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Zadania kół zakładowych SIMP w 1962 roku 
Celem zapewnienia wyższego poziomu życia całego na

szego sl:?°łeczeństwa, celem zmniejszenie do minimum po
trzeby importu, celem wzrostu znaczenia krajów obozu 
socjalistycznego - nakreślony został przez Rząd i Partię 
bardzo ambitny i szeroki plan pięcioletni. 

Realizacja napiętych zadań tego planu wymaga ogromne
go, zgodnego wysiłku ze strony całego społeczeństwa. Na od
cinku przemysłowym - rzutującym na wszystkie dziedziny 
korzystające z wyrobów przemysłowych- bardzo poważne 
obowiązki spadają na inżynierów i techników polskich. 

Dowodem zrozumienia tych obowiązków jest cały szereg 
akcji, prowadzonych przed rozpoczęciem realizacji planu 
pięcioletniego przez organizacje techników polskich, po
czynając od Władz Naczefnych NOT, a kończąc na kołach 
zakładowych. Akcje te doprowadziły do sformułowania ca
łego szeregu wniosków, których realizacja ma zapewnić 
wykonanie naczelnego zadania - planu pięcioletniego. 
Podsumowaniem i sprecyzowaniem tych wniosków zajął się 
IV Kongres Techników Polskich we Wrocławiu w lutym 
1961 roku. Realizacja wniosków kongresowych została prze
kazana do właściwych ogniw organizacji technicznych lub 
władz państwowych. 

Dowodem doceniania roli inżynierów i techników w reali
zacji planu 5-letniego były uchwały IV Plenum KC PZPR 
oraz uchwała Rady Ministrów . nr 58/61 z dnia 9. II. 61 w 
sprawie pogłębienia współdziałania między organami pań
stwowymi i stowarzyszeniami technicznymi. 

Pierwszy rok realizacji planu pięcioletniego mamy już za 
sobą, a wyniki osiągnięte w tym okresie stwierdzają moż
liwość realizacji, a nawet przekroczenia zadań całego pla
nu. Aby wykonanie było pełniejsze i pewniejsze należy 
wyciągnąć wnioski z dotychczasowych osiągnięć i błędów 
i przekazać je pod rozwagę do wszystkich komórek reali-
zujących dalsze zadania planu. · 

Stowarzyszenie Inżynierów i Techników Mechaników 
Polskich wraz z wszystkimi jego członkami od pierwszej 
chwili włączyło się do współpracy w realizacji zadań pla
nu, uzyskuj,ąc szereg konkretnych osiągnięć. 

W dniu 5' grudnia 1961 r. odbyło się plenarne zebranie Za- · 
rządu Głównego Stowarzyszenia, w którym wzięli udział 
wybitni przedstawiciele Rządu i Partii. Obrady poświęca-

. ne były omówieniu zadań i kierunków działania Stowarzy
szenia. Podkreślono na nich, że rola kół zakładowych 
SIMP - skupiających około 24 OOO inżynierów i techników 
mechaników - może mieć olbrzymi wpływ na należyte 
rozwiązanie problemów postępu technicznego w przemyśle, 
od czego w pierwszym rzędzie uzależniona jest realizacja 
zadań planu pięcioletniego. W oparciu o uchwały, jakie 
podjęto na w.w. zebraniu Zarządu, ,,Zadania kół zakładowych 
SIMP w 1962 roku" realizowane przez grupy fachowe sim
powców dadzą się ująć w następujących punktach: 
1. W•dziedzinie konstru_kcji: 

a) przeprowadzenie przeglądu maszyn i urządzeń produko
wanych obecnie przez zakład pod względem spełnienia 
wymagań stawianych jakosci, ekonomii i estetyce wy
konania oraz zgłaszanie wniosków odnośnie wycofania 
z produkcji lub modernizacji typów nie spełniających 
tych wymagań; 

b) opracowanie względnie wytypowanie konstrukcji no
wych maszyn i urządzeń, które by sl)€łniały w najwyż
szym stopniu współczesne wymagania;. 

c) zgłaszanie na podstawie analizy wniosków stosowania 
w nowych konstrukcjach w jak najszerszym zakresie: 
części i zespołów znormalizowanych lub unifikowanych, 
części o wysokim stopniu technologiczności, części od
powiedzialnych, obliczonych przy stosowaniu właściwe
go współczynnika bezpieczeństwa, części wykonywanych 
z krajowych tworzyw sztucznych, części z materiałów 
o wysokich własnościach mechanicznych, części zabez
pieczonych racjonalnie przed korozją itp.; 

d) zgłaszanie wniosków, uwżględniających stosowanie w jak 
najszerszym zakresie automatycznej kontroli działania 
i obsługi konstruowanych maszyn i urządzeń. 

2. W dziedzinie technologii: 
a) propozycje wprowadzania nowoczesnych i oszczędnych 

metod przeróbki i obróbki materiałów; 
b) szczegółowa analiza nowych konstrukcji pod względem 

technologiczności, wysuwanie konkretnych wniosków 
zwiększających technologiczność do konstruktorów 
i technologów; 

c) propozycje pełnej lub częściowej automatyzacji proce
sów produkcyjnych; 

d) propozycje mechanizacji robót ciężkich i pracochłon
nych; 

e) wykorzystanie w jak najszerszym zakresie projektów . 
usprawnień i wynalazków zgłoszonych przez pracowni
ków. 

3. W d z ie d z i n i e g o s p o d a r k i m a t e r i a ł o w e, j: 
a) przeprowadzenie analizy zużycia materiałów pod wzglę

dem ilościowym i jakościowym na produkowane części 
i zgłaszanie konkretnych wniosków zapewniających 
oszczędności materiału; 

b) przeprowadzenie analizy obiegu materiałów w zakładzie 
i wskazanie sposobów zapobiegania nadmiernemu ich 
zużyciu lub niszczeniu; 

c) przeanalizowanie asortymentu materiałów stosowanych 
w produkcji i działach pomocniczych oraz wskazanie 
możliwości likwidacji gatunków i wymiarów półwyro
bów nie uzasadnionych względami ekonomicznymi. 

4. W dziedzinie prod u kc j i: 
a) zgłaszanie wniosków usprawniających organizację pro

dukcji; 
b) przeprowadzenie analizy możliwości produkcyjnych za

kładu i zgłaszanie wniosków, umożliwiających zwiększe
nie tych możliwości bez stosowania inwestycji; 

c) analiza planów inwestycyjnych oraz wskazanie zbytecz
nych inwestycji względnie zagadnień niedostatecznie 
doinwestowanych; 

d) zgłaszanie wniosków na temat specjalizacji produkcji 
poszczególnych zakładów. · 

5. W d z i e d z i n i e po d n o s z e n i a k w a 1 i f i k a. c j i 
a) organizowanie kursów specjalistycznych dla inżynierów 

i techników, przy mniejszych ilościach - dla grupy za
kładów danej branży; 

b) organizowanie konferencji naukowo-technicznych dla in
żynierów _i techników grupy zakładów danej branży; 

c) przedstawianie kandydatów na kursy specjalistyczne, 
organizowane przez oddziały lub Zarząd SIMP-u; 

d) organizowanie wycieczek krajowych i zagranicznych . do 
zakładó-w, instytucji i na wystawy, które zapewniają 
poznanie nowych metod konstrukcji lub produkcji; 

e) wskazanie tematyki i organizowanie kursów dokształca
jących dla pracowników produkcyjnych; 

f) ścisła opieka nad klubami techniki i racjonalizacji; 
g) propaganda czytelnictwa książek technicznych i prasy 

technicznej wśród załogi zakładu; 
h) opieka nad nowymi i młodymi pracownikami technicz

nymi w zakładzie. 

6. W z a k r e s i e ł ą c z n o ś c i o r g a n i z a Ć y j n e j: 
Utrzymanie ścisłego kontaktu z zarządem sekcji branżo
wej i zarządem oddziału celem wzajemnego przekazy
wania sobie planów pracy i osiągnięć mogących znaleźć 
zastosowanie w innych zakładach. 

Jak wynika z powyższego zestawienia, zadania kół za
kładowych SIMP są bardzo liczne i wszechstronne. Umoż
liwiają one członkom kół przyczynienie się - w sposób 
najbardziej odpowiadający ich zainteresowaniom - do re
alizacji zakładowego planu postępu technicznego w .ra
mach planu pięcioletniego. 
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/' Nowe rodzaie celów holowanych 
/ 

Rękaw strzelecki, jakkolwiek szeroko jeszcze stosowany 
do szkolenia w strzelaniu, nie ma tak wielkiego znaczenia 
jak dawniej, gdy prędkość jego holowania była porówny
walna z prędkością samolotów bojowych. Nowocześniej
szym rozwiązaniem jest cel holowany, zbliżony kształtem 
do samolotu, o większej prędkości holowania niż prędkość 
rękawów strzeleckich. Jednak i tego rodzaju cele o prędko-

< ści ok. 700 km/h okazały się niewystarczające. Znalazły 
więc zastosowanie cele swobodnie latające. w postaci zmi-

/, niaturyzowanych samolotów wyposażone we wzmacniacze 
echa radiolokacyjnego, . co pozwala na symulację nawet 
bombowców. Cele te produkowane są w różnych warian
tach o różnej prędkości. Nie są związane z samolotem ho
lującym, są zdalnie lub programowo sterowane, co pozwala 
na sprawdzanie celności pocisków kierowanych, działają
cych z większej odległości. Cele te jednak są kosztowne, 
zastosowanie ich wymaga specjalnie wyposażonych poligo-
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eksploatowanych na lotniskowcach. Samolot, po zaczepie
niu - wznosi się, a cel podrywany jest w górę ze specjal
nego wózka. Cel ma kształt wydłużonego cygara, wyposa
żony jest w akustyczny licznik trafień i reflektory wzmac-
niające echo radiolokatora. Nylonowa linka ma długość: 
1500 m . Cel jest odzyskiwany na spadochronie. 

Opisany cel ,,,Javelot" holowany jest -na stosunkowo: 
krótkiej lince holowniczej. Odmiennie skonstruowane są 
cele wytwórni amerykańskiej Del Mar. Holowane są na 
dłuższej lince rozwijanej i zwijanej podczas _lotu Samolot 
holujący startuje i ląduje z celem. · 

_Cele _firmy De_l Mar mają kształt opływowy, są ubrŻech
w10ne 1 wyposazone w reflektor kątowy, który odbija sy
gnały radiolokatora i wzmacnia je, przez co odbicie zbli
żone jest do tego, jakie daje wielosifnikowy samolot bom
bowy. Radiolokator samolotu myśliwskiego pozwala na wy
krycie takiego celu z odległości około 30 km a radiolokator 
naziemny - z odległości 240 km. Cel Del ' Mar holowany 
jest na lince o długości około 10 km przez samolot myśliw
ski lub myśliwsko-bombowy, przy czym całe urządzenie 
podwieszone jest na. standartowych zamkach podwieszenia 
bomb. Samolot holuJący wymaga niewielkich modyfikacji. 
Cele Del Mar przeznaczone są do stosowania przez jednost-

-8 ki w ich własnym programie szkolenia bez potrzeby ucie-. 
~ania się do przebazowania na specjalnie wyposażone po-
hgony. 

· 7 
Rys. 1. Przekrój celu naddźwiękowego DF-6MFC. I - zaczep ; 2 -
reflektor kątowy przedni; 3 - odbiornik (UKF) komend wypusz
czania dymu i zapalania źródeł promieniowania; 4 - urządzenie 
dymotwórcze; 5 - reflektor kątowy środkowy; 6 - reflektor kąto-

- wy_ tylni; 7 - antena; 8 - źródła promieniowania 

nów. Należy tu nadmienić, że koszt przeciętnego nowoczes
nego _celu zdalnie kierowańego wynosi 70 do 100 tysięcy 
~~~ -

Z tego też powodu opracowywane są w dalszym ciągu 
no~e konstrukcje celów holowanych, które - jakkolwiek 
zw1_ązane ~ samolotem i mające węższy zakres zastoso
wan. - !Iliałyby dostatecznie dużą prędkość, byłyby prost
sze 1 ta?sze ~ eksploatacji i nie wymagałyby specjalnych 
urządzen naziemnych. 

W ostatnim o~resie _wprowadzone zostały do eksploatacji 
nowe konstrukcJe celow holowanych o prękości przewyż-

Rys. 2. Cel DF-4Rc° umieszczony pod skrzydłem sa
molot~ North American F-I00C „Super Sabre" łącz-

nie z urządzeniem do holowania DXL-4A 

szaj_ącej_ I?rędkość cel:ów . holowanych starszego typu oraz 
dłuzszeJ ~mee_ holowmczeJ._ Cele te mają kształt opływowej 
ubrzechwwneJ bomby. · 
- ~.rzykłade:°1 takiego celu może być ·francuski cel „Jave

lo~ - ~tartuJe. podrywany z ziemi za pośrednictwem od o
W1edn10 rozłozonej linki, o którą holujący samolot zacze~ia 
za pomocą haka, podobnego do stosowanych w samolotach 

.: 
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Wyróżnić należy dwa typy celów Del Mar: poddźwięko-
we, serii DF-4 i naddźwiękowe, serii DF-6. Najprostsza jest 
wersja DF-4R wyposażona w prosty reflektor kątowy. Cię
żar tego ce_lu wyno~i około 8 kG, długość około 2,5 m. Te 
~ame rozmiary, posiada wersja DF-4RC, lecz wyposażona, 
J~st w _trzyczęsc1owy reflektor kątowy, odbijający promie
mowam_e rad_iolokatora w zakresie 360°. Wersja DF-4MFC 
wyposazona Jest ponadto w cztery źródła promieniowania. 
(podczerwonego). Zródła te, umieszczone na czterech brzech
~ach celu, zapalane są na komendę albo z samolotu holu
Jąc~go,. albo z, sam?lotu wykonywującego zadanie lub też: 

, z z1em1,. za po~redn~ctw_em sygnału _ra~iowego, odbieranegOl , 
pr_ze_z mewielk1 ~db10rmk UHF, znaJduJący się na celu. Za
lez~ue od rod;ZaJu komendy mogą się zapalać po jednej, 
ś~1e~y, po _dwie alb? cztery naraz. Czas palenia źródła pro;
m1emowama wynosi 70 sek. 

Wer_sja_ J?F-6MF<? jest najnowszą wersją naddźwiękową. 
Długosc JeJ wynosi 3,35 m przy ciężarze około 32 kG. Cel 
sygnał pocisków sygnał celu 

błąd trafienia 

b) 

klatka najmniejszeJ o<lległości 
celu i pocisków linia wskazań 

radiodalmierza 

Rys. 3. Pomiar błędu trafienia za p · d · 
-optycznego Na kl tk h . omocą urzą zema radiowo
lot celu i p·ociskówa '1:': t filmu (rys. :ła) fotografowany jest prze
linia z impulsami ~;kie owych. Równocześnie fotografowana jest 
strzelonych pociskó ~zującymi odległość celu i odległość wy
której impulsy odle~ło~ci ~!f:i010tu J?rzechwrtującego. ~latka, na 
wskazuje równą Odległość pocisiópoci1skólw się pokrywaJą (rys. 3b), 

. . . w ce u Od samolotu i można na 
DieJ pom1erzyc błąd trafienia 

mo~e być holowęny do prędkości odpowiadającej M = 15 -
U~ies_zczon~ na cz_terech brzechwach celu klapki są ~k -
~al:~w~e, /e /adaJą I,ll~ ruch ob;otowy, którego prędkość 
na :n~Jesk O h prędkosci holowama i wzrasta o O 2 obr/min 
go .,;:rr{o ~/ · Cel vyykonany jest z tworzywa' sztuczne-

cmonego włoknem szklanym. Trzyczęściowy re-

\. 



",-:. -
fl~ktor, i~łidu.jący się w centralnej części cel1,1,~ wykonany' 
je.st z tworzywa piankowego, pokrytego folią aluminiową . . 

. _ Cel DF-6MFC wyposażony jest .,,- podobnie jak DF-41VIFC 
~-oraz dodatko~o - w wytwornicę czarnego dymu. Wytwor

nica ta ·składa się z dwóch dysków, z których każdy ma 12 
ładunków prd'szku, wyrzucanych kolejno w· ciągu · jednej 
_min~ty na sygnał_ :a?ioyvy. ~ ~ygn.ał następr_iy <?Pr.óżnia s~ę 
drugi dysk; · Oproznianie dyskow 1- zapalanie sw1ec moze 

• być zsynchronizowane, . Wyrzucanie proszku po_woduje wY
. tworzenie dymu- ułatwiającego wYkrycie. celu na granicy 
jego widzialności. · . • · 
· Urządzenia do holowania opisanych celów zbliżone są 
k~ztałtem do. zbiorników podwieszanych , i umieszczone na 
standartowYch zamkach pod skrzydłem samolotu myśliw

, skiego lub myśliwsko-bombowego. ~ Do holowania celu , 
DF-4MFC przeznaczone jest urządzenie DXL-4A. 

Do holowania celu DF-6MFC stosowane jest urządzenie 
-~ DXL-6A o ciężarze 200 kG: Zasobnik, w którym znajduje 
·, się urządzenie do· nawijania i rozwijania linki holowniczej, 

1 zaopatrzony jest w wYSięgnik podtrzygiujący cel, gdy linka 
jest zwinięta. Przy starcie wYsięgnik znajduje się w poło
że_niu poziomym, po starcie przechodzi do położenia piono
wego, aby zmniejszyć wpływ turbulencji wywołanej przez 
skrzydło na zachowanie się celu na początku rozwijania 
i na końcu zwijania linki holowniczej . Bęben z linką napę-·; 
dzany jest za pomocą czterołopatkowej turbi.p.ki powietrz
nej · o przestawianych łopatkach, umieszczonej na przodzie 
zasobnika. Moc turbinki zależy od prędkości samolotu i przy 
prędkości 400 km/h wynosi jeszcze 12 KM. Liczba obrotów, 
od ktorej zależy prędkość nawijania, - zależy od kąta na
stawienia łopatek. _Przy normalnej · liczbie 'obrotów 5500 
obr/min prędkość nawijania i rozwijania wYnosi 360 m/.inin 
(przy pustym bębnie) i 560 m/min (przy pełnym bębnie). 

Mjr rez. - pilot STEFAN KOŁODYNSKI 
. __, 

" I 

Maksymalna dop-usźczalna liczba obrotów wYnosi "5500 
obr/min, .przy przekroczeniu tej ·liczby włącza .się automa
tycznie hamulec elektryczny ograniczający liczbę obrotów. 
Do holowania stosowana jest struna stalowa o różnej śred
nicy, od której uzależniona "jest prędkość holowania. pd 
grubości linki holowniczej zależy jej . długość, która może 
być nawinięta na bębnie. · Przy grubości . _ 1,3 mm długość. 
linki wynosi 6,4 km, przy grubości 1,2 mm - 10,4 km. 
W kabinie pilota samolotu holującego znajdUją się: rączka 
włączania i wYłączanią turbi.p.y oraz zmiany jej obrotów 
(nastawienia łopatek), wskaźnik_ kąta łopatek, wskaźnik 
obrotów turbinki, wskaźnik długości linki oraz ·wyłącznik· 
światła ostrzegawczego na celu. · . '. 
. Urządzenie błędu trafienia umieszczone jest na samolocie 
wYkonującym zadanie bojowe. ·Jest to urządzenie radiowo-· 
-optyczne, występujące w dwóch wersja~h. W~rsja D-l00A 
jest konstrukcją przystosowaną d-0 podwieszenia pod skrzy
dłem, wersja D-l00B przystosowana jest do montowania 
wewnątrz. Na 16 mm taśmie filmowej fotografowany jest 
obraz przelatującego celu oraz wystrzelonych pocisków. ra
kietowych, na drugiej połowie - wskazania radiodalmierza. 
Wskazania radiodalmierza, przeniesione z lampy oscylos- · 
kopowej, obrazuje linia, na której zaznaczone są impulsy: 
wYStrzelenia pocisków,- odległości pocisków i odległ~ci ce
lu. Impulsy odległości celu i pocisków w miarę wzrastania 
odległości pocisków od sa~olotu zbliżają się do siebie'. 
Klatka, - na której impulsy pokrywają się, określa równą . 
odlegość celu i pocisków rakietowych. Na podstawie odle-. 
głości pocisków od środka celu, wYznaczonej z fotografii _ 
(druga część klatki) za pomocą kilku przymiarów skalowa- , 
nych, określony zostaje błąd trafienia. Opisane cele mogą 
być również wyposażone w liczniki trafień, _umieszczone 
na celu. · ' ..., 

...: 
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O zagadnieniu _bezpieczeństwa. . w komunikacii lotniczei 
\ 

>. ' 

. Drukujemy cykl artykułów opartych na materiałach Sympozjum Bezpieczeiistwa 
Lotu, opublikowanych w_ Journal iOf the Royal Aeronautical Society w czerwcu 
1960 r. Sympozjum to dotyczyło lotnictwa komunikacyjnego, zaś zagadnienie bez-

-..~ pieczeństioa lotu zostało rozpatrzone z punktu widzenia konstrukcji, obsługi po
kładowej, obsługi naziemnej itp. Ujęcie problematyki jest niejednokrotni_!! specy
ficzne dla stosunków zachodnich, tjlm niemniej uważamy, że będzie intere_sujące dla _ 

, . 
czytelników polskich. ,; · 

Wstęp 

' -. Pod pojęciem bezpieczeństwa w komunikacji lotniczej 
_ należy i:ozumieć te wszystkie czynniki, które pozwalają pa
sażerom i załodze przetrwać w normalnej kondycji zdrowia 
cały okres czasu od momentu wejścia na pokład sam-01otu 
przed startem - do chwili opuszczenia go po wYlądowaniu. 
Bezpieczeństwo to zapewnić• musi konstrukcja samolotu 
i przeprowadzone próby przed dopuszczeniem do eksploa
tacji, prawidłowy pilotaż podczas użytkowania oraz właś- • 
ciwa kontrola, obsługa i konserwacja sprzętu. 

Y. 

Bezpieczny projekt 
- . 

W pierwszym rzędzie sam projekt samolotu musi wzbu
dzać poczucie zaufania u pasażerów i załogi we wszystkich 

' fazach i warunkach lotu,- ,,Bezpieczeństwo projektu" nie 
tylk-0 jest wyn,ikiem działalności głównych projektantów 

' i zespołów „konstrukcyjnych, lecz obejmuje również cha
rakterystykę i warunki techniczne sprzętu, dotrzymanie 
zgodności parametrów oraz serię 1-0tów doświadcząlnych, 
mających na • celu ulepszenie konstrukcji. , 

Inżynier i technik, zatrudnieni przy projektowaniu i bu
dowie~nowej jednostki, mają tendencje do zacieśnienia się 
tylko do zagadnień swego biura, mogą więc przypisyw_ać 
drugorzędne znaczenie warunkom .zdatnoścf do lotów użyt
kowych i problemom bezpieczeństwa. Projektant, który nie 
będzie miał • możliwości praktyc-znegó zapoznania się z co
dzienną działalnością linii lotniczych „podróżując· po świe
cie" - może ogt"aniczać się do analizowania jedynie tego 

- co dostrzega na stole kre_ślarskim. V'! niektórych przypad
/ 

. ...,.. 
kach niechętnie powtarza się konstrukcję prototypu, w in
nych nie upewnia się czy przyjęta koncepcja zrealizuje si~ 
w praktycznym rozwiązaniu. 

z bezpieczeństwem lotu ściśle wiąże się łatwość kontroli, 
obsługi i · konserwacji sprzętu. Utrudniony lub niemożliwy 
dostęp }est następstwem złego zaprojektowania. 

Z dotychczasowych rozważań • wYnika postulat, aby w 
. każdym biurze konstrukcyjnym działała samodzielna „sek~ 
cja bezpieczeństwa pr.ojektu". 

""' 
Założenia projektowę ,,. 

Założenia · do projektu stanowią podstawę do oceny sarno
lotu w typowych warunkach eksploatacji. 'Poszczególne pa
rametry uzgadnia się zazwyczaj z przyszłym użytkowni- • 
kiem przed podpisaniem umowY, a za dotrzymanie założeń · 
odpowiada konstruktor. Niekorzystne odchylenia w zakre
sie 10/o mogą . spowodować· kary konwencjonalne. · Wśród 
wielu warunków, . których dotrzymanie gwarantuje kon
struktor, zasługują na wzmiankę następujące: 
- tolerancji;i 3°/o dla prędkości w locie poz.iomym przy 

określonym ciężarze samolotu, 
- . tolerancja rzędu 150 m dla długości startu i lądowania -

(przy uwzględnieniu pewnego zakresu wYsokości przy 
wznoszeniu się samolotu po starcie) / 1 

- zachowanie stateczności dokoła wszystkich osi o okre
ślonych · warunkach prób, 

- określona tolerancja na ciężarze konstrukcji, .i, 
-:- dopuszczalny poziom hałasu. 

Niezależnie od za.łożeń projektowYch ustalonych _pr~z 
biuro konstrukcyjne, sprzęt musi spełniać warunki posta,-

/ ..:.. .,,,. -· 
,\ 
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wione· przez przyszłego użytkownika. ńopasov,,:anie pro!e.ktu 
do tych ostatnich kosztuje dużo ~zasu .1 ~ys1łku te':hm~z= 
nego, tym więcej, że nie mogą !>YC pom1męte. wy~ogi zw ą __ 
zane z , własnościami lotnymi .o,raz. bezpieczenstwo pro 
jektu. ,- . · · t ·eJ·ą go-

Dla nowo budowanych samolotow me zawsze 1s m 
towe przepisy, modyfikowanie zaś samolo~u na s~utek, opra
cowania ich już po zaawansowa~iu robot, moze byc_ zbyt 
kosztowne, a często niezadowalaJące. Dla _dobra pr?J~!{~ 
wanego sprzętu należy z pełną _świadomością ~rzyJąc J . 
z tych kierunków. Nie wolno Jednak warunkow _zdatności 
do lotu traktować jako czystą formalność, gdyz bezpie
czeństwo lotu musi być udowodnione i Z'.3-gwa:antowane. 
Nasuwa się tu koncepcja najlepszego rozwiązama,, Ji>Olega- . 
jąca na opóźnieniu wydania . świadectw:1 ~prawn?5Cl tech-

.nicznej do czasu uzyskania tak!ego doswiadczema ~a no
wym typie samolotu, aby można b!ło sform~ł<?wac wa
runki najwłaściwsze. Obok warunkow zdatn?5~1 do lotu 
dla nowego typu samolotu, konstruktor powm1en_ rozwa
żyć - od strony bezpieczeńst_wa lotu - nastę?uJące po
zycje: osiągi samolotu, · pilotaz, struktur~, zespoł napędo-: 
wy i wszystkie układy. · · . . 
Osiągi nowego typu. samolotu będą odpowia?,ały , uzyt~ 

kownikowi, o ile będzie dostateczny zapas _bezp1eczenst~a. 
przy starcie, przy początkowym wznos~mu, przy _nab1e- _ 

· raniu _wysokości na trasie,_ dla prędkoś,c1_ na wysokosci po- _ 
dróżnej, przy przechodzemu z wysokosc1, przy pod.chodze
niu do lądowania i lądowaniu: W t? -~a~eży w~ączyc przer
wanie pracy jednego lub dwoch s1lmkow. Wiele parame
trów można obliczyć, jednakże własności należy zademol?-:
strować w locie przed dostawą samolotu do eksploat~cJ1. 

W zakres wymogów bezpieczeńst~a -~otu wchodzą row- -
nież odpowiednie instrukcje dla załog, dostarczane razem 
'f. samolotem. 

Jeśli samolot - według opinii pilotów ~ jest posłuszny 
we wszystkich fazach i warunkach lotu, świadczy to o tym,_ 

Tabela I 

Grupa podstawowa 

Osiągi 
Pilotaż 
Pomiary naP,rężeń strukturalnych 
Ciśnieniowosć 
Odladzanie 
Paliwo 
Pilot automatyczny 
Elektryczność. · 
Radio 
Zespól napędowy i · l 
Pomiary naprężeń śmigieł { 

Razem 

,,,. 

Ilość sprawdzo
nych pozycji 

30 
146 , 
72 
15 
13 
36 
64 
45 
40 

50 

511 

że konstruktor w znacznej mierze zapewnił bezpieczeństwo 
sprzętu. Dla uzyskania świadectwa sprawności technicznej · 
sprawdza się około 150 pozycji w czasie próbnych lotów 
na samolocie komunikacyjnym, zaś projekt kabiny załogi 
musi zapewnić swobodę pracy we wszystkich normalnych 
i awaryjnych warunkach lotu. 

Jak długo samolot posiadać będzie silniki napędzane pa
liwem, tak długo będzie ryzyko pożaru, i podobnie - póki 

' W silniku będą części wirujące, póty będzie możliwość me
chanicznego uszkodzenia. Należy więc zapewnić odpowied

• nią instalację przeciwpożarową i prawidłową pracę silni
. ków - nawet w najgorszych warunkach użytkowania. 

Ciśnieniowe kabiny wprowadziły potrzebę lekkich struk
tur z odpowiednim zapasem wytrzymałości oraz problem 

• zmęczenia materiałów. Dla udowodnienia bezpieczeństwa 
przeprowadza się długie, i kosz.towne próby na ziemi, od

. powiadające warunkom,- zacł_lodzącym podczas eksploatacji. 
Tylko czas wykaże, czy ostatnie rozwiązanie konstruk

cyjne według zasady ,;fail safe"*, gruntownie zbadane na· 
ziemi, zapewni taki zapas bezpieczeństwa, aby był on na
grodą za wszystkie wysiłki włożone w bezpieczeństwo pro
jektowe. 

*) Konstrukcja według zasady „fail S-afe" zapewnia w .przypadku, 
gdy jede~ ~ członów zł~onej struktury zostanie uszkodzony, prze
_jęcie obciązenia przez inny człon. Taka konstrukcja nie zawsze 
w:ymaga stuprocentowego zapasu bezpieczeństwa, · lecz wyżej wy
mieniona zasada wprowadza pewien typ struktury lub takie usze
regowanie członów, które będzie kompensować straty powstałe 
wskutek uszkodzenia jakiegokolwiek człona (przyp. · tłumacza). 
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N'iezawodność dia większości ukł~dów sprawdza się ta„ 
boratoryjnie przed kompleksową probą, przeprowadzan!ł _na 
prototypie. . . h kł d, · · · 
Łatwość obsługi i . konserw:acJ1, tyc u a ow rowmez wa-

runkuje beżpiec2eństwo proJektow. • 

_, Udowodnienie bezpieczeństwa projektowego 
--

Niezależnie od wielkości włożonego wysiłku ze strony_ 
biura konstrukcyjneg? dla zapewnieni'.1, bezpieczeństwa 
projektowego, należy Je zawsze udowodmc. Koszty nowego 
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Rys. 1. Próby w locie samolotu Britannia 100 dla uzyskania świa-
dectwa sprawności technicznej 

typu samolotu oraz czas prz.eznaczony na jego budowę 
ograniciają zakres działalności konstruktora, a i przyszły 
użytkownik również chce możliwie prędko eksploatować 
samolot. 

Jak wspomniano poprzednio, większość prób · z wyposaże
niem i układami przeprowadza się na ziemi w zespołach 
laboratoryjnych i w warunkach jak najbardziej zbliżonych 
do rzeczywistych w locie. Są one tańsze od prób w locie. 

Czas lotów doświadczalnych fabrycznych jest za krótki, 
aby można było .wykryć wszystkie usterki i ewentual~ 
wady, które mogą zaistnieć podczas eksploatacji. Dobiera 
się więc - o ile możności - wyposażenie i części wypró
bowane już na innych samolotach. Loty „na ulepszenie 

, konstrukcji" mają na celu upewn,ienie się, że samolot od
powiada zasadniczym warunkom i wymaganiom technicz
nym. Loty takie poważnie przyczyniają się do zwiększenia 
bezpieczeństwa, o ile ich przebieg będzie starannie kon
trolowany, a uzyskane informacje będą właściwie wyko
rzystane przez biuro projektowo-konstrukcyjne. 

1200 

\ ' 
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.Rys. 2. Czas lotów na samolotach Britannia 100 do chwili uzyska
nia świadectwa sprawności technicznej 

..... 
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'oniawfane loty mają' na celu,: 

a) wykazać, że specyfikacja pr,ojektowa . jes·t zrealizowana1 
b) udowodnić zgodność · z warunkami zdatności do lotu 

i przestrzeganie wymagań bezpieczeństwa projektowego 
oraz. dostarczyć :danych dla dokumentacji, jak ,np. · in
strukcji pilotażu, czy przepisów użytkowania i oeslugi, . 

c) zapewnić niezawodność samolotu i jego wyposażenia 
oraz sprawdzić łatwość obsługi i konserwacjL 

W tabeli I wyszczególniono pozycje prób w locie samo- ' 
lotu Britannia 100 dla uzyskania świadectwa sprawności 
technicznej. . . ~ 

Nie należy utożsamiać ilości sprawdzonych pozycji z iloś
cią przeprowadzonych prób. W grupie „osiągi" sprawdzo
no zaledwie 30 pozycji w czasie równym 20°/1> ogólnie zuży-
tego na próby, jak to podaje rys. 1. ,.. - · 

Na rysunku 2 podano lata prób~ oraz czas- wylatany na 
czterech samolotach użytych do prób sprawności technicz
nej. ,Na 2300 godzin wylatanych przed wydaniem tego świa
dectwa, 1000 godzin przypada na próby sprawności tech-

. nicznej. Grupy prób w wylatanych godzinach przedstawia
. ją się jak na rys. 3, a propozycje na przyszłość podano 

na rys. 4. 
Największą trudność sprawia projektantowi udowodnie

nie, że samolot osiągnie wysoki poziom niezawodności 'pod
czas eksploatacji i nie będzie podatny na wypadki lotnicze. 

· W lotach na ulepszenie konstrukcji wykrywa się najzłoś
liwsze usterki, a sto do dwustu godzin lotów przeznacza-

, nych na wyszukiwanie wad i usterek stanowi raczej symbol 
wobec koniecznych dziesiątków tysięcy godzin. Dlatego 
alternatywa podana na rys. 4 wydaje się słuszna. Obejmuje 
ona próby na „hamowni latającej" w ramach 450 godzin 
przez 9 miesięcy (po 50 godzin miesięcznie). Na pierwszym 

' prototypie 630 godzin lotów na · ulepszanie konstrukcji po 
30 godzin przez 21 miesięcy i następnie 300 godzin po uzy- -
skaniu świadectwa sprawności technicznej w celu spraw- ' 

lottJ na wtJSZUkiwanie wad ' 
G·ANBC i usterek. Akcept Urzedu ' ,; 

o -Rejestracji Lotniczej ,,._ -~ . 
Pilotai . 

G-ANBB 
. 

Pilot automatqczny 
. 

-
Radio - . -

w iJ1i: zaistniałych„ przypadków, pojedynczo drobnych, lecz -. 
wlaśriie"-zbiorowo· powodujących wypadek. Można przyto
czyć taki teoretyczny splot okoliczności: 
- załoga wypoczywała, jednak nie spal_a w g;odzin:ach noc-

nych w kraju, z którego rozpoczęła lot, - \' '. 
~ kapitan samolotu- w czasie lotu nie czul · się_ dobrze, 
....:.. przygotowując samolot do lotu _źle obsłużono pewien 

szczegół wyposażenia, gdyż był dó niego trudny dostęp, 
- w czasie lotu wspomniany. element funkcjonował wadli

wie, a kapitan z powodu złego samopóczucia i niewy•' 
. ' 

j.sz/J 
profoflJ, 

- ff-gi 
prototyp 

ii-ci 
prÓ/otlJp 

Ulepszanie Swiadectwo 
i świadectwo , sprawności 
sprawnosci tech. . . . . technicznej 

4 
. Stlnik na hamowni lata;qc. 

~Oąodz I I J · 1 .[ I -i 
Loli/ na ulepszanie 1<onstrukcf/fne _____ _ 

650qodz. 
1
. I J00r;od~ na 

-. I · I I . · . sprawdcent~ 
Sw_iadectwosprow. tech. 1 0d1Jfikac;t 

?50godz j· 
-- 1 . I I 
iransportfadunku 

900godzin 
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" Rys. 4. Próby w locie samolotów _komuntkacyJnych przed odda-
niem do eksploatacji (projekt) 

godnego urządzenia kabiny popełniał błędy, na skutek 
których powstało większe uszkodzenie konstrukcji, .. , 

- ten zbieg okoliczności spowodował, .że samolot przymu• 
sowo lądował. . 

W czasie eksploatacji samolotu konstruktor według po
trzeby udziela informacji i' pomocy _technicznej, poza tym 
porównuje dane eksploatacyjne z danymi doświadczalnymi, 
które uzyskał podczas lotów samolotu, przed uzyskaniem 
świadectwa sprawności technicznej . Wskazane jest, aby 
współpracownicy konstruktora odbywali praktyki w cza~ie 
eksploatacji samolotu przez użytkownika. Wzbo~aci to 1~h 
doświadczeni_e, tak bardzo potrzebne przy . proJektowamu 

U/ep$zanie osiqqow i świadectwo sprawności tecll. 
Ulepszanie ukfadow i swiadedwo sprawnosci teeh. 

~ nowych typów samolotów. . - "'- _ 
Na ogól linie lotnicze chętnie udzielają informacji o pra-:

cy i zachowaniu się swoich samolotów, jednakże konstruk-
G-ANBA 

G·ALBO 

Proby tropikalne. - -
Trwatosć s,'lnil<a, ukfadu napedoweqo i imicta_. 
Pomiar napreień slrukturalnflCh. . 

zoo -
. 

400. 
(}Odztn 

-
. 

~ . . 
600 -800 

Tl-58/6f ll3 

Ry·s. 3. Czas lotów na ulepszenie konstrukcji od października 1954 r. 
do uzyskania świadectwa. sprawności technicznej w grudniu. 1955 r. 

_.dzenia wykonanych modyfikacji. Drugi prototyp, o peł
nym wyposażeniu pokładowym, powinjen być wykończo
ny w cztery do pięciu miesięcy po pierwszym i użyty wy
łącznie do prób sprawności technicznej, obejmującyc~ 750 
godzin (po 50 godzin przez 15 miesięcy). 

W-reszcie , trzeci prototyp należy wydzierżawiać liniom 
'lotniczym do przewozu ładunku w waruqkach eksploata
cyjnych pod nadzorem konstruktora. Proponuje się wylatać 
na nim 900 godzin przez 12 miesięcy · (po 75 ·godzin mie
sięcznie) we wszystkich klimatach i porach roku. 

• Niezawodność użytkowa i bezpieczeństwo 

Doświadczenie wskazuje,fa. w lotnictwie koll!uniltacy:j- · 
nym okoliczności sprzyjające powstaniu wypadku są nie . 
mniej - lecz raczej więcej ważne, aniżeli same wypadki. 
Wynika to stąd, -że przyczyny większości wypadków tkwią 

- tor. ma wiele trudności w przeprowadzaniu analizy tych 
·danych i udostępnieniu ich swoim pracownikom w takiej 
formie, aby mogły być w pełni wykorzystane przy m~y-
fikowaniu samolotów i w przyszłej pracy konstru~t~rsk1eJ. 

Za większe modyfikacje powinien odpowiadać konstruk
tor i ustalać ich zakres z uwzględnieniem strony finanso
wej. Koniecżne jest przy tym pełne porozumienie pomię
dzy konstruktorem a użytkownikiem samolotu co do trybu 
_postępowania przy wprowadzaniu zmian niezbędnych dla 
-bezpieczeńst~ lotu. · 

Podsumowanie i wnioski 

W artykule tym starano się podać trudności konstruk
tora w zbudowaniu samolotu, który by miał dobrą _ocenę 
z punktu widzenia bezpieczeństwa lotu, z czym wiąże się 
wzrost nasilenia przewozu powietrznego. Dla użytkownika 
jest to zazwyczaj ważniejsze, aniżeli zwiększenie prędkości. 
Pasażerom zależy przede wszystkim na bezpieczeństwie, 

umiarkowanych opłatach i wygodac~. Można twierdzić, że 
nie przywiązują wagi do zwiększania istniejących pr,ędkości 
samolotów komunikacyjnych, na pewno zaś nie zgodziliby 
się na to kosztem bezpieczeństwa lotu. Należy więc opie-. 
rać się pokusie zwiększania prędkości )otu kosztem bezpie-·
czeństwa. Samolot linii lotniczych . powinie)J. sta,ć się dla 
podróżujących powszednim _ środkiem komunikacy~nym pe_z 
jakichkolwiek oba~ o osopistę bezpieczeństwo, · 
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Zastosowanie analizy do badania procesów 
turbinowych 

spalin 
kach 

spalania w silni-

Znajomość składu chemicznego spalin pozwala w peł:n,i określ~ć stan. procesó:W 
spalania. w pracy przedstawiono współc_zesn_e _m;tocly 1 • narzędzia a,nalizy spalin 
przystosowane do badania komór spalania ~ilnikow turbinowych, ktor~ mogą re
prezentować całą klasę najbardziej skompl_ikowanY_ch P:ocesow spa(anw w stru
mieniu powietrza. Omówiono zasady pracy i szczegoły wielu urzqclze7: bacl~t?czych, 
dających różne dokładności, problemy odbio_ru rep7:ezentatywnych probek i_ ich ob
róbki chemicznej oraz przykłady zastosownia a:1'alizy s~alm. Przysto~owanie poda
nych metod do badania innych urządze1~ spalaJących nie stwarza większych trud-
ności. 

I. Wstęp 

Komora spalania silnika turbinowego wyposażona w wy
sokociśnieniowy wtryskiwacz wirowy jest niewątpliwie 
przykładem jednego z najtrudniejszych urządzeń spalają
cych, jakie zna współczesna technika. Obok bowiem proble
mów zwykłych dla heterogenicznych procesów spalania, 
które w niej występują, powszechne zastosowanie turbin 
gazowych w lotnictwie narzuca konieczność budowania ko
mór stosunkowo bardzo małych o wysokiej sprawności, 
posiadających szeroki zakres statecznego spalania i pracują
cych w warunkach bardzo dużych obciążeń. Zbudowanie po
prawnie działającej komory tego typu, bez intensywnych 
badań, które powinny określić lokalne warunki spalania 
i parametry prz.epływu, jest niemożliwe. Znajomość składu 
chemicznego czynnika roboczego wraz z bardzo łatwym 
pomiarem ciśnień pozwala w pełni określić wszystkie nie
zbędne wielkości. Pomimo że spalanie paliwa w komorze 
jest w zasadzie procesem chemicznym, dotychczas podstawą 
badań komór spalania były pomiary ciśnień i temperatur, 
pozwalające określić strukturę przepływu w komorze 
i sprawność spalania. Dyskusja ograniczeń metod badaw
czych, opartych na pomiarze temperatury, nie jest celem 
niniejszego artykułu, ponieważ jednak z nich właśnie 

wynika konieczność stosowania analizy spalin, nie od 
rzeczy będzie je wymienić. 

a. Dokładność. Dokładny pomiar temperatury w obszarze 
spalania, do którego prawie wyłącznie używa się dotych
czas termoelementów, jest poważnym problemem. Między 
spoiną termoelementu a otoczeniem występuje bowiem in
tensywna wymiana ciepła przez promieniowanie i prze
wodnictwo, którą trudno jest wyeliminować lub uwzględ
nić za pomocą odpowiednich poprawek, sama zaś spoina 
termoelementu uśrednia nieprawidłowo znaczne fluktuacje 
temperatury występujące w obszarach spalania, a poza tym 
może być stabilizatorem płomienia i katalizatorem reakcji 
spalania [lit. 1]. Nawet gdy za pomocą podwójnie ekrano
wanych termoelementów z odsysaniem uda się pomierzyć 
temperaturę czynnika możliwie najdokładniej, to - nie 
mówiąc już o zniekształceniu przepływu, jakie daje dość 
duża w tym przypadku sonda - błędy pomiaru będą nie 
mniejsze jak 1,5-2°/o.. Tam, gdzie niezbędna jest maksy
malna dokładność, przy pomiarach sprawności, ze względu 
na bardzo nierównomierny rozkład temperatury na wylo
cie z komory oraz błędy w określaniu ogólnego współczyn
nika nadmiaru powietrza, błąd pomiaru tą metodą osiąga 
wartości 5-80/o. 

. ~- Charakter strat spalania. Pomiar temperatur wyka
ZUJe wprawdz.ie wielkość strat w komorze lecz nic nie 
mów.i o ich strukturze i pochodzeniu. ' 

c. Zastosowania. W układach heterogenicznych tempera
tury tą metodą pom~erzyć 1:ie 1;1ożna, a w miejscach, gdzie 
przekracza ona 1850 C pomiar Jest bardzo trudny. Niemoż
liwe jest także określenie lokalnego współczynnika nad
miaru powietrza na podstawie pomiaru temperatury. 

D,atychczas _wymieni~no tylko wady metody badania pro
cesow spala?~a o~arteJ na pomiarze temperatury, jej peł
na, d;Yskwalif1kacJa byłaby jednak niesłuszna. w rękach 
dosw1adczonego personelu metoda ta, chociaż nie przysto-
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sowana do niektórych pomiarów i wykrywania niewielkich 
zmian w procesach jako stosunkowo szybka i prosta, po
zostaje jednym z najskuteczniejszych narzędzi rozwoju ko
mór spalania. 

2. Uwagi podstawowe 

Przyjętą za podstawę rozważań komorę, jak i każdy 
techniczny proces spalania, podzielić można na 4 podsta
wowe strefy (rys. 1): 
1. Stożek paliwa, składający się z kropel paliwa o wiel

kiej prędkości. 
2. Strefę spalania pierwotnego, gdzie występuje spalanie 

przy bardzo wysokich temperaturach. 
3. Strefę recyrkulacji, w której produkty spalania poru

szają się w kierunku przeciwnym do kierunku przepły
wu głównego w celu zmieszania z wchodzącą mieszanką 
i jej zapłonu. 

4. Strefę zmieszania, w której produkty strefy 2 i 3 zosta
ją zmieszane z powietrzem w celu obniżenia tempera
tury czynnika. 
Strefę pierwszą stanowi w zasadzie płynne paliwo zmie

szane z niewielką ilością gazów. Jak dotychczas, poza mało 

Rys. 1. Schemat komory spalania przedstawiający 4 podstawowe 
strefy; 1- stożek paliwa; 2 - strefę spalania pierwotnego; 3 - re

cyrkulacji; 4 - zmieszania 

skutecznymi próbami określenia stosunku fazy ciekłej i pa
rowej w powstającej mieszance, badań tej strefy za pomocą 
analizy spalin nie przeprowadzano. W strefie spalania i re
cyrkulacji poszukiwane są informacje o rozkładzie paliwa, 
temperaturze gazów, sprawności spalania i współczynniku 
nadmiaru powietrza. Dokładność nie jest tu rzeczą ważną, 
ani też łatwą do otrzymania, gdyż pobranie reprezentatyw
nej próbki jest bardzo trudne. Poprzez analizę gazów na 
wyjściu z komory spalania realizowane jest podstawowe 
zadanie analizy - określenie sprawności spalania z możli
wie wysoką dokładnością (dochodzącą do ~ 0,5°/o) 

Paliwem używanym w silnikach turbinowych jest w za
sadzie nafta, a więc kompleksowa mieszanina różnych wę
glowodorów, którą określić można w przybliżeniu wzorem 
C12H21- Proces spalania może być przedstawiony wtedy za 
pomocą następujących równań: 

Równania pierwotne 

C12H2r+ 12C + 12H2 
C12H24 + 602 -;. 12CO + 12h'l., 
C12H2; + 1802 -;. 12C02 + 12H20 

Równania wtórne 

12C + 1202 -;. 12CO2 (4) 
12CO + 602 -;. 12CO2 (5) 

12H2 + 602 -;. 12H2O (6) 

(1) reakcja rozpadu 
(2) częściowe spalanie 
(3) spalanie całkowite 
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Reakcj_e równowagi woda - gaz 3.1. Analizator na promieniowanie podczerwone . ·: ' 
,:, ' -

(7) - \ '- Spośród gazów, występujących w spa.linach, własności ad-
~ ,.- , y sorpcyjne w zakresie promieniowania podcżerwonego po-

' _Wszystkie powyższe równania stanowlią ocŻywiście jedy- siadają. C02, CO i różne węglowodory gazowe, przy czym 
1 me b~rdzo uprosz'::°ny. schemat skomplikowanych i wiefo- w zasadźie analizatory. na podczerwień stosuje się do okre

stopn~oWYc_h reakcJi, kt~ry.ch dokładny przebieg jest ,.jęszcze ślenia zawartości C02, CO, CH4 i C2H 4, których widma ad-. 
~ ogole n!e z?any. NaJwiększą sprawność s_ealania równą _sorpcyjne pokazano na rys. 2. Schemat analizatora ·przed-
.I otrzymuJe się-wtedy, gdy jedynymi produktami spalania · stawiono na frys. 3. Przerywane za pomocą wirującego 
:są dwutlenek węgla i para wodna. wiatraczka ( ~ 7 hz) promieniowanie podczerwone przechodzi 
. W -d_zisi~jszych komoi:ach proces spalania nie jest nigdy przez dwa równoległe układy komór i ~przyjmowane jest 

1
te~retyczme zupeł~~- Oznacza , to, że pewna część ciepła, w komorze wykrywającej. Ko~ora ta składa się z dwu 
lktore doprowadza się do komory, nie zostaje w niej WY- .identycznych elem'entów rozdzielonych za poml:lcą spręży- - . 

stej membrany, która stanowi jedną z płytek kondensa-

, ~latTo lfidoczne _ - liczba (Oli/N 

.R..vs. ·2. Widma adsorpcyjne CO, CÓz, CH
4 

czerwieni 

,._ tora, i zawierających składnik, którego zawartość należy 
określić w dużym, jednakoWYm w obu elementach - stęże
niem. Przerywane promieniowanie podczerwone powoduje 
zmienne nagrzewanie i chłodzenie gazu w elementach ko-. 
mory WYkrywającej, przy czym przewidziane są środki za
pewniające zi:ównoważenie natężenia promieniowania wyj
ściowego dla obu układów komór. Wprowadzenie do komo- • 
ry . pomiarowej, . znajdującej się w jednej. z kolumn; gazu· 
pochłaniającego to samo pasmo promieni podczerwonych 
co gaz w komorze wykrywającej powoduje osłabienie 
energii w danym, pasmie, . a więc pojawienie się oocylac-ji 
membrany i wskazań. Oznaczenie zawartości danego skład
nika zostało w ten sposób sprowadzone do· pomiaru zmian 
pojemności kondensatora. Im więcej danego czynnika znaj
duje się w gazie badanym, tym więcej adsorbuje .on pro
mieniowanie, tym mniej promieniowania dochodzi dó ko
mory wykrywającej, tym większa jest 'różnica ciśnień w 
obu komorach WYkrywających i tym ;viększe są mierzone 

CzH2 w zakresie pod- oscylacje pojemności kondensatora. W przypadku, gdy w 
gazie poddanym analizie występują składniki, których wid-

d ' · " ma adsorpcyjne zawierają te same lub zbliżone długości 
' zielona. Ta właśnie część ciepła określona jest jako stra- fal (np. cH

4 
i c

2
H

4 
rys. 2), wskazania aparatu nie zależą 

·ta spalania. Do powstania strat przyczynia się kilka czyn- jednoznacznie od zawartości składnika, którego stężenie 
ników, z których najważniejsze są: . - · jest określane, i wtedy przed lub za komorą porównawczą 

a) przerwanie reakcji zachodzących . w strefie pierwotnej i pomiarową zastosować należy komory filtrujące, w któ
przez doprowadzenie- powie·trza obniżającego temperaturę; rych pochłaniane Sg pasma promieniowania odpowiadające· 

b) powolne lub opóźnione spalanie, wywołane ZWYkle 
przez złe mieszanie w strefie pierwotnej i objawiające się - _czynnikowi, jaki trzeba wyeliminować: Okresowe pi:zerywa-. 
na ogół WYstępowaniem długiego płomienia. W tym przy.:. 
padku nastąpi także zwiększenie wpływu doprowadzenia 
powietrza wtórnego, które przerwie reakcje spalania we -
wcześniejszej fazie. ~ 
PoWYższe , dwa czyn.niki wywołują obecność produkt.ów 

częściowego spalania w spalinach; 
- c) niewystąpienie zapłonu części . paliwa lub. pr~duktów 

'reakcji pierwotnych i częściowego rozpadu, cci może być 
spowodowane złymi warunkami zmieszania w strefie. pier
wotnej i wpływem ścianek. 

Czynnik ten spowoduje dodatkowe WYStąpienie w gazach 
WYlotowych paliwa nie spalonęgo. 
Dokładna analiza chemiczna spalin turbinowych silni

ków odrzutoWYch wykarnła, że w spalinach spotyka· się na
stępujące składniki zdolne d<> dalszego utleniania: 
1) Węglowodory (nie spalCln.e paliwo, paliwo częściowo roz

łożone pod· wpływem temperatury itp., w tym · przeważ
nie metan). 

· 2) Tlenek węgla. 
3) Wodór. _ 
4) Przejściowe produkty spalania --= aldehydy, kwasy 'orga

niczne, nadtlenki (przede wszystkim kwas mrówkowy 
HCOOH i formaldehyd ~HO). . -

5) Węgiel. ' 
Zawartość tych · składników określa wielkoś.ć strat ·lub 

stadium procesów spalania. ,.., 

3. Metody analizy stosowane do określania składu gazów 

W chwili . obecnej, z uwagi na szybkość i- wygodę, do 
analizy spalin używa . się .,,wyłącznie ,, metod fizycznych, 
wobec czego w niniejszym artykule nie będą 'omawiane 
metody chemiczne przedstawione w starszej literaturze 
[lit. 2, 3, 4],_ - . . '· · . / . : · 
Pełną charakterystykę próbki otrzymać można przez 

· źmierzenie zawartości COz, CO, Hz, 02 'oraz paliwa w po
staci ciekłej i parowej, z danych tych bowiem mogą być 
określone sprawno$ć spalania~ lokalny współczynnik nad
miaru powietrza, temperatura i warunki spalania w danym 
punkcie. ·Z powodu braku miejsca opis metod stosowanych 
do określenia stężeń ograniczono do- podania ich zaśad bez 
wchodzenia w szc:zegóły. 

- ., 

oczyszczame gazu 
~ -

wykrywa}qce 

1 wsltażnil< · 

Rys. a. An~lizator n~ proniienlowanle podczerwone 

-nie promieniowania podczerwonego ma na celu wy~wone-
nie -W obwodzie kondensatora łatwego do wzmocnienia 
prądu zmiennego i zabezpieczenie komór przed nagrza-

~ - niem, co zwiększa dokładność pomiaru. • 
Do w:zorcowania aparatury · używa się na ogół próbek 

gazu o dokładnie określonym składzie. · Czułość aparatury 
waha się dla różnych gazów, a dla danego gazu może być ' 
kształtowana przez zmianę długoŚ'Oi kom6r 'i wzmocnienie 
sygnałów. Dla tozszerzenia stosowalności aparatury używa 
się wielosegmentowych komór pomdaroWYch, stwarzającycb 
możljwość stopniowej regulacji długości, a więc pracy na 
kilku zakresach zawartości i dokładności. Na rys. 3 przed
stawiono schemat -ąparatu z podwójną komorą pomiarową. 

Do ustawienia zera potrzebne jest powietrze oczyszczone 
z pary wodnej, CO i C02, to znaczy takie jak w komorze 
porównawczej. Oczyszczanie przeprowadza się środkallli 
chemicznymi. Wskazania analizatora nie są uzależnione 
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od wydatku przepływu czynnika, zależą natom~ast od tem
peratury_ Każdy aparat powinien być wyposazony w ter
mostat. 

3.2. Analizatory termokonduktometryczne 

Podstawę zastosowania analizatorów termokonduktome
trycznych do określania składu spalin stanowi możliwość se
lektywnego dopalania katalitycznego różnych węglowod_o: 
rów oraz CO i H 2, a także silnie zróżnico~ane wart<;>sc1 
współczynników przewodnictwa cieplnego powietrza C02 i H2 
Zasadniczym elementem tego rodzaju analizatorów są 
cztery nagrzewane oporniki połączone w mostek Wheat-

10/e mogne rgczne 

Rys. 4. Analizator paramagnetyczny 

stone'a. Dwa z oporników umieszczone są w czynniku po
równawczym, pozostałe dwa w komorach, do których mogą 
dyfundować gazy Poddawane analizie. Gdy wszystkie opor
niki znajdują się w tym samym gazie mostek jest zrówno
ważony, kiedy jednak do komory pomiarowej dostanie się 
gaz o innym współczynniku przewodności lub też zdolny 
do spalania katalitycznego, temperatura i oporność dwu 
oporników zmienia się i mostek zostaje wytrącony z po
łożenia równowagi. Przez pomiar prądów niezrównowa
żenia mogą być określone zmiany temperatury oporników, 
które są funkcją składu spalin, a więc i ich skład. Gdy 
temperatura oporników będących katalizatorami przewyż
sza 600 °c dopaleniu ulegną wszystkie produkty niepełne
go spalania i wskazania analizatora będą proporcjonalne 
do wartości opałowej spalin, to znaczy wykażą całkowitą 
wielkość strat spalania. Jeżeli temperatura katalizatora jest 
niższa od 600 °c metoda ta może być selektywna dla róż
nych określeń. Przy temperaturze oporników poniżej 
300 °c spośród wszystkich składników gazów spalinowych 
dopala się jedynie H 2 i CO. Analizatory termokonduktome
tryczne bywają na ogół stosowane jedynie do określania 
zawartości C02 i H2 drogą wykorzystania własności ich 
przewodnictwa cieplnego oraz CO i H 2 przez dopalanie. -
Ponieważ rozdzielenie wza-
jemnego wpływu na wskaza
nia C02 i H 2 oraz CO i H 2 

jest niemożliwe, dla określe
nia zawartości któregokol
wiek z nich drugi należy wy
eliminować z gazu metoda
mi chemicznymi. 

W celu zapewnienia wyso
kiej dokładności przyrządu 
niezbędne jest dokładne utrzy
mywanie napięcia mostku, 
temperatury elementów po
miarowych, które muszą być 
umieszczone w komorze ter-
mostatycznej, oraz przedsię-
wzięcie wszystkich środków 
zapewniających stabilność ze-
ra. Należy także bardzo sta-
rannie regulować prędkość 
przepływu, temperaturę i ci-

gol w przewodz,e 
ogrzewanym 

ono/Iza w „ trefie 
pierwotnej · 

analizo gazOw 
wglotowgch 

rozrzedzenie 

stępnego. Wynikałące stąd_ zmia_ny ~po_rów wytr_ącaj ,ą mo
stek z położenia rownowag1. Pomewaz ~iły pa~a~agnetyczne 
zależą od temperatury czynnika, stosu3e się JeJ kompensa
cję na ogół za pomocą termistora. 

4. Schematy analizy 

Jak już wspomniano, ogólnie rzecz biorąc, istnieją dwa 
rodzaje zadań, które realizuje się za pomocą analizy spa
lin; przy pomiarze sprawności spa_la_nia z~sadni_czym. <:elem 
jest uzyskanie wysokiej _d~kładnosci _pomiaru sre~meJ za
wartości niewielu składmkow, na ogol tylko C02 i CO na 
wylocie z komory, przy analizie strefy pierwotnej - szyb
kie uzyskanie wszechstronnych danych o zawartości nie
spalonego paliwa, C02, ~O, H2 i. ~2 w d~nym. mie?sc1;1. Oba 
zadania zrealizować mozna, zaleznie od srodkow, Jakie sto
ją do dyspozycji, przez bardzo różny układ analizatorów, 
przy czym ogólną zasadą jest dążenie do uzyskania analizy 
szybkiej i ciągłej ze względu na wysoki na ogól koszt ru
chu urządzeń badawczych i konieczność przeprowadzania 
bardzo wielu analiz. · 

4.1. Schematy rozwinięte 

Schemat pełnego zestawu analizatorów, przystosowane
go do wszechstronnej analizy spalin, podany w [lit. 5J 
przedstawia rys. 5. Do określenia zawartości obu tlenków 
węgla zastosowano analizatory na podczerwień pracujące 
na długościach fal od 1,5 do 4,5 /t. Pewne, niewielkie prze
krycie widm adsorpcyjnych CO i C02 eliminowano przez 
zastosowanie filtrów. W układzie tym użyto 4 analizatorów 
na podczerwień - 2 do przeprowadzania analizy w strefie 
pierwotnej, 2 do pomiarów sprawności spalania. Te ostat
nie wyposażono w komory zapewniające pracę na różnych 
zakresach zawartości i z różną czułością oraz wzorcowano 
przed każdym pomiarem. Dla zwiększenia dokładności 
określenia zawartości C02 zastosowano następujące zakre
sy pomiarowe: 0-2, 2-4,5, 4,5-6, 5-7,5°/o C0 2 • Do pracy 
w strefie pierwotnej użyto analizatorów o niezmiennym 
zakresie pomiarowym, obejmującym największe możliwe 

zawartości C02 i CO. Oznaczeń zawartości wodoru dokony
wano za pomocą analizatorów termokonduktometrycznych, 
opartych na wykrywaniu zmian współczynnika przewod
nictwa cieplnego, w których elementami wykrywającymi 
były cl.ruciki niklowe o średnicy 0,032 mm, pracujące przy 
temperaturze około 180 °C. Oporniki porównawcze dla po
miarów w strefie pierwotnej umieszczc;mo w powietrzu. Za
wartość wodoru w gazach wylotowych w zasadzie nie prze
kracza 0,20/o-, wobec czego do pracy w tym obszarze wy-

OnO/IZOfDry na 
pode zerwie n 

CO, C02 

.. 
----l·~~ !~ 

:, 

1tata/izator komoro· 
pordwnawcza 

ermo~konduktometr W!JIOt 
pomi'ar H,1 1------

-~~M ~ 
"----i podczer14•ieh t-------------'L---4 lr---W_!J_10_t_ 

CO, C0,2 -.__ ____ _, ~ 

śnienie gazu przepływającego 
przez komory pomiarowe. Rys. 5. Układ analizatorów przystosowany do wszechstronnej analiz:, spalin 

3.3. Analizatory magnetyczne 

Jedynym skła~nikiem spalin? posiadającym własności pa
ramagnetyczne, Jest Uen. Analizator mierzy w zasadzie wy
datek gazu przepływaJącego przez rurkę A w kierunku pola 
m~g_netycznego (rys. 4), wielkość któregp zależy od zawar
tr-sc_i t1e1;u: Rurka A ogrzewana jest przez dwa identycz-

.pormki połączone ze sobą szeregowo i włączone w mo
W!1eatstone'a. Przepływ gazu przez rurkę- powoduje 
,me temperatury pierwszego opornika, a ogrzanie na-
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m~ga1;a jest ~ardzo wysoka czułość przyrządu. Ponieważ 
~1ermk :eaguJe_ na ~ian~ _Przewodnictwa cieplnego ga
zo~, a więc takz_e na ich cięzar molekularny, jakiekolwiek 
zmiany w składzie gazu, inne niż zmiana zawartości wodo
ru, mogą ~ak_że WJ?ływać na pomiar. Wpływ C02 można 
~a!wo wyelln:i11;1owac przez pochłanianie,. jednak przy wzro
sc1~ zawartosci C02 spada w gazach zawartość 0 2 i wvni
kaJąca stąd z~ia1;a stosunk:-1 OlN2 równoważna jest "sto
SU?,kO"';'O pokazneJ zawartosci wodoru. Dla kompensacji 
teJ zmiany zastosowano analizator, w którym przewodność 



•r')~- - ...:,. • •-'=-~ • t 

ciep1n·ą:'~~~ spalinowych· zawierających ;ódo;:porów.:. 
nywano z. przewodnością tych samych.·ga,zów po jego- usu..: 
nięciu. Usu·nięcia wodoru dokonywano '.?a~ pomocą dopala.::i 
nia katalitycznego przez 2°/f) katalizator palladowy na tlen-
ku glinu, który utlenia także CO na C02• - _ , • • 

Linia porównawcza, jak to pokazano na rys. 5, zawiera 
piecyk katalityczny, po którym umieszczono• chlorek ma-· 
gnezu· i tlenek sodu odpowiednio dla usunięcia pary wod
nej i-, dwutlenku węgla, wywo~ującyc!>, zakłócenia w po
miarze. Na linii pomiarowej znajdują się jedynie pochła
niacze. Przy użyciu powyższej metody możliw,e jest wykry
cie 0,01'1/f) Hz z wystarczającą dokładnością. Zawartość nie 
spalonego pali'Ya i różnego rodzaju produktów krak_owania 

pr6bka wyjściowa 

rodzaj obrdblr1 

produllłg 

, 

uflen,an,~ w piecvku w:ffl:pfl/lm 1ow,~ro14cgm. a.o 

(o.•b•cx}CO 
(Ni _ 
POz 

oro1 u~uwanie H10 

fb•cxJCDz 
fNz 
po~ 

;Rys. 6. Schemat chemicznej obróbki gazów spalinowych, przysto-
sowanej_ do jednego analizatora termokonduktometryczneg..? 

określano przez ich pełne - utlenienie w piecu katalitycznym 
(siatka platynowa + 3°/f) katalizator platyno~ na glince) 
i pomiar wywołanego tym przyrostu zawartosc1 dwutlenku 

,\' . 
przepływ prądu ogrz~wanó do temperatury 1600 i>,:;!._ Proces 
dopalania zakońcwny · zostaje w drugim piecyku, dostar
czającym dodatkqwego tlenu niezbędnego do dopalania zu
pełnego, składającym się 7, rurki wypełnionej siatką z tlen
ku miedzi, utrzymyw:anej w temperaturze 700 °C. Parę .wod
ną usuwano z _gazów bezpośrednio przed analizatorem za 
pomgcą granulowanego chlorku magnezu. Dwutlenek· węgla 
pochłaniano stosując Askarit (handfowa mieszanina stałego 
NaOH i azbestu). Do wyeliminowania węglowodorów sto
sowano- węgiel aktywowany. ·Wszystkie przewody 1 ,urzą
dzenia, przez które przepływa gaz, utrzymywano w tem
peraturze przewyższającej temperaturę kondensacji jakie-

• gokolwiek śkładnika (poza wodą) i· do~ć niskiej na . to, aby 
, zapobiec· zachodzeniu jakiejkolwiek reakcji · - chemicznej, 
Rozpuszczalność C02 w skondensowanej · wodzie można po
minąć. Podobny schemat -analizy zastosować można do 
analizatora na - podczerwień. W tym przypadku uniknąć 
można pośredniego pomiaru zawartości clwutlenku węgla 
w ·próbce wyjściowej, sam zaś pomiar jest dokładniejszy. -
Powyższa metoda posiada dwie dość istotne wady. Pierw-

. 'szą z nich jest .to, że nie wykryw!l- się z~ jej pomocą . za
wartości wodoru w spalinach, drugą,- stosunkowa powol
ność; wynikająca z zastosowania jednego analizatora na: 
końcu. długtej i wielokrotnie rozgałęzionej drogi gazów. 
Dla uniknięcia pomiaru zawartości wodoru w gazach- za
proponowano [lit. 2,- 3, 7] stosowanie upraszczającego zało
żenia; że straty, wywołane przez niepełne spalanie wodoru, ,. 
są proporcjonalne do strat Wywoływanych przez tlenek wę
gla. Zasada ta znalazła potwierdzenie w wielu ekspery- . 
meritach, gdzie skład gazu był przez szczegółową analizę · 
chemiczną sprawdzany, dając· dopuszczalnie małe błędy 
przy współczynnikach nadmiaru powietrza większych od_ 1. 

węgla. _ • . ,,. . , 
Przy pracy w strefie pierwotnej spo!yka . się c_z~to. mie

szanki o współczynniku nadmiaru powietrza mmeJszym od 
jedności które przed dopalaniem należy rozrzedzić tlenem -. 
lub powietrzem, Stopień rozrzedzenia określa się za pomocą 
stosunku (~O + C02) przed . i po rozr_zedzeniu. Jeżeli tlen 
dozuje się w taki sposób, aby_ osiągnąć maksymalną za
wartość C02 po dopaleniu" to_ pomiar iloś-ci domieszanej 

• Jeszcze prostsze · urządzenie do analizy ' spalin przedsta
·wiono w [lit.-_8]. Składa się ono z dwu analizatorów na_ pod- . 

· czerwień, do mierzenia zawartości C02, jeden bezpośrednio 
w próbce, drugi - po całkowitym dopaleniu wszystkich _ 
zdolnych do dalszego utleniania elementów spalin. Ta bar- · 
dzo . szybka metoda pozwala na. określenie rozkładów 
współczynnika nadmiaru powietrza i dwutlenku- węgla . 
wewnątrz układów spalających oraz stosunków ' teore~ycz
nych zawartości C02 do rzeczywiście występujących, które · -
charąkteryzują stadi1,1m procesów spalania, a przy analizie 
gazów · wylotowych dostarczają danych · porównawczych -fest niepotrzebny. , . 

~awartość tlenu w spalinach mierzono za pomocą anali
zatora paramagnetycznego. W skład aparatury wchodzą je
szcze: pompy, rotametry, mano!J1E:tr_y, zaworr _oraz połącz:
nia zwykłe i ogrzewane, zapewmaJące ~łasc1wą re~l~cJę 
ruchu urządzenia. Jak widać, ~ego ródzaJu urzą~ze~1e Je~t 
bardzo kosztowne i mogą sooie na nie pozwolić Jedyme 
laboratoria bardzo zasobne. 

4.2. Schematy uproszczone 

w naszych w.arunkach znacznie bardziej · interesujące są 
metody oparte na jednym- Jub co najwyżej dwu _analizato
rach powszechnie dostępnych i .stosunkowo tamch, umo
żliwiające uzyskanie wyników nieco mniej . ~okładnych lub 

- nawet tylko porównawczych, ale -wystarczaJących do roz-
woju urządzeń spalających. - . _ ,· . . . 
Podstawą wszystkich metod naJprostszych Jest pomiar 

zawartości dwutlenku węgla połączony z przekształceniem 
próbki początkowej, pozwalający uzyskać z. tego pomiaru 
dodatkowe informacje. Najbardziej rozwinięty proces tego 
rodzaju obróbki, przystosowany do jeqnego analiza~ora ter
mokonduktometrycznego, przedstawion~ według [lit. 6] na 
rys. 6. W skład procesu wchodzą: 

,, 1. Pełne utlenianie próbki wyjściowej;dostarczające infor
macji o współczynniku nadmiaru powietrża w danym 

,, miejscu. · , __ • 
2. Wyeliminowanie zawartości C02 z próbki i jej dopale

nie. Uzyskuje się w ten sposób dane o stratach wywo._ · 
~ ·:c lanych · przez niepełne spalanie elementów zawierają-

cych węgiel. . · . . , . . . . 
.3. Usunięcie z próbki obok C02 takze 1 w,ęglowodorow 1 JeJ · 

dopalenie. Można w ten sposób określić zawartość. c;::o. 
w spal~nach. . . . -. . : · 

z odejmowania. poszczegolnych wyrukow uzyskuJe się do
datkQwe- dane_ o zawartości węglowodorów _i C02 w próbce. 

Schemat urządzenia do analizy przedstawiono na rys. 7; 
w jego skład obók analizatora wchodzą jeszcze dwa pie
cyki, kilka urządzeń adsorpcyjnych 1 pompy. Zadaniem 
pierwszego piecyka jest dopalenie dowolnego składnika 

~ spalin za ·pomocą tlenu zawartego w próbce wyjściowej. 
Uzyskuje się to w rurce i_rydo_:-platynowej, . którą„ przez 

o sprawności spalania. _ . . . , • 
" Inne uproszczone urządzenia do. analizy, które zaliczyć 
można do, średniej klasy, przedstawiono w pracy [lit. 7]. 
W .skład tego urz4dzenia wchodzą dwa analizatory na pod
czer.wień do pomiaru zawartości C02 i CQ; układ piecyków 
do pełnego utleniania próbki i różnorodne zespoły pomoc
nicze zamontowane razem w przewoźny układ. Dla zorien- . 
towania się w szczegółach połączeń urządzenia · przedsta
wiono na rys. 8 jego · pełny schemat. Piecyk wstępny pra
cujący przy temperaturze 1ioo 0 C!, ogrzewany jest za po-

: mocą niskonapięciowych opormków kan talowych. Rurka 
o średnicy 25 . mm, którą · przepływają przez piecyk - gazy 
spalinowe, wykonana jest ze -stali żaroodpornej, jej - wnę-:
trze zapełnione iest krótkimi odcinkami ·rurek o mniejszej. 

wylot nodmiÓru 
gi:tru 

, termokondukt&-
metrytzrly ·· 

_, ,pomiar CO.z · 

Rys. 7. Schemat uproszczonego urządzenia do . al!~li?'Y _SJ!l'alin 

średnicy, między którymi znajduje się siatka. platynowa. 
Drugi piecyk stanowi r.urka ~ kwarcowa, · ogrzewana do 
850 °C, wypełniona· s_iatką z Jlenku miedzi. Siatka· ta od- • s 

dzielona jest od kwarcu warstwą papieru azbestowego. Ze
spół chłodzenia, prźeznaczony · do wywo!ania kondensacji_ 
wszystkich par paliwa,- _może-. pracować przy dużych _wy- . 
-datkach gazu {50 ·lf.h) Lt;iiskim ciśnieniu. bez zablokowania 
przez odkładający się w nim 'lód w ciągu 1-2 godzin. :Ze:-. 

. spół składa się -:z; rurki miedzianej o- średnicy 25 mm i dłu'=-_
gości lOÓ mm, ·w której znajdują się 3 filtry: na wlocie · 
sekcja filtrów _siatkowych, dalej dwie sekcje 2__:a , 1 l:-2 mm 
wiórów kwarcowych. Gaz · dostaje się .do teg_o- elementu po 

;:, 
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przejściu przez rurkę o średnicy 10 mm i długości 200 mm, 
zwiniętą w spiralę. Całe urządzenie znajduje się w kąpieli 
ze stałego C02 (-78 °C). Do wymuszenia przepływu przez 
urządzenie do analizy użyto zespołu pomp membranowych. 
Pompy połączone są w ten sposób, że mogą pracować nie
zależnie od siebie lub być wyłączone, gdy przeprowadza 
się badania na urządzeniach pracujących przy ciśnieniach 
podwyższonych. 
Całkowita zawartość C02, a więc i współczynnik nadmia

ru powietrza, mierzona jest po wstępnym dopaleniu próbki 
wyjściowej w piecyku pierwszym i jednym z następują
cych procesów: 

a) dalszym dopalaniu nad tlenkiem miedzi przy 850 °C, 
b) ponownym przepuszczeniem przez piecyk pierwszy 

i zmierzeniu sumy C02 i CO, 
c) ponownym przepuszczeniu przez piecyk pierwszy po 

uprzednim dodaniu takiej ilości tlenu, aby zawartość C02 
była maksymalna. 
Powyższą obróbkę próbki zastosować można także po 

usunięciu kondensatu. Uzyskana w ten sposób zawartość 
C02 pozwala na obliczenie współczynnika nadmiaru powie"-

Rys. 8. Schemat przepływu gazu przez urządzenie do analizy spa
lin średniej klasy. 1. Ogrzewany przewód od sondy. 2. Piecyk 
z katalizatorem platynowym. 3. Osadnik. 4. Zespól chłodzenia. 
5. Zawór bezpieczeństwa. 6. Osuszanie. 7. Zawór regulacyjny. 8. 
Przepływomierz. 9. Drugi piecyk. 10. Zawory wyłączające. 11. Pom
py. 12. Analizator na podczerwień dla CO 2• 13. Analizator na pod-

czerwień dla CO. 14. Zawór wielokierunkowy. 

trza odnośnie elementów gazowych w spalinach, a stąd -
oraz z pomiaru poprzedniego - zawartości par paliwa 
w spalinach. Zawartość C02 i CO w próbce wyjściowej 
mierzy się bezpośrednio po ochłodzeniu próbki, które prze
prowadza się dla zapobieżenia kondensacji w analizatorach. 
Zawartość wodoru ustala się obliczeniowo posługując się 
założeniem, że w spalinach nie ma węglowodorów gazo
wych. 

Na koniec opisane zostanie urządzenie do analizy spalin 
wykonane w Instytucie Lotnictwa w Warszawie do badań 
procesów spalania, a szczególnie sprawności spalania; wy
daje się, że urządzenie to jest stosunkowo najprostsze i naj
tańsze, a jednocześnie dość dokładne. Urządzenie to opar
te zostało na dwu analizatorach termokonduktome.trycz
nych: jeden do pomiaru zawartości C02, drugi do oznacze
nia sumy stężeń CO + H 2, metoda ich wspólnego dopalania 
na druciku platynowym o temperaturze 300 °C. 

W urządzeniu tym uzyska się zadowalającą, z uwagi na 
planowane zadania - wyższą od 20/o, - dokładność okre
ślenia sprawności i pomiarów w strefie pierwotnej dla ca
łego zakresu spotykanych w silnikach turbinowych współ
czynników nadmiaru powietrza przy oznaczaniu zawarto
ści C02 z dokładnością ± 0,050/o, C02 w zakresie zawartości 
5-100/o C02 i 0,10/o C02 przy zawartości COz większej od 
lQ-0/o oraz dokładności analizy CO + Hz 0,050/o. Do wykona
nia analizy posiadano przemysłowe analizatory firmy 
Sadir-Carpentier o dokładności ± 0,10/o C02 i ± 0,1¼ 

· CO+ H2, a więc nieco tylko wyższej od produkowanych 
w kraju. 

Ze względu na to, że strona elektryczna analizatorów 
i zasada pomiarów nie mogą być źródłem błędów przy od-
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powiednim wycechowaniu, dla podniesienia dokładności arta• 
lizy należało w pierwszym rzędzie zwiększyć dokładność 
pomiaru prądów niezrównoważenia mostków analizatorów 
proporcjonalnych do zawartości analizowanego czynnik~ 
w spalinach. Dla spełnienia tego warunku analizatory prze• 
budowano. Zmieniono sposób zasilania z prądu zmiennego 
110 V na prąd stały 6 V dla analizatora C02 i 12 V dla 
analizatora CO+ H 2 w celu wyeliminowania zmian napię
cia w sieci, które posiadają bardzo istotny wpływ na wska
zania. Dodat_kowo z analizatora C02 wyeliminowano opór 
włączony szeregowo w układ galwanometru, otrzymując dla 
napięcia na mustku 3 V, dwukrotne zwiększenie wskazań, 
a dla napięcia 2 V wskazania odpowiadające zawartości 
dwutlenku węgla w spalinach. Wzorcowania analizatora 
dokonano za pomocą gazów spalinowych, uzyskanych drogą 
spalania mieszanek o różnych współczynnikach nadmiaru 
powietrza. Otrzymana w ten sposób dokładność bezwzględ
na analizatora w zakresie użytkowym, tzn. dla zawarto
ści powyżej 5% C02, wynosiła 0,050/o C02 na skali 2 : 1 
i 0,111 /o C02 na skali 1 : 1. Tak więc, dokładność względna 
oznaczania zawartości C02 w całym zakresie pracy prze
wyższała 1 O/o i zawierała się w granicach 0,5-1 O/o. 

W celu uzyskania wyższej dokładności określenia zawar
tości CO + H2 przy niezmiennym zakresie pomiarowym -
obok dawnego schematu elektrycznego analizatora - wpro
wadzono przez przełącznik możliwość przerwania obwodu 
bocznikującego galwanometr, uzyskując znaczne zwiększe
nie wskazań. Zmiany napięcia na mostku analizatora 
w tym przypadku nie wywołują prawie żadnych zmian we 
wskazaniach. Wynika to stąd, że efektywność dopalania CO 
przy temperaturze 300 °C na platynie jest już pełna [lit. 9]. 
Przy wyższych temperaturach opornika uzyskuje się jedy
nie intensywniejsze chłodzenie prowadzące do błędów 
w oznaczeniach. Wzorcowania analizatora CO + H 2 dokona
no za pomocą mieszaniny powietrza z tlenkiem węgla. Me
todę porównawczą stanowiła metoda określania zawarto
ści tlenku węgla za pomocą J205 • Zwiększenie zakresów 
pracy analizatorów wywołało oczywiście pogorszenie sta
teczności ich zerowego położenia, które w trakcie dłuższych 
pomiarów należy kilkakrotnie sprawdzać. Istotnym warun
kiem, jaki należy spełnić w celu otrzymania dokładnych 
wyników analizy, jest staranne utrzymanie parametrów 
przepływu stosowanych w czasie wzorcowania analizato
rów, szczególnie zaś ciśnienia, temperatury i ilości czynni
ka przepływającego przez analizatory_ Eliminację wpływu 
wodoru na pomiar zawartości C02 uzyskiwano przez dopa
lenie wodoru i CO przed analizatorem C02 na siatce pla
tynowej w temperaturze 300 °C. Schemat połączenia anali
zatorów przy pomiarze przedstawia rys. 9. Gaz z sondy 
przechodzi przez chłodnicę wodną i rurkę z granulowanym 
MgCl, gdzie zostaje odwodniony, następnie przez filtr, za
wór dławiący, przepływomierz do analizatora CO + H 2 i da
lej przez piecyk dopalający CO i H 2, drugi zespół odwad
niający do analizatQra określającego zawartość C02, a stąd 
do pompy i atmosfery. Ciśnienie w układzie mierzy się za 
analizatorem C02. Wydatek gazu, przepływającego przez 

t1Tow1qcy zowdr 
chlodmco osuszacz regulDCfJ1ny przepTgwomitrz 

sendo 

komora 
spo1amo 
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rowor '-
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o,ecyk CuO 850"C 

wyłoi 
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--·-... 1JOm1or w.spOTc1ynmka nadmiaru 
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Rys. 9. Schemat urządzenia do analizy spalin, opartego na dwu 
analizatorach termokonduktometrycznych 

urządzenie (rzędu 25 1/h), określony jest przez dokładny 
pomiar (za pomocą manometru pochyłego) spadku ciśnienia 
na rurce kapilarnej. 

Przy pomiarze współczynnika nadmiaru powietrza do 
całkowitego dopalenia składnika spalin, zdolnych do dal
szego utleniania tuż za sondą, stosuje się 2 piecyki ruro
we o średnicy rurki 10 mm. Jeden, pracujący przy tempe
raturze 1000 °C z katalizatorem w postaci siatki platyno
wej i drugi, wypełniony tlenkiem miedzi, ogrzewanym do 
temperatury 850 °c. 
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Za pomocą - powyższego --układu można Więc określić Zrealizowanie- tego S.()0$0bu pobrania próbki ' jest rzeczą 
współczynnik ·nadmiaru powietrza, zawartość par paliwa f · trudną.' Bardzo dokładne rezultaty otrzymać można za po-
-i innych węglowodorów w próbce- oraz straty wywołane mocą urządzenia jak na rys. 10a. W tej konstrukcji otwo
prz.ez elementy gazowe spalin CO i Hz, czyli można prze- ry, przez kt~re odbywa się wlot ·gazu, wywiercone są w nie 
prowadzać .zarówno ,analizę w strefie pierwotnej, jak i po- ochłodzonej części wzdłuż rurki pobierającej próbkę. Przy 
miar sprawności spalania. Podwójna skala przyrządów po- wyższych temperaturach ten sposób pobierania próbki jest 
zwala na uzyskanie zarówno wysokiej dokładności, jak niekorzystny ze względu na zbytnie rozgrzewanie się przed
i odpowiednio szerokiego zakresu pomiarów. Poważną wadą . - niej cz•ęści sondy. W tym przypadku należy stosować sondy 
urządzenia jest jego duża bezwładność. Czas jednego ozna- jak na rys. 10b, gdzie występuje pewne niewielkie ochło-
czenia wynosi · 5-8 min~t. .c dzenie pobieranych gazów. Ze względu na istnienie dużych 

_ , l gradientów stężenia na wylocie z komór spalania, element 
. 5. Pobieranie próbek gazu pobierający powinien znajdować się w ruchu jednostaj

- · Niezbędnym warunkiem dokł!tdnego ok~eślenia spraw- -
ności jest otrzymanie reprezentatywnej próbki do analizy. 
Niewłaściwie pobrana próbka • gazu prowadzi do błędów, 
przekraczających znacznie błędy analizy_ Problem właści
wej próbki posiada dwa równie ważne elementy: 

1. Z chwilą wejścia gazu _do elementu pobierającego po
winny ustać natychmiast wszystkie procesy ' chemiczne, 
to znaczy nie można dopuścić do tego,· aby w urządzeniu 
pobierającym następowało dopalanie. 

2. Pobrana próbka powinna posiadać średni skład spa-
lin. ·. _ 
Rozwiązanie postawionego · zagadnienia uzyskuje się 

przez: a) nagłe ochłodzenie _ _próbki, b) odpowiednią kon
strukcję elementu pobierającego lub wymieszanie całej ilo
ści spalin. Najczęściej stosowane są następujące metody 
pobierania próbek: · · 

1. Pobiera się próbki z.a pomocą s:z-,eregu chłodzonych ru
rek, rozmieszczając je równomiernie na całej powierzchni 
wylotowej. Jeżeli pobrany w ten sposób gaz miesza się na
stępnie, to próbka w zasadzie nie przedstawia prawie żad
nej wartości, gdyż ilość gazu pobrana z poszczególnych 

'· miejsc nie jest proporcjonalna do ilości czynnika przepły-
wającego przez dany obszar. .. 
· 2. Pobiera się próbki z sze:i;-egu miejsc na wyjściu z ko
mory spalania, analizuje osobno, mierzy rozkład wydatku 
i według niego oblicza się średni skład. Ten sposób pomia
ru jest bardzo niewygodny ze względu na· czas, który jest 
konieczny do jego realizacji. ' 

3. Jedną z najpopularniejszych metod jest pobranie gazu 
za pomocą szeregu chłodzonych rurek o wspólnym odpro
wadzeniu. Można zbadać reprezentatywoość takiej próbki. 
Niech (! i c stanowią gęstość i prędkość wi·dowolnym1 punk
cie strumienia na wylocie, a Gs wydatek pobieranego w tym 

_ punkcie gazu. Warunkiem reprezentatywności próbki jest 
wtedy: 

Gs= k (! c 

czyli proporcjonalność .ilości odbieranego gazu w danym 
miejscu do lokalnego wydatku , przepływu. W przypadku, 
-gdy .próbka gazu jest odsysana i chłodzona, wydatek po
bierany w danym miejscu jest niezależny od lokalnej gę
stości i prędkości przepływu. 

Próbka nie przedstawia więc średniego składu gazu. Je
żeli do pobierania próbki wykorzystuje się napór dyna
miczny strumienia z chłodzeniem przed z.mieszaniem prób-
k~ ~: . -. . _:_ -- I 1 e~! -:. _ -.__ -:..,_ -... I Pd. - l 2 . __ - ___ -/ 1. ... / 

'Gg "== kv . ro, ~eo '= k Jl ~eo eo = k V 2gec2 V eo= 
I - .ee 
=k--

1 .1-
" e· 

gdzie Pd jest ciśnieniem dynamicznym w strumieniu. 
Tego rodzaju urządzenie daje próbkę bardziej zbliżoną 

, do średniej,. jednak o większym udziale gazów o mniejszej 
: gęstości, czyli ze· stref o wy_ższej temper_aturze. W przy

padku wykorzystania ciśnienia dynamicznego )i zrpieszania 
próbki ~rzed ochłodzeniem . 

nym tak, by gaz był pobierany • kolejno ze . wszystk~ch 
1 

miejsc przekroju wylotowego z komory. Bardzo interesuJą
ca jest metoda polegająca na odbieraniu próby gazu za po
mocą pojedynczej rurki, pokrywającej ruchem podobnym 
do rucp~ promieni katodowych w lampie telewizyjnej cały 

b) 

- -wlot 
. wody 

PrzekróJ A-A / 

w9Jot wody 

.,... 

--wylot 
gazów 

Rys. 10. Sondy do odbioru 1:-eprezeńtatywnej próbki, , wykorzystu
jące ciśnienie dynamiczne gazu; a) do pracy przy temperaturach 

poniż':j 900 °C; b) do pracy w temperat1:1rze wysokiej · 

przekrój wylotowy z' ~omory [lit. 10]. Oczywiście, zrealizo
wanie takiego sposobu pomiaru_ jest bardzo trudne pod 
względem konstrukcyjnym. Gdy w st:r:umieniu wylotowyll?-· 
znajdują się krople nie spalonego paliwa, co zdarza się czę
sto przy spalaniu paliw ciężkich, reprezentatywną prockę 
uzyskać można jedynie przez pobieranie gazu z lokalną 
prędkością przepływu, wtedy bowiem gaz : wnika całkowi
cie w otwór pobierający i ilość kropel w pobranej próbce 

-- jest dokładnie ta sama co w strumieniu wnikającym do 
urządzenia pobierającego. 

Metoda ta nie daje oczywiście próby reprezentatywnej 
dla całego strumienia. Jeżeli skład gazu w przekroju wyło- -
towym komory jest bardzo niejeonorodny, jedyną metodą 
uzyskania próbki o składzie średnim stanowi staranne wy
mieszanie · całej iloś~i gazu opuszczającego silnik i odsysa- · 
nie próbki w dowolnym miejscu po wymieszaniu. Żeby 
uniknąć dopalania w czasie mieszania konieczne jest nagłe 
oziębienie spalin przy wejściu do mieszalnika, co uzyskuje 
się przez wtrysk wody. Szczególne trudności spotyka -się 

·przy pobieraniu próbki ze strefy pierwotnej ze względu. na 
występujące tam wysokie temperatury, duże ilości nie spa
lonego paliwa i węgla oraz znaczne -gradienty składu. Son
da, obok wystarczającej s.ztywności zapewniającej pracę 
przy dużych prędkościach, ciśnieniach i temperaturach, nie 
powinna wywoływać zakłóceń pfzepływu · w analizowanym 
gazie. Dlą małych komór stosuje się sondy o średnicy do- _ 

i warunek uzy;kania _reprezentatywnej próbki 1 jest speł-· 
n~ey, I 

.\ 

chodzącej · zaledwie do . 6 mm . . Jako materiałów do sond 
używa się stali żaroodpornej i stopów Nimonic. Ponieważ 

,, 
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~ temperatury w id strefie. przekrac~ją częstó 1600 &c, són- "" bia uiatviienfa przeprowadzania najczęstszego · obliczeriła, 
dy' muszą być bezwarunkowo chłodzone. Przy dśnieniach jakie trzeba wykonywać w czasie a nalizy, przedstawiony 
gazu poniżej 2,5 kG/cmz do . chłodzenia wystarc~a woda z ru- zostanie przykład Qbliczenia sprawności spalania. Niech za-
rociągu o średnim ciśnieniu 4 kG/cm2, dla wyższych ciśnień wartość objętościowa CO, C02, nie spalonych węglowodo-
stosować---należy dodatkow~ pompy wodne. rów (wyrażonych p1f:eZ zawartość C02 po ich dopaleniu) 
Najczęściej występującym · uszkodzeniem sondy nie są i. H2 wynosi odpowiednio a, b, c i _d. Rozważając ·dla pro-

uszkodzenia mechaniczne, lecz zatkania dróg gazowych, stoty objętość gazów równą 22,4 litra, otrzyma się następu-
kt(>re z tego względu należy ro!>ić możliwie duże. Dla otrzy- 28 · 44 
mania reprezentatywnej próbki ze strefy pierwotnej na- jące udziały ciężarowe: CO - 100 a, C0 2 - 100 b, C02 z wę-
leży zachować izokinetyczne warunki odbioru. W więk-
~~ci przypadków jednak ze względu na trudności usta- ' gklwodorów - ~ c i H - ~ d stąd całkowity 'ciężar 
lema tych warunków i zmienne wydatki gazu do analizy :---- 100 

2 
100 ' 

warunki te nie . są spełnione. Prżyklad poprawnej songy do 12 (a + b + c) 12 ( a .+ b + c) -
odbioru próbek lokalrtych przedstawiono na rys. 11. węgla · i paliwa , = _ _:_ ___ __:_.:._ (1 + h), 
Chłodzony od wewnątrz korpus sondy o kształcie oplywo- l OO 100 

wym zawiera dwie rurki ze stali nierdzewnej do odbioru gdzie h jest ciężarowym stosunkiem H/C paliwa. Po.dobnie 
gazu,- wychodzące na zewnątrz w punktach A i B. Rurki ciężar nie spalonego paliwa= 

12
c (1 + h) (zakładając, że 

100 · 
nie spalonym paliwem są węglowodory). Jeżeli kp, ktt, kco 
stanowią odpowiednio ciepła spalania paliwa, wodoru i tlen-

;",;,_..,. 8 ku węgla [cal/G], to wtedy straty spalania określone będą 
,:-: przez: 

Rys. 11. Sonda do odbioru próbek lokalnych. Otwory A i B uży
wane są do odbioru gazu odpow~ednio w zasięgu promieni a t b 

przy wyjściu tworzą część bocznej powierzchni szerszego 
nieco elementu sondy, którego długość równa jest promie
niowi komory. Za pomocą tego urządzenia można pobierać 
próbki z dowolnego punktu na średnicy komory a szcze
gólnie z punktów przylegających do jej ścian. Odpowiednią 
sztywność sondy zapewnia obustronne zamocowanie które 
pozwala jednocześnie na zabudowanie sondy równmiiiernie 

- blokującej przepływ wzdłuż całej „ średnicy komory. Dla 
zapobież':nia kondensacji elementów próbki stosuje się 
chłodzenie sondy za pomocą pary wodnej i ogrzewanie 
przewodów do temperatury około 220 °C. Stwierdzono że 
ju~ przy tej temperaturze_ us~ają wszystkie reakcje ~he
m1czne. Przewody wykonuJe się z rurki ze stali nier-dzew
nej o średnicy wewnętrznej do 5 mm, ogrzewanej nawinię
tym na ni~j d1:1te~ oporowym w koszulce szklanej, przy 
czym całośc znaJdUJe się w koszulce neoprenowej .· 

6. Przykłady . pomfarów przeprowadzanych za pomocą 
analizy spalin . · 

BezP?ś~ednio z analizy spal_i~ uzyskuje się informacje 
o skła<;izie gazów w danym mieJscu, a więc szeroki obraz 
p~ocesow sp~lania_. Zakres pomiarów i opracowanie wyni
.kow w J?E!lm ;2al~zY, od _celu eksperymentu, nie może więc 
zosta~ uJęte Jakim~ umwersalnym opisem. W niniejszym 
ro~z1al': przedstawione zostaną wobec tego jedynie pew
ne_ pom1~y typowe oraz mniej oczywiste, a więc takie, 
ktore_ kazd?razowo powinny wejść w skład eksperymentu 
i takie, ktore mogłyby zostać pominięte. 

6.1. Pomiar sprawności spalania 

Szereg typowych składów gazów na wyjściu z komory 
spalania przedstawiono w [lit. 2]. Względny wpływ na stra
t! poszczególnych produktów niezupełnego spalania zmienia 
~1ę znacznie w zależności od ..yarunków pracy komory, 
~ tak na przykład węgl?wodory dla warunków zapewnia
Jących W?7Soką spr_awnosć występują w ilościach pomijal
nych, w mnych zas są decydującym składnikiem strat· zaś 
stosunek zawartości _Uenk~ wę_gla do wodoru zmien~ się . 
od. 15 do _-1,55. Ogólme mozna Jednak powiedzieć, że decy
d?Jący wpływ na s~raty ~osiadają nie spalone węlgowodo
_ry, tlenek węgla 1 wodor. Straty wywołane obecnością 
węgla w spalina_ch _nie przekraczają w zasadzie · 0,10/o. Przy 
pracy normalneJ me stwierdzono występowania nadtlen
ków . . Zawartość kwasu mrówkowego i formaldehydu wy
woluJe stra_ty w . więk~zo~c~ przypadl;ów poniżej 0,10/1>. 
Nawet w przypadku mskięJ sprawnosci spalania kiedy 
wari:ość, ta doc~~dzi do - o,:f'/~ można ją z powodzeniem 
P~mąc. P1;2~bhzon_ą strukturę strat; wywołanych przez 
,rózn': czynruk1, w zależności od sprawności spalania przed-
stawia rys. 12. -
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· 2dktt + 28ak.co + 12c (1 + h) kp c=--=-c,_ _ ___c~--'---=-"'~ 

12 (a -t b + c) (1 + h)'kp 

przy czym - · oczywiście - sprawność spalania TJ = 1- C. 
Przy wszystkich pomiarach sprawności spalania za po

mocą analizy -spalin istnieje konflikt między dokładnością 
i _szybkością _oznaczeń. Jak już powiedziano, dla zwiększe
nia szybkości można pominąć bez znacznego obniżenia do
kładności, oznaczenie ilości wodoru lub założyć, że straty 
wywołane przez wodór stanowią stalą część (t) strat, wy
wołanych przez CO. Sprawność oblicza się wtedy według 
zależności: 

/ 28a (1 + t) kco + i2c (1 + h) kp 

12 (a + b + c) (1 + h) kp 

. Niekiedy, gdy szybkość jest najważniejsza, jak to często 
byw':1 w_ praktY:ce, zamiast określenia rzeczywistej spraw
ności mierzy się tak zwaną sprawność przez C02 [lit. 2, 
4, 8], którą zdefiniować można następująco: 

- _ rzeczywista zawartość C02 w spalinach 
TJc-

zawartość C02 przy spalaniu bez strat 
-

z. określenia TJc uzyskuje się informacje, że część paliwa 
me ~ostała spalona na C02• Istnieją dwie skrajne możli-
wości: . 

1. Paliwo; którego n~epełne spalanie wykazuje niższa od 
teo_retyczneJ zawartości C02 w spalinach, przechodzi przez 

Rys. 12. Zależność str_at spalania wywołanych przez CO, Hz nil'! 
spalone paliwo od ogólnej sprawności spalania 

/ 

~omor~ ~pałania w · postaci CnHm. Wtedy oczywiście TJc = 
·-TJ· (hrua 1 rys. 13). 

. 2. ~~e i:na w spa~n~ch rE;sztek- paliwa o postaci CnHm 
1. obmzeme sprawnosc1 wynika z niepełnego spalania pa
liwa na 2a) CO + H2, przy czym zawartość CO = H 
2b) CO + H20, lub na CO + H 20 (linia 3). 2' 
t Za!eżność TJ = f (TJc) dla wymienionych przypadków przed

s awion~ na_ rys. 13 (linie 2 i 3 odpowiednio). Przy dan m 
TJc, TJ moze się zawierać między lin~i 1 i 3 z rys. 13, ciyli -
w zna~ny~ obszarze. Na rys. 13 naniesiono kilka linii ·' 
rzeczywisteJ za~eżności TJ od TJc• Linia 4 dla spalania ben-· 
zyny w ty~we~ komorze spalania przy a = 3 i wtryskiwa
cz~ wysokoc1śmeniow~. Linia 5 dla spalania naft w ma-
leJ komorze z wtryskiwaczem · niskociśnieniowym. Y 

..:: 



Jak widać, wyniki pomiarów nie są · nizrzucon_e przypad- . 
I. .r :)~j .... . : -~;~:-, - . 

6.2: -Pomiar 'tempera.tury gazów spalin_owycb < ._, · RowQ w obszarze ·dowolnooci, a wyraźnie uporządkowane. 
Analiza większej ilości danych doświadczalnych przynosi jeżeii pi'z;jąć, 1 że · pr:oc~s spalania przebiega_ adiabatycz.- , . 
poóobne rezultaty. Pomiar T/ przez. T/c jest więc dla · danego nie, co· w urządzeniach podobnych do komór spalania sil
urządzenia zawsze jednoznaczny, czyli może być używany uików turbinowych ..jest zachowane z. dużą _ dokładnością z.ę_ 
przy badaniach porównawczych. kornó-r spalania. . względu na bardzo duże natężenie spalania prz.y niewiel-
Dokładność,~ jaką uzyskuje się z.a pomocą analizy spalin, kich . stratach przez. ścianki, to z.a pomocą analizy spalin 

zależy od: J,. '- obliczyć można temperaturę gazów spalinowych: Równanie 
1) dokładności pomiaru zawartości poszczególnych skład- • bilansu cieplnego dla 1 kG. paliwa ~est następujące : . 

ników, sz~zególnie CO, CnHm i .H2 , ✓-
2) reprezentatywności próbki. 

· Rozważmy najpierw pomiar sprawności T/ = 0,99 przy 
współczynniku nadmiaru powietrza ·a= 4. Niech jedynym 
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Rys. ~3. Zależność· sprawności spalania od sprawnoilcl przez CO~. 
W spal,lnach w.ystępują jedynie: 1) 'nie spalone paliwo; 2) H

2 
i CO. 

'przy czym zawartość H~ = CO, 3) CO + H 2O. Zależności doświad
czalne dla różnych urządzeń. 4) benzyna a ;=·3, wtryskiwacz wyso-

kociśnieniowy, 5) nafta ~-= 3~ wtryskiwacz niskoc~śnieniow;y ~ ,. 
.. * . 

, składnikiem st;at w tym przypadku będzie- CO, wtedy _ 
10/o strat odpowiada zawartooci 0,0750/o CO. Tę zawartość 

ig_ = T/W + io 

gdzie : 

il! - ·entalpia gazQw spalinowych 
w - dolna wartość opałowa paliwa 
i0, - en~~pia mieszanki palfuro-powietrze 

gdzie :· 

t-

i

i-t~ 

gdzie :.~ 

/ 

teoretycznie nfezbędni ilość 
1 kG pali wa > ~ 'I. · -~ 
entalpia powietrza . 
ciepł() wniesione z.~~aliwem. 

powietry:a do ,_spalania:· 

' ~ 
1) t (a ~ ~) ipt -,- ciepło - uchodzące z. powietrzem nie 

uczestniczącym w reakcjach cheniicz
' nych lecz. nagrzanym do temperatury 

końcow~j, , , 
..... _ew - ~ . ........ .. . . 

2) · •. (1 - T/) itu - ciepło unoszone przez me spalone 
ew + P węglowodory . nagrzane do. tern-

CO pomierzyć można z. dokładnością ±7<1/0, co odpowiada 
błędowi pomiaru sprawności ±0,10/o. Ponieważ _wartość 
sprawności na wyjściu z komory będzie w tym przypadku : 
wahać się w granicach 98,9-99,1-0/o, błąd w reprez.entatyw- ..., 
ności próbki może być Pominięty_ i ostateczna dokładność 
pomiaru wyniesie ±0;1°/ -0: · ' -

, pęratur~ końcowej, 
ew 

----- część węglowodorów nagi;zanych do tern-
ew + ~ peratury końcowej w całej ilości ·n!_ę 

C• Spalonego paliwa, . I ; 

itu - entalpia · pie- spalonych węglowodorów 
w temperaturze końcowej, 

Przy sprawności poniżej 98,5°/o dokładność pomia.rów spa-
-,. da. W spalinach może już wtedy ::,vystąpić nie spalone pa

liwo, które n~leży utlenić. Powśtający w cz.asie utleniania 
dwutlenek węgla musi być z.mierzony w obecności dużych 
ilości dwutlenku już istniejącego i dlatego konieczne jest 
zastosowanie metody różnicowej. Dokonuje się 2 odczytó}V, 
jednego na zawartość dwutlenku bez.pośrednio w próbce 
i -drugiego - po dopaleniu paliwa. ' Mimo że zawartość bez
względna dwutlenku. ąie jest istotna, to jednak błędy ana
lizy .są już duże. W zakresie sprawności° ~930/o niezbędne 
jest określenie ekwiwalentu do 40/o strat, wywołanych obec
nością nie spalonego paliwa. Przy a .= 4 odpowiada to po 

· dopaleniu zawartości 0,14-0/o CO2• StosuJąc analizator o za
kresie 2--4G/o CO2 z odczytem na skali o: 100 poqzialk~c!1, 
z możliwością określenia każdego ()dczytu z dokładnosc1ą 
±o 25 podziałki uzyskuje się błąd ±7¼, co odpowiada od-

.czytowi spraw~ości z. błędem ±o,:r%. Wartość sprawności 
spalania na wylocie będzie już z.mieniać się od 88 do 98-0/o, 
wobec czego sposób pobierania próbki zaczyna być bardzo 
istotny. Odchylenia w reprezentatywności próbki dochodzić 
mo~ą do ±0,5¼, a więc ostateczna dokładność pomiaru wy-
niesie 93±0,8-0/o. ,_, 

Jeżeli nie stosuj~ się przewodów ogrzewanych, znaczne 
błędy wyniknąć mogą z.. kondensacji · w nich paliwa. 
Współczynnik nadmiaru_ powietrza określa się podobnie 

jak sprawność. W pierwszym rzędzie należy tu obliczyć ~e 
składu paliwa - z.awartooć CO2 .po spaleniu mieszanki ste
chiometrycznej CO28 oraz. ustalić całkowitą zawartość . C02 
w próbce CO2c przez jej zupełne dopalenie, wtedy ' 

3) (l + l)T/ inc -,- ciepło unoszone prz.ez produk_ty spala-
7 nia; . · - , > :,,,, 

inc - entalpia produktów SP,alania W tempe-
. raturze końcowej, . · 

P-
4) ....:......--- ito (1 -: ,.T/) - ciepło unoszone przez nie spalone· ~ 

ew + :p · ~ , paliwo nagrzane do tempera!ury 
wrzenia t

0 
= 96 °C, 

it o - entalpia ciepłego _paliwft · przy · t = 96 °C, 

•:...·_..-.--1:t :~ - część paliwa nie odparowanego -w ogól-
.ew' ·P - nej zawartoś~i nie spalonego paliwa. 

,:. 

Bilans cieplny jest ~ęc następujący: 

· p 
T · 2.. • • :J.tó· (l 7 T/) + (l+ 1) T/ inc 
;·_ Ćv:i + p ..,. . 

.f.'· 

' Z~mien.iając "f w prawej ~ęS'Cl bilans~ iloczynęmi Cn t, 
-gdzie Cn óznaćz.a odpowiednie_.średnie ciepło właściwe przy c,, 
stałym cisnieriiu_ (od o 0 c do t °C) otrżymuje _się: , 

- • • _,,. f ___,.. • • • • ~ 
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Wzór ten uzyc można do obliczania temperatury końco
wej metodą kolejnych przybliżeń. 

Sposób postępowania jest następujący: 
Obliczamy lewą stronę równania bilansu, zakładamy 

temperaturę końcową, wg założonej wielkości przyjmuje
my Cn i stąd obliczamy pierwsze przybliżenie temperatury 
końcowej. Według tej temperatury określamy drugie przy
bliżenie, Cn itd. C" określa· się z tablic i wykresów np. 
[lit. 11], tablice 56, 326, 90, 94. 

Ze względu na to, że błędy pomiaru temperatury za po
mocą analizy spalin określone są wyłącznie dokładnością 
aparatury, a wyeliminowane zostają błędy wynikające ze 
skomplikowanych zjawisk, wymiany ciepła i oddziaływań 
między miernikiem, spalinami, ściankam'i i otoczeniem, 
wywołane obecnością nie odparowanego paliwa oraz ze 
względu na to, że mierz.yć można temperaturę bardzo wy
soką, pomiar temperatury tą metodą bywa często stosowany 
do wzorcowania innych, specjalnych urządzeń termome
trycznych. 

6.3. Zastosowanie analizy spalin do pomiarów w strefie 
pierwotnej 

6.3.1. S t r ef a r e c y r ku 1 a c j i. 

Zadaniem strefy recyrkulacji jest przeniesienie ciepła 
wraz z produktami spalania do przodu komory spalania 
w celu zmieszania z wchodzącą mieszanką i jej zapłonu. 
Dzięki istnieniu silnej strefy recyrkulacji komory spalania 
pracować mogą w szerokim zakresie ciśnienia, prędkości 
przepływu i współczynnika nadmiaru powietrza. Statecz
ność pracy komory spalania lotniczego silnika turbinowego 
posiada wielkie znaczenie: ważne jest, by płomień utrzy
mywał się w niej w warunkach nagłych przyspieszeń na 
dużych wysokościach lotu i był odporny na wpływy chło
dzące, wywołane przez obfity deszcz lub warunki wysokoś
ciowe. 
Rozsądne wydaje się założenie, że dla polepszenia pracy 

komory należy skierować do przodu maksymalną ilość cie
pła, a więc, że w recyrkulacji powinna uczestniczyć jak 
największa ilość powietrza. Na rys. 14 przedstawiono cha
rakterystykę pracy komory, w której zmieniano wydatek 
recyrkulacji. Ilość recyrkulujących gazów określono sto
sunkiem MRIMc, gdz-ie MR jest wydatkiem recyrkulacji na 
zimno, a Me - całkowitym wydatkiem przepływu przecho
dzącego przez strefę pierwotną. Rysunek wykazuje, że 
w tym przypadku silny przepływ zwrotny jest niekorzyst-
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Rys. 14. Wpływ wydatku recyrkulacji na sprawność spalania dol-

ruchem na wysokości tego rodzaju komór. Ponieważ strefa 
recyrkulacji jest w zasadzie przebogaco1;a, W)'.stępują t~m 
niewielkie ilości tlenu i skład gazu okreslony Jest reakcJa
mi równowagi woda-gaz. 
Interesujące jest rozważenie stosunku CO/H2. Rezultaty 

analizy dają na ogół wielkości 1,5-2,5. Z ich porównania 
z wielkościami teoretycznymi wyciągnąć można wnioski 
o charakterze mieszania na granicy strefy recyrkulacji 
[lit. 5]. 

6.3.2. St r e f a r e a k c j i. 

Strefa reakcji stanowi walcowy obszar wokół strefy re
cyrkulacji. Teoretyczną prędkość spalania na jednostkę 
objętości określić można za pomocą równania Arheniusa, 

gdzie Ct i C 0 są lokalnymi stężeniami paliwa i tlenu, 
t - czasem, z - współczynnikiem częstości zderzeń, T i p -
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Rys. 15. Wpływ składu gazów recyrkulującycl1 na sprawność spa

lania 

lokalną temperaturą i ciśnieniem, E - energią aktywacji, 
a R - stałą gazową. 

Całkując w stosunku do czasu: 

ln Cf = z Co exp ( - El RT) T- 3 2 p2 t + ln B 

gdzie B jest stałą całkowania. 

Gdy t = O, Ct równe jest wyjściowej ilości paliwa Cf, 

stąd 

stąd: 

ln (1 - 17) = k t, 

ną granicę wygaszania gdzie k określić można jako współczynnik czasu reakcji. 

ny, ponieważ znacznie obniża sprawność spalania przed 
zmieszaniem i zmniejsza zakres statecznego spalania. Anali
za spalin wykazała, że skład recyrkulujących gazów ze 
wzrostem MRIMc pogarszał się, to znaczy gazy te wykazy
wały gorszą sprawność spalania i były znacznie zimniejsze. 
Na rys. 15 porównano wpływ właściwej i przebogaconej 
strefy recyrkulacji na sprawność przed zmieszaniem. Wi
dać znaczne jej zwiększenie przy właściwej strefie recyr
kulacji. Do określenia współczynnika nadmiaru powietrza 
posługiwano się stosunkiem CO/C02, który rośnie bardzo 
szybko przy a > 1. 
Interesujące jest, że komory spalania współczesnych tur

binowych silników lotniczych posiadają silnie wzbogaconą 
strefę recyrkulacji, chociaż ogólny współczynnik nadmiaru 
powietrza w strefie pierwotnej utrzymuje się w pobliżu 
1,7. Związane jest to przede wszystkim z łatwiejszym roz-
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Po określeniu k łatwo obliczyć współczynnik prędkości 
reakcji paliwa K z zależności: 

kT3/2 
In--= -E/RT = lnK" 

C 9 ' oP· 

6.3.3. S t r ef a z m ie s z a n i a. 

Swego czasu zakładano, że w strefie zmieszania następu
je przerwanie wszystkich reakcji nie zakończonych przed 
tą strefą; badania za pomocą analizy spalin wykazały, że 
pogląd tego rodzaju jest błędny. Przy ciśnieniu absolut
nym ponad 2 kG/cm2, prędkości reakcji w komorze spala
nia, pracującej przy współczynniku nadmiaru powietrza 
a = 4, wystarczają do jej zakończenia w strefie zmieszania. 



7. ,Wnioski końcowe 
t 

W artykule przedstawiono całość problemów związanych 
z badaniem procesów spalania za pomocą analizy spalin 

;i. Reingold L. - Recherches- sur la combustio'n dans les reacteurs 
par analyze des gaz. La Recherche Aeronautique, Janvier 1948 

4. Richards L. J., Street J . C. - The Measurement of Gas Turbi
ne Combustion Efficiency by Gas Analysis, The Aeronautical 
Quarterly August 1949 ' · 

5. Toone B., Krkles F. - The Application of Gas Analysis to Com
bustion Chambe.r Development, Seventh ·. Symposium (Interna-

. tional) on Combustion 1959, London But. ,~cient. Publ. -
6. Neuman P. K , i inni - A Sirnplified Combustion Analysis sy-
- stem, Journal of the American Rocket Society. July-August 

1953 ': 
7. Holderness F. H., Macfarlane J. :r. ~ The Constinuous Flow 

Instrumental Analysis of Flame Gas2s, Seventh Symposium 
(International) on Combustion 1959, London But. Scient. Publ. 

i niektóre rezultaty, jakie można uzyskać przez jej zasto
sowanie. Chociaż inwestycje niezbędne do zbudowania apa- . · 
ratury odpowiedniej klasy oraz czas konieczny do otrzy
mania pełnego obrazu procesu spalania są duże . jest chyba 
oczywiste, że w · długofalowych pracach nad 'problemami 
spalania głębokie zrozumienie przebiegu procesów, które 
uzyskać można za pomocą analizy spalin, jest także uza
sadnione ekonomicznie. 
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- Silniki turbinowe na ·24 . Salonie . Paryskim 

Silniki odrzutowe 

Spośród silników odrzutowych tylko kilka pokazano po 
raz pierwszy. Większość stanowiły typy wystawiane już 
przy innych okazjach oraz opisywane w prasie. Niektóre, 
jak na przykład „Avon". lub „At9.r'_'; przeszły wieloletni roz
wój i w obecnej formie mało przypominają swoje prototy
py. Przepracowały one tysiące godzin w - czasie prób oraz 
użytkowania i to posiada pierwszorzędne znaczenie, zwła
szcza w lotnictwie komunikacyjnym. Stąd ich obecność na ' 
wystawie. 

Poza dwoma eksponatami -:- BMW 8026 i Marbore II --:
wystawiono silniki o ciągu średnim (rz.ędu 1000 kG) oraz 
dużym. Pokazano dwa silniki nośne i najnowszy General 
Electric CJ 132, wywodzący się od silnika J 85, o ciągu 
1380 kG i stosunku ciągu do ciężaru 10,3 : 1, oraz nieco 
starszy Rolls-Royce RB ·108 o stosunku 8,1: 1. Warto w tym 
miejscu dodać, że znajdujący się obecnie w budowie sil
nik nośny Rolls-Royce RB 162 (prawdopodobnie dwuprze
pływowy) rozwija ciąg 16 razy większy od ciężaru. 

Jako przykład nowoczesnej konstrukcji może służyć sil
nik amerykański General Electric - CJ 610. Stanowi on cy- . 
wilną wersję silnika J 85~ Silnik J 85, napędzający między 
innymi myśliwiec Northrop N 156 F, jest tak mały,· że 
oglądając go odnosi się wrażenie, iż jest- to zmniejszony. 
model, a nie oryginał. Zbudowanie małego i lekkiego silni
ka stało się możliwe dzięki wykorzystaniu doświadczeń 
w konstrukcji · i wytwarzaniu bardzo małych, wysoko
sprawnych sprężarek osiowych, stosowanych w silnikach 
śmigłowcowych tejże firmy (T 58). CJ 610-1 rozwija ciąg 
1290 kG. przy ciężarze 161 kG (stosunek ciągu do ciężaru 
8: 1). Zużycie paliwa 0,99 kG/kGh, dłµgość silnika 101~ mm, 

Rys. 1. Przekrój silnika odrzutowego General Electric CJ 610. Nie ' 
.pokazano 11,gregató_w silnikowych, które są umieszczone pod kor~ 

pusem wlotowym/ i sprężarką _ 

\ 

Rys. 2. Para silników nośnych Rolls-Royce RB 108. Dwie pary 
. wytwarzają siłę nośną przy ,· starcie l_ lądowaniu samolotu Short 

SC 1 

średnica 450 mm, wydatek powietrza 19,9 kG/~ek. Sprężar
ka osiowa . ośmiostopniowa, pierścieniowa komora spalania, 
turbina dwustopniowa. Wirnik łożyskowany jest na trzech 
łożyskach, · prędkość obroto~a 16 500 obr/min. Pierwsze sil
niki produkcyjne prźewidziane są na rok 1962. Zamówio- . 
no go do napędu samolotów dyspozycyjnych - Aero Com- ~ 
mander 1121, SAAC-23 i B 101 C. Cena 45 OOO dol. 
/ z wystawionych silników, silnik nośny RB 108 dorówny- . 
wał silnikowi CJ 610 stosunkiem 'ciągu do ciężaru. Firma 
Rolls-Royce zajmuje się od <;l.luższego · czasu urzeczywist
nieniem koncepcji pionowego startu, podanej przez Grif- . 
fitha, a polegającej na zastosowaniu kilku lub kilkunastu 
silników nośnych, WYłączanych w locie poziomym. Silniki 
takie muszą być oczywiście jak najlżejsze. Przy budowie 
RB 108. WYkorzystano doświadczenia z konstrukcji „krót
kożyciowego" silnika „Soar". RB 108 rozwija ciąg 912 kG 

. . przy ciężarze 112 kG. Charakteryzuje się też bardzo dobry-
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Rys, 3. Silnik odrzutowy Rolls-Royce RB 145 z dopalaczem 

mi przyspieszeniami, potrzebnymi przy pracy silnika noś
nego, Zwraca uwagę troska o lekkość konstrukcji, na przy
kład brak podziału wzdłużnego korpusu sprężarki. Sprę
żarka jest zaopatrzona w upusty · otwierane w czasie roz
ruchu (rozruch sprężonym powietrzem) oraz przy pracy 
na ziemi na małych prędkościach obrotowych. Silnik nie 
ma wyprowadzenia mechanicznego_ napędów, agregaty sil
nikowe napędzane są sprężonym powietrzem, wpuszczanym 
ze sprężarki. Wirnik, podparty na trzech łożyskach, napę
dza jedynie nadajnik obrotomierza, dający sygnał do elek
tronowego układu sterującego silnikiem. W dążeniu do 
uproszczenia konstrukcji zastosowano układ olejenia z cał
kowitą utratą, chociaż w czasie prób używano· też układu 
zamkniętego. RB 108 zastosowano do napędu samolotu do
świadczalnego Short SC 1, demonstrowanego w locie w cza-

~ sie pokazów. Cztery silniki (pochylane), umieszczonę po 
dwa, wytwarzają siłę nośną, -piąty - dostarcza ciągu. 

Wersja, pochodna silnika RB 108, to silnik RB 145, o cią
gu 1247 kG, pokazany po raz pierwszy na Salonie. W odróż
nieniu od poprzedniego, napęd agregatów odbywa się na. 
drodze mechanicznej (agregaty przymocowane są do sil
nika), a układ olejowy jest w obiegu żamkniętym. 

Rys. 4. Silnik odrzutowy Bristol Siddeley „Orpneus" 803 . 

· · Silnik Bristol Si<;ldeley „Orpheus" _odznacza się bardzo 
prostą konstrukcją i łatwą obsługą, przy dobrym stosunku 
ciągu do ciężaru. Jest to jeden z nielicznych silników 
_z. wirnik~em podpartym na dwu łożyskach. Siedmiostopnio
wa spręzarka, wykonana ze względu na lekkość w prze
ważającej mierze ze stopów Al,- połączona jest cienkościen
_nym, cylindrycznym wałem o dużej średnicy, z jednostop
~iową tu~biną. Łożyska umieszczone są przed sprężarką 
1 za turbmą. Komora spalania jest typu pierścieniowo
·-dzbanowego, przy czym łopatki kierownic turbiny stano
wią jedną całość z komorami spalania.- Czas pracy do re
montu 200 h dla Mk 701 i 150 h dla Mk 803· docelowo prze
widuj~ _się czas 400 h. -Osiągi: BOr. Mk 8'03 - ciąg 2270 
kG, c1ęzar 378 kG (stosunek 6 : 1), zużycie paliwa 1 08 
kG/kGh, długość 2440 mm, średnica 823 mm Silniki o;p
heus" P,r~e~racowały około 7000 h w locie. 

0

Mk 701 ~apę
·dza mysJ1w1ec Folland Gnat, Mk 803 - szturmowiec G 91. 
Wersja rozwojowa, znajdująca się obecnie w próbach BOr. 12 
ma rozwijać 3090 kG ciągu przy ciężarzei 670 kG i zu-
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1 
'życiu paliwa 0,967 kG/kGh. Z upr?szćzonym dopalaczem, 
ciąg - 3700 kG. Srednica bez zmiany. 

Jeden z silników Rolls-Royce „Avon" był wystawiany 
w dwu wersjach: wojskowej RB 146, o ciągu 7400 kG, 
z dopalaczem, używan:j rp.iędzy_. inny~i "': naddźwiękowy~ 
myśliwcu Mirage III 1 w wersJ1 cyw1lneJ RA 29/6. WersJa 
RA 29 ( Avon" 524) używana jest do napędu samolotó~ pa
sażerski~h Comet" i „Caravelle". Ciąg - 4770 kG przy 
ciężarze 15io kG. i wymiarach: dług_oś~ 3170_ m~ i ś~ednica 
1050 mm. Zwraca uwagę bardzo msk1e zuzyc1e pahwa -
o 775 kG/kGh. Sprężarka 16-stopniowa, komora mieszana, 
pierścieniowo-dzbańowa, z ośmiowa wtryskiwaczami, turbi
na trzystopniowa. Odmiana RA 29/6, przeznaczona · do na
pędu „Caravelle" VI, rozwija ciąg 553.0 kG. Dla Z".17ię~sze
nia ciągu startowego dysza wylotowa Jest dwupołozemowa. 
Odmiana ta ma sprężarkę 17-stopniową. Najbardziej ·godną 
uwagi cechą jest czas pracy, wynoszący 2600 h do remon
tu. Jest on w ogromnej mierze wynikiem doświadczeń 

. i-

Rys. 5. Silnik odrzutowy Rolls-Royce „Avon" (cywilny) RA 29 

eksploatacyjnych, które obejmują 3,5 mln. godzin pracy 
w powietrzu „Avonów" wojskowych i 6 mln. godzin pracy 
cywilnych silników turbinowych Rolls-Royce. 
· Największy z silników turbinowych, wystawianych na 
Salonie, był naddźwiękowy JT 11 firmy Pratt and Whit
ney_ Jest to wersja cywilna ogromnego silnika J 58, prze
znaczonego do pracy przy prędkości odpowiadającej Ma=3 -
i r,ozwijającego ciąg rzędu 18 OOO kG z dopalaniem. JT 11 
rozwija 10 400 kG ciągu (14 500 kG z dopalaniem) f jest 
proponowany do napędu „Super Caravelle". Ciężar silnika 
3175 kG, średnica - 1372 mm, długość 5717 mm. Zużycie 
paliwa przy dopalaniu -- 1,8 kG/kGh. . · 

Najmniejszy silnik to BMW 8026, o ciągu 50 kG, zużyciu 
paliwa 1,04 kG/kGh i ciężarze 38 kG, przeznaczony do na-
pędu motoszybowców. · 

Oprócz wyżej _wymienionych, firma Bristol Siddeley wy
stawiła silniki ·,,Olympus" i „Viper" 11, General Electric
przekrój z obracaj~cym się wirnikiem silnika J 79, o ciągu 
7200 kG (z dopalamem), napędzającego między innymi bom-

Rys. 6. Silnik odrzutowy Pratt and Whitney JT 11. Widoczny ku
listy dopal;i.cz 



' Rys. 7. Silnik dwuprzepływowy Rolls-Royce - ,:C:onwi,y" 

bowiec „Hustler" i myśliwiec „Sta.rfighter", SNECMA - sil- \ 
nik „Atar", Turbomeca silnik „Ma;rbo:i;ę_'~ IV,. o. ciągu 480 
kG i ciężarze 140 kG, oraz Pratt and Whitney ·_ makietę 
silnika J 58 i model silnika JT3C-6: 

Silniki dwuprzepływowe 

- Wystawiono silniki dwuprzepływowe obu ·,znanych od- . 
mian, to j_est upustowe i wentylatorowe; te ostatnie _z wen
tylątorem umieszczonym z . przodU, lub · z tyłu. Za wyjąt
kiem silnika CF .700 reprezentowane. były ciągi duże. Do 
najciekawszych należał silnik nośna-napędowy Bristol Sid
deley BS 53 „Pegasus". Niestety, poza schematem kon
stnikcyjnym - nie ujawniono bliższych danych tego sil-
nika. _ • . 
· Firma Rolls-Royce pokazała silnik „Conway" . Mk 505 

··(Co. 12) wraz z gondol_ą, uciszaczem -i odwracaczem _ ciągu, 
stosowany do napędu samolotu · Boeing 707-420 oraz · naf-

. nież. dwuprzepływowym silnikiem upustowym o ul_{_ładzie 
, dwuwałowym. Stosunek .wydatków, wynosi 1,0 i jest-::- zda
niem RoUs-,Royce'a ,-. optymalny dla tego rodzaju i zasto
sowania silników. Warto tut dodać, że na dobór tego sto
sunku ma wpływ wiele czynników i ·stąd rozbieżności w ·po
.glądach 11Jiędzy poszczególnymi wytwórniami. · ·Sprężarka 
o sprężu 16,8 ma cztery stopnie niskiego ciśnienia i dwa
n':lście stopni wysokiego ciśnienia, turbiny dw4stopn1owe. 
Komora ·spahuiia .o dziesięciu · rurach ,żarowych. Srednica 
940 mm, · długość -2790 .. mm, ciężar 997 kG; Przewiduje się 
wersje wojskową. . . 

Silnik. Bristol-Siddeley BS 53 „Pegasus", zastosowany 
w samolocie Hawker P . 1127, jest silnikiem nośno:-napędu
wym. Kierunek siły ciągu pochodzącej od strumienia zim
nego (z· wentylatora dw1:rntopniowego) i gorącego, może być 
zmieniai;iy do położenia pionowego, dając wtedy siłę nośną, 
lub też nieco poza pion w- celu hamowania drogą obrotu 
dwu par dysz wylo_towych. Geometria kanałów jest tak do
brana, że wektor siły przechodzi przez stały punkt" w po
bliżu środka ciężkości. Zastosowanie silnika nośno-napę
dowego umożliwia · zrealizowanie pionowego startu przy 
użyciu pojedynczego silnika. Na tym polega wyższość nad 
koncepcją Griffitha. Poza tym przestawianie dysz uprasz
cza próby silnika na ziemi, zmniejsza kurz., nie niszczy na-.:, 

Rys. 9. Schemat silnika dwuprzepływowego nośno-napi:dowego 
Bristol Siddeley· BS 53 „Pegasus;• · 

. . 
·-nowszy RB. 163 „Spey", . · 

Conway , jest _pierwszym ze zbudowanych silników upu
stowych. Zgodnie z poglądami' Rolls-Royce'a stosunek wy-

- wierzchni. Z . drugiej strony, przy samolocie · poddźwięko-
wym do lotu .poziomego potrzebny jest znacznie niższy ciąg 

- . - - niż przy starcie, więc zdławiony silnik pracuje nieekono
micznie. Dopiero długotrwała eksploatacja może odpowie
dzieć na pytanie, który z wyżej wymienionych · systemów 
i w jakich waruńkach - jest lepszy. · 
_.,,Pegasus"· jest dwuprzepływowym ·silnikiem .,wentyla'to

rowyin o. układzie dwu wałowym. Dwustopniowy wentylator 
(stanovv:iący jedno_cześnie pierwsze dwa stopnie sprężarki) 
napędzany jest dwustopniową turbiną.-Dalsze siedem stop
ni sprężarki napędza jednostopniowa turbina- -wysokiego 
ciśnienia. · W celu zmniejszenia momentu giroskopowego 
wirniki obracają się przeciwbieżnie . Jako, sil1:1ik dwuprze
pływowy „Pegaśus" jest około 15 db cichszy od ·silnika .od-

, rzutowego ó -t-akill}. samym ciągu. Firma Bristol Siddeley, 
przy finansowej pomocy amerykańskiej, przeprowadża pró
by nad ząstosowaniem dopalania w zimnyrp. strumieniu ce
lem · wykorzystania· silnika do samolotu naddźwfękowego. 

Rys. a. Silnilrdwuprzepływowy RollS~.Royce RB 163 „Spey" 

datku strumienia zimnego do · strumienia gorącego jęst nie
.zbyt duży i wynosi 0,3. Konstrukcja przedstawia się nastę
pująco: sprężarka o sprężu 14,4 podzielona na dwa żespoły: 
siedmiostopniowy niskiego ciś_nienia oraz dziewięc_iostop
ni"owy - wysokiego ciśnienia ,' każdy napędzany ,oddzielną 
turbiną, nie związane mechanicznie. Za sprężarką niskiego 
ciśnienia upuszczane jest powietrze łączące się z gazami 
wylotowymi zaraz za turbiną niskiego ciśnienia. Komora ' 
ciśnieniowa typu mieszanego z 10 , rurami . żarowymi. 
Turbina wysoklego .ciśnienia riapędzająca sprężarkę wyso-

' kiego ciśnienia jest jednostopniowa, turbina niskiego ciś
nienia - dwustopniowa. -Cląg 7940 kG, ·zużycie paliwa 0-,725 
kG/.kGh, ciężar 2060 kG. Srednica 1065 mm, . długość 
3452 mm. ' ~, · 
Doświadczenia ,ż eksploatacji ·,,Conwaya" (3-00 ooo- godzin 

w locie) wykorzystano prz.y konstrukcji · silnika :ąB 163 
„Spey". Silnik ten ma napędzać znajdujący się w budowie 
.samolot pasażerski de Havilland. ,,Tride~t". ,,Spey" jest rów-

;. 

Nowym silnikiem amerykańskim, wystawi.onym w formie 
makiety, jest . JTBD firmy Pratt and Whitney. Silnik ten 
znajd.uje się . obecnie w próbach i ma być gotowy na po-

Rys. 10 . . Silńik dwuprzepływowy Pratt and Whitney .:r-:t8D :. 
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Rys. 11.. Schemat silnika wentylatorowego General Electric CJ 805-23 

Rys. 12. Silnik ·turbinowo-śmig!owy Rom~-Royce „Tyne" 

Rys. 13. Silnik De Havilland „Gnome" bez przekładni 

czątku 1963 roku. Jest to dwuprzepływowy silnik wer;i.tyla
torowy o układzie dwuwałowym. Przy konstruowaniu wy
korzystano rozwiązanie zastosowane uprzednio w silnikach 
odrzutowych JT3 i JT4. Dużo zespołów, między innymi 
sprężarkę, wykonano ze stopów tytanu. Stosunek wydat
ków 1,1. Sprężarka o sprężu 15,5 m a sześć stopni niskiego 
ciśnienia (w tym dwustopniowy wentylator) i siedem wy
sokiego ciśnienia. Turbina wyso~iego ciśnienia ma jeden 
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Rys. 14. Sprzężony silnik śmigłowcowy De Havilland „Gnome" . 
. ' 

stopień, niskiego - trzy. K?mo_ra spalania mies_za~a z d~ie
więcioma rurami żarowymi. Ciąg 6350 kG, zuzyc1e pallwa 
O 64 kG/kGh, średnica 1140 mm, ciężar 1353 kG. 
'Pratt and Whitney wystawiał również przekrój silnika 
dwuprzepływowego wentylatorowego JT3D o ciągu 8150 kG. 

Silnik firmy General Electric CJ 805-23 jest przedstawi
cielem silników wentylatorowych z wentylatorem umieszczo
nym z tyłu silnika. Powstał on z silnika · CJ 805, będącego 
cywilną wersją J 79, drogą dodania obracającej się nieza-

Rys. 15. Turbinowy silnik śmigłowy Turbomeca „ Turmo" III D 

leżnie turbiny, wyposażonej w piętrowe łopatki, których ze
wnętrzne piętro tworzy wentylator. Osiemdziesiąt procent 
części jest . jednakowe z częściami silnika CJ 805. Srednica 
zewnętrzna wirnika wynosi 1240 mm, prędkość obrotowa 
363 misek. Silnik jest jednowałowy ze sprężarką 17-stop- -
niową (spręż 13), trzystopniową turbiną i komorą mieszaną 
o dziesięeiu rurach żarowych. Ciąg. 7300 ~G, zużycie paliwa 
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0,575 kG/_kGh, średnica 1346 
mm, długość 3530 mm, ciężar 
1690 kG. Służy do napędu 
samolotu komunikacyj n ego 
Convair 990, przy czym za
opatrzony jest w odwracacz 
ciągu. 

Oprócz wyżej wymienione
go silnika, firma General 
Electric wystawiła silnik 
wentylatorowy CF 700 o cią
gu 1920 kG, zbudowany w 
oparciu o silnik J 85. 

Silniki śmigłowe 
· i śmigłowcowe 

Poniewa± wiele silników 
wystawiano w wersji śmigło
wej i śmigłowcowej, obie 
grupy zostaną opisane wspól-
nie. 

Stosunkowo najwięcej poka 
zano silników klasy 1000 KM. 

· Na silniki takie• jest duże za
. potrzebowanie do samolotów 

i śmigłowców; przez sprzężenie dwóch silników (np. ,,Gno
me"),, można łatwo . uzyskiwać jednostki większe. Dzięki 

' niskiemu, jak na swoją moc, zużyciu paliwa, przy małych 
wymiarach i ciężarze, bardzo korzystnie przedstawiał się 
silnik pięćsetkonny - ,,Astazou" II. Zastosowano go z po
wodzeniem między innymi w wersjach turbinowych samo
lotów Do. 27 i Pilatus „Porter", znacznie poprawiając ich 
osiągi. Można stąd wnioskować, że silniki turbinowe stają 

, się rozsądną propozycją również w klasie mocy średnich. 
Z . dużych silników wyshwiono „Tyne'a", Pratt and Whit
ney JFTD 12 o mocy 4050 KM, służący do napędu śmigłow
ca S 64 (zbudowany z silnika JT 12 z dodaną turbiną swo
bodną) oraz General Electric T 64 o mocy 2650 KM. 

Silnik „Tyne" 21, budowany według licencji Rolls-Royce, 
był wystawiany przez firmę Hispano-Suiza. Bardzo niskie, 
bo wynoszące w warunkach przelotowych 175 G/eKMh zu
życie paliwa, stawia ten silnik na czołowym miejscu w swo
jej klasie. Przy konstrukcji z.espołów oparto się na wypró
bowanych rozwiązaniach, i tak: sprężarka wzorowana jest 
na sprężarce silnika „Conway", turbina wysokiego• ciśnie
nia na turbinie „Conwaya", niskiego ciśnienia na turbinie 
,,Darta", prz.ekładnię wzorowano na przekładni „Darta". 
Próby, przeprowadzone na 18 prototypach przed podjęciem 
produkcji, obejmowały 9000 h w locie i 12 OOO h na stoi
skach. Powyższe dane świadczą o tym, że nawet przy 
ogromnym doświadczeniu, jakim dysponuje Rolls-Royce, 
zbudowanie nowego silnika wymaga bardzo dużego nakła
du pracy i pieniędzy. Silnik ma sprężarkę dwuzespołową 
o sześciu stopniach niskiego ciśnienia (spręż 3,5) i dziewię
ciu wysokiego ciśnienia (spręż 3,9). Komora spalania z dzie
więcioma rurami żarowymi Turbina w ysokiego ciśnienia 
jednostopniowa chłodzona powietrzem, turbina niskiego ci
śnienia, napędzająca j ednocześnie śmigło, trzystopniowa. 
Moc 6184 eKM, zużycie paliwa 196 G/sKMh, średnica 1097 
mm, długość 2760 mm, ciężar 975 kG. Rolls-Royce przewi
duje rozwój mocy do 10 OOO KM. 

Silnik de Havilland „Gnome", stanowiący licencyjną od
mianę amerykańskiego T 58 (CT 58), wystawiano w trzech 
wersjach: śmigłowcowej H 1000, śmigłowej P 1200 oraz 
śmigłowcowej podwójnej - 2 X H 1200. Wszystkie odmia
ny mają swobodną (to j est nie związaną mechanicznie z wy
twornicą gazu) turbinę napędową on.z wytwornice gazów 
z dziesięciostopniową sprężarką osiowa, pierścieniową ko- • 

morą spalania i dwustopniową turbi
nę. Zbudowanie sprawnej sprężarki. 
osiowej na tak mały wydatek i o wy- i 
nikających stąd bardzo krótkich ło
patkach ostatnich _stopni, należy uznać 
za bardzo poważne osiągnięcie. Eko
nomiczna produkcja małych, bardzo 
dokładnych łopatek · wymagała opra
cowania specjalnej metody. W efekcie 
osiągnięto lekki i sprawny silnik. 
W konstrukcji zwrócono uwagę na 
ułatwienie eksploatacyjne takie, jak : 
możliwość wymiany pojedynczych ło
patek wirnika sprężarki bez rozbiera
nia wirnika i możliwość wymiany ło-
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"· 
·patek turbiny .parami, ·bez konieczności ponownego wywa-_ 
żania wirnika. W silniku zastosowano elektrohydrauliczny 
system sterowania; współpracujący z przelicznikiem elek

-tronowym.· Układ ten zapewnia automatyczny rozruch 
i utrzymuje stałą (wybraną) prędkość turbiny napędowej. 
P;ędkość obrotowa wytwornicy zmienia się z obciążeniem. 
H 1000 rozwija moc 1050 KM+ 65 kG ciągu (1175 KM przez 
·2,5_ !Ilin.). Zużycie paliwa ,.290 Gi,KMh, ciężar 193 kG, pręd
kosc obrotowa końcówki napędowej - .6000 obr/min. H 1200 
rozwija moc 1250 KM + 69 kG ciągu (1350 KM przez 2,5 
min.). Zużycie paliwa 283 G/.KMh, ciężar 200 kG, prędkość 
o~~otowa końcówki napędowej - 6000 obr/min. P 1200 roz
w1J_a moc 1150 KM + 66,6 kG ciągu, prędkość obrotowa 
śi_n~gła 1236 lub 1413 obrl,min. Zużycie paliwa 294 GIKMh, 
c1ę~a.r 286 ,kG. Znaczna różnica ciężaru wynika z koniecz
nosci stosowania wału przenoszącego napęd do przodu oraz 

Rys. 11: Turbl110wY silnik śmigłowy Turbomeca „Astazou" n 

drł:1giej przekładni. Czas pracy do rerriontu 600 h, przewi
d~iany docelowy - 2000 h. Cena silnika CT 58 (odpowied
nik H 1000) 69 OOO dol. 

O ile wyżej opisywane silniki stanowią przykład szczyto~ 
wych osiągnięć w ,?ziedzinie wytwarzania, o tyle silnik 
Turbomeca „Turmo . I~~ imponuj~ prostotą konstrukcji. 
Warto przy. trm zwrocie uwagę, ze osiągnięte wyniki są 
podo_bne. Silmk „Turmo" III jest silnikiem ze swobodną 
turbmą, przy czym wytwornica gazu nosi cechy wspólne 
dla wsz)'.stkich s~lników wytwórni Turbomeca. Wytwornica 
ma spręzark~ C? J:dnym stopniu osiowym i jednym odśrod
kowym, p~ersc1emową komor~ spalania, z charakterystycz
nym dla firmy Turbomeca odsrodkowym wtryskiwaczu pa
liwa, i dwustopniową turbinę. 

Silnik śmigłowcowy „Turmo" III C rozwija moc starto
wą 1200 KM przy prędkości obrotowej końcówki napędowej 
5100 obr/min. Zużycie paliwa 290 G/KMh, ciężar 206 kG. 
Czas pracy do :e~o_ntu 750 ~; (w koncu 1961 roku osiągnie 
1200 h).,, Trzy silmk1 „Turmo III C napędzają śmigłowiec 
,,Frelon . 

.,__ 
Silnik śmigłowy „Turmo" III D rozwija - moc startową 

1165 KM przy prędkość1 obrotowej śmigła 1200 obr/min 
i ciężarźe 315 kG. Przeniesienie napędu do przodu wykona
no podobnie jak w silniku ;,Gnome'\- Odmiana przeznaczo
m. dla ·samolotów krótkiego startu Breguet 941 i 942 jest 
zaopatrzona w wyjście napędu wałów synchronizujących; ' 
w napędzie umieszczone jest sprzęgło wolnego biegu. 

Trzeci przedstawiciel klasy tysiąckonnej Turbomeca, 
,,Bastan" IV, jest silnikiem jednowałowym, to znaczy ~mi
gło napędzane jest tą samą turbiną co sprężarka. Oprócz 
wersji śmigłowej zastosowano go jako zdwojony do napę
du śmigłowca S 58. Układ silnika jest następujący: sprę
żarka i komora spalania jak w wytwornicy gazu silnika 
,,Turmo" III. Do turbiny dodano trzeci stopień braz I/od
parto -ją dodatkowym łożyskiem. Z przodu przekładnia 
obiegowa o przełożeniu 1: 18,49. Moc równoważna startowa 
1000 eKM, zużycie paliwa 273 G/eKMh, ciężar 222 kG. 
W stanie gotowym do zabudowy na płatow.iec, to jest 
z osprzętem, gondolą i śmigłem ciężar wynosi 369 kG. Czas 
pracy do remontu 750 h, Srednica zewnętrzna z obudowa 
750 mm. ,,Bastan" IV napędza samoloty MS „Epervier" · 
SA „Voltigeur", MD „Communaute" i inne. ' 

Oprócz wymienionych, firma Turbomeca wystawiła -sil
nik „Astazou" Il o mocy 552 KM, ciężarze 123 kG i zuży
ciu paliwa 266 G/eKMh. Model „Special" rozwija 595 KM. 

K,madyjska firma Pratt and Whitney pokazała przekrój 
500-konnego silnika PT 6. , 

Wytwornica sprężonego powietrza FIAT 4700 służy do 
n'lpędu śmigłowca FIAT 7002. Składa się ona z wytworni
cy gazu napędzającej swobodną turbinę, sprzęgniętą ze 
~prężarką dostarczającą sprężonego powietrza do ciśnienio
wego napędu wirnika. Wytwornica gazu składa się z jed
ńostopniowej sprężarki odśrodkowej, komory spalania ty
pu mieszanego i jednostopniowej turbiny·. Wirnik łożysko
wany jest na · dwu łożyskach. Moc równoważna 530 KM 
ciężar 120 kG, wydatek sprężonego powietrza 3,4 kG/sek' 
spręż 3. ' 
Także Turbomeca wystawiła wytwornicę sprężonego po

wietrza „Aquitanie" - opartą na zespołach silnika „Asta
zou!' II. 

Z silników nielotniczych wymienić należy turbinę mor
ską, typ 240, której model w skali 1/ 4 przedstawiła firma 
General Electric. W turbinie tej wytwornica gazu stanowi 
silnik odrzutowy CJ 805. Moc 18 OOO KM przy 5500 obr/min 
ciężar 2990 kG. ' 

Jednym z najmniejszych eksponatów była turbina BMW 
6012. Silnik ten może znaleźć zastosowanie do napędów po
m~cniczych. Moc n_ial_csy1:1alna 90 KM, ciężar 45 kG, pręd
kosć obrotowa koncowk1 napędowej · 3000+8000 obr/min 
z1;1życie paliwa przy mocy maksymalnej 578 GIKMh, śred~ 
mea 380 mm. Paliwem może być nafta, benzyna lub olej 
napędowy. 

Na za~oń_cze;iie wart.o wspomnieć o bardzo ciekawym 
eksp?n~cie J_ak~ stanowiła przekładnia znanego turbinowe
go s1~mka sm1głowego Bristol Siddeley ...,Proteus". Prze
kładnia ~a przepr?-cowała 6451 godzin bez śladów nadmier-
1;ego zuzycia. zę~o~. _Wynik _ten jest o tyle godny uwagi, 
ze p~zekła~me sąn_1kow turbinowych dużych mocy są jed
nymi z naJbardz1eJ obciążonych zespołów . 

NOWOŚCI PATENTOWE 
opracował mgr inż. S. Madeyski 

Patent polski nr 35903 
Klasa 42 o, 19 
SPOSÓB POMIARU PRĘDKOSCI PRZEPŁYWÓW CIECZY 
PRZEZROCZYSTYCH ZA POMOCĄ PULSUJĄCEGO 
BARWNIKA I SWIATŁA BŁYSKOWEGO 
Instytut Aerodynamiczny Politechniki Warszawskiej, War-
szawa, Polska. . . 
Twórca: Zbigniew Smólski · ,_ 
Patent trwa od dnia 19 października 1951 r. 
Opublikowany dnia. 1 marca 1954 r. 

' Spos~b. według o~awianego patentu służy do badania 
prędkosci przepły_wu poszczególnych strug w dowolnych 
punktach _prze~roJu przewodu rurowego O przezroczystych 
ściank~ch, zarowno gazów jak i cieczy. w strumień prze
pływaJącego _P~Y~U. wprowadza się .za pomocą cienkie 0 
przewodu, m?zhwie Jak najmniej zakłócającego badany p g _ 
pływ, barwmk w postaci krótkich wstrzyków (pulsów), r~t 
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byw:,i.j~cych się ze stałą i znaną częstotliwością, dobraną 
zale~me o~ z?-K:esu prędkości badanego przepływu. Rurę tę 
oświetla się swiatłem lampy błyskowej O błyskach trwają-

,-:. 

crch 1/lOOO sekundy, powtarzający~h się z częstotliwością 
rowną częstotliwości pulsów barwnika. Uzyskuje się wów_
czas efekt stroboskopowy, przedstawiony na rysunku. 



. : :-":;.._~~- - ;:ar-

i?iar_ny harwńika będ-~ póżbrni~_staly· ~~ ru~ho~b;W- ódfegło- . }~~ stali i żelaza, lecz. także do o~tłu~ć~ani~, -.inąych- me--_ 
s.ci „a", dającej się zmierzyć miarką . liniową. Pręd-kość p~e- · _ tali, jak cynk; aluminium ,i jego stopy. ,. 
pływu w badanym przekroju uzyska się .po przemnozeniu;.· . _Omawiana sól do odtłuszczania metali stanowi miesza".'. 
tej wielkości przez czę~totliwość pulsów. ' , _ - ·_, · ninę węglanu sodowego (~a2C03), szkła wo!fnego o gęs~ości 

W przypadku _cieczy stosuje się . barwnik lub powietrze, około 40 °Be; wodorotlenku sodowego (NaOH), fosforanu ' · 
w przypadku zaś ·gazów bezbarwnych, jako barwnik stosuj-e trój sodowego (Na3P04) oraz mydła żywicznego. Szczegół
się dym, pył lub skondensowaną parę (mgłę) , ' -. _ · · - nie dobrze nadaje się do odtłuszczania,. gdy posiada skład : 

Przy zaątosowaniu omawianego_ sposobu istnieje mozli'° . węglanu sodowego - 5(11/~ szkła wodnego - 3()-0/o, wod0ro
wość wykorzystania w bardzo wielkim zakresie badanych tlenku sodowego - --100/o, fosforanu trójsodowego - 9,60/o 
prędkości, gwa-rantująca bezpośredniość i dokładność o,d- oraz mydła żywicznego - " 0,4°fo. 

' czytań oraz brak jakiejkolwiek histerezy wskazań. Sposób W celu odtłuszczania ·żelaza i stali 10 kG sQli należy roz- · 
ten może być zastosowany do badań przepływów w· prze-. puścić w 100 litrach wody. Proces odtłuszczania: należy 
wodach rurowYch, do badań przepływów i opływów w tu- przeprowadzać w temperaturz.e 90 do_ 100 °C, czas trwania 
ne~a~h wodnych i aerodynamk,znych, cło pomiarów pręd- odtłuszczan_ia .od _10 ~o ,20 minut, w zależnoś~i. od , s!o~nia 
kosc1 przepływu w jnstalacjach klimatyzacyjnych i wenty- zatłuszczenia przedm1otow. J?la cynku, alummmm 1 Jego
lacyjnych oraz do pomiarów prędkości strug opływających , stopów odpowi~dnio: 5 kG soli ~ 100 ~- '?'ody, t~peratu-

. w dowolnym punkcie powierzchni samolotu w locie. _ ra -=- 60 do 70 C, czas- - 3-4 mmut. 

Patent polski nr 40055. 
Klasa 42 o, 19 
STROBOFOTOGRAFICZNY SPOSOB OKRES LANIA 
PRĘDKOSCI WZORCOWYCH PRZEPŁYWOW CIECZY 
I GAZOW 
Instytut Aerodynamiczny. PoUte·chnikf Warsza"wskiej, War-
szawa, Polska. - , 

-Twórca : mgr inż. Zbigniew Smólski 
. Patent -trwa od dnia 15 marca 1956 r. 

Patent 'dodatkowy do patentu- nr 35903. -
• Opublikowany dnia 10 l fpca 1957 r •. -

Patent polski nr 38999 
Klasa 46 g, 2/06 l . . . 
SPRZĘŻONY SILNIK RAKIETOWO-STRUMIENIOWY 

- Czesław Wawrzyniak, Wrocław, · Polska . -
Patent trwa od dnia 12 Lipca 1954 r. - -~ 
Opj.ibtikowany c{nia 20 _marca 1956 r ;:. 

Silnik strumieniowy potrzebuje do rozruchu dużej .pr~d
· kości postępowej, dlatego do startu i wznoszenia aż do 
osiągnięcia wYmaganej prędkości stosuje się zazwYczaj sil
nik rakietowy, współpracujący z silnikiem strumieniowym. 
Taki sprzężoriy silnik pracuje w -pierwszej · fazie_ jako sil

Sposób _według omawianego patentu stanowi rozszerzenie - nik rakietowy, w drugiej zaś - jako strumieniowy. Znane 
SPosobu według . patentu głównego nr 35903, omówionego silniki · sprz_ężone wYkazują szereg waq, ·których usunięcie 
powyżej. :!>,; · 

W badany strumień cieczy lub gazu wprowadza się ciało 
stałe, · na przykład kulkę szklaną o lustrzanej Powierzchni, 
kulkę celuloidową, kulkę z balzy, waty lub papieru, o cię
żarze możliwie małym w stosunku do koniecznej sztyw
ności tak, aby okres czasu i długości . drogi, w jakich na
stąpi zrównanie prędkości przepływającego ośrodka i uno
szonego ciepła, były . możliwie krótkie. Unoszone ciało, 
zwane wskaźnikowym, o dobrze odbijającej promienie 
świetlne powierzchni, oświetlone jest światłem błyskowym 
o regulowanej, ustabilizowanej i znanej częstotliwości bły
sków oraz fotografowane na pojedynczej kliszy. · Prędkość 
określa się z fotografii szeregu kolejnych faz ruchu ciała 
wskaźnikowego,- zrobionych na tej samej kliszy. 

W odmianie sposobu według patentu określa się kolejne 
położenia swobodnie spadającego ciała wskaźnikowego, na 
przykład kuli -w ośrodku nieruchomym. Z chwilą zrówna
nia się sił grawitacyjnych, działających ną wymienione 
ciało, z siłami oporu ośrodka, w którym to ciało spada, 
prędkość spadającego ciała osiągnie wartość stałą pręd
kości granicznej, dającą się określić z fotografii w sposób 

- omówiony PowYŻej. CiaJo to, . o znanej prędkości gi;:.anicz
riej, wprowadza się do strumienia Poruszającego się w kie
rup.ku pionowym z dołu do góry i przepływ reguluje się 
tak, że ciało wskaźnikowe zawiśnie nieruchomo. Dla każ-

- dej żądanej prędkości można dobr;ać odpowiednie co do _cię- _ 
żaru i· wYmiarów' ciało. . .,. . ~ 

Patent polski nr 38598 
Klasa 48 . d, 2/10 
SOL ODTŁUSZCZAJĄCA 
Związek Branżowy Spółdzielni Chemiczno-Mineralnych, 
Katowice, Polska - i 
Twórcy: inż. Witold Olszewski,- inż. Edward Pławner i inż. 
Tadeusz Inwałd 
Patent trwa od dni.a __ 30 listopada 1954 r. 
Opublikowany dni.a 15_ marca 1957 r. 

Przy odtłuszczaniu przedmiotów meialowYch, przed dal
szą obróbką i zabezpieczeniem pi:zed· korozją stosowano 
preparaty ;z;awierające· duże ilości cyjanku sodu lub cyjanku 
Potasu, dochodzące do 2ff'fo. Preparaty te były silnie tok
syczne, praca z nimi w · tat:nperaturze 80-95 •c była bar
dzo niebezpieczna i ·,szkodliwa dla zdrowia pracowników. 
Proces odtłuszczania wymagał specjaJnych urządzeń wen
tylacyjnych, co Podrażało koszty eksploatacyjne. 'Zastoso-

- wane cyjanki są artykułami o wYSOkiej cenie. -· ~ 
_ Sól według patentu omawianego nie zawiera , żadnych 
składnikóv.r trujących, opary ·są nieszkodliwe d_la zdrowia ' 
pracowników, roztwory nię_ są żrące ani parzące nawet w ·· 
dużych stężeniach. _ Sól ta- może· być stosowana ._nie tylko 

' , 
·-· . ·- · ~ 

'1 
r;, _3 

• ma na· celu· -silnik według omawianego patentu. 
Silnik według patentu posiada' elementy wspÓlne, jak 

komora spalania 1-, dysza wyJotowa 5 oraz wtryskiw__acze 2, 
3 i 4, które działają zarówno w okresie pracy silnika jako · 
rakietowego, jak i jako strumieniowego. Wtryskiwacze te 
są osadzone na· płycie 8 w obudowie 15, połączonej z kor
pusem za pomocą rurek 13, służących .do doprowadzania 
paliwa. Wokoło tej obudowy utworzony · jest pierścieniowy 
kanał 11, który jest zamykany od przodu suw-akiem 6. Gdy-· 
silnik pracuj.e jako rakieta suwak ten jest ustawiony w po„ 
łożeniu wskazanym na fig. 1 linią ·ciągłą, przy czyni zamy
ka · on od prz9(łu zarówno wlot do silnika jak i komori: 1. 

. Gd__y silnik osiągnie dużą prędkość postępową to ciśnienie , 
wYWOlane tą · prędkością oddziaływuje na czołową po
wierzchnię suwaka 6 i przesuwa go do tyłu przeciw dzia
łaniu amortyzatora 10, wbudowanego do trzonu 9 i ·wyre
gul0wanego na pewne okr:eślone ciśnienie. Po uzyskaniu 
przez suwak 6 położenia wskazanego na fig. 1 , linią kres
kową odsłania się wlot do silnika i pieiicieniowy kanał 14 
w dyfuzorze 7, tak że silnik może pracować jako silnik 
strumieniowY.'·-9dy silnik pracuje jako rakieta, . wtryski
wacz 2 ustawiony w osi silnika, pokazany w położeniu II 

· na fig. 3, dozuje dopływ czynnika utleniającego doprowa
dzanego ·do silnika .. Paliwo zaś doprowadza się zewnętrz
.nym pierścieniem 4, leżącym wokoło wtryskiwacza 2 oraz 
wtryskiwaczami 3. Po przesunięciu się ·suwaka 6 do . tyłu, 
połączone z nim trzpieniami 12 przesuwne elementy wtry- . 
skiwacza 2, przesuwają się do położenia I na fig. 3, ód-_ 
cinając dopływ czynnika utleniającego i dozując dopływ ~" 
dodatkowego paliwa-- potrzebnego. w razie zwiększenia mocy 
silnika, gdy ilość dostarczanego przez normalne wt_ryski-
wacze 3 paliwa okaże się zbyt mała. · · 
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Patent polski nt 39381 . '- , 
Klasa 75 c, 5/01 
SPOSOB WYTWARZANIA NIEMETALICZNYCH ~OWŁOK . 

' NA METALACH -
Hermann Rosemann, Drezno, Niemiecka Republika De~o~ 
kra tyczna · 
Patent trwa od dnia 2 maja 1955 r. . 
Opublikowany dnia 12 lutego 1957 r. 

Sposób według omawianeg? patentu _PO~ega na wYtworze: 
niu na narażonym na korozJę prze~1oc1e ,mE:talOWYl:1 Il<? 

, włoki ochronnej masą, do wykonania ~toreJ stosuJe się 
, mieszaninę gumy twardej syntetycznej 1 ~rlonu. V! sto

sunku 4 : 1. Masę tę umieszcza się na powierzchni prz~.
miotu przez zanurzenie, spryskiwan!e lub roz~marowame, 

. następnie poddaje się suszeniu w . ciągu ~O mmut na po= 
wietrzu i utwardza się (wulkanizuJe) w piecu w tE:mpera 
turze od 140 do 350 °C, najkorzystniej 220 °C w .ciągu od 
40 do 90 minut. · 

Jako szczególnie korzystna okazała się · masa ·powłokowa . 
o składzie: . 7 części ciężarowych pyłu. perlonowego, 4 . c:· 
cięż.. fenolu, 29 cz. cięż. pyłu twardeJ . ~my, 7 cz. 01ęz. 
etylenu: 4 cz. cięż. antragenu, 7 cz. c1ęz. ksyl~n?, ? c:· 
cięż. kaolinu, 29 cz. cięż. tlenku żelaza, 27 ·<_:Z. c1ęz. siarki, 
7 cz. cięż. dwusiarczku cz.terometylotiuram1dowego, 2 cz. 
-cięż . . fenyloetylo-dwutiokarbaminian~ . cynko:v,rego, 1,~ c7:. 
cięż.. · dwufenyloguanidyny, 4 cz. c1ęz. gleJty oło~l\naneJ. 
Powłoka odznacza się bardzo dobrą wytrzymał<;>ś~~ 1:1-e

chaniczną, jest odporna na działanie wody ~orskieJ 1 licz
nych kwasów i ługów, na przykład kwasu . siarkowego o g,
stości 1,28, &i/o kwasu solnego, ługu _potasowego, 8 /o 

- ł'llgu sodowego; jest ona odporna na zmiany temperatury 
od mrozu do gorąca. . . 
Powłoka ta może być nakładana w kilku warstwach, _P_rzy 

czym między każdorazowYm _nałoże~em. masy powłok1_Jest . 
nieodzowne suszenie uprzedmo nałozoneJ warstwy w ciągu 
60 minut w celu uwolnienia jej od wilgoci. . 
· Sposób według omawianego patentu sto~owany J~st do 
zbiorników metalowych dla przemysłu sJ;)Ozywczego 1 che
micznego. Nadaje się on również do u_mocoW?'wania roz
luźnionych pierścieni łożyskowych w _ich gma7:dach tak, 
że zbyteczna staje się wYmiana wyrobionych łozysk. 

Patent polski nr 39532 
Klasa 46 a9, 18 
PALIWOWA POMPA WTRYSKOWA DLA SILNIKOW 
SPALINOWYCH Z ZAPŁONEM ISKROWYM 
Inż. Sławomir Peszkowski, Głowno, Polska · 
Patent trwa od dnia 23 listopada 1955 r. 
Opublikowany dnia 15 marca 1957 r. 

Pompa wtryskowa według omawianego patentu jest pom
pą Q obro\owym ruchu tłoka ~ P?staci . stożkowej ~rczy, 
osadzonej na skośnym wykorb1emu wału napędzaJącego. 
Tarcza ta wYCiska paliwo z elastycznych komór roboczych, 
rozmieszczonych wokoło osi wału na prostopadłej do tej 
osi płaszczyźnie obudowY. Jednocześnie tarcza zamyka sa
moczynnie w odpowiednich momentach połączone z komo- . 
rami roboczymi kanały przelewowe, regulując w ten spo
sób moment początku i końca wtrysku oraz. ilość wtryski-

. wanego paliwa. . 
W dwudzielnej obudowie 1 osadzony jest w łożyskach 

2 i 3 wał 4 ze skośnym wykorbieniem 5, na którym za po
średnictwem łożyska 6 osadzona jest obrotowo stożkowa 
tarcza tłocząca 7. Kąt wierzc:hołkowY tej tarczy jest mniej
szy od kąta 180° o podwójny kąt skoku wYkorbienia 5 
tak że w każdym położeniu tarczy jedna z jej tworzących · 
jest równoległa do wskazanej .powyżej płaszczyzny obudo
wy. Na płaszczyźnie tej są wokół osi wału 4 rozmieszczo
ne komory robocze w · liczbie zależnej od liczby suwów sil
nika, liczby cylindrów, stosunku liczby obrotów wału pom
py do liczby obrotów wału silnika oraz czasu trwania 
wtrysku. Każda komora robocza 8 składa się z dwóch 

· - płatów elastycznego tworzywa, na przykład gumy odpor
nej na działanie benzyny, ewentualnie przekładanej tka
niną lub plastyfikowanego polichlorku winylu, trwale po-

- łączonych ze sobą w miejscach oznaczonych na fig. 2 prze
rywanym kreskowaniem. W ten sposó,b tworzy się właściwa 
komora robocza 9 i kanał przelewo-wy 10, połączone ze so
bą w okolicy otworów a i b, wykonanych tylko w płacie 
stale połączonym z obudową. Otw6r a służy do połączenia 
.wnętrza komory roboczej ze zbiornikiem paliwa lub pom
pą zasilającą, bez pomocy jakiegokolwiek zaworu zwrot
nego. Otwór b służy do połączenia wnętrza komory z wtry-
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skiwaczem za pośrednictwem zaworu odcinaJącego dowol- , 
nej budowy. Drugi płat tworzący k.o:°ory Jest połączony· 
trwale z powierzchnią tarczy tłocząceJ. _ 

w płaszczyźnie obu do~~ 1 w . pierścieniow~rn wYjęciu 
jest umieszczony pierśc1en _ste_ruJący _11 · zaopa~rzony na 
swej powierzchni we wklęśnięcia steruJące c, widoczne na 
fig. 3. Pierścień 11 daje się nastawiać obrotowo, w kie-

fL~ I _ 

-

runku zgodnym lub przeciwnym do obrotu wału 4 pompy. 
Pozwala to na przyspieszenie lub opóźnienie początku wtry
sku oraz ilości paliwa wtryskiwanego, ponieważ zmienia 
się wówczas moment zaciśnięcia kanału przelewowego 10. 

Patent polski nr 39882 
Klasa 42 i, 10/20 
SPOSOB POMIARU ILOSCI CIEPŁA PRZENOSZONEGO 
PRZEZ CZYNNIK RUROCIĄGIEM I URZĄDZENIE DO 
WYKONYWANIA TEGO SPOSOBU 
Mgr inż. Piotr Wójcik, Warszawa, Polska 
Patent trwa od dnia 17 marca 1956 r. 
Opublikowany dnia 5 sierpnia 1957 r. 

Sposób według omawianego patentu polega na tym, że · 
pomiar różnicy temperatur i pomiar ilości czynnika odby
wa się przez zmiany oporów (R1 i R2), powstałych wskutek 
zmian czynnej długości oporów słupów rtęci i natężenie 
prądu w obwodzie termometru gazowego . jest proporcjo
nalne do różnicy temperatur, a natężenie prądu w obwo-

. dzie manometru różnicowego jest proporcjonalne do ilości 
przepływającego czynnika. Obwody elektryczne termometru 
gazowego i manometru różnicowego, zasilane równolegle 
ze źródła prądu o stałym lub prawie stałym napięciu, pod
łączone odpowiednio do uzwojeń licznika elektrodynamicz
nego - sprawiają, że liczba obrotów tarczy licznika jest 
proporcjonalna do ilo.ści ciepła. 

· Urzqdzenie omawiane składa się z różnicowego termome
tru gazowego z umieszczonymi w rurociągach czujnikami 
T1, T2, połączonymi rurką ze zbiorniczkiem 1 wYpełnionym 
rtęcią. W części rurki po stronie czujnika temperatury 
niższe), T~ znajd~je _się drucik oporowY Ri, którego czynna 
długosc Jest ZinJ.emana przez zmianę położenia menisku 
słupa rtęci, zależnie od różnicy temperatur. W. obwód opo-

. r_u ~1 są włączone: opór regulacyjny R, jedno z uzwojeń 
licznika elektrodynamicznego L i źródło prądu stałego A. 
Ponadt? ur2;ądzenie jest wyposażone w dyszę zwykłą lub 
Vent~neg?_ 1 mano~e~r :óżnicowy 2 z rtęcią, w którym po 
strome nizszego cismema znajduje się opór R2 którego 
czy~na dh~gość jest zmieniana przez zmianę meni~ku słupa 
rtęci tak, ze natężenie prądu płynącego przez ten opór jest 
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jest ói;xk R1 termometru gazowego, . miliamperomierz mA, 
licznik magnetoelektryczny lub elektrolityczny L, akumu
lator A - i opór regulacyjny R. Akumulator A jest dołado
wywany buforowo przez prostownik P ze stabilizat9,rem 
napięcia i transformatorem T zasilanym z sieci. Ciepł<;>
mierz .może być zasilany z sieci prądu elektrycznego przez 

_ prostownik P ze stabilizatorem napięcia i transformato'-

'xi 

• 

~ 

proporcjonalne do wydatku czynnika. W obwód oporu R2 
są włączone: opór regulacyjny R,, .drugie uzwojenie· lic;Z
nika i źródło prądu A, · doładowywane buforowo w sposob 
ciągły przez transformator T i prostownik P prądem z sieci. 

- . 
Patent polski nr 39985 · 
Klasa 42 i, 10/20 
CIEPŁOMIERZ CAŁKUJĄCY 
Mgr inż. Piotr Wójcik, Warszawa, Polska 

' Patent trwa od dnia 17 marca 1956 r. 

rem T. · • \ 
Ciepłomierz działa w ten Sposób, że przez odpowiednie 

dobranie opoiu Ri, przez zmianę, położenia menisku słupa 
rtęci tak, że natężenie prądu w obwodzie jest proporcjonal- ~ 
ne· do różnicy temperatur, częstość zaś -zwarć tego obwodu 
jest proporcjonalna do liczby obrotów wiatraczka wodo
mierza LW czyli do wydatku. Praca prądu w obwodzie lub 
liczba obrotów tarczy licznika magnetoelektrycznego L 

_jest proporcjonalna do ilości cieipła, jeżeli przekaźnik PC 
przerwie prąd w obwodzie po stale jednakowo długim 
czasie od 'chwili powstania impulsu wywołanego przez 
styki wodomierza, krótsze od czasu, w którym nastąpi 
kolejny impuls. 

Patent polski nr 4.0251 
Klasa 8 b, 31/04 , 
SPOSÓB WYTWARZANIA 
METALIZOWANE.J 

ŻAROODPORNEJ TKANINY 

-
Kazimierz Rożek, Gliwice, Polska 
Patent trwa od dnia· 19 czerwca 1956 r. 
Opublikowa~y dnia 16_ listopada 1957 r. 

' ' 

r 

Znane są metalizowane tkaniny żaroodporne, których 
jedna lub obie strony materiału są pokryte warstwą prosz
ku aluminiowego, natryskiwanego za pomocą pistoletu hib 
innego urządzenia. · _ 
Według sposobu, będącego przedmiotem omawianego-- pa

tentu, uzyskuje się znacznie lepsze wyniki, jeże1i tkaninę -
po naniesieniu na riią w dowolny sposób sproszkowanego 
aluminium - poddaje się następnie walcowaniu. 

Robocza odzież ochronna wykonana tym sposobem z ta
kiej tkaniny chroni robotnika lepiej, aniżeli odzież wyko-

Patent dodatkowy do- wtentu nr 39882., 
Opublikowany dnia 2 września 1957_ r. 

,, nana z tkanin metalizowanych ale niewalcowanych. 

Ciepłomierz, całkujący według omawianego patentu sta
nowi rozszerzenie rozwiązania omówionego powyżej paten
tu głównego nr 39882. 

r. 

✓ 

i. 

Pomiar wydatku odbywa.. się za pomocą wodomierza L W, . 
którego · styki przez -przekaźnik czasowy PC zwierają ob
wód elektryczny miernika roinicy_ temperatur, 'Jl którym 

' . 

Patent polski nr 4.0287 
Klasa 12 i, 10 

SPOSÓB WYTWARZANIA LUMINESCENCYJNIE I ANA
LITYCZNIE CZYSTEGO FLUORKU WAPNIOWEGO 

, VEB Leuchtstoffwerk Bad Liebenstein, Bad • Liebenstein, 

Niemiecka Republika ·Demokratyczna 
Twórca: Emil Gutheil ~-
Patent trwa od dnia 8 sierpnia 1955 r. 
Opublikowany dnia 5 grudnia 19fi7 r. 

Sposób według omawianego patentu dotyczy wytwarza
nia fluorku wapniowego luminescencyjnie · i analitycznie, 
czystego, używanego przede wszystkim jako -składnik sub-
stancji świecących halofosforanowych. • , 

Fluoryt, służący .jako materiał wyjściowy, dostępny w 
sprzedaży w postaci drobno zmielonego p,roszku z zanie
czyszczeniami .Fe, Mn, CO;i i Si 0 2, jak_ również ze śladami 
Cu i Mg, .wymaga praktycznie tylko usunięcia ·zanieczysz
czeń, aby odpowiadać. Wymaganej analitycznej i lumi
nescencyjnej czystości Handlową mączkę fluorytową w;,,y
puje się w małych ilościach, mieszając, do go-rącego (80 °C) 
100/o-ego technicznego kwasu solnego. Kwas węglowy, zwią-_"l 
zany z--metalami stanowiącymi zanieczyszczenie, _ulatnia · się, 
metale ciężkie zaś, znajdujące się w· postaci tlenkó-w lub 

. węglanów, rozpus·zczają się w kwasie solnym. Dwutle
oek krzemu uchodzi jako czterofluorek krzemu. Po jedno
godzinnym traktowaniu roztwór kwasu sołnego zastępuje 
się świeżym roztworem. Po półgodzinnym traktowaniu tym 
roztworem kwasu Solnego zastępuje się go destylowanym 
kwasem solnym przez około pół godziny, powtarzając te 
czynności dopóki kwas wykazuje bodaj ślady Fe. Na ko
niec oczyszczony fluorek wapniowy przemywa s,ię " gorącą 
wodą, zmieniając ją tak długo,. dopóki woda zawierać. bę-
dzie ślady jonów ~chloru. Wreszcie fluorek . wapniowy pra- . 
ży się w temperaturze 600 °C w ce·lu . usunięcia ewentual
nych organicznych . zanieczys,zczeń, zwłaszcza kawałków -
drewna i temu podobnych. , _ , -
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PIERWSZY LOT DOŚWIADCZALNEGO SAMOLOTU . · 
HANDLEY PAGE H.P.115 

/ 

17 sierpnia 1961 r~ku' odbył się pierwszy lot doś~ia~
czalńego_ samolotu Handley Page H.P.115. Lot trwał ~1 .mi
nut. Jak już pisano w „Nowościach" samolot_ ma słuzyc ?O 
przebadania stateczności i sterowności ~zybk1ch samolot~w 
n_a . małych prędkościach lotu, występuJących przy starcie, 

podchodzeniu do lądowania i lądowaniu. Samolot . je_st 
zaopatrzony w skrzydło „c3:e1ta" o ~ałym '-":ydłu~ei:m 
i o wyjątkowo dużym skosie krawędzi natarcia. S1ln1k, 
Bristol Siddeley „Viper" 9 o. ciągu ę10 !,:G, jest zbudowan)'. , 
na ogonowej części kadłuba. Rozp1ętosc samolotu wynosi 
około 6 m, długość - około 13,5 m. W. K. 

, 

PROJEKT SZYBKIEGO ŚMIGŁOWCA 

Wytwórnia Sikorsky rozp<>częła prace nad . projektem 
szybkiego śmigłowca z pięciopłatowym wirnikiem n~pędza
nym dwoma silnikami turbinowymi qeneral Electn~ _T 58. 
Smigłowiec będzie mógł transportowac ładunek o c1ęzarze 
2T z prędkością maksymalną 336 km/h i z prędkością 
przelotową 324 km/h. , Bez ładunku prędkość maksyma_lna 
ma wynosić 361 km/h, a zasięg 3860 km. Z ładunkiem 
1815 kG zasięg spada do 241 km, przy prędkości przeloto
wej 324 km/h. 

-Smigłowiec będzie . miał kadłub o kształtach aerodyna
micznych, chowane podwozie, osłoniętą głowicę wirnika 
i klasyczne usterzenie, .na którym będzie umieszczone 
śmigło ogonowe. . · Y:,. K. 

·sAMOLOT Z GOLENIAMI PODWOZIA ZE SZTUCZNEGO 
TWORZYWA 

_ Szwedzka wytwórnia lotnicza AB Malmoe Flygindustri 
- · zastosowała na lekkim samolocie t•rystycznym MFI-10 pod

wozie z goleniami . wy_konanymi · z żywicy poliestrowej 
wzmocnionej włóknem szklanym.' Próby lądowania, prze-

24 'rECHNIKA LOTNICZA Nr 1/1962 

prowadzone z tego typu podwozi~n:1• wyk~za_ły, że_ sztl!cz~~ 
tworzywo p<>siada lepsze własnosc1 tłum1ema uderzen mz 
dotychczas · stosowane amortyzatory. Prze~e wszystkim 
zmniejsza ono twarde odbicie przy !ądow~mu, a kołowa
nie samolotu odbywa się bez .wstrząsow, ktore mogą powo
.dować uszkodże!!_ia prz~rządow pokładowych. '"W.K. 

. 
PODUSZKOWIEC" FIRMY VICKERS .- ARMSTRONGS ,, -

Fh-ma Vick~rs-Armstrongs Ltd. buduje wspólnie z fir
mą Hovercraft Development Ltd. ,,p<>duszk?wiec" o cię
żarze 10 T który będzie ·mógł poruszać- się nad falami 
0 wysokoś~i około 60 cm i nad o:t,s~ar~mi błotnistymi. 
Poduszkowiec" ma . zabierać 24 pasazerow lub ładunek 
~ ciężarze 1800 kG, a jego zasięg przy maksymal!1ej pręd
kości ma wynosić 145 km. Do n_apędu wenty~at?r?w i .śmi
gieł przewiduje· się zastosowame czterech s1lmkow turbi
nowych Blackburn „Turmo" o mocy 360 KM. każdy. Wy. 
miary: długość 16 m, s~er<?koś~ 7,6 _m, :w!sok?sć 5,4 m._ 

w opracowaniu znaJdUJ;. się rowmez w1ę~szy poJa.zd 
0 . ciężarze 110 T, pręd_~osc1. 130-150 km/h . _1 wysoko~ci 
unoszenia 90 cm. Długosc poJazdu ma wynosie 52 m, cię
żar własny 61 T, ciężar ładunku i paliwa 49 T. 

~ w. K. 

PERSPEKTYWY ROZWOJU SILNIKO~ NOŚNYCH 

Na ostatniej wystawie w Farnborough, na stoisku wy
twórni Rolls-Royce pokazano modele samolotów pionowe
go startu wyposażon_yc? w . silni~i n<?śne. s>bok sam~lotu 
transportowego z sllmkam1 nosnym1 um1eszczonym1 w 
dwóch gondolach skrzydłowych można było oglądać mode-

le samolotów szturmowych: jeden, ze skośnym skrzydłem, 
był zaopatrzony w cztery silniki nośne, zabudowane para
mi przed i za komorą bombową, i w dwa silniki napędowe 

-umieszczone z boków kadłuba; drugi, w układzie „delta" 
o podwójnym skosie, miał cztery silniki nośne i dwuprze
pływowy silnik napędowy. W. K. 

TURBINOWY SILNIK EJEKTOROWY 

Wytwórnia silników Napier zainteresowała się nowym 
układem silnika turbinowego zaproponowanym przez 
L. q. Crampa. Układ ten polega na zastąpieniu klasycznej 
turb!nY, na~ędzanej gorącymi gazami z komory spalania, 
turbm'.'l powietr~ną, pracującą w strumieniu powietrza-,·któ
r~~o przepływ Jest zwiększony, na zasadzie zjawiska ejek
CJI, pr_zez st_ru1;1ień gazów uchodzących z dys~y komory 
spalam~. W_1e~1ec łopatkowy turbiny jest osadzony- na 
obwodzie w1enca łopatkowego sprężarki i pracuje w 12-

wnętrznym kanale silnika. Podobnie jak w zwykłym tur-
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binowym silniku odrzutowym, tak i \., silniku ejektorowym 
część energii gazów opuszczających ,komorę spalania jest 
wykorzystywana do napędu turbiny, ·_ponieważ jednak od
bywa się to z większymi stratami niż w klasycznym sil-
niku, sprawność obiegu musi być niższa. . ,. 
Zalety nowego układu silnika: _ , 

1) gazów spalinowych nie trzeba „rozcieńczać" zimnym 
po~etrzem, ponieważ turbiną nie pracuje w strumieniu 
gorących gazów; -

2) zmniejszenie długości silnika; 
3) wyeliminowanie ciężkięgo wału zespołu wirującego; 
4) długość płomienia w komorze spalania nie ma znacze- _ 

nia, ponieważ nie wpływa_ ona, jak to ma miejsce w zwy
kłych silnikach turbinowych, na długość silnika. 

. ' HIO! !ur/Jinu ' . 

st.re{a mes;:ama 

Przeprowadzone przez firmę- Napier wstępne obliczenia 
wykazały, że zakres stosowania silnika ejektorowego był
by ograniczony ze względów ekonomicznych oraz że w 
warunkach statyc·znych moc turbiny nie wystarczałaby do 
napędu sprężarki, w związku z czym istniałaby konieczność 
połączenia silnika ejektorowego z pomocniczym silnikiem 
rakietowym. Przy · przydźwiękowych prędkościach · lotu 
turbinowy silnik ejektorowy miałby osiągi porównywalne 
z osiągami silnika strumieniowego. · W. K. 

. . -
MOŻLIWOŚCI° ZASTOSOWANIA ZESPOŁU NAPĘDOWE

GO ROCKETDYNE F-1 

Zespół napędowy Rocketdyne F-1, składający się z ośmiu 
silników H-1, stanowi obecnie pierwszy stopień rakiety 
„Saturn" i ma ciąg 680 OOO kG; jako drugi . stopień służy 
sześć silników Pratt and Whitney• RL-10-A3 z wodorem 
jako paliwem i o ciągu łącznym 40 700 kG. Rakieta ta ma 
wynieść na · orbitę · okołoziemską trzyosobowy_ pojemnik 
,,Apollo", którego czas lotu ma wynosić dwa tygodnie. 

·pokładowe ulegną wkrótce znacznym -przemianom. Choqzi 
mianowicie o zastąpienie wskażników okragłych. ~skaźni
kami z podłużnymi, pionowymi sk?lami. Tego .rodzaju 
wskażniki zastosowano już ria ·samolotach Republic F-105, . 
Convair F-106 i Grumman A2F-1 „Intruder". Do .samolotu 
„Intrtider" wytw(>rnia General Electric wyprodukowała 
zwarty zespół wskaźników do kontroli pracy obu silników. 
Na trzech pionowych skalach (zdjęcie górne) odczytuje się 
dla obu silników prędk?ść obr~tową, temperaturę ·:gazów 

-,: 

wylotowych ,_i wydatek paliwa. Ciś~ienie oleju i spręż po
kazują, oddzielnie dla każde~o silnika, okrągłe wskaźniki 
umieszczone pod wskaźnikami pionowymi. ·· · . 

Firma Kollsman Instrument Corporation zbudowała po
dobny zespół wskaźników (zdjęcie- dolne) · przedstawiają-_ z 
cych liczbę Macha lotu, kąt natarcia, przyspieszenie, pręd
kość wznoszenia i wysokość lotu.' • 
Główną zaletą --opisanych wskaźników jest możllwość 

szybkiego, bezbłędnego odczyta.nia i porównania wskazań. 
· W. K . 

. KOMORA. DO BADAŃ AKUSTYCZNYCH 

Rakieta „Saturn", zdolna do umieszczenia statku „Apol
lo" na orbicie obejmującej swym zasięgiem księżyc, mia--' 
laby pierwszy stopień wyposażony w dwa zespoły napę
dowe F-1, drugi stopień - w cztery silniki Rocketdyne 
J-2 (silniki na wodór) i trzeci stopień - w sześć silników 
RL-10-A3. ~a pomocą tej rakiety będzie można wystrzelić -
na księżyc ciężar 13 600 kG. . · 

- Wytwórnia North American Aviation. zbud.owała w Los 
Angeles komorę do badań akustycznych, która umożliwia· 
poddawanie própek materiału dźwiękom o natężeniµ 170 
db (odpowiada to natężeniu hałasu wytwarzanego przez 
54 OOO pięciolampowych odbiorników radiowych pracują- z 
cych na pełnej mocy). Hałas w komorze jest tak duży, że „ 

wytworzone przez niego ciepło może zapalić materiał izo
lacyjny z włókna szklanego. Dzięki dobrej izolacji dźwię-

Rozważa się również możliwość zastosowania ośmiu ze
społów F-1 . (łączny ciąg 5 450 OOO kG) jako pierwszego 
stopnia rakiety „Nova". Drugi_· stopień stanowiłyby dwa 
zespoły F-1 (ciąg 1360 OOO kG), a trzeci stopień - cztery 
silniki J-2 (ciąg 363 OOO kG). Rakieta ta będzie mogła wy
nieść ciężar 160 OOO kG ria orbitę okołoziemską- lub nadać · 

kowej na · zewnątrz laboratorium słychać tylko lekki szmer. , 
W laboratorium można badać. próbki- o wymiarach 180 X 
'X 760 cm, przy czym natężenie hałasu można zmieniać od 
zera do 170 db, częstość - od 50 do 10 OOO c/sek, tempera- .z 
tura - od ...:. 73 do 650 °C. Można przeprowadzać badania 
akustyczne, zmęczeniowe i próby na drgania. Komora zo- -
stała zbudowana w celu umożliwienia prób · elementów ciężarowi 50 OOO kG pręakość ucieczki. W. K. 

URZĄDZENIA DO KATAPULTOWANIA PILOTA 
PRZY DUŻYCH PRĘDKOŚCIACH LOTlJ.. 

_ konstrukcyjnych naddźwiękowego bombowca strategiczne
, go B-70 „Valkyrie", ale · ma również służyć do badań przy--· 

Przy dużych naddźwiękowych prędkościach lotu nie wy
starczają zwykłe wyrzucane fotele z uchwytami -na ramio- . 
na i nogi pilota i staje się konieczne katapultowanie pilo- , 
ta w pojemniku. Firma Lockheed otrzymała zamówienie 
na opracowanie pojemnika, który mógłby być stosowany 
na wysokości 30 OOO m i przy prędkości lotu odpowiadają
cej Ma = 4. Zlecenie obejmuje wykonanie pięciu modeli 
aerodynamicznych o naturalnych wymiarach oraz sań ra- • 
kietowych, na których będzie można przeprowadzić próby 
pojemników. · _ ; 

Projekt przewiduje następujący . cykl katapultowania: 
najpierw wysuwają się z pojemnika trzy stateczniki 
w kształ~ie klinów, następnie pojemnik zostaje. wystrzelo
ny za pomocą ładunku o czasie spalania 0,5 sek; na wy
sokości 4500 m otwiera się spadochron, który _sprowadża . 
pojemnik na ziemię. · 
· Pojemnik będzie wykonany .w przeważnej części z tyta

nu i ma znaleźć za.stosowanie- w latach -1965-68. W. K. 

WSKAŹNIKI POKŁADOWE,✓ Z PIONOWYMI - SKALAMI 
, -< 

Liczne amer:}"kańskie rozwiązania wskaźników pokłado
wych pozwalają przypuszczac, że konwencjonalne tab!ice 

; 

szłych statków · kosmicznych. -, W . . K.- z 

ULTRAWYTRZYMAŁE MATERIAŁY 

Firma· General Electric pracuje nad materiałami; któ
rych wytrzymałość w WY:Sokich temperaturach przekracza 
trzy - do czterokrotnie_ wytrzymałość doty_chczas zna
nych stopów o dużej wytrzymałości. Chodzi tu między „ 

innymi o połączenie aluminium z wiskerami korundu (wi- · 
skery są to pojedyncze • kryształy w kształcie włókien), . 
a celem jest uzyskanie stosunku wytrzymałości na rozcią
ganie do ciężaru właściwego 15 230 m w temperaturze,"· 
1090 °C. Wisk~ry otrzymuje się przez wygrzewanie . czyste-

~ go aluminium w temperaturze 1200-1650 °C w atmosferze 
wodoru i pary wodnej, przy czym aluminium wyparowuje ·
i utlenia się. Tlenek aluminium (korund) osadza się w po- , 
staci pojedynczych kryształów - wiskerów. Są one wy- ' 
jątkowo wytrzymałe . na _ rozciąganie. Wiskery sortujl=!- się L. 

następnie według gat4nku i wielkości i łączy z aluminium. 
Łączenie może odbywać-się albo przez zalewanie- stopi-o- · 
nym metalem, · albo przez spiekanie ?e·. sproszkowanym _,. 
aluminium. - . 

W przyszłości firma ma prŹeprowadzić podobne-· próby -
również ze stalą i stoJ?.ami żaroodpornymi, . W. K. · 
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KR~NIKA 
XVII/XXX Jubileuszowy Walny Zjazd Delegatów SIMP 

3 ministrów 
Przybyły też 
Radzieckiego, 

Jubileusz XXX Zjazdu SIMP zbiegł się 
z 50-leciem powstania Koła Mechaników w Stow. 
Techników Polskich i 35-leciem istnienia SIMP. 
Było to wielkie święto październikowe naszego 
Stowarzyszenia. Jubileusz ten 245 delegatów od
działów i kół SIMP uczciło trzydniową pracą, 
uwieńczoną ważnymi uchwałami końcowymi. 

Jubileuszowy Walny Zjazd odbywał się pod 
protektoratem wicepremiera P. Jaroszewicza oraz 
szeregu osobistości reprezentujących Rząd, Partię, 
Naukę i Wojsko Polskie. 
Ciężar gatunkowy Zjazdu podkreślała obecność 

oraz kierownika Wyd. Ekonomicznego KC PZPR. 
delegacje stowarzyszeń inżynierskich ze Związku 

NRD, Węgier, Jugosławii i W. Brytanii. 

Pierwszy dzień obrad rozpoczął minister Przemysłu Ciężkiego 
inż. Fr. Waniołka, wygłaszając referat na temat perspektywicznego 
rozwoju przemysłu budowy maszyn do 1980 r. Zadania, kt?re po
stawi przed mechanikami nadchodzące 20-lecie, są olbrzymie. Wy
mieńmy kilka liczb z krzywej wzrostu, która postawi Polskę obok 
najbardziej uprzemysłowionych krajów świata (Czechosłowacja, 
NRF, Francja). 

Sześciokrotnie wzrośnie produkcja energii elektrycznej, 3,5 raza -
stali surowej. 

Pr~dukcja przemysłu maszynowego i elektroniczno-elektrycznego 
zwiększy się 7,5 raza, zaś eksport przemysłu m_aszy_no_wego 2 razy. 
Produkcja maszyn rolniczych wzrośnie 4-, a ciągi:ikow !0-:iuotme 
(dojdziemy tu od liczby 318 ha/ciągnik, do wskazmka. sw1atowe
go 36 ha/ciąg.). Ro,:winie się nowe asortymenty mas~yn ~ urządzeń, 
eliminujące ciężką pracę człowieka; stworzy obrabiarki sp_ecJ_alne 
wieloczynnościowe i liczne linie automatyczne. Szeroko rozwl]ac się 
będzie wymiana usług w ramach RWPG. 

Plan 5-letni musi stanowić okres przygotowania studiów. 
Węzłowym zagadnieniem jest niezbędny :,vzroi:t kadry inż.-tech
nicznej. Simpowców musi cechować wysoki poz10m fachowy, prze
bojowość i pęd do przyswajania nowości. 

Min. Lechowicz, jako przedstawiciel Komitetu Drobnej Wytwór
czości, wskazał na, wielką rolę SIMP przy planowane.i w pięciole
ciu dynamice wzrostu produkcji metalowej od 8 do 12 miliardów 
zł rocznie, która ma być realizowana jedynie przy 70/o wzroście 
zatrudnienia. ' 

z 50-letnią pracą społeczną mechaników polskich i roli SIMP 
w rozwoju przemysłu zapoznał zebranych prof. Brach. Stowarzr
szenie od 37 członków w 1926 r. i 1170 - w 1938 r., doszło obecnie 
do 23 614 osób. Właśnie t e c h n i k o m zawdzięcza się, że 9-krotny 
wzrost produkcji ubiegłego 10-lecia uzyskano przy 3-krotnym 
zwiększeniu zatrudnienia. 

Symbolem doceniania społecznej roli simpowców było przemó
wienie przdstawiciela Zw. Zaw. Metalowców w imieniu 1

/, miliona 
zrzeszonych pracowników przemysłu maszynowo-elektrycznego. 

Nadszedł uroczysty moment wręczenia nagród SIMP za postęp 
techniczny oraz honorowych odznak NOT i SIMP, po czym pierw
szy dzień Zjazdu zakończyło przemówienie prezesa NOT, min. 
Rumińskiego. 

Podkreślił on zasługi naszego Stowarzyszenia, przede wszystkim 
w zakresie szkolenia: 112 kursów zorganizowanych w 1960 r. - to 
jest wielkie osiągnięcie. 

w drugim dniu Zjazdu przewodniczący Zarządu Głównego, prof. 
Brach, zapoznał delegatów z osiągnięciami SIMP w czasie 1,5-rocz
nej kadencji Zarządu. Już wzrost liczebności członków jest impo
nujący: dla inżynierów wyniósł 400/o - do 9239, dla techników 
33'/, - do 11 816 osób. Ogółem przybyło 5880 członków! Liczebność 
ta stawia SIMP na pierwszym miejscu wśród stowarzyszeń zrz'e
szonych w NOT. Jest ona dowodem nie tylko sprawności organi
zacyjnej Stowarzyszenia i jego żywotności, ale przede wszystkim 
dowodem oceny celowości jego pracy i korzyści, jakie daje swym 
członkom. W tymże czasie ilość członków zbiorowych wzrosła do 
285. Z różnorodnych form pracy stowarzyszeniowej należy na 
pierwszym miejscu postawić prace w kierunku podnoszenia kwa
lifikacji zawodowych. Gdy do 112 wymienionych kursów doda 
się zorganizowanie w 1960 r. 10 konferencji, 26 narad i 1324 odczy
ty z 54 450 słuchaczami - to widać jak szeroki zasięg fachowy 
i ilościowy objęła działalność SIMP. Praca jest prowadzona przez 
33 oddziały terenowe i 788 kół zakładowych oraz 20 sekcji. 
W działalności swej Stowarzyszenie posiada pełne poparcie Rządu 
i Partii, czemu dała wyraz uchwała Rady Ministrów nr 58/61. Sy
gnalizuje się coraz ściślejszą współpracę kół SIMP z administra
cją państwową, przemysłową i gospodarczą oraz Zw. Zawodowy
mi i organizacjami partyjnymi. 

Po sprawozdaniach Komisji Rewizyjnej i Sądu Koleżeńskiego 
odbyła się dyskusja, 30 mówców poruszyło szereg proJ:>lemowych 
zagadnień, które znalazły póżniej oddźwięk w uchwałach i wnio
skach. Wiele dyskutowano o szkoleniu i kadrach. Szkolenie 
SIMP tylko w 240/o objęło kursy inżynierskie, reszta dotyczyła 
kursów przygotowawczych na politechnikę wzgl. rzemieślniczych. 
Jednak uczelnie nie są w możności prowadzić te ·kursy. za 
7-10 lat przewiduje się deficyt 20 tys. inżynierów, a dziś stan jest 
taki, że np. w Gdańsku na 25 katedrach brak jest profesorów. 
Niedobrze również przedstawia się dziedzina prac badawczych 
które zresztą porzucane są przez źle uposażonych naukowców'. 
W przemyśle brak technologów. Analiza przeprowadzona w Cze
chosłowacji wykazała, że na 100 robotników jest obecnie 6 kon
struktorów i 3 technologów (w tym tylko 2 pracowników kon
cepcyjnych), przy czym stosunek pierwszych do drugich wynosi 
2 : 1. Założenia CSRS na koniec planu 5-letniego przewidują po
dwojenie tych liczb. Wyniki akcji odczytowej nie są wielkie, gdyż 
wypada 0,2 odczytu na Koło w roku. Czytelnictwo pracy technicz
nej przedstawia się kompromitująco: wielkie zakłady a,bonują 
jeden egzemplarz periodyka ! 

Czasopismo „ Technika Lotnicza" - spośród 10 simpowskich -
ma najmniejszy nakład 950 egz. (w prenumeracie ulgowej 108, 
w zagranicznej - 150 egz.). dopłata wynosiła 200 tys. zł rocznie. 
Niektóre branże, np. chłodnictwo nie mogą uzyskać swego 
organu z powodu braku papieru. 
Dokończenie dyskusji i udzielenie absolutorium dla Zarządu 

Głównego - przypadły już na trzeci dzień obrad. 

Punkt porządku dziennego dotyczący zmian Statutu SIMP · obu
dził duże zainteresowanie delegatów z uwagi na nader podstawo
we nowelizacje. § 10 uzupełniono tekstem, ustalającym, że człon
kami zwykłymi SIMP mogą zostać „osoby, posiadające uznane 
w kraju dyplomy ... , a których praca jest związana z realizacją 
celów i działalności Stowarzyszenia". Sformułowanie to ma 
w szczególności duże znaczenie dla Sekcji Lotniczej, gdyż obec
nie simpowcami mogą być pracownicy innych branż, związanych 
z lotnictwem jak: elektrycy, chemicy, ekonomiści itp. 

§ 34 przewiduje obecnie, że walne zjazdy delegatów odbywać 
się będą nie co roku, lecz co dwa lata. Ponadto powiększono ilość 
członków zarządu do 15. Zmiany te uchwalono jednogłośnie. 

Oklaskami powitano wnioski o przyjęcie na członków honoro
wych profesorów: I. Bracha z Oddz. Warszawskiego i Z. Ciecha
nowskiego z Oddz. Krakowskiego. 

Na przewodniczącego Zarządu Głównego wybrano prof. dr Zb. 
Muszyńskiego; w skład Zarządu weszli m.in. min. Waniolka, pos. 
Jablkiewicz, płk Sulkowski. Wśród delegatów do Rady Głównej 
NOT widnieją nazwiska profesorów: Bracha, Bukowskiego, Ty
mowskiego. 

Na koniec przyjęto uchwały i wnioski. Wśród nich ważniejsze 
są następujące: 

1. Udoskonalenie istniejącej technologii powinno stanowić pod
stawowe zadanie w zakresie postępu technicznego. 

2. Instrukcjami technologicznymi należy objąć metodykę i ope
racje kontrolne. 

3. Należy rozszerzyć udział przeróbki plastycznej, postulując 
równocześnie stworzenie niezbędnej bazy produkcyjnej. 

4. • Obowiązkiem kół SIMP jest czuwanie nad realizacją zobo
wiązań kooperacyjnych, bowiem ten kierunek działalności zakła
dów ma zasadniczy wpływ na wykonanie państwowych planów 
gospodarczych. 

5. Należy uintensywnić prace normalizacyjno-typizacyjne. gdvż 
mają one podstawowe znaczenie dla przemysłu. W szczególności 
należy przyśpieszyć normalizację w dziedzinie tworzyw sztucz
nych. 

6. Zachowując dotychczasową działalność SIMP w zakresie 
szkolenia zawodowego, należy organizować specjalistyczne do
kształcanie inżynierów i techników. 

7. Postuluje się zwrócić uwagę MPC na konieczność zwiększe
nia w resorcie specjalizacji zakładów w celu zaopatrywania rynku 
w normalia, narzędzia i części. zamienne. 

8. Należy przyspieszyć prace w zakresie uporządkowania na
zewnictwa branżowego. 

9. Jnżvnierskie studia zawodowe należy uzupełnić wykładami 
z organizacji, socjologii i psychologii pracy. 

10. Komitet Wsoółpracy z Zagranica oowinien popierać i reali
zować możliwości nrzynależenia członków SIMP do Międzynaro
dowych Stawarz. Specjalistycznych. 

11. Dla stworzenia zachęty w onanowaniu jezvków obcych na
leży przyznać odpowiednie dodatki do uposażenia. 

12. Zar7ad Główny Sl!VIP wyłoni 7esoól roboczy dla opracowania 
regulaminów działalności wszystkich ogniw Sto•.,·arzyszcnia. 

z. 

ERRATA 

W artykule mgr inż. Raj perta „Hałas wywoływany przez _silni ki współczesnych samolotów i sposoby jego zwalczania" (zesz. 11/61) 
w podpisie pod rys. 1 oraz na str. 277, szpalta lewa, 10 wierszod ~ory, powołano się na samolot Boeing 707. Rysunek tego sa
molotu będzie zamieszczony jako rys. 20 w następnym artykule tegoz Autora pt. ,,Problemy budownictwa lotniskowego w świetle 
eksploatacji współczesnych samolotów i śmigłowców". 
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PRZEGLĄD DOKUMENTACYJ NY LOTNI Cli A 
OPRACOWANY PIZEZ OŚRODEK DOKUMENTACJI I WYDAWNICTW INSTYTUTU LOTNICTWA 

DODATEK DO MIESIĘCZNIKA „TECHNIKA LOTNICZA" 

ROCZNIK XII WARSZAWA, STYCZEŃ 1962 r. ZESZYT 1 

Gwiazdkami obok liczb porządkowych oznaczone są publikacje znajdujące się w Bibliotece Instytutu Lotnictw;i. 

HYDRO AEROMECHANIKA 

1• 531. 787 .621.317 .39.629.135 ILot 

Perry M. A .: Measuring pressure fluctions in flight. Pomiar w lo
cie zmienności ciśnień. Brit. Comm. a . Electronics, 1961, t. 8, nr 4 
s. 266-270, rys. 7, ods . 3. 

Cienkie skrzydła samolotów wojskowych i szybkich naddźwięko
wych samolotów komunikacyjnych często doznają oodzielenia la
minarnej warstwy przyściennej przy krawędzi natarcia, co w pew
nych okolicznościach powoduje trzepotanie i drgania skrzydła. 
Artykuł opisuje technikę pomiarową zastosowaną dla wyznacze
nia wzbudzonych naprężeń i ich analizy. 

R. Witkowski 

2* 629 .135.423.073 :533.6.013.415 ILot 

Langdon G. F., Neale M. C.: An analysis of the lateral-directio
nal stab1lity and control of the single-rotor helicopter. Analiza 
stateczności kierunkowo-bocznej i sterowności śmigłowca jedno
wirnikowego. ARC Rep. a. Mam., nr 3149, 1960 (maj 1958), s. 29, 
rys. 19, ods. 11. 

Teoretyczne rozważania na temat stateczności bocznej i kierun
kowej typowego jednowirnikowego układu śmigłowca i porówna
nie otrzymanych wynik:ów z wynikami prób w locie. Przy ukła
daniu równań ruchu przyjęto założenie małych zakłóceń, co po
zwoliło na zastosowanie równań liniowych. Część pracy poświęco
na jest metodzie obliczania pochodnych aerodynamicznych , nie
zbędnych dla analizy stateczności. Rozpatrzono reakcję śmigłowca 
na zakłócenia zewnętrzne, ruchy sterownic i zmiany pewnych pa
rametrów, jak np.: wysokości. Wynikiem analizy .iest stwierdze
nie trzech postaci ruchu: dwóch aperiodycznych i jednego ruchu 
drgającego. 

R . Witkowski 

3• 533.69 .042 :533.6.013.422 ILot 

Molyneux W. G.: Wind tunnel flutter tests on an M-plan-from 
wing. Doświadczenia tunelowe nad flatterem skrzydła o obrysie M. 
ARC Cur. Pap., nr 509, 1960, (grudz. 1958), s. 21, rys. 13, ods. 2. 

Wykonano doświadczenia w tunelu o malej prędkości z otwartą 
przestrzenią pomiarową dla otrzymania skutków zmiany parame
trów bezwładności gondoli w zagięciu skrzydła na fla.tter o obry
sie M. Wyniki wskazują. że dla szczególnego skrzydła badanego 
masa gondoli może być dopuszczalna aż do 0,8 wartości dla skrzy
dła (gondola w zagięciu), bez wyraźnego wpływu na flatter oraz, 
że w ogólności korzystniejsze jest raczej tylne położenie środka 
ciężkości gondoli. Niższe prędkości flatteru związane są ze syme-
trycznymi stopniami swobody kadłuba. J. Nikol 

533.665 ILot 

Forster C. A., Southgate A. C.: The difference functiori aporoach 
to the overall aerodynamics of guided missiles. Zastosowanie me
tody funkcji różnicowej w zagadnieniach aerodyll"amiki pocisków 
sterowanych. J. Royal Aeronaut. Soc., grudz. 1960, t. 64, nr 600, 
s. 753-753, rys. 12, ods. 1. 

'-'"yznaczanie sil i momentów aerodynamicznych, działających na 
pocisk sterowany kombinowanymi wychyleniami powierzchni ste
rowych, wymaga przeprowadzenia badań tunelowych pocisku przy 
bardzo dużej ilości lwmbinacji wychyleń sterów. Metoda, funkcji 
różnicowej, znajdująca zastosowanie w pociskach o układzie cał
kowicie symetrycznym (krzyżowym) pozwala znacznie zmniejszyć 
ilość dmuchań, sprowadzając badania do pomiaru sił i momentów 
na pocisku wyposażonym tylko w dwie powierzchnie sterowe. Me
toda funkcji różnicowej opiera się na założeniu, że efekt dowolnej 
kombinacji wychyleń powierzchni sterowvch można uzyskać przez 
superpozyc.ię efel{tów wychyleń poszczególnych sterów, przy czym 
efekt wychylenia pojedynczego steru jest sumą efektu bezpośred
niego i interferencji na 2 powierzchniach przyległych (leżących 
w płaszczyźnie prostopadłej). 

J. Sandauer 

ZAGADNIENIA WYTRZYMAŁOSCIOWE 

629.13.012:539.4 ILot 

Ustałost' samolotowvch konstrukcji. Zmęczenie konstrukcji samolo
tów. Moskwa, 1961, D, s. 500, rys. 294, tabl. 38, ods. 305 . Tłum. z ang. 
.,Fatigue aircraft structures" Edited by A. M. Freudenthol New 
York, 1956. 

Zbiór artykułów poświęconych teoretycznym i doświadczalnym 
badaniom wytrzymałości zmęczeniowej konstrukcji lotniczych i wy
znaczania dopuszczalnego okresu eksploatacji samolotów różnego 
przeznaczenia. Szczególną uwagę zwrócono na zagadnienie projek
towania i badania konstrukcji, w których uszkodzenia zmęcze
niowe rozszerzają się powoli i nie doprowadzają ich do katastro-
falnego zniszczenia w locie. R. S. 

6• 629.136.3 :623.417 .534.1 ILot 
Cox H. L.: Vibration of missiles. Drgania pocisków (rakietowych). 
Aircraft Engineering, styczeń 1961, t. 33, nr 383, s. 2-7, rys. 2, 
tabl. 1. 

W pracy rozpatrzono zagadnienie drgań pocisku w czasie lotu 
z przyspieszeniem. Rozpatrzono przypadek swobodnych drgań gięt
nych oraz przypadek wymuszonych siłą harmoniczną drgań gięt
nych. Zapis macierzowy w sposób prosty pozwala uwzględnić zmia
nę osiowych sił bezwładności wzdłuż pocisl{U, zmianę sztywności 
i własności materiałowych powłoki, zmianę masy pocisku, zmianę 
momentu bezwładności pocisku, zmienność sztywności na ścinanie 
oraz zmienność rozkładu sil wzbudzających drgania. Z . Łapiński . 

7* 629.13.012:539.433 ILot 
Yi-Yuan Yu. Simplified vibration analysis of etastic sandwich pla
tes. Uproszczona analiza drgań spręźystych płyt przekładkowych. 
J. Aerospace Science, grudzień 1960, t. 27, nr 12, s. 894-900, tabl. 1, 
ods. 6. 

W pracy przedstawiono układ równań różniczkowych, przy pomo
cy których możemy opisać drgania giętne płyt przekładkowych. 
Przyjęto, że napięcia w kierunku normalnym od powierzchni płyty 
mają wartość stalą dla całej grubości płyty oraz że odkształcenia 
w płaszczyźnie płyty zmieniają się liniowo z grubością płyty. Ta
l{ie przyjęcie odkształceń umożliwia, uwzględnienie wpływu ścina
nia w wypełniaczu i pokryciach na częstość drgań własnych. Przed
stawiona teoria ma zastosowanie dla bardzo szerokiego za,kresu czę
stości - co jest bardzo ważną zaletą, ale daje za to równania, róż-
niczkowe bardzo wysokiego rzędu. Z. Łapiński 

8• 621-253.5:621.515:539.433 ILot 
Armstrong E. K ., Stevenson M. A.: Some practical aspects of com
pressor blade vibration. Niektóre zagadnienia drgań łopatek sprę
żarki. J . of the Royal Remant. Soc., marzec 1960, t. 64, nr 591 , 
s. 117-139, rys. 18, tabl. 2, ods. 6. 

W pracy przedstawiono zależność, na podstawie której można 
obliczyć maksyma,Ine naprężenie w zamocowaniu łopatki dla pod
stawowej postaci drgań giętnych. Dokonano przeglądu wielkości 
dopuszczalnych naprężeń od drgań dla łopatek wykonanych z du
ralu, stali, stopu tytanowego oraz z laminatów z włóknem szkla
nym. Rozpatrzono i przeanalizowano źródła wzbudzania drgań 
w wielostopniowych sprężarkach lotniczych. Wyniki powyższych 
rozważań i badań zestawiono w tabelach, graficzny przebieg włas
ności przedstawiono na wykresach. Z. Łapiński 

HALAS 

9• 534 .83 :629 .135 ILot 
Dyer I., Franken P. A., Ungar E. E.: Noise enviconments of flight 
vehicles . Lokalizacja hałasu wywołanego przez statki latające. Noise 
Control, 1960, f. 6, nr 1, s. 31-40, 51, rys . 12, poz. bibl. 32. 

Podano informacje na temat zasadniczych źródeł drgań akustycz
nych i ich lokalizacji w przypadku lotu ciał w atmosferze. Zródła
mi tymi są: wypływ strumienia z dyszy silnika, wir turbulentny za 
tępo zakończonym ciałem, fale uderzeniowe przed ciałem, fale ude
rzeniowe wywołane krzywizną ścian oraz turbulentna warstwa przy
ścienna. Podano szacunkowe wartości natężenia drgań akustycz
nych w wymienionych przypadkach. Omówiono ogólnie stan wie
dzy i perspektywy badań na temat zagadnienia. A. Kowalewicz 

AERODYNY 

10• 629 .135 .423 IL ot 
Sibley J. D., Jones C. H .: Some design aspects of tandeJn rotor 
helicopters. Pewne aspekty konstrukcy.ine śmigłowców układu 
podłużnego. J. Helicopter Ass. of Great Britain, paźdz. 1959, t. 13, 
nr 5, s. 225-261, rys. 28, · ods. 4. 
Dwuczęściowe rozważania na temat zagadnień aerodynamicznych, 

jakie wyłaniają się przy opracowaniu śmigłowców układu posnb
ne.e;o (tandem). Praca oparta jest na doświadczeniach angiel
skiej formy Bristol Aircraft Ltd. Omówione są spra.wy: o~iągów, 
sta.teczności, perspektyw rozwojowych, wytrzymałości układów 
'przenoszących moc, rezonansu przyziemnego o tzw. integracji 
układu sterowania i wirnika. Autorzy dochodzą do wniosku, że 
nie da się osiągnąć wzrostu prędkości lotu śmigłowców transpor
towych bez intensywnych studiów i wprowadzenia radykalnych 
zmian do dzisiejszych form konstrukcyj nych. 

R. Witkowski 

11• 629.138.4 ILot 
Supersonic transport aircraift. Naddźwiękowe samoloty transpor
towe. J. Royal Aeronaut_. Soc., luty 1961, t. 65, nr 602, s. 75-110, 
rys. 27, tabl. 9, ods. 3. 
Rozważono całokształt zagadnień aerodynamicznych, konstruk

cyjnych i napędowych, związanych z projektami naddźwiękowych 
samolotów transportowych. 
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12• 629.13.014.3:629.135.9 ILot 
Guienne P.: Les trompes, ou l'aile-trompe appllquees an decolla
ge court. ,,Ejektory" zastosowane do samolotów krótkiego startu. 
Technique et Selen., Aeron., 1960, nr 6, s. 391-396, rys. 13. 

Kró~ki start (na przykład na dystansie 150 metrów) samolotu 
szybk1eg~ wymaga stosunku ciągu do ciężaru bliskiego 1; dla 
sta_rtu p~Ol_lo~ego stosunek ten winien przekraczać 1,2. Aby unlk
nąc obc~ązenia samolotu specjalnymi sllnikami nośnymi, można 
starać się wzmocnić chwilowo ciąg silnika napędu normalnego, 
który byłby zatem zdolny do spełnienia dwóch funkcji, mianowi
cie napędu i zawisu. Są to urządzenia oparte na· zasadzie ejekto
rów, typu Bertlna, które pozwalają uzyskać z silnika. ciąg chwi
lowo wzmocniony podczas startu i lądowania oraz jednocześnie 
odchylony o około 90° (w stosunku ·do poziomu). J. Nikol_ 

13• 

PRZYRZĄDY POKŁADOWE ~ 

629.13.054.6 ILot 

Klass P. J.: Cryogenic gyro cuts random drift rate. Xriogeniczny 
giroskop eliminuje błędy zejścia osi. Aviation Week, 1960, t. 72,
nr 5, s. 72-74, rys. 3. 
Dzięki wykorzystaniu zjawiska superprzewodności niektórych 

metali w temperaturach bliskich absolutnemu zeru, firma General 
Electric opracowała nowy rodzaj elektromagnetycznego zawiesze
nia wirnika giroskopu. Opisano nową _koncepcję w zastosowaniu 
do trzyosiowego giroskopu o ograniczonych pochylniach. Osiąg
nięto ograniczenie prędkości zejścia osi głównej do wartości 0,0001 
stopnia na godz. J.. Morawski 

14• 629.13.05 ILotl 

· Kinlay W. H.: The information to be displayed on an automatic 
system in the air. Informacje dostarczane przez automatyczne 
układy pilota:l:owo-nawigacyjne. J. Inst. Navig. 1960, t. 13, nr 1, 
s. 22-39, rys. 5, poz. bibl. 7. 
Rozważania dotyczą zamkniętych układów pilotażowo-nawigacyj-

nych, w których skład wchodzą urządzenia pokładowe, jak i na
-ziemne. Uwzględniono również czynnik ludzki (pilot-nawigator) 
jako element przenoszenia informacji. Przedstawiono różne sy,5te
my urządzeń i metod z punktu widzenia odciążenia załogi i bez
pieczeństwa lotu. J. Morawski 

15• 629.13.05 ILot 

Wikkenhauser G.: A roller map equipment. Przesuwane • mapy 
~aśmowe. J. Inst. Navig., 1960, t. 13, nr 1, s. 98-105, rys. 4. 
Wyposażenie w przesuwane mapy taśmowe ułatwi pilotowi okre

ślanie położenia samolotu. Prędkość przesuwu mapy utrzymywana 
jest synchronicznie z prędkością samolotu względem ziemi, przy 
czym informacja o tej prędkości otrzymywana jest z dopplerow
skiego nawigatora. Opisano dwa modele urządzeń do przesuwania 
mapy. · J. Morawski 

ANTENY 

16• 621.396.676 ILot 

Scharfman W. E., Morita T.: Power-handllng capability of 
antennas at high altitude. Zdolność zachowania mocy anten na 
dużych wysokościach. IRE Internat. Conven. Record., 1960, t. 8, 
cz. 1, s. 103-114, rys. 15, poz. bibl. 9. . 

Czynniki, wpływające na wielkość mocy wypromieniowanej 
przez anteny, znajdujące się na dużej wysokości. Wyjaśniono teo
retycznie zjawiska występujące przy przebiciach i podano wyniki 
doświadczeń prowadzonych na różnych typach anten oraiz metody 
poprawiające zachowanie mocy na, dużych wysokościach. Praca 
dotyczy anten pracujących w pasmach b.w.cz. - u.w.cz. i w za
kresie mikrofalowym. K. Kunachowicz 

17• 621.396.676:629.13.018 ILot 

Leopard G. w.: The flight evaluation of aircraft antenna. Badania 
anten samolotowych w locie. IRE Trans. Anten Propagat. 1960, 
r. AP-8, nr 2, s. 151ł-166, rys. 20, poz. bibl. 12. 

Badanie anten radiokomunikacyjnych i radionawigacyjnych, 
instalowanych na nowych wzorach samolotów. Wyniki badań 

-w locie porównano z wynikami otrzymanymi przy badaniach mo
delowych. Rozważania dotyczą anten pracujących na częstotliwa-

, ściach powyżej 50 MHz. K. Kunachowicz 

MATERIAŁY. WŁASNOSCI I BADANIA 

662.75 · ILot 

Tiepłofiziczeskije swojstwa niekotorych awiacionnych topliw 
w żidkom ga.zoobraznom sostajanji. Sbornik statiej pod ried. N. 

B. Wagratika. Cieplne własności fizyczne pallw lotniczych w sta
nie ciekłym i gazowym. Zbiór art. pod red. N. B. Wagratika. 
Trudy Mosk. Awiac. Inst. Nr 132, 1961, s. 164,._ rys. 72, tabl. 83, 
ods. 73. 

Przytoczono wyniki badań pojemności cieplnej, przewodności 
cieplnej, gęstości, lepkości, napięcia powierzchniowego i spręży
stości par nasyconych oraz ciepła parowania paliw lotniczych 
w fazie ciekłej i gazowej w szerokim przedziale temperatur. 
Przytoczono również wyniki badań dyfuzji mieszaniny par nie
których paliw i powietrza w wysokich temperaturach. R. s. 

19• 669.018.45 : 544 -ILot 
'Jurczak K., Bilobran S., Jabłońska E., Mizera A., - Wierzbic
ka W'.: Metody analizy stopów :l:arowytrzymałych na osnowie ko
baltowej. Warszawa, 1961, Instytut Lotnictwa, D, s. 68, rys. 4, 
tabl. 30, ods. 20. ' 

Jodome'\ryczna metoda oznaczania kobaltu. Ocena ogólnego od
chylenia standardowego i wariancji na podstawie wyników uzys
kanych z oznaczania kobaltu we w~zystkich próbach stopowych. 
Potencjometryczna metoda oznaczania . chromu. Metoda wagową 
i kalorymetryczna oznaczania niklu z dwumetyloglioksymem. Ko
lorymetryczna metoda· oznaczania molibdenu z rodankiem potasu 
i chlorkiem cynawym. Ocena dokładności i precyzji metod ozna
czania chromu, niklu 1· molibdenu na podstawie wyników analizy 
syntetycznych wzorców roztworowych oraz prób stopowych. 

20• 

WYTWARZANIE SPRZĘTU LOTNICZEGO 

539.4.016:621.923 ILot 
Podziej A . w.: Isledowanje ostatecznych napriażenij w dietalach 
podwiergnutych szlifowaniu. Badania naprę:1:eń w częściach pod
danych szlifowaniu. Trudy M.A.T.I. nr 129, Isledowanje fiziko
-mechaniczeskich i ekspłuatacjonnych swojstw dietalej posle obra
botki. 1960, s. 112-141, rys. 17, ods. 13. 

Autor rozpatruje mechanizm tworzenia się naprężeń: po szlifo
waniu - rozciągających i po polerowaniu - ściskających. Rozwa~ 
żania prowadzone na drodze analizy matematycznej w oparciu 
o- model doświadcza.lny z określonvmi warunkami brzegowymi. 
Rozważania te doprowadziły do określenia wpływu poszczegól
nycfi parametrów obróbki na stan i wielkość naprężeń podpo
wierzchniowych. Według wyprowadzonych zależności, moma Okre
ślić na drodze analitycznej krzywą rozkładu naprężeń wraz z głę
bokościa warstwy o naprężeniach przekraczających granice pl:1-
styczności. - · A. Golędzinowskl 

21• 629.13 .002 :621. 753.39 :621. 774.03 

Optical SPar-v.iewer. Przyrząd optyczny do kontroli dżwigar6w. 
Aircraft Prod. 1961, t. 23, nr 6, s. 20~212, rys. 5. 

Kontrola wewnętrznych kształtów w długich przedmiotach sta
nowiła zawsze poważną trudność w technologii. Opracowano wła
sną - metodę kontroli wnętrza dźwigara śmigłowca. Polega ona na 
wprowadzeniu do wnętrza przedmiotu pryzmatu obracalnego 
z oświetlaniem i obserwowaniu go z dru~iej strony, za pomocą 
teleskopu. Przedmiot przesuwany jest w stosunku do unierucho
mionego wzdłużnie pryzmatu. Zewnętrzny wskatźnik urządzenia 
pokazuje aktualne położenie obserwowanego miejsca. Zamieszczo
ne schematy pozwalają na zorientowanie się w sposobie działa
nia, jak również konstru1i:cji tego urządzenia. Przyjeta tu metoda 
może służyć z powodzeniem do kontroli wszystkich innych przed
miotów rurowych. A. Golędzinowski 

22• 629.13.002:661.877:621.891 

Molybdenum disulfxide. Dwusiarczek molibdenu. Aircr. Prod., 
1960, t. 22, nr 2, s. 57-61, rys. 7, tabl. 2, poz. bibl. 9. 
Możliwości jego użycia, poczynając od operac1i obróbczych, 

gdzie użyty jest w formie chłodziwa, do zastosowań go w eksplo
atac.11 elementów ruchowych silnie obciążonych. jąk łożyska tocz
ne. W "obu przypadkach stwarza poważne korzyści. np. kilkakrot
ne zwiększenie trwałości narzędzia skrawającego. Poza tym fizy
kalne podstawy tworzenia osłon (błonek), przy użyciu dwusiarcz
ku molibdenu. . · A. Golędzinowskl 

23• 629.13.002 :621.98 ILot 

Avro stretcher. Lari.te 250-ton twin-head machine. 250-tonowa 
obciągarka w przemyśle lotniczym. Alrcr. Prod., 196,0, t. 22, nr 6, 
s. 206-215, rys. 11. 

Nowa obciągarka firmy „Avro", opl.sana w artykule, rozwija siłę 
robocza do 250 ton dla blach o długości do 50 stóp (ok. 15 m) 
i grubości do 18 mm ze stopów lekkich. NadaJe się do blach sta
lowych, a dzięki dodatkowemu wyposażeniu mote być użyta do 
bardziej złożonych i pracochłonnych operacji nie tylko w prze
myśle lotniczym, lecz równiet i okrętowym, samochodowym, ko
lejnictwie oraz przy formowaniu różnych zbiorników. 

T. Vorbrodt 

Niniejszy Przegląd Dokumentacyjny zawiera jedynie\. część analiz dokumentacyjnych publikacji z zakresu lotnictwa. Pełna 
dokumentacja ukazuje się w postaci kart dokumentacyjnych wydawanych przez Centralny Instytut Dokumentacji Naukowo-Tech• 
nicznej (Warszawa, Al. Niepodległości 188). CIDNT przyjmµje prenumeratę kart dokumentacyjnych, która może obejmować zarów
no całą dokumentację naukowo-techniczną, jak i oddzielne jej działy lub poszczególne zagadnienia i tematy techniczne. CIDNT 
wykonuje (za zwrotem kosztów) fotokopie i mikrofilmy publikacji objętych zarówno Przeglądem Dokumentacyjnym Jak 1 kartami 
dokumentacyjnymi. 

.... .. 
28 TECHNIKA LOTNICZA Nr 1/1962 



MIESIĘCZNIK SEKCJI LOTNICZEJ STOWARZYSZENIA· INŻYNIERÓW I TECHNIKÓW 
' ' - MECHANIKÓW ·POLSKICH , ' . 

. ' 
WYDAWNICTWA NACZELNEJ ORGANIZACJI TECHNICZNEJ 

...... ' 
Autor 

W. Sołtyk 

W. Sołtyk 

J. Wyganowski , 
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J. Jasiewicz 
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Z. Brodzki 

E. Lewalska 

E. Lewalska 

Z. Brodzki 

E. Lewalska 
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J. Jasiewicz 

I. 

Spis treści za rok· 1961 

Tytuł-. 

Zagadnlelłia ogólnolotnlcze 

Wchodzimy w nowy plan pięcioletni 

Broń rakietowa czy samolot? cz. I 

Realizujemy i_ kontrolujemy wykonanie uchwał IV Kongresu Techników Polskich 

Broń rakietowa czy samolot? cz. II .-

Ocena osiągów i własności lotniczych samolotu w świetle wymagań ICAO,. cz. I 

., Technika Lotnicza"_ miesięczniki-em _ -· 

Ocena osiągów--t własności lotniczyeh samolotu w świetle wymagań ICAO, cz. II 

Zaczęliśmy ze sobą rozmawiać - zacznijmy wspólnie działać 

Pierwszy lot kosmiczny człowieka - triumf nauki i techniki radzieckiej 

Wprowadzamy na łamy „Techniki Lotniczej" dział terminologii , lotniczej 

XV-lecie przemysłu lotniczego PolSkiej_Rzeczypospolitej Ludowej 

Zagadnienia dokładności i zamienności 

Hałas a środowisko ludzkie . 
Pół wieku zorganizowanej działalności mechaników polskich 

Plany rozwojowe komunikacji lotniczej w ZSRR 

Lotnictwo radzieckie - potęgą światową 

Hydrauliczne wtryskiwacze silników lotniczych 

:. 

Hałas. wywoływany przez silniki współczesnych samolotów i spos::>by jego zwal- . 
czania, cz. I . 

Zagadnienie lotu rakiety . . _ 

Hałas. wywoływany przez silniki współczesnych samolotów i sposoby jego zwal
czania, cz. II . 

Aerodynamika i mechanika lotu 

R·egulacja strugi ~ tunelu aerodynamicznym na małe prędkośc~, cz. I 

Aerodynamika (cz. II). Opory szkodliwe 

Regulacja strugi w tunelu aerodynamicznym na iµałe prędkości, cz. II . . 

Aerodynamika (cz. III). Opory szkodliwe , 

Aerodynamika (cze IV). Opory szkodliwe 

Smigło „obudowane" jako środek do uzyskania większego ciągu 

'Wpływ ściśliwości powietrza na opory gondol silnikóy., gwiazdowych 

Aerodynamika (cz. V). Opory chłodzenia I chłodnic 

. ,,,,- Silniki lotnicze 

' . 

Silniki dwuprzepływowe Rolls-Royce „Conway" .,.. :,- --: 

Pomiar i obliczanie naprężeń od drgań w łopatkach lotniczyc_h turbin spali-
nowych, cz. I • _ , . , 

Niektóre szczegóły doświadczalnego silnika z . wirującym tłokiem Curtis-Wright 

Pomiar i obliczanie naprężeń od drgań w łopa_tkaeh lotniczych turbin spali-
nowych, cz. II . • 

Niektóre szczegóły rozwoju silników Armstrong Siddeley „Sapphire", cz. I. 
Niektóre szczegóły rozwoju silników Armstrong Siddeley „Sapphire" (dokończ.). 
Silniki lotnicze na - 21 Wystawie w Farnborough . . • . 
Metoda rozwiązywania układów równań występujących w obliczeniach powłok 
_ stożkowych i charakteryzujących się znacznymi ró:!:nicami w rzędzie wielkości 
współczynników przy niewiadomych . , • 

Zależność dokładności spalania paliw do silników· turbinowych i "strumie-
niowych od leli składu chemicznego -

Obliczenia wytrzymałościowe kół zębatych przekładni silników lotniczych 
Kilka praktycznych zagadnień związanych z określeńiem wartości obrotów kry-
• tycznych, cz. I • . . 
Zastosowanie izotopów promieniotwórczych do pomiaru luzu IT}iędzy wirnikiem 

i kierownicą turbiny silników turbinowych .-. 
Możliwości zwiększenia mocy stopnia turbiny gazowej 

I 
Kilka praktycznych zagadnień związanych z określeniem wartoki obrotów kry

tycznych, cz. II 
Hydrauliczne wtrysklwac:r.e sllnlków lotnjczych • 
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Autor 

D. P. Panczowski 

„ z. Łapiński 

D. P. Panczowskl 

z. Łapiński 

w. Szemplińska- . 
-Stupnicka 

J. Chomiak, 
T. Nowakowski 

M. Rabenda 

S. Szczeciński 

M. Rabenda 

z. Łapiński 

M. Rabenda 

,z. Łapiński 

Sz. Pilecki 

z. Łapiński 

S. Szulc, J. Buć 

A. Golędzinowski 

S. Szulc, J. Buć 

J. Buć, R. Zieliński 

A. Rossakiewicz 

J. Buć 

A. Rossakiewicz 

Z. Lewalski 

. A. Go_lędzinowski 

J. Buć 

J. Kapuściński 

A. Didkowski, 
J. Kieroński 

A. Golędzinowski 

P. Kwiatkowski 

J. Buć, R. Zieliński 

A. Ciszewski, 
T. Radomski 

A. Ciszewski, 
T. Radomski 

Ty'tuł 
·'I 

Wytrzymałość 

Wpływ doboru najbardziej korzystnego ,kąta ułożenia włókien na stateczność 
płyt sklejkowych, cz. I 

Pomiar i obliczanie naprężeń od drgan. w łopatkach lotniczych turbin spali-
- nowych, cz. I . · 

Wpływ doboru najbardziej korzystnego kąta ułożenia włókien na stateczność 
płyt sklejkowych, cz. II • _. . . ,_ • . • 

Pomiar i obliczanie naprężeń od drgań w łopatkach lotniczych turbin spali-
nowych, cz. II . · 

Statystyczne pomiarS, dynamicznych obciążeń samolotu w )ocie 

Obliczanie krążków wirujących z elementami bocznymi przenoszącymi części 
obcfążeń . . · · · 

Metoda rozwiązywania układów równań występujących w oblicz1:niach . stożko
wych I charakteryzujących się znacznymi różnicami w rzędzie w1elkośc1 współ
czynników przy niewiadomych 

Obliczenia wytrzymałościowe kół zębatych przekładni silników lotniczych 

Kilka , praktycznych zagadnień związanych z określeniem wartości obrotów kry
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• 

Sta'teczność 
< 

płyt płaskich i -~ak~zywionych podda~ych działaniu 
różnych · o~ciąień ·_,, 

(dokończenie z II str-.· okl.) 
,r 

Dla zestawtonych wie!kośct ptyta zawsze przy wyboczenl!L · ma 
. tytko jedną pótfaLę wzdtuż boku o -długośct a i tylko jedną pót-

falę wzdtuż boku o dtugości b, z wyjątkiem · dla krzywych ...!!.. = 
, b 

= 0,8 i : = 1,0 ";a ·1ewo ".'od punktu przectęcta slę tych krzywych, 

gdzie ptyta przy Wyboczeńiu ma dwie pótfale wzdtuż boku o dtu
gości a I jedną pótfa!ę wzdtuż boku o dtugości b. Każde z przy
tożonych napręże'I} "x t ay, jeśLt jest naprężentem ś.ciskajqcym, 
musi być mniejsze od- naprężenia krytycznego "kr• obuczonego 
wedtug rys. 1. Naprężenie "y może być naprężeniem ściskającym 
Lub rozciągającym. 

Przyktad obuczania "xkr . .t "ykr: 
Mamy płytę: a = 10 cm, b = 25 cm, t = 0,2 cm, E = 750 ooo kG/cm•, 

v = 0,33 chcemy, żeby stosunek aykr :::c - 0,5, to znaczy, że naprę-
- ./c a:rkr 

żente ay jes.t naprężentem rozciągającym (gdyby byt znak +, a y .b_y-
łoby naprężeniem śctskajqcym). . 

a
0 

= n•· 75 · l0' • (~)
2= 176 kG;cm' 

3 (1- 0,33') 25 
I 

a 10 
Z wykresu dla danego - = - = 0,4 

b 25 
aykr. = o,5 znajduje się sto

axkr 
axkr 

sunek --- = - 2,65, stąd 
_ ao 

"xkr = 2,6.; • a0 = 2,65 • 176 = 461 kG/cm• 

"ykr = -0,5 • axkr = -0,5 • 467 = -233,5 kG/cm• 

Rys. 11. Naprężenia krytyczne ze względu na wyboczenie ptas
kiej skośnej ptyty śctskanej obUcza się z zależności: 

akr = k · E • ( ; r kG/cm• 

Ptyta jest sztywno zamocowana na wszystkich czterech krawę
dziach; k - wspótczynnik naprężeń krytycznych· zależny od sto-

sunku ~ · i kąta nachylenia ptyty o.. 
b 

. Krzywe odnoszą się. do materiatów izotropowych i są wykre
sLone dla v = 0,33! to Jest dla takich materiatów jak dural i st.a!. 

.. Rys, 12. Naprę_zenie krytyczne dla ściskanej trapezowej płyty 
ptaskiej. Ptyta Jest swobodnie podparta na wszystkich czterech 
bokach. · 

a2kr ~ k • E • ( ; ) 
1 

kG,'cm• . 

k - wspótczynnik naprężeń krytycznych zależnu od stosunku 
a b, · a1k 

- i - dia różnych wielkości __ r_ 
• b b, a2kr • 

" R?żnica obciążeń śctskajqcych jest zrównoważona praez naprę-
„ żema tnące T rozłożone równomiernie wzdtuż zbieżnych boków 

ptyty. Krzywe odnoszą się do materiatów izotropowych i są wy
kreśLone dLa v = 0,33, to jest dla takich materiatów •ak dura' 
i stai. , • 

·- ~ys. 13._ N~pręż~ia krytyczne dla płaskiej ptyty prostokątnej 
zginanej i ściskane3 (albo rozciąganej). ' 

Ptyta j~st swobodnie podparta na wszystkich czterech bokach. 
Naprężenia krytyczne oblicza stę • z zależności: 

. "~k-r : k • E • ( ; r kG/cm• 

Naprężenie r11 jest zawsze ściskające, naprężenie 02 może by~ 

ściskające Lub rozciągające. Dla wielkości ...!!.. >. ~ różnica między 
'k -i k . t b d ' b 3 , min 1es ar zo mała .i praktycznie dla wszystkich wielkości 
a 2 - > - zamiast k można podstawić k . 
b 3 mm· 
materiałów izotropowych i są wykreślone 
takich ma~eriatów jak dural i staL. 

Przykład ·obliczenia "ikr: 

Krzywe odnoszą się do · 

dla v = o ,33, to jest dla 

_·Mamy. ptytę: a = 15 cm, b = 30 cm, t = 0,2 cm, E = 750 ooo kG/cm• 

i na przyktad naprężenia są tal_( rozłożone, że~= -1,2 (to znaczy, 

\ że r12 Jest naprężeniem rozciągającym, gdyż inak - gdyby był 
zn°:~iem +, to r12 byłoby naprężeniem ściskającym), w granicach 

„ a2kr . a2 
sprę„ystości - - ,- = -- = - 1,2. 

a1kr a1 
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a 15 a2kr · . . · 
z wykresu dLa - =-=0,5 i ---=-1,2.znaJdUJe · stę k=27,2, 

b 30 a1kr · 

stąd 
· .,.. ( 0 2 )2 ·-

,, k = 27 2 • 75 • 10' • - ' - = 906 kG/cm• 
l r, ' . 30 

r1
2
kr = -1,2 •"ikr= -1,2 • 906 = -1038 kG/cm'. 

Rys. 14 Naprężenia krytyczne dla ptas~iej _Pł~ty prostokqt~ej 
poddanej dziataniu równoczesnych naprężen zgina3qcych, śctskaJq-
cych i tnących. . 

Ptyta jest swobodnie podpa_rta na wszystkich c_zterech bokach_. 
Naprężenie „

1 
jest zawsze ściskające, a naprężenie a z może byc 

ściskające Lub rozciągające. · 
"ikr i azkr - wielkości naprężeń kr~tycznych, gdy na płytę 

_dziatajq tylko naprężenia r11 i a2, a T - O. Oblicza 
• się je wedtug zależności z rys. 13. 

Tkr - wielkość naprężenia krytycznego, gdy na ptytę 
działają tylko 'naprężenia T, a r11 = O ł a 2 = O. 

· ObUcza slę je ·wedtug zależności z rys. 2 '(krzywa 4). Wykres 

daje dLa różnych- wielkości a, krytyczną wielkość stosunku~,przy 
at a1kr . -

której ptyta ulega wyboczeniu, gdy jest poddana dziataniu na
prężeń: a

1
, a? i T , ALbo również · odwrotnie - wykres daje kry-

tyczną wielkość _T_; 9rzy ktgrej ptyta ulega wyboczeniu, gdy 
Tkr 

na nią dziatajq zadane naprężenia a1 i a2. W przypadku, gdy kom- , 
btnacja przytożonych do ptyty naprężeń: a1, a 2 i T daje punkt le-

żący poniżej krzywej dla danego ~ . to przytotone naprężenia 
a, 

nie powodują wyboczenia się płyty. Krzywa 
a, 

- =-1 może być 
a, ' 

używana dla stosunków a, aż do a, = - 1,3 nie dając przy tym 

dużego btędu: 
/ -

Przyktady: 

1. Na ptytę dziatajq naprężenia T = 180 kG/cm•, zaś stosunek na

prężeń .!!.!.. = -!,2 (to znaczy, że r1
2 

jest naprężeniem rozciągają. 
a, 

cym, bo znak -). Chcemy znaLeźć wielkości "zkr i a1kr przy aa-
nym T = 180 kG/cm• . 

Przyjmuje się ptytę: a = 30 cm, b = 24 cm, t = 0,2 cm, E = 
= 750 ooo kG/cm•. 

Z wykresu na rys. 2 (krzywa 4) dLa ~ = ~ = 0,8 znajduje się 
a 30 

k=1,1; z zależności na Tkr = k•E•(:r = 7,1•75•10
4 •(~:r=369 

T 180 
kG/cm•, stąd Tkr = 369 = 0,49. 

Z wykresu na rys. 14 dla _T_ ~ 0,49 i~ = - 1,2 znajduje się~= 
Tkr a, a11tr 

= 0,87. 

Obecnie naLeży wyznaczyć " Jkr z wykresu na rys. 13. 

Dla~ = ~= 1,25 i~ = - 1,2 z Wykresu na rys. 13 znajduje się 
b 24 a, 

k = 26,0, stąd "ikr = k • E • ( ; )2 = 26 • 75 • 10• • ( : •: r = 1352 kG/cm•. 

Stąd ptyta, ~a którą działają naprężenia T = 180 kG/cm•, osiąganie 
.stan naprężeń krytycznych, gdy przytoży się do niej : 

- · "z = 0,87 • a1kr = 0,87 • 1352 = 1180 kG/cm• 

a2 = - 1,2· "ikr = - 1,2 • 135? = - 1625 kG/cm•. 

2. Może by~ zagadnienie odwrotne, na przyktad na ptytę dziam• 
Ją naprężenia a1 = 200 kG/cm' i a2 = 150 kG/cm• i należy się do• 
wiedzieć, dla jakiej wielkości T płyta osiągnie stan naprężeń krv• 
tycznych. Weźmy tę samą ptytę co i w poprzednim przyktadzie. 

Z wykresu na rys. 13 dla~=~ = 0,75 i ponieważ...!!..= 1,25, to 
a, 200 b 

a 2 
znaczy b < 3, więc k = kmin= 4,1. z zateżnoki podanej narys. 

13 oblicza się "ikr= 4,1 • 75 , 10• • (~)
2 = 270 kG 'cm• i~ = ~ =0,74. 

' 24 ·' a 1kr 270 

Z wykresu na rys. 14 dla ~ ""' 0,74 i a, =·0,75 przez int;_poLację 
a1kr a, 

znajduje się _T_ = 0,525. 
TJcr 

(Dokończenie na III str. okł.) 



(ciąg dałszy ze str. · 32) 

z· krzywej 4 na rys. 2 dła ~ = ~ =· 0,8 - k = 7,1, stąd z załe:!:-
. ( 0 2 )' a 30 · 

naści rkr = 7,1 • 75 • 101 • - · ;

4
: = 369 kG/cm•. 

Stąd płyta poddana dztałantu naprę:!:eń śctskających ·a
1 

= 200 kG/cm• 
i a2 = 1.0 kG/cm•, ostągnte stan napręźeń krytycznych, gdy przy
ło:!:y się do nte,1 napręźenta tnące o wiełkości 

r = 0,525 • rkr = 0,525 • 369 = 194 kG/cm• 

Rys. 15. Naprę:!:enta krytyczne płaskiej płyty trójkątnej śctskanej 
ł śctnanej. Naprę:!:enta krytyczne oblicza stę z załe:!:ności: 

akr ~ ks• E • (; r kG/cm' 

albo z załeźnośct 

Współczynniki ks ł kt wzięte z wykresu dają wie,kości naprę:!:eń 
śctskających ł tnących odpowiadające korelacjt krytycznej wtel
kości tych napręźeń, to znaczy na przykład dta zadanych naprę
:!:eń śctskających z obiiczeń otrzymuje stę naprężenia tnące, które 
z naprę:!:entami śctskającymi powodują ostągnięcte stanu krytycz
nego przez płytę t na odwrót. Naprę:!:enia tnące o kterunku po
danym na rysunku przyjmuje się za dodatnie. Naprężenia tnące 
o kierunku przeciwnym do podanych na rysunku dają wtększe 
wielkości naprężeń krytycznych. Krzywe odnoszą stę do materia
Łów izotropowych i zostały wykreślone dla wtełkości v = 0,33, t_o 
jest dta takich materiatów jak dural ł stał. 

PRZYKŁAD: 

Nale:!:y określić, jak wielkie mogą być naprę:!:enta ściskające, 
gdy na ptytę sztywno zamocowaną na wszystkich krawędziach 
działają napręźenia tnące r = 200 kG/cm•. Wymtary płyty: a = 15 cm, 
h = 30 cm, t = 0,2 cm, E = 750 ooo kG/cm•. 

Z podanej zale:!:nośct jest: 

kt ""' 7kr • (~)2 = ~ • (~)2 == 6. 
E t 75 · 10• 0,2 . 

Ponieważ mtędzy stanami naprę:!:eń r i a jest korelacja kry

tyczna, to z wykresu dla ..!!_ = ~ = 2,0 i kt = 6 znajduje się (Unta 
a 15 

ciągła) ks = 7,2, stąd 

okr •~ ks• E • (: r = 7,2 • 7.i • 10' • ( ~: r = 2~0 kG/cm•. 

Rys, 16. Naprę:!:enia krytyczne. od ścinania d,a zakrzywionej 
cyłindrycznej płyty. 

Wszystkie boki płyty są swobodnie podparte. Płyta dla wszyst

kich podanych przypadków ~ ma długość większą w kierunku 
b 

osiowym w porównaniu z długością wzdłu:!: obwodu. Naprę:!:enta 
krytyczne oblicza się z zale:!:ności: 

. ( t )2 r kr = k • E • b kG/cm• 

R - jest promieniem zakrzywtonej cyłindrycznej • płyty 
k - jest współczynnikiem naprę:!:eń krytycznych, zale:!:nym od sto

sunku ~ i parametru krzywtzny ~-
b R • t 

R y s. 17. Naprę:!:enia krytyczne od ścinanta dla zakrzywionej cy
lindrycznej płyty. 

Wszystkte boki płyty są swobodnie podparte. Płyta dla wszyst-
a . 

kich podanych przypadków- ma długość większą w kierunku ob• 
. b 

wodowym w porównantu z długością wzdluź osi. 

Naprę:!:enta krytyczne obltcza stę '.z ztile:!:nośct: 

rkr = k • E • (: r kG/cm• 

Rys. 18. Naprę:!:enia krytyczne od ścinania dla zakrzywionej pły• 
ty. cyltndrycznej. 

Wszystkie boki płyty są sztywno zamocowane. Płyta dla wszyst

kich podanych przypadkóu; ~ ma długość większą w - kierunk11 
b 

osiowym w porównaniu z długością w kierunku obwodowym . . Na
prę:!:enta krytyczne obłicza się z zale:!:ności; 

. ( t )2 ~kr~ k • E • b kG/cm• 
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