ISO.- 600.- 1-8100 

Przegląd Elektrotechniczny • . . . . 300.- 1.200.- 1-4242/113 

Wiadomości Elelctrotechniczne . . . . 180.- 720.- I-4242/113 

Energetyka . . . . . . . . 450.- 1.800.- I-15593 

Brzegląd Telclcomunikacyjny . . . . 300.- 1.200.- I-4430 

Wiadomości Telekomuni!kacyjne . . . 150.- 600.- I-4430 

P,rzegląd Budowlany . . . . . . 675.- 2.700.- l-1022/110 

Inżynieria i Budownictwo • . . . . 1000.- 3.500.- 1-1505/110 

Pi-zegląd Geodezyjny . . . . . 360.- 1.440.- 1- 130/110 

Przemysł Chemiczny . . . . . . 500.- 2.000.- 1-4680/112 

Przegląd Papierniczy . . . . . . 360. - 1.440.- I-15595 

Papiemilk . . . . . . . . . 150.- 600.- 1-15595 

Go~odarka Wodna . . . . . 300.- l.200.- 1-1960/113 
. 

Gaz, Woda i Technika Sanitarna . . . 400.- 1.600.- 1-1133/113 

Technika Morza i Wybrzeża . . . . 600.- 2.400.- Xl-5508/ 112 

Przemysł Rolny i Spożywczy . . . . 250.- 1,.000.- I-4629/ ll3 

Gazeta Cukrownicza . . . . . . 600.- 2.400.- I-1544 

Przemysł Drzewny • . . . . . . 400.- l.200.- I-16205 

Szkło l Ceramika . . . . . . . 450.- 1.800.- VII-73I / ll4 

Materiały Bud~wlane . . . . . . 400.- 1.500.- l-82ll 
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