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Opery interferencyjne
(c.d.)

Interferencja skrzydio - kadlub w transsonicznym zakresie predkosci

Zebrata i opracowata mgr inz. E. Lewalska

Wieloletnie dodwiadczenia konstruktorow lotniczych przyczynity
sie do ustalcnia konwencjonalneyo u}cladu samolotit. Dr.(;-hn.c wa-
hania oporéw interferencyjnych zalezq od uksztaltowania L”'ilJZﬂl:
jemneyo ustawienia poszczegolnych czesct sam‘olotu oraz o’d' kszta
W owiewiek profilujqcych miejsca potqczenia tych CzgScCt.

Picrwsze proby przystosowania samolotu o Kksztattach typowych
dia predkosci poddiwickowej do lotu z predkos$ciq zblizajqcq sie
o predkosci dfwieicu Konczyty si¢ tragicznie. Wykryto, ze przy-
czyng miepowodzen byt gwaltowny wzrost oporu towarzysiyey
predkosci Macha, =zblizajqcej sie do 1. Przyczyng tego wzrostu
jest pojawianie sie dodatkowego oporu, zwaneyo oporem Jalo-
wym. Dlugo nie udawato sie konstruktorom znalezé efektywnego
rozwiazania konstrukcyjnego samolotu, nie poddajaceqo sie skitt-
kom gwattownego przyrostu oporu. Przypadek zizqdzit, Ze Richard
Wihitcomb — pracujqey w laboratorium NACA — codkiyt prawo
rzqdzqee oporem interferencyjnym uktadu skrzydto-kadiub w za-
kresie predkosci diwigku. Badania Whitcomba doprowadzity €0
sformutowania mowej teorii, zwanej krotko ,,reguta pot”’ i cha-
rakteryzujqecq prawa rzqdzqce oporem interferencyjnym w trans-
sonicznym zakresie predkosci. Badania opart on nma trzech rodza-
jach piatéw i dwu rodzajach kadtubow przedstawionych ma 7ys. 1.
Na rysunku tym pokazano kombinacje kadiuba cylindrycznego ze
slkkrzydiem w rodzaju odwroconej delty (skrzydito z lirnig 25 cig-
ciwy, nie posiadajqcq skosu). Na rys. 2 pokazano kombinacje Ka-
dinba cylindryczneyo i pltata typu delta. Na rys. 3 pokazano
ptat skosny w polgqczeniu z kadiubem cylindrycznym. Rys. 4
przedstawia ten sam pitat skosny w potgczeniu z kadiubem nie-
cylindrycznym.

obrot skrzydta polcuzanego na rys.
przez 78, cigciw. KrawedfZ natarcia teyo shkrzydta ma skos 39
Wydiuzenie opisaneyo ptata wynosi 4, 4 profil zoestusowano sy
metrycIny 'y, utworzony przez tuk Kolowy z maksymualng gn.
bosciq lezqcq w 40%, cieciwy. Skrzydio skosne, przedstawione g
rysunkach 3 i 4, ma wydluzenie 4, procentwy yrubose 6y i pro.
fil 65A006.,

Wyniki badun opisanych modeli
7t 8 i pordgwnano z wgynikanti
wowych (przedstawionych nu rys. 1—4) oraz zinodyj:kowenych,

Mocdyfikacje Kadtubow przeprowadzono w nNesStepujqcy Sposa;
w miejsce zdjeteyo skrzydla powiekszono powierzehnie poprzece
Kadtuba tak, zZeby bLyly rowne powierzchniom Prrekro)ow k-
diube wyjsScioweyo, zsumowanyrn z powietrzchniami przekrojey
poprzeczuych skrzydta (krojonego wzdtuz rozpigtosci). Porowng-
nic Krzywych 1, 2 i 3 (na rys. 5 6, 7 i 8 mnuasuwa cniosek,
wzrost oporow spowodowanyci zblizaniem sie liczby Macha do
wielkosct krytycznej zaleiy od rozktadu pol przekrojow poprzecz-
nych, wzdtuz ost podtuinej badanej bryly. Stwierdzenie to po-
zwolito ustalié hipotetycznie nowe ksztalty potaczenia skrzydio-
-kadtu b, zapewniajqce zmmniejszenie si¢ oporow interferencyjnych
dla samolotow latajqcych z predkos$ciqqp okoto dzwigkowq.

Badania przedstawione przez krzywe 4 (rys. 5, 6, 7 1 8) w peini
potwierdzity hipoteze i doprowadzity do powstania teorit ,regu-
ty pol”’. Modele poddane badaniom zaprezeniowane na rys. i,
6, 7 t 8 miaty roczklad powierzchni poprzecznych przekrojow
taki, jak ma ruys. 9

Efekt stosowania

1 wokot linii pr:echodzq“j

przedstawiono ma 1ys. 3, 6
budan sumych kKadiubow podste-

sreguly pol” w odniesieniu cle catego samo-

Skrzydto polcazane na rys. 2 powstato przez lotu pokazano na 7rys. 10.
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Rakietowe silniki elektryczne

CZzZ.

Silniki plazmowe-magnetohydrodynamiczne

Od kilkunastu lat zaznacza sie szybki rozw6j magunetohy-
drodynamiki — nauki o dynamice gazow w polach elek-
tromagnetycznych. Zrodtem powstania i rozwoju magneto-
hydrodynamiki sg zagadnienia astrofizyki i problemy reak-
cji termojadrowych. Polgczenie dynamiki gazéw z teorig
zjawisk elektromagnetycznych stanowi dla nauki nowe ,,na-
rzedzie” badan i daje jej szerokie perspektywy dalszego
rozwoju.

Magnetohydrodynamika znajduje przede wszystkim zasto-
sowanie w roznorodnych problemach lotéw kosmicznych.
Badania w zakresie sterowania reakcji termojgdrowych
i uzyskania tg drogg zZrodet olbrzymich energii, czy proble-
my przeciwdzialania nagrzewaniu sie obiektow w atmosfe-
rze przy wielkich predkosciach lotu sprowadzajg sie do
zagadnien magnetohydrodynamicznych. Wystepujace przy
wysokich temperaturach procesy rozpadu i jonizacji gazéw,
uwzgledniane zresztg w obliczeniach silnikéw chemicznych,
czynig gaz przewodnikiem elekirycznym i wprowadzaja go
w stan plazmy. Staje sie wowczas mozliwe oddzialywanie
m czynnik sitami elektromagnetycznymi, ktére jest bar-
dziej efektywne od procesu przyspieszania na drodze ter-
modynamicznej. Nalezy przy tym zaznaczyé, Ze przyspie-
szanie plazmy w wyniku dzialania wytgacznie pola elek-
trycznego (silniki jonowe) jest niemozliwe wobec braku
w plazmie elektrycznego tadunku przestrzennego.

Kanal, utworzony przez elektrody i bieguny magnesu
(rys. 20), stanowi najprostsze urzadzenie do wytwarzania
badz zamiany energii elektrycznej na energie Kkinetyczng
zjonizowanego gazu. Rozwazania teoretyczne, prowadzone
juz przez Faradaya, znajdujg obecnie praktyczne zastoso-
wanie.

2 i

Rys. 20. Generator — silnik mhd. 1 — anoda, 2 — katoda, 3 —
magnes, 4 — zrédlo (lub odbiornik) energii elektrycznej, 5 — kie-
runek wylotu plazmy

11

Dziatlanie generatora przypomina zasade pracy silnika
pradu statego, z tym ze role wirnika spelia plazma. Za-
chodzace w generatorze procesy sa opisywane zalezno$Sciami
gazodynamicznymi oraz zwigzkami elektrodynamiki. Przy-
jecie szeregu uproszczen pozwala ujgé ten proces trzema
przyblizonymi réwnaniami:

j=vy (E-C«B) [22]
f = dp/dx = (23]
M = o Cx dh/dx = jE [24]

gdzie: y — przewodno$¢ wtasciwa czynnika,
C. —predkos$¢ czynnika wzdluz kanatu (kierunek x),
h — entalpia plazmy.

Zalezno$¢ [23] jest réwnaniem Lorentza wyrazajacym
site elektrodynamiczng (f) dziatajaca na jednostkowa obje-
to§¢ przewodnika w polu magnetycznym. JeSli tym prze-
wodnikiem ma by¢ gaz, praktyczne wykorzystanie tej zalez-
nosci jest trudniejsze niz w przypadku konwencjonalnej
maszyny elektrycznej. W przeciwienstwie do przewodni-
kéw gaz w warunkach normalnych pozbawiony jest elek-

/. l 2
N ‘} ‘/
I -\': Rys. 21. Postaé¢ ruchu jonow
i elektronOw przyspieszanych
+ + magnetohydrodynamicznie. 1 —
c linie pola magnetycznego (pro-
———i-f- + 2) stopadle do piaszczyzny rysun-
+
ku), 2 — kierunek pola elek-
+ + trycznego
S _/(
F U4+ 3%

tronéw swobodnych i nalezy wprowadzi¢ go w stan zjoni-
zowany. Wiaze sie z tym $ci$le drugi problem przeciwdzia-
tania lgczeniu sie (rekombinacji) rozdzielonych elektronéow
i jonow w obrebie kanalu przepltywowego. Na skutek pro-
cesOw rekombinacyjnych czas istnienia plazmy moze byé

niezwykle krotki — rzedu milionowych cze$ci sekundy.
Istnienie plazmy wymaga doprowadzania duzych iloSci
energii.

W akceleratorze m hd — obok sit Lorentza — dzialaja

réwniez na czgstki natadowane sity elektrostatyczne. Jony
i elektrony wyplywajace na przykiad z plazmotronu z pred-
kos$cig Co sg unoszone (dryfujg) pod dzialaniem obu tych
sil, przy czym kierunek sily f zmienia sie w granicach kata
peinego. Przyspieszanie plazmy jest efektem narastania
wzdiuz kanatu predkoseci czgstek poruszajgcych sie po to-
rach krzywoliniowych [rys. 21]. Przyspieszanie gazéw sila-
mi mhd jest procesem zlozonym i Sciste ujecie analityczne
zachodzacych zjawisk nastrecza wiele trudnosci.

Ciag silnika m hd jest ogoélnie okre§lony wzorem:
=1
R =
x=o0
gdzie F jest funkcjg zmiany przekroju poprzecznego kanalu

o diugo$ci @ = 1. Posta¢ algebraiczna réwnania [25] zalezy
od trzech funkeji podcatkowych.

j B F dx [25]
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Rozwazania, dotyczace optymalnej predkosci wyply\yu3
podane przy omawianiu silnikow jonowych, sa réwniez
stuszne dla silnikéw plazmowych. Teoretyczna maksymalna
predko$¢ przeptywu w kanale m hd wyraza sie wzorem:

‘ Ce max = E/B [26]

Osiggniecie przez czynnik tej predkosci — tzw. predkos$ci
synchronicznej [26] — odpowiada catkowitej przemianie
energii elektrycznej w energie kinetyczng czynnika. Dla
liniowego akceleratora m hd sens fizyczny tej predkosci
jest analogiczny, jak dla synchronicznych silnikow clek-
trycznych.

Wytwarzanie plazmy

Proces ten polega na doprowadzaniu energii do czynnika
przeobrazanego w plazme, przy czym ilos¢ udzielanej ener-
gii zalezy od potencjalu i wymaganego stopnia jonizacji
czynnika. Uzyskanie plazmy o krotno$ci jonizacji rownej
liczbie atomowej ciezszych pierwiastkow chemicznych wy-
maga duzych energii i temperatur rzedu kilkuset tysiecy
stopni. Osiggana obecnie w warunkach laboratoryjnych
(przy temperaturach kilkunastu tysiecy stopni) tzw. ,.chtod-
na” plazma zawiera w wiekszosci jony jednowartosciowe,
powstajgce w procesie wytrgcania z atoméw elektronow
walencyjnych. W badaniach plazmy uzywa sie najczesSciej
takich pierwiastkéw jak: Ar, N, He, H oraz metale alka-
liczne. Ze wzgledu na rézne postacie energii wykorzysty-
wanych do jonizacji mozna rozrézni¢ szereg metod uzys-
kiwania plazmy.

Nagrzewanie czynnika w tuku elektryvcznym jest najprost-
szym procesem plazmoidalnym. Do tego celu mogg stuzye
komory omoéwionych juz silnikéw elektrotermicznych o od-
.powiednio przystosowanych parametrach lub stabilizowane
generatory plazmy w rodzaju duoplazmotronu Ardennego.
Podobne urzgdzenia znajdujg zastosowanie w przemysle do
spawania, ciecia itp. trudno topliwych materiaiow.

Jonizacja termiczna czynnika moze byé¢ réwniez osiggana
w reaktorach jgdrowych, a szczegoélnie (dotyczy to jednak
dalszej perspektywy) w reaktorach tgczeniowych. Do pro-
cesOw tego rodzaju mozna zaliczy¢ takze termiczne dziala-
nie fal uderzeniowych, wykorzystane w impulsowych ge-
neratorach plazmy — rurach typu Fowlera i Josephsona
(rys. 28). 0

Schemat urzadzenia do wytwarzania plazmy na drodze
wykorzystania energii pol elektromagnetycznych jest poka-
zany na rys. 23.

Jonizacja gazu powodowana jest prgdem wysokiej czesto-
tliwosci w rurze — rdzeniu cewki indukcyjnej.

Inng metoda otrzymywania plazmy jest wykorzystanie
jonizujgcego dzialania promieni katodowych (bombardowa-

Rys. 22. Lukowy generator plazmy podczas pracy
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Rys. 24. Schemat lasera

nia elektronowego) lub promieniowania izotopéw Tadi.
aktywnych. Tego rodzaju jonizacja, tzw. zderzeniowa, Wy
stepuje rowniez samorzutnie w gazach o wysokiej temy,
raturze. Przyktady jonizatorow tego typu podano na py;
10 i 13 )

= 7
—— —
IS 1|
o
=i 4
5 6

Rys. 23. Plazmotron indukcyjny. 1 — doplyw gazu, 2 — Kkoncjwki

ukladu chtodzenia dyszy gazowej, 3 — korpus-rdzen, 4 — cewka
5 — generator wysokiej czestotliwosci (3 kW, 27 MHz), 6 — ko
cowki uktadu chiodzenia dyszy i korpusu

Niemalg role w termicznej jonizacji ma fotojonizacj
gazu jego wilasnym promieniowaniem $wietlnym. Przepro-
wadzone przez Engela i Sztenbeka badania wykazaly, i
szczegblnie przy niskich temperaturach (T < 2000 °K) foto-
jonizacja moze by¢ zasadniczym czynnikiem jonizacji. Przy
wyzszych temperaturach decydujg procesy zderzeniowe. Wy.
daje sie, ze wykorzystanie w plazmotronach zjawiska foto-
jonizacji ma szerokie perspektywy w zwigzku z rozwojen
lasera ) — kwantowego generatora $wiatta. Urzadzenie &
(rys. 24) jest stosunkowo prostej konstrukecji i odznacx
sie wielkg intensywnos$cig promieniowania.

Swiatlo wypromieniowane z lampy blyskowej jest wielo:
krotnie odbijane na skrajnych piaszczyznach preta. Proce
refleksji promienia i wzbudzania coraz wiekszej ilosci ato-
mow rubinu jest uwarunkowany niemal idealng gtadkosci

.1 rownolegloscig skrajnych posrebrzanych ptaszczyzn preta

Sprawnos$¢ laseréw jest na razie znikoma i wynosi 1—2h

Rozwazania te prowadzg do wniosku, ze plazma powstaj
w wyniku kombinacji proces6w trzech typow: jonizacji ter-
micznej, jonizacji przez zderzenia czgstek elementarnych
z atomami gazu oraz w efekcie fotojonizacji.

Stopien jonizacji termicznej « nagrzanego gazu w stanit
rownowagi okresla rownanie Sahy:

2 . 3 sl
a = 9; / 27 my, \ 2 (KT - eU; -
1—a? “g,\ R | D
‘) Laser — skrot okres$lenia: light amplification by stimulate

emission of radiation.

: ma ) rubinowego.
dzajgca promieniowanie rubinu, 2 — pret z rubinu syntetycznegt
3 — promien emitowany

1 — lampa btyskowa wzbw



wnosé jonizacji zderzeniowej elektronami swobod-
_ wyraza ilos¢ wyzwolonych tadunkow elemen-
ednostke czasu) podaje wzor:

Intensy
nymi (Je —,
tarnych na J

eUJ- eU;
Je = Nel Ma Sie Ce el KT + 1} exp _TCF [28]

gdzie Ne;, Ma 3 odpowiednio stopniami koncentracji swo-
bodnych elektronow i atomoéw, a wielkoS¢ Sj. jest Srednim

przekrojem jonizacji — parametrem procesOw zderzenio-

h. . A
W}:]f)nizacja fotonowa nastepuje przy pochtanianiu przez

atomy kwantow swietlnych. Gdy energia fotonu jest row-
na lub wieksza od energii jonizacji atomu

hy = eU; [29]
to wtedy nastepuje fotojonizacja prosta, co symbolicznie
mozna zapisa¢ w postaci:
M-+hyr— Mt +e [30]
gdzie » jest czestotliwos$cia. . 5 o
7 nicrownosci [29] wynika, ze gdy dlugos$t fali Swietlnej
hc

A<
2L,

atomy moga by¢ jonizowane stopniowo, przechodzagc przez
kolejne stany wzbudzenia. Dla ogdlu gazéw, z wyjatkiem
par metali alkalicznych, granica fotojonizacji prostej znaj-
duje sie w ultrafioletowym obszarze widma spektralnego.

[31]

Akeceleratory plazmy

Literatura w tej dziedzinie podaje wiele réznorodnych
rozwigzan. Spotykane akceleratory plazmy, zar6wno wyko-
nane, jak i rozwazane teoretycznie, mozna podzieli¢ na
trzy zasadnicze grupy:

— akceleratory termodynamiczne, w ktorych plazma jest
przyspieszana w wyniku rozprezania w konwencjonalnej
dyszy de Lavala (rys. 27) lub w rozbieznej dyszy ,,polciepl-
nej” (rys. 23 i 31). Tego typu przyspieszanie, odnoszgce sie
oczywiscie nie tylko do plazmy, poruszono przy omawianiu
silnikéw elektrotermicznych;

— akceleratory m hd zwane réwniez akceleratorami typu
ExH lub jxB dzialajgce w sposob ciggly lub impulsowy;

— akceleratory wykorzystujgce efekt ci$nienia magne-
tycznego na plazme wywotany indukowanym polem mag-
netycznym.

Spotykane rozwigzania typu kombinowanego mozna zali-
czy¢ do czwartej grupy przytoczonej klasyfikacji.

Zasade przyspieszania magnetohydrodynamicznego wyja-
$niono juz na przykladzie przeplywowego akceleratora
mhd (rys. 20). Dla wysokich temperatur i duzych pradow
bardziej wlasciwe sg akceleratory m hd typu pulsacyjnego.

T P

Rys. 25. Schemat pulsacyjnego akceleratora plazmy wg Bosticka.
1 — Kkondensator, 2 — wytwarzane przez iuk pole magnetyczne,
3 — luk elektryeczny w fazie powstawania, 4 — tuk elektryczny we

drujacy, 5 — kierunek wypitywu plazmy .

Czynnikiem roboczym jest tutaj plazma materialu elek-
trod lub odpowiednio doprowadzanego drutu, zamykajgcego
periodycznie obwod elektryczny akceleratora. Diugos¢ elek-
trod zwigzana jest z czestotliwo$cig drgan ukladu. Proces
moze byt zintensyfikowany obecno$cig zewnetrznego pola
magnetycznego. Mimo niezwyklej prostoty konstrukcyjnej
tego akceleratora, $cisle ujecie analityczne i doSwiadczalne
jego procesu pracy jest obecnie jeszcze nie znane.

Rozwinieciem zasady przyspieszania liniowego jest wielo-
krotne przyspieszanie jonow po torach Kkrzywoliniowych,
zastosowane w cyklotronie Lawrence’a.

‘Miedzy elektrodami (5) wystepuja okresowe wyladowa-
nia tukowe. Wzajemne oddzialywanie zewnetrznego pola

magnetycznego i pragdu miedzy elektrodami wywotuje elek-
trodynamiczng sile obwodowg, ktora bezposrednio wprowa-
dza gaz w szybki ruch wirowy ). Predko$¢ osiowa gazu
stopniowo wzrasta w rezulatacie odpowiedniego uksztatto-
wania dyszy oraz zewnetrznego pola magnetycznego.

Rys. 26. Akcelerator m hd typu wirowego. 1 — gaz w ruchu wi-
rowym, 2 — cewka pola magnetycznego, 3 — wylot gazu, 4 — ciagly
doplyw gazu, 5 — cylindryczne elektrody wspolosiowe

Wydaje sie, ze najwieksze perspektywy rozwojowe maja
przed sobg akceleratory elektromagnetyczne typu induk-
cyjnego, zaliczone do trzeciej grupy podanej klasyfikacji.
Szeroki zakres problematyki tych urzagdzen obejmuje row-
niez. zagadnienia napedu fotonowego.

Prosty przyklad indukcyjnego przyspieszania plazmy
(rys. 27) polega na wykorzystaniu zjawiska poprzecznego
sprezania (zwalcowywania sie) strumienia plazmy pod dzia-
laniem wilasnego pola magnetycznego ¢).

Rys. 27. Schemat silnika plazmowego opracowanego przez f-me
Republic Aviation. 1 — katoda, 2 — anoda, 3 — izolator, 4 — indu-
kowane pole magnetyczne, 5 — wlot gazu, 6 — dysza wylotowa

Dzialajgce na plazme sily elektrodynamiczne skierowane
sg prostopadle do osi symetrii silnika i wyttaczajg plazme
z komory. Efekt sumarycznego dziatania tych sit sprowa-
dzony jest w wielu rozwazaniach do pojecia ttoka magne-
tycznego. Wykorzystanie efektu ,pinch” do wytwarzania
ciggu moze by¢ znacznie skuteczniejsze przy odpowiednio
uksztattowanym polu elektromagnetycznym. Wykazaly to
hadania problemu fali uderzeniowej przeprowadzane przez
Josephsona za pomocg rur elektromagnetycznych (rys. 28).

Pola o zmiennych gradientach intensyfikujg proces
sprezania i powstawania fal uderzeniowych, przy czym ich
amplituda jest uzalezniona od kagta stozka.

Dzialanie bezelektrodowej rury typu b tlumaczy sie
roéwniez zjawiskiem ,,pinch”, z tym ze pola zajmujg po-
zycje przeciwne. Sila oddzialywania indukowanego pola
magnetycznego moze mie¢ rowniez Kkierunek poosiowy.

- Schemat plazmotronu-akceleratora tego typu, podobnego

konstrukcyjnie do akceleratora wirowego (rys. 26), poka-
zano na rys. 29. Jonizacje i przyspieszanie doplywajgcego

5) Proces przyspieszania w cyklotronie jest jak wiadomo inny.
8) W literaturze zjawisko to jest czesto okreslane jako efekt
pinch”.
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g oduje uderzeniowe dziatanie pierécieniowego tuku
gflezlgtr};%;fiegd], ktory moze byc¢ poréwnax.iy do tloka mechelx-
nicznego. Wydtuzenie tuku zale%y _od mdukowapggo 'poi‘a
magnetycznego, a wiec od natezenia pradu v&'/yla' owanta_.
Zewnetrzne pole magnetyczne cewki 6 o niewielkim nateg
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Rys. 28. Elektromagnetycz-
ne rury Josephsona. 1 —
kondensator, 2 — wylgcz-
nik, 3 — elektroda cen-
tralna, 4 — elektroda pier-
. L scieniowa, 5 -— rura szkla-
@-\ na, 6 — cewka, 7 — linie
, L = pola magnetycznego
4 vt el 3
o
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zeniu ma zadanie oddalania strumienia plazmy od S$cianek
akceleratora.

Prowadzone w USA badania tego rodzaju akceleratorow
wykazaly, ze energia doprowadzana do gazu przeksztalca
sie w przyblizeniu w rownych czeSciach na cnergie cieplna
i energie kinetyczng strumienia wylotowego. Osiggnieto
predkos¢ C, w granicach do 2-10° m/sek.

I ys. 29. Elektromagnetyczny akcelerator liniowv. 1 — doplyw gazu,

2 — luk elektryczny, 3 — wylot sprezonej plazmy, 4 — fala ude-

rzeniowa, 5 — obszar nagrzewania gazu, t — cewka pola magne-
tycznego

Inny przykitad przyspieszania plazmy, polegajgcego na
wykorzystaniu asymetrycznego pola magnetycznego, poka-
zano na rys. 30. Praca takiego akceleratora jest podobna
do zasady dziatania rezonatorow wnekowych. Para czyn-
nika napedowego ulega kondensacji na ptaszczyznie izola-
tora, przez co zamyka sie obwodd elektryczny. Prad wyta-
dowania powoduje jonizacje czynnika, a silne pole
magnetyczne tuku, znieksztalcone obecno$cig izolatora,
przyspiesza powstatg plazme do predkosci w granicach
(2-+4) - 10* m/sek.

Przyspieszanie plazmy moze takze by¢ osiggane drogg
poddania jej dzialaniu wedrujgcego pola magnetycznego.
Wielofazowy generator wysokiej czestotliwosci, wspoéipra-

Rys. 30. Przyspieszanie plazmy ci$nieniem magnetycznym. 1 — kon-
densator, 2 — Zrédlo energii elektrycznej, 3 — izolator, 4 — elektro-
dy, 5 — doplyw czynnika napedowego, 6 — wyplywajace plazmoidy
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cujacy z zespolem cewek, pozwala uja¢ plazme faly
magnetycznymi (rys. 31). _

Podobny efekt jest mozliwy do uzyskania w kanaly
falowodow, wymaga to jednak znacznego postepg technie,
nego w zakresie mikrofalowych generatorow duzych‘moq
Warto nadmienié, ze w USA prowadzone sa badanja
bezposrednim wykorzystaniem plazmy jako generators [;
elektromagnetycznych.

Przy osigganych obecnie temperaturac_h ciag on}awianm
silnikow jest wynikiem przyspieszania i wydalania czgstg
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Rys. 31. Przyspieszanie plazmy ukladem wedrujgcym fal magp.
tyeznych. 1 — wlot plazmy, 2 — linie zmiennego pola magnetyey.
nego, 3 — strumien przyspileszanej plazmy

tworzgcych strumien plazmy. Dla temperatur plazmy rzeg
setek tysigcy stopni i wiecej doprowadzana energia bylap
glownie przeksztalcana w energie promieniowania. Wow
czas mozna by uzyska¢ cigg w efekcie drialania cisnieni
promieni $wietlnych, wysylanych przez plazme. Ze znanyd
rownan na energic i ped fotonu:

E = mc? (3
Dp = mc (3

wynika bezpo$rednio wzér na cigg silnika fotonowego:
_dpp  dE My

dt cdt c ks

R =

Jak wynika ze wzoru [34] wchodzg tu w rachube ni
zwykle duze moce zrodel energii.

Silniki plazmowe znajdujg sie we weczesniejszym stadiun
rozwoju w porownaniu do dwoéch pozostalyvch tyvpow sili
koéw. Analizy teoretyczne i badania do$wiadczaine napsd:
plazmowego dotyczg najprostszych modeli silnikow. Nale
zy tu podkresli¢, ze studiowanie wlasnosci plazmy wymag
nowej techniki eksperymentu przy najwyzszvch temper:
turach. Na podstawie dotychczasowych badan uwaza sit
ze optymalre wartoSci ciggu jednostkowego silnikow pla
mowych wyznaczg im w najblizszej przysziosci pozyvcje p
Srednig miedzy silnikami clektrotermicznymi i jonowymi

Dalsze perspektywy napgedu plazmowego sg zwigzan
z problemami reaktoréw tgczeniowych.

Zrodia i przemienniki energii

Donioste znaczenie dla rozwoju rakietowyvch silnikés
elektrycznych ma postep techniczny w dziedzinie 2
spotow pradotwoérczych spelniajgcych szereg specjalnyd

wymagan. Niezwykle waznym warunkiem jest minimalny
ciezar jednostkowy tych urzadzen, ktére w wielu przypat
kach mogg decydowaté¢ o ciezarze catkowitym rakiety z ne
pedem elektrycznym. Zdolnos¢ do diugotrwatej (kilkule:
niej) pracy przy wysokich temperaturach, rozwijanie d
zych mocy, duza sprawnos$¢, niezawodno$¢ dziatania, odpo:
no$¢ na promieniowanie radioaktywne sg podstawowyr
wymaganiami. Zespot wytwarzajgcy prad elektryczny ski
da sie ze zrdodia energii oraz z urzgadzenia (przemiennik
energii) przeksztalcajgcego te energie na prad elektrycm
o zadanych napieciach i czestotliwosciach.

Zrodlami energii sa: paliwa chemiczne, stonce, reakto
jadrowe i izotopy promieniotworecze.

Paliwa chemiczne ze wzgledu na ograniczony zas
cnergii i duze zuzycie brane sg pod uwage jedynie w przy
padkach urzgdzen malej mocy o krotkotrwalym dzia?anil}
Ograniczone zastosowanie paliw chemicznych, szczegoln
w przemiennikach konwencjonalnych, moze rozszerzyt ¢
w zwigzku z rozwojem generatorow bezwirnikowych -
tzw. ogniw paliwowych, przemieniajgcych energie chemit



na bezporednio w  energig elektryczng ze sprawno$cig

w granicach 60—80%.

Reakcje elektrochemiczne, zachodzace podczas pracy
ogniwa paliwdwego, przyrominajace odwrocony proces el.ek_
trolizy, Sa uwarunkowane c1agly{n_ dopl}fwem pahwa
i utleniacza do elektrod. To odréznia ogniwa paliwowe

od akumulatorow.
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Rys. 32. Schemat perspektywicznego ogniwa typu ,,Carbox’. 1 —
anoda, 2 — katoda, 3 — elektrolit, 4 — odbiornik pradu elektrycznego

Dostarczany do katody utleniacz ulega jonizacji. Powsta-
le jony przepltywaja przez elektrolit i reagujg z doprowa-
dzanym do anody paliwem. W przypadku ogniwa przed-
stawionego na rys. 32 zachodzag reakcje:

O, +4e— > 20— [35]

C¥ 20— — = CO, + 4e— [36]

Wyzwalane w procesie utleniania elektrony przeplywaja
przez obwod zewnetrzny z powrotem do katody. Produkty
reakcji (N;, CO,) sg wydalane. Ogniwa podobnego typu,
zasilane wodorem i tlenem, pracowatly zadowalajgco
w okresie dwoch lat. Uwaza sie za mozliwe uzyskanie tag
drogg mocy elektrycznej do 100 kW.

W zespolach matej mocy bardziej celowe moze by¢ wy-
korzystanie energii slonecznej. Urzadzenia takie moga by¢
lzejsze i pewniejsze w dziataniu od generatoré6w pracujg-
cych na paliwach chemicznych, zwtaszcza gdy przezna-
czone s3 do diugotrwatlej eksploatacji. Intensywno$¢ pro-
mieniowania slonecznego wynosi w poblizu Ziemi oko-
lo 1350 W/m2. Przyjecie sprawno$ci ogodlnej n = 20°/v, nie-
zaleznie od rodzaju zastosowanego przemiennika energii
stenecznej, oznacza, ze kilowat mocy pradu elektrycznego
odpowiada ok. 4 m* powierzchni kolektora. Zmiana inten-
sywnosci promieniowania, jak wiadomo odwrotnie propor-
cjonalna do kwadratu odlegto$ci, sprawia, Ze osiggniecie
mocy 100 kW w okolicach orbity Marsa wymaga juz
kolektora o powierzchni ok. 900 md?.

Z dotychczasowych rozwazan wynika, ze konieczne w nie-
dalekiej przysziosci moce r s e rzedu megawatéw mozna
wyska¢ wytacznie z reaktorow jadrowych. Spelniajg one
najlepiej wymagania stawiane zrodlom energii, przezna-
czonym do pracy w warunkach kosmicznych. Na szczeg6lng
uwage zastugujg reaktory pracujgce na szybkich neutro-
nach, odznaczajgce sie matymi gabarytami i duzg mocg
termiczng przypadajacg na jednostke ciezaru. Uwaza sie,
ze ok. 1970 r. moc zespoldw reaktorowych dla celow ko-
smicznych bedzie w granicach 10—20 MW.

Obecnie opracowywane sg w USA jadrowe zespoty zasi-
lajgce typu SNAP 7), przeznaczone do celé6w kosmonautycz-
nych. Zrédiem energii w tych urzadzeniach sg reaktory
rozszczepione lub baterie pracujgce na izotopach promie-
niotwoérezych (Po-210, Pu-238, Ce-144, Cs-137, Sr-90 i inne),
Przeznaczone w zasadzie do zasilania aparatury poktadowej.
Reaktory typu SNAP pracujg na wzbogaconym uranie
U-235. Pierwszy z tej serii reaktorow — SNAP-2 (rys. 33) —
0 mocy cieplnej 50 kW ma by¢ gotowy do prob w 1964 r.

) SNAP — system for Nuclear Auxiliary Power.

Moderatorem jest wodorek cyrkonu. Reflektorem neutro-
néw sg dwa poélcylindryczne ptaszcze berylowe. Powierzch-
nia reflektora jest regulowana przez odpowiedni obroét
poéicylindrow. Reaktor wspoidziata z turbogeneratorowym
przemiennikiem energii cieplnej (rys. 34) pracujacym we-
diug zamknietego cyklu Rankina. Powstajace w nagrzew-
nicy (2) pary rteci napedzajg turbine potlgczong z genera-

Rys. 33. Schemat reak-
tora SNAP-2. 1, 2 —
ukiad sterowania ter-
momechanicznego, 3 —
wylot chiodziwa ciekie-
go stopu NaK, 4 —
osiona awaryjna z be-
rylu, 5 — rdzen recakto-
ra, 6 — wlot chiodziwa,
7 — reflektor berylowy

torem elektrycznym, po czym ulegajg kondensacji w chiod-
nicy radiacyjnej. Skroplona rte¢ kiecrowana jest przez
pompe z powrotem do nagrzewnicy — chlodnicy reaktora.

Ciezar tego zespolu bez oston biologicznych wynosi
ok. 270 kG, moc generatora — 3 kW, przewidywany czas
pracy — kilkanascie miesiecy. Ciezar jednostkowy szeregu
zespolow reaktorowych typu SNAP, ktore majg by¢ zreali-
zowane w najblizszych latach, zawiera sie w szerokich
granicach od 35 do 370 kG/kW, zaleznie od mocy i od
rodzaju przemiennika energii. Realizowane rowniez w tym
programie zespoly z bateriami izotopowymi (SNAP: 1, 3,
9 i inne) o mocach 2,4—125 W_ wykazujg ciezary jednost-
kowe w granicach 380—940 G/W.
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Rys. 34. Schemat jadrowego zespoiu zasilajgcego SNAP-2. 1 — reak-

tor, 2 — nagrzewnica (NaK-Hg), 3 — pompa NaK, 4 — turbina, 5 —

pradnica, 6 — chlodnica radiacyjna, 7 — mechanizm regulacji reak-

tora z pompa rteciowa. Na rysunku podano niektdre termodyna-
miczne parametry pracy
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Turbogeneratorowe przemienniki energii cieplnej na
energie gelektryczna duzych mocy maja obieg tgrr_nodyna-—
miczny zamkniety. Praca ich _przebu_egq wedlug gazowego
cyklu Braytona lub wspomnianego Jjuz cy}{lu‘Rankma..

W cyklu gazowym, prostszym w _reahzacn, nie wymaga-
jacym posredniego wymiennika’ ciepta, cz.ynmk roboczy
(H,, He, CO,, N,) jest jednoczes$nie chlqdzn_yer_n .rea.ktor_a.
Cechami ujemnymi sg stosunkowo wysokie ci$nienia i duze
rozmiary chtodnic. Gorujace pod tym wzgledem 'ze'spoly
pracujace wedlug cyklu Rankina sg jednak .k.)ardzl_ej zto-
zone konstrukcyjnie i trudniejsze’w reg‘u}acgl. Duzg roleg
odgrywa w nich odpowiedni dobor .materllalow k_onstr‘uk-
cyjnych nie reagujacych z metalami al‘kahcznyrplz zwigz-
kami siarki, fosforu itp., spelniajacymi z drugiej strony
najlepiej funkcje czynnikow roboczych.w t'yr’n oblegu_.”

Koncowe oghiwo turbinowych przemlenmkow energii —
generatory pradu clektrycznego — nie stanowi w1eksze;o
problemu w przypadku pradu statego lub pradu o nie-
wielkiej czestotliwo$ci. Zrédta pradu przeznaczone do zasi-
lania silnikow jonowych stwarzaja zagadmel)le sprowadza-
jace sie do techniki wysokich qapieé. Natomiast g"enc_l'atqr)f
pradu o wysokiej czestotliwosci (rzedu 'MH;) i 'w1e1k1e3
mocy, konieczne do pracy niektorych typoyv silnikow plz?z—
mowych, sg powaznym problemem technicznym, czekaja-
cym na rozwigzanie. .

Przy mocach generatorow do ok. 100 kW, o _ogol'n)_rm
ciezarze rakietowego napedu elektrycznego, dec_ydt_lje cigzar
reaktora, nagrzewnicy i ostony przed_promlomowame_zm
radioaktywnym. W zespotach znaqznie wxekszych decyduja-
cg role odgrywa ci¢zar generatorow i chlqdmc_(crys.' 39).

Dla malych mocy korzystniejszym rozwigzaniem jest po-
laczenie przemiennika turbinowego z ulglaqem wykorzy-
stujacym energie stoneczng (rys. 39). Swiadczg o tym
realizowane w USA zespoty zasilajgce S Sunflower” (moc —
3 kW, ciezar — 335 kG) oraz ,Sunstrand” o mocy 15 kW
i ciezarze jednostkowym ok. 25 kG/kW.
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Rys. 35. Udzial cigzuaru poszczegolnych zespoiow (Q,) w ogolnym
cigzarze konstrukcji (QC) rakietowego napedu elektrycznego. Przy-

jeto, ze przemiennik energii pracuje wediug cyklu Rankina na pa-

rach Hg w zakresie temperatur 330 °C--620 °C. Cigzar oslony oce-

niono w warunku dawki napromieniowania — 5:10° r w czasie
10' godz.

W ostatnich latach prowadzone sg za granicg intensywne
badania nad trzema zasadniczymi metodami bezwirnikowej

przemiany energii cieplnej w energig¢ elektryczng. Sa to
metody:
— termoelektryczna — polegajgca na wykorzystaniu od-

wracalnego zjawiska Seebecka-Peltiera,

— termojonowa (termoelektronowa) — oparta na zja-
wisku emisji clektronéw z nagrzanych powierzchni meta-
lowych, .

— magnetohydrodynamiczna — wykorzystujgca zjawisko
oddzialywania pola magnetycznego na strumien zjonizowa-
nych gazow.

Pierwsza z metod szeroko stosowana w technice pomiarow
temperatur, jest jeszcze obecnie malo cfektywna. Najlepsze
termopary wykazujg sprawno$¢ w granicach 7—10%, cigzar
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jednostkowy ok. 3 kG/W. Moc generatora 'tego typu, p
porcjonalna do roznicy _tempe_ratur na kpn.cach termog,
mentéow, ograniczona jest 2zaroodpornoscia —materialy
Niektore warunki efektywne] pracy generatora, jak T,
przyktlad maksymalna przewodnosc e}gktryczna przy jedm,
czesnie mozliwie malej przewodnoscl cieplnej termog,
mentu, sa bardzo trudne do spelnienia. Jednak sy
rozwoj techniki poiprzewodnikOw rozszerza perspektyy
dalszego rozwoju tego typu g‘energtorow. '
Pierwowzorem generatora termojadrowego jest w g
dzie dioda pracujgca w zakresie charakterystyki, obejny,
jagcym ujemne napiecia anody (rys. 36). . .
Prad anodowy I, wystepuje juz w zakresie ujemnyy
napie¢ anody ua. Prad ten, zwany pradem poczatkowy
powstaje w wyniku tego, ze elektrony swobodne opuszz;
nagrzang katode z pewng energig pocza?kowa. Dzieki K
energii cze$¢ elektronow moze pol_<onac pole  hamujy,
anody i wykona¢ pewng prace uzyteczng w obwodz.
zewnetrznym. Efektywng prace g‘eqerato_ra ogranicza wpj:
tadunku przestrzennego, przejawiajacy sie juz W pierwsy
zakresie charakterystyki przy malych gestosciach pryj

Rys. 36. Przebieg charaktey.
styki diody: I — zakres prid
poczgtkowego. II — zakres |
dunku przestrzennego, I .
zakres nasycenia

FFakt ten

znacznie
rozwoj tego typu generatoréw. Eliminacja wplywu taduk
przestrzennego sposobem konstrukcyjnvm polega na ust:
wianiu clektrod w odleglo$ci rzedu kilkunastu mikrondy
Innym sposobem jest neutralizacja tadunku przestrzenney

komplikuje konstrukcje i ogranie

dcdatnimi jonami cezu lub innego metalu alkaliczneg
wprowadzonego do przestrzeni, w ktoéorej znajduja s
elektrody. Ujemng strong takiego rozwigzania jest wysok
temperatura katody oraz korozyjne dziatanie par.

Brane sg rowniez pod uwage uktady trojelektrodow
z zewnetrznym polem magnetycznym, tak zwane magne
tyczne, w ktorych clektrony podlegajga przyspieszani
w efekcie czego wzrasta gestos¢ pradu. Uwaza sie &
w niedalekiej przysziosci generatory termojadrowe bed:
mialy sprawnos¢ w granicach 35—40°w i osiggna me
jednostkowg 40 W na cm?® powierzchni emisyjnej.

Porownanie obu proces6w pracy wskazuje. ze generatr
termojonowy pozwala na osiggniecie wyzszej sprawnoit
w porownaniu z generatorem termoelcktronowym. Oba prze.
mienniki, nie majgce jeszcze praktycznego znaczenia, zna}
dujg sie w stadium eksperymentéw. W przysziosei urz
dzenia te bedg prawdopodobnie najbardziej odpowiedni
do zasilania matltych rakietowych napedéw elektrycznye
a zwlaszcza silnikow elektrotermicznych.

Najszersze perspektywy majg przed sobg przemienni
typu mhd, gorujagce nad poprzednimi zdolno$cig rozw:
Jania duzych mocy. W polgczeniu z reaktorami jadrowyn
stanowig obiecujgce zrédio energii clektrycznej rownie
dla celow przemystowych. Generator mhd (rys. 20) j&
urzgdzeniem odwracalnym. W przypadku zasilania go ene
gig elektryczng staje sie silnikiem plazmowym o znar
zasadzie dzialania. Urzadzenie to nie jest w dostowny
znaczeniu przemiennikiem energii cieplnej bezposredn
w energi¢ elektryczng. Ogniwem tgczacym te dwie postack
energii w procesie pracy generatora mhd jest energ
kinetyczna strumienia plazmy. Uproszczona analiza teo
tyczna dowodzi, ze w pewnych warunkach generator mhi
moze pracowac¢ z ogolng sprawno$cig » = 70% i wiec
Obecnie osiggane sprawnosci sg znacznie nizsze, glowni
na skutek stosunkowo wysokiej temperatury gazow wylt
towych.

Badania tych generatoréw zarowno teoretyczne, jak idv
Swiadczalne prowadzone sg rowniez w Polsce w kilku oérod
kach naukowych.

Nalezy wspomnie¢ jeszeze o znancj od kilkudziesigd
lat metodzie fotoelektrycznej. Obecnic osiggana sprawné



przemiany energii Swietlnej w energie elektryczng jest
rzedu kilkunastu procent. Niska temperatura pracy ele-
mentéw fotogalwanicznych, ich mata moc i duzy cigzar
jednostkowy (kilkadziesigt razy wiekszy w poréwnaniu do
przemiennik 6w turbogeneratorowych) czyni te Zrodia ener-
gii najmniej przydatne dla rakietowych silniké6w elektrycz-
ch.

nyEfektywnoéé pracy przemienniké6w energii decyduje
o sprawno$ci ogélnej opisanych trzech typow zespolow
napedowych. Zastosowanie przemiennikéw turbogenerato-
rowych ogranicza sprawno$¢ rse do ok. 30 (rys. 37).
Osiagniecie znacznie wyzszych sprawnosci jest mozliwe
jedynie na drodze zastosowania nowych, bardziej efektyw-
nych sposobdéw generacji energii elektrycznej.

Typ | Sprannosc %
silnika rakwelonego 20 ao &80 & 1
chemiczny
eleklroterrniczry
Jomay o af|
plazmony m
termicany-atornory “
. S 20
termicany-stoneceny AR
Lgisied | z
G0 - Sprawnosc przemiany energii zroala ~ cieplo lub ~ enpergip
olokiryczng(m preermiennikach turbogeneratoronych)
EXTY ~Spramnosé prremiany ciepla (ub onergii eleklryczng) wenergrs
kinelyczng strurrienia rylolowego N
BB - Sprawnosc ogolra siinika

Rys. 37.

Nalezy zaznaczyC, ze badania laboratoryjne omawianych
zespoléw napedowych sg Kkosztowne i nastreczajg wiele
trudnosci, zwigzanych z odtwarzaniem warunkéw panujg-
cych w przestrzeni kosmicznej. Jednoczesne osiggniecie
w komorach znacznych rozmiaréw bardzo wysokiej prozai,
niewazkosci, temperatur w poblizu zera bezwzglednego itp.
jest w badaniach laboratoryjnych praktycznie niemozliwe.

Pierwszg probe lotng silnikéw jonowych planowano
w USA przeprowadzi¢ juz w 1962 r. Jak podajg publikacije,
préba miata polega¢ na wyniesieniu zasobnika z badanymi
silnikami do wysokos$ci ok. 8000 km (za pomocg 4-stopnio-
wej rakiety ,Scout”), po czym praca silnikéw bytaby ba-
dana na torze balistycznym o diugosci 6400 km w czasie
ok. godziny. Dokladny pomiar ciggu, rzedu kilku gramoéw,
mial polega¢ na rejestracji predkosci obrotowej zasobnika,
napedzanego badanymi silnikami. Zrdédlem energii miata
by¢ bateria elektrochemiczna (AgO-Zn) o mocy ok. 2 kW.

W najblizszych latach nalezy oczekiwaé dlugotrwalych
prob rse na orbitach satelitarnych Ziemi. Proby amerykan-
skie majg rozpoczaé sie w 1965 roku, przy czym obejmowac
bedg silniki elektrotermiczne (General Electric, Avco-Eve-
rett), jonowe (Hughes Research Center, Lewis R.C.), plaz-
mowe (Plasmadyne Corp.) oraz zespoly zasilajgce typu
SNAP o mocy 30—60 kW. Do wyniesienia obiektéw ba-
dawczych na orbite okoloziemskg przewidziana jest rakieta
,Atlas-Centaur”.

Zastosowanie rakietowych silnikow elektrycznych

Omawiane napedy bedg przede wszystkim praktycznie
wykorzystane w technice diugotrwatych lotéw satelitar-
nych wokét Ziemi. Korekcja orbit — zmiany wysokosci,
promijenia mimosrodu, ptaszczyzny pochylenia orbity —
moze by¢ z powodzeniem dokonywana za pomocg matych
rse ze zroditami energii o mocy kilku kW. Do wykonania
tych zadan mozna bedzie wykorzysta¢ zZrédia energii prze-
znaczone w zasadzie do zasilania aparatur i urzgdzen po-
kladowych. Do zmian i regulacji polozenia kierunkowego
satelitbw na orbitach stosowane sg obecnie zbiorniki ci§nie-
niowe z gazami neutralnymi. Przez zastosowanie matych
rse, zamiast zbiornikow gazowych, mozna w pewnych wa-
runkach zmniejszy¢ ciezar satelity o setki kilogramoéw. Po-

réwnanie ciezarowe obu urzadzen sterujgcych w funkcji
czasu dziatania i ciggu (impulsu catkowitego) podano na
rys. 38.

Praktyczne zastosowanie r s e moze znacznie utatwi¢ osig--
ganie orbit stacjonarnych. Obliczenia dowodza, Ze zmiana
wysokos$ci orbity z 240 km do 35200 km dla satelity o cie-
zarze oK. 2 T wymaga powiekszenia ciezaru startowego ra-
kiety o ponad 8 T. Dotyczy to przypadku, gdy naped stano-
wig wylgcznie silniki chemiczne. To samo zadanie moze by¢
rowniez wykonane przez elektryczny zesp6t napedowy, na
przyktad z silnikiem plazmowym (RG = 4000 kG sek/kG)
o cigzarze catkowitym ok. 2,8 T. W tym przypadku czas
lotu miedzyorbitalnego bedzie jednak kilkakrotnie diuzszy.

Realizowany we Francji projekt stacjonarnego satelity
,,Phaeton” przewiduje zastosowanie napedu termicznego ze
stonecznym zroédiem energii o mocy 2,25 kW. Praca tloko-
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Rys. 38. Ciezar urzadzen sterujgcych z zapasem Srodké4w napedo-
wych szlucznego satelily. 1 — zbiornik ze sprezonym azotem, 2 —
silnik jonowy zasilany generatorem o mocy 300 W, ciag —
(0,45—0,90) G, 3 — silnik jonowy: N =35 kW, cigg — (45+90) G.
Krzywe 2 i 3 nie uwzgledniaja ciezaru zrédia energii

wo-generatorowego przemiennika energii przebiega wediug
cyklu zamknietego z kondensacjg par Hg. Satelita przezna-
czony jest do badan aparatury i urzgdzen kosmonautycz-
nych oraz rakietowych silnikow elektrycznych.

Realnie wyglada rowniez zastosowanie r s e do kierowania
salelitobw na orbity paraboliczne. Przy stosunku ciggu rse

R
do catkowitego ciezaru obiektu rzedu — 1,5X% 10* mozna

pokona¢ grawitacje Ziemi w czasie kilku tygodni.

Rys. 39. Satelita ,,Phaeton’”. Ciezar catkowity ok. 300 kKG. 1 — ko~
ciol z rtecia, 2 — kratownica utrzymujgca kociol w ognisku zwier-
ciadta, 3 — chtodnica pomocnicza, 4 — zwierciadto paraboliczne —
g4 m, 5 — maszyna parowa, 6 — generatory pradu zmiennego,

7--8 — zbiornik ciekitego wodoru, 9 —radiacyjne chlodnice pary Hg,

10 — silniki elektrotermiczne o tgcznym ciggu R = 20 G, 11 — prze-~
strzen uzytkowa, 12 — akumulator ciepta (zwigzki Li)
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: . ; kietowy naped elektr

Przy obecnym stanie techniki rakietowej, dotarcie sondy  WYMm 1 ?’q Vﬁémﬁgg?gy V;:I)o}fgmlié teyprzelzfrzox'l N g’::;y
miedzyplanetarnej do celu jest w zasadzie wynikiem lotu 0 CIggu 1, ’ 1 dkosé statku siegataby stukil ¢
bezwtladno$ciowego. Za pomocg silnikéw chemicznych tory érzzlig?eél‘iut }i\&r;a/};z}};m;rré%kpor;:é tg;g srzedu jets?%— jak wilagf;

lotu sond mogg by¢ jedynie korygowane w waskich gra- . - A e kose A
A ; - gl . mo — wielokrotnie wieksza od t_rzemeJ pred osci kosmi;.
nicach. Zadania te beda, anacanic latwielze do wykonania ) (o7 kmiscl) wistarczajace) do opussczenia. vk

: stonecznego.
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Dobér optymalnych parametréw dla pomp lotniczych typu odérodkowego

Podano sposéb okreslenia optymalnej $rednicy dla przekroju wlotowego w pom-
pach od$rodkowych. Dla okreslonej D,opt, Predkos$é wzgledna jest minimalng, a wigt
i straty zaleine od miej sq majmniejsze. Przedyskutowano wptyw réznych pare-
metrow wyjsciowych na zmiane $rednicy optymalnej. Zagadnienie zostato Omo
wione dla przypadkéw C,u =0 i C,y # 0. Podano réwnies sposéb ksztattowania ke
natu przeptywowego wirnika dla minimalnych strat.

Oznaczenia a; — kat predko$ci bezwzglednej
w, — prleqckoéé wzgledna w obliczeniowym przekroju f1 — kat predkosci wzglednej
C, = ;Z‘(?dlo(‘glé},émbezwzgledna w obliczeniowym przekroju Wetn s Phicelicosc merydlo‘nal'n'a
wlotowym Q@ — teoretyczna wydajno$¢ pompy
U, — predko$¢ obwodowa w obliczeniowym przekroju Qo — rzeczywista wydajno$é pompy
wlotowym G — natezenie przeplywu
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- wspélczynnik_stra’q wyniklych z przeweienia stru-
mienia w obliczeniowym przekroju wlotowym

D, — érednica obliczeniowego przekroju wlotowego

b, — szerokoéé kanalu obliczeniowego przekroju wloto-
wego

rzut predkosci bezwzglednej na kierunek obwodo-
wy w obliczeniowym przekroju wlotowym

c, — rzut predkoéqi bengglednej na lfierunek promie-
' niowy w obliczeniowym przekroju wlotowym

|, — straty w wirniku

| — dlugosé luku

I — powierzchnia powstata przez obrét tuku
yo — sprawno$¢ ogoélna pompy

Wprowadzenie

Podczas projektowania pompy odsrodkowej staje sie
przed problemem wiasciwego doboru parametréw. Dla usta-
lonych danych wyj$ciowych, ktérymi bedg wydajno$¢ i ob-
roty pompy, nalezy dobra¢ takie wymiary geometryczne,
dla ktérych uzyskamy najwiekszg sprawno$¢. Przyjecie za
duzych parametréw geometrycznych prowadzi do zwieksze-
nia strat objetosciowych. Jest to réwniez przyczyng zwiek-
szenia ciezaru pompy. Zagadnienie to jest szczegbdlnie waz-
ne w przypadku, gdy projektowang pompe przeznacza sie
do napedu lotniczego, czy tez rakietowego. Je$li znéw przyj-
miemy za male parametry geometryczne, to powstajg trud-
nosci w rozwigzaniu konstrukcyjnym wlotu, wynikle przede
wszystkim z braku miejsca. Jakkolwiek przy maltych wy-
miarach geometrycznych ciezar pompy jest mniejszy, to
jednak waskie kanaly prowadzg do nadmiernych predkosci

przeptywu, co zné6w powoduje duze straty tarcia, a wiec

i sprawno$¢ jest mata. Zarowno wiec pompa duza, jak
i mala, przy tej samej wydajnosci, bedg pracowatly nieeko-
nomicznie. Na pewno istniejg wiec jakie$ posrednie wymiary
geometryczne, przy ktorych sprawnos¢ pompy jest najwiek-
sza. Wymiary i usytuowanie kanatu przeplywowego w pom-
pie winny by¢ takie, aby predkos$¢ wzgledna W, cieczy
przeplywajacej byta najmniejsza (rys. 1). Majgc na uwadze,
7e straty sg proporcjonalne do kwadratu predkosci wzgled-

uio) |
Cim(D))
w(D)

Cim= 5%(01)

U =¥ (Dy

TL-59/63R1 D,

Rys. 1.

nej, nalezy dobra¢ takie wymiary geometryczne pompy,
przy ktérych ta predko$¢ przyjmie warto$¢ minimalng. Po-
niewaz obliczenia rozpoczynamy od wlotu, a parametry
przekroju wlotowego do wirnika sg $cisle zwigzane z prze-
krojem wylotowym, to optymalizacje parametréw nalezy
rozpocza¢ od wlotu.

Rozwiazanie zagadnienia dla przekroju wlotowego
Wyznaczenie $rednicy wlotu D, (rys. 2), przy ktérej pred-

koS¢ wzgledna W, jest najmniejsza, moze by¢ uzyskane
Z zerowania pierwszej pochodnej W, = f(D;). Z trojkata

predkos$ci przeplywu cieczy zbudowanego dla przekroju za-
stepczego 1—1, wynika zalezno$c¢:

W, = ch +U2—2C, U, cos (180—ay) (1

Wobec malych wartosci skladowej predkosci bezwzgled-
nej na kierunek obwodowy, przyjmujemy C,,~0; a stad
réwnanie przyjmie postac:

Wy =1/c2 + ul [2]

Skladowe tréjkata, C,, i U, mozemy wyrazi¢ w zaleznosci
od S$rednicy D, przy pomocy danych wyjSciowych @ i n

Troj4q? prea’kgfojd 1700 wloce a??
Cru=

p— R e o

teageine Trojkat predko%cx gg wlocie dla
1

! u
Rys. 2.
oraz przyjetej szeroko$ci kanalu wlotowego b,. Zgodnie
z tym, wyrazenia:
7,Q@ Q
Crppy = =2 im0 (3]
7 Dy 1 by 7z Dy ¢, by
g, = w Din 4]
! 60

wstawiamy do réwnania [2], ktore woéwczas przyjmie po-
staé:

A
W, (D, = ; + BD? [5]
1
gdzie:
_ 9%
w* 7 b}
2 n?
B=

3600

Roézniczkujgc réwnanie [5] wzgledem Srednicy D, oraz
przyréwnujgc pierwszg pochodng do zera, dostaniemy:

— = +BD,
aw, __ D _
dD, 7 (6]
— 1 8D}
Dl
lub:
A—BD!=0 [6°]

W ten sposéb, ze wzoru [6°], jesteSmy w stanie wyzna-
czy¢ warto$¢ Srednicy D;, przy ktorej predko$¢ wzgledaa
przeptywu przyjmuje warto§¢ minimalng. Optymalna $red-
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nica wlotu, to znaczy taka $rednica, przy ktérej straty tar-
cia sg najmniejsze, a sprawno$¢ najwieksza, okreslona jest
wzorem:

Dl()p{ = e [7]

Ze wzoru [7] wynika, ze $rednica D,,p; zalezy od para-
metrow wyjsciowych, ktére zakltada sie przy projektowaniu.
Wplyw wielko$ci wydajno$ci pompy na zmiane S$rednicy
optymalnej jest pokazany na rys. 3. Wartos¢ Dlopt moze
by¢ taka sama dla pomp o réznych wydajnosciach, z tym

Dfopt |
[cm) o= 08
8 Y, =08 A

7 =079 [Forern

by=2 [ecm) /
=5000
6 N A X

7\ }n=9000
5 ] /// \ n=3000
v,

5 0 15

20 25 30
TL-59/63-R3 G [%Glser)

Rys. 3.

«+ obroty kazdej z tych pomp bedg inne. Jest to szczegdl-
nie wazne dla pomp z regulacjg przeptywu. Ot6z analizu-
jgc prace jednej konkretnej pompy ze zmienng wydajnos$cig
dochodzi sie do wniosku, ze straty wynikie z predkosci
wzglednej W,, przy zmianie @, bedg zawsze minimalne.
Oczywiscie, zeby to bylo speinione, zaleznos¢ pomiedzy wy-
dajnoscig pompy a obrotami winna by¢ taka, aby przejscie
od @, do @, nie zmienilo $rednicy optymalnej.

Istotny wplyw na warto$¢ Srednicy optymalnej ma sze-
rokos¢ kanalu wlotowego b; (rys. 4). Okazuje sie, ze zwiek-
szajgc dwukrotnie b;, mozna obnizy¢ S$rednice wlotowg
pompy o okolo 40".. Kalkulacja tego typu jesl szczegdlnie
wazna w odniesieniu do pomp lotniczych stosowanych w na-

Dfopt. ;
6 = 10 [kGhek)
lem) \\ =08
7 W=06
71=3000] r = a79(k6/acrm
- \
6 n 4001.\

N

: n-sooa-\\\ \\
4 \\ \
\

1 15 <l 25 3
r-seesR4 b, [emy)

Rys. 4
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pedach rakietowych, gdzie chodzi o mate ciezary, Zmniej.
szenie $rednicy D,op; mozna réwniez zrealizowac na drody
powiekszenia obrotéw wirnika pompy.

Analiza przebiegu W, = f (D))

Jesli zalezno$¢ pomiedzy predkoscia wzgledng i Sredni
wlotu przyjmie pewng warto$¢ minimalng, to znaczy,
zar6wno dla matych, jak i duzych $rednic predkos¢ W, jy
wigksza od tej wartosci granicznej. Zagadnienie pojeg
na tym, aby oceni¢ czy rzeczywiScie optaca sie wprowags.
nie optymalizacji do pomp odSrodkowych. Dla analizy fypk.
cji W, = f(D,) zbudowano wyKkres (rys. 5) dla ustalonej y;.
dajnos$ci pompy @, oraz ustalonej szerokosci kanatu wio.
wego b,, przy zatozeniu wspoétczynnika strat »o i wspil
czynnika przewezenia . Z wykresu wynika, ze dla stosun.
kowo malego zakresu S$rednicy wlotowej sg duze zmiany
predkosci wzglednej. Dla przykiadu, z krzywej dla ,);
= 5000 obr./min widaé¢, ze w zakresie od D; =2 [cm] q
D, = 4 [cm] predkos¢ W, zmienia sie od 17,4 [m/sek] g
28 [m/seK].

N %6,
(Msex 6= 10(*G%ex]
35 r=0 79/ kG‘/dcmsj
b=15 [cm)
7,= 08
=06
26 i
22
rn =5000
18 J
NG tn=Q000
14 \\
“4n=3000
. 2 q 6 8 10
TL-39/83-R5 0, [cm]

Rys. 5

Pamietajac, ze straty w kanale przeplywowym wirnika s
proporcjonalne do kwadratu predkos$ci wzglednej, przyjeci
parametrow wlotowych bez optymalizacji moze doprowas
dzi¢ do powaznego obnizenia sprawnosci. Nieco inaczej jesl
z prawej strony minimum. Tutaj pochodna krzywej W,=
= f(D,) jest mniejsza od pochodnej z lewej strony i dla
tego na przyktad zmiana S$rednicy od D, =5 [ecm] do D,=
‘=17 [ecm] daje zmiane predkosci wzglednej tylko od I}
do 19,5 [m/sek].

Wplyw obrotéw wirnika pompy na sam przebieg W,=
= f(D,) jest dwojaki. Z lewej strony minimum obroty ni
majg istotnego wplywu, natomiast z prawej strony zwiek
szenie n dla tej samej Srednicy, powieksza wartos¢ pret
koSci wzglednej. Obroty pompy majg istotny wplyw row
niez na minimum predkos$ci W,. Wraz ze spadkiem n, naj
mniejsza warto$¢ predkosci W, przesuwa sie z lewa I
prawo, a wiec w Kierunku zwiekszania $rednicy optyma
nej). Spadek obrotéw powoduje rowniez zmniejszenie i
warto$ci predkosci wzglednej. Krzywizna krzywej W,°
= f(D;) jest wieksza od obrotéw wiekszych, szczegdli
z lewe] strony minimum. A wiec optymalizacja jest szczegd:
nie wazna przy projektowaniu pomp szybkoobrotowych.

Przypadek dla C,;, #+ 0

Dla pewnych przypadkow rzut predkosci bezwzglednejn
kierunek styczny ma warto$¢ dos¢ znaczng i przy wyzw
czeniu optymalnej $rednicy dla przekroju wlotowego winé
by¢ uwzgledniony. Wowczas zwigzek pomiedzy predkosc
wzgledng W, i $Srednicg D, przyjmie postac:



WD) =1/ + U2 + 20, + 2, (8]

lub:

2
Clm

9]
tg2 oy [

Wy(Dy) = 2 4oy2gay —im oy
=1 Cim T Uy T 2U, tea,

Po uzaleznieniu predkosci merydionalnej C,,; i predkosci
obwodowej U; od zmiennej $rednicy DI. i wiadomych para-
metrow Qo, ®, ¥ 1 by, wzOr [9] przyjmie postaé:

A 1 2V AB
pp=\1 St +—|+BD:+—"—— [10]
W, (D)) Di ( tg e, ) ! tg a,
7 przyrownania pochodnej funkecji W, = f (D;) do zera,
mamy.
A
— E (l -+ : ) + AD,
g a,
gﬂ'_ = . =0 [11]
dD, 1 P
A(1+ )+BDf+_‘/AB
D, tg oy tg o
lub:’
A (1 + ) = BD} [117]
tg oy

Wzor na wyznaczenie Srednicy optymalnej dla przypadku
Cw 7 0 przyjmie wiec postaé:

1
A(1+ )
tg o,

B

4

Digpt = [12]

Z wyrazenia [12] wida¢, Ze na warto$¢ D,opt, ma wplyw
kat predkosci bezwzglednej «;. Im mniejsza jest wartos¢
tego kata, tym Srednica optymalna, dla rozpatrywanego
przypadku, bardziej sie zbliza do wartosci dla przypadku
Cw =0. W granicznym przypadku mamy:

o« > 900,

—)[);

tg o,

wowczas wzor [12] jest identyczny z wyrazeniem [7].
Wpityw kata &; na Srednice optymalng pokazany jest na

Dlopt. /\

{cm] | n=3000" \
60

. AN

N
n=do00t" T N \
54 n=5m\ﬂ\°ﬁt\fﬁ%\ __________

a8 N

/1

Iglo

Dyopt dla X, \
449 2 4 \\\
Dyopt, dlaX,=90°

79 78 82 86 90
7L-59/63-R68 o<, [C]

Rys. 6

90

rys. 6. Przy zmianie @, od 76° do 90° zmiana warto$ci
Diopt jest rozna i zalezna od obrotow pompy. Przy obro-
tach m = 5000, $rednica optymalna zmienita sie od 4 [cm]
do 4,92 [cm], natomiast przy n = 4000, od 4,43 do 547 [cm].
Wreszcie przy obrotach = = 3000 i tym samym zakresie
zmiana kata ‘«;, $rednica D,,p, ulegla zmianie od 5,13 do
6,34 [cm]. A wiec wraz ze zmniejszeniem obrotéw pompy
coraz wiekszy wplyw na $rednice optymalng ma kgt pred-
kosci bezwzglednej.

Okreslenie optymalnego ksztaltu kanalu wirnika

Istniejgce metody ksztaltowania kanalu przeptywowego
bazujg raczej na sposobach graficznych i z punktu widze-
nia uzyskania minimum strat nie zawsze s3g stuszne. Za-
rowno zaprofilowanie kanatu o matej krzywiznie (rys. 7,
krzywa a), jak i o duzej krzywiznie (krzywa c), prowadzi

| przekm- - Wlotany 2-2

R2)

5

e
Przekrd wylolowy 1-1

= : -3 RY 2

Rys. 7

do zbyt duzych strat. Wynika to z tego, ze straty przepty-
wu sg proporcjonalne do powierzchni, a w obu tych przy-
padkach powierzchnia kanalu bedzie wieksza od pewnej
poszukiwanej (krzywa b). Ta powierzchnig poszukiwang
jest powierzchnia o najmniejszym polu kanalu przeptywo-
wego, jakg mozna uzyska¢ pomiedzy punktami 1 i 2
(rys. 8). W tym przypadku powinno sie uzyskac:

2
F() 1T min [13]

S Ap = min (14]
1

Okre$lenia takiej krzywej li =lopt, przez obr6t ktérej
dookota osi Z—Z otrzyma sie minimalng powierzchnie sty-
ku cieczy z wirnikiem pompy, mozna otrzymaé¢ za pomoca

| 2(ZiRz)

1(21iRy)

TL-59/63-R8 Z

Rys. 8
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rachunku wariacyjnego. Pole powieljzchni ob,rotoweJ na
nie znanej dotychczas krzywej li, zalez.ne w og,olnym przy-
padku od promienia i szerokoéci wirnika, mozna przedsta-
wié za pomocg wzoru:

~a . dr 2
F ['r (2)] = 2 ﬂf r 'I/l -+ ( ) dz [15]
21 dz

Pole powierzchni F [r (2)] przyjmie warto$c minimalna},.
jezeli rownanie wariacyjne Eulera w stosunku do funkcji
podcatkowej przyjmie posta¢ (lit. 3):

Ar d(p)
Jrl) — Z)l=H [16]
g () dz (dT’ '
NN ()
ie: r, r’) =
gdzie: ¢ (r, 1) r] =
H, — stata catkowania;
lub:
dr\.
~ay e
r
'r]/l + (—) gt o = [17]
dz dr \?
(2]
dz
Po scatkowaniu réwnania [17] otrzymamy:
r(z) = H, cos he [18]
gdzie:
P :EH? H, — stata catkowania.
H,
Wykorzystujgc warunki brzegowe (rys. 8)
dla Z=2,; r=r, [19]
dla Z=2,; r=r, [20]
wyznaczymy state H, i H, ze zwigzkow:
Zj ==
7, = H,cosh — 2. [21]
1
Zy=—H
r, = H,cosh ——= [22]

1

Inz. ANDRZEJ CHOMINSKI

Otrzymamy wiec dla Z, =0, r = 1;
H =1
H,=0

Wstawiajgc wyrazenia na state {23 1 24] do wzopy
otrzymamy réwnanie na krzywa lop,, a wicge eryWa’pn'
obrot ktérej uzyskamy najmniejsza powierzchnie i
w postaci: ‘
e?+e™?
T(2) = 5

gdzie:
® =2z

Minimalna powierzchnia styku cieczy z wirnikiem ),
py, okreslona wzorem [15] przy warunku [16], nazyw,
powierzchnig katenoidalng. Powstaje ona przez obrot ky
wej tancuchowej, opisanej réwnaniem [25] woko} osip
py (z—=z). Jesli dla okreslonych warunkow brzegy
(zy, 22, T, T;) chcemy uzyska¢ minimum strat przepy
w kanale wirnika. to wowczas musimy tak zaprofily

kanal przeplywowy. zeby linia podzialowa przebieg
wedtug funkcji okreslonej wzorem [25] lub w ogily
przypadku, wzorem [18].

Zakonczenie

W pracy podano sposOb okre$lenia parametrow optym
nych dla przeckroju wlotowego pompy odsrodkowej. Py
no rowniez wytyczne do profilowania kanalu przelotow
Punktem wyjscia dla okreSlenia parametrow optvmaln
bylo zatozenie uzyskania minimalnych strat przeplywu.]
podano tutaj sposobu doboru optymalnych paramefr
w przekroju wylotowym wirnika. Zagadnicenie to jestj
nak bardzo $ciSle powigzane z parametrami wejscia i
rametrami kanalu przeplywowego i dlatego specjale
osobnego omoéwienia nie wymaga.
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O pewnej metodzie zastosowania uniwersalnej maszyny cyfrowej
do andlizy bezpieczehstwa lotéw w ruchu lotniczym

W artykule zasygnalizowano narastajqcq potrzebe modernizacji kontroli Tit
lotniczego i podkreslono wielostronnosé kompleksowego rozwiqzania proble'
Omowiono program przyktadowego zastosowania uniwersalnej maszyny cyjfrol
do realizacji jednej z funkcji systemu kontroli ruchw lotniczego, jakq jest an
planowanej sytuacji powietrznej, majqgca na celu zapewnienie bezpieczeristwa !
zalotniskowego ruchu lotniczego.

Wstep

Dotychczas stosowany w wiekszos$ci panstw sposob roz-
wigzywania problemu kontroli i koordynacji ruchu lotni-
czego mozna ogoélnie scharakteryzowaé¢ jako ,,reczno-pro-
ceduralny”, w ktérym zasadniczym elementem wykonaw-
czym jest czlowiek wyposazony w nie zautomatyzowane
Srodki lgcznosci, recznie wykreSlane plansze sytuacji ru-
chowej i recznie sporzadzane przeliczenia oraz notatki o pla-
nowanych i wykonywanych lotach. Précz tego, bardziej
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lotniczym  wykorzystuja

ruchliwsze o$rodki kierowania ruck
jeszcze radiolokacyjne

zaawansowane i

informacji.

Ciggly wzrost ruchu lotniczego i rozwodj lotnictwa
wodawaly w ostatnich latach szybki wzrost gestosci ruc
lotniczego, a wprowadzenic lotnictwa odrzutowego wr
z jego duzymi predkoSciami wymaga szybkiego i spra
nego kierowania ruchem, gwarantujacego jednoczes
maksymalne bezpieczenstwo lotow.



Wymienione czynniki stwarzajg sytuacje, w ktoéorej do-
tychczasowe metody zaczynajg zawodzi¢ i czlowiek wypo-
sazony w prymitywne pomoce nie jest w stanie podolag,
z dostateczng precyzjg i szybkoscig, wymaganiom stawia-
nym systemowi kontroli ruchu lotniczego. Dlatego od kil-
ku lat obserwuje sie w szeregu panstw dgznos¢ do moder-
nizacji istniejgcych systemow, szczegoélnie tam, gdzie sil-
nie rozwiniety jest ruch lotniczy i gdzie istniejg realne
przestanki osiggniecia sukcesu wynikajgce z wysokiego
stopnia rozwoju zwigzanych z tym problemem dyscyplin
nauki i bazy technicznej. Generalnie problem sprowadza
sie do automatyzacji procesu kontroli i kierowania ru-
chem lotniczym drogg zastepowania funkeji czlowieka
przez maszyne matematyczng, ktoéra przejmuje na siebie
typowe dla danego procesu, czesto powtarzajgce sie i cza-
sochlonne czynno$ci oraz wypracowuje dla czlowieka da-
ne, na podstawie ktérych podejmuje on decyzje. Rola czlo-
wieka sprowadza sie wtedy do interweniowania w sytua-
cjach nietypowych, ktére wymajg decyzji organu kontroli.

Przy opracowywaniu zalozen wyjSciowych na system
nalezy liczy¢ sie z juz istniejgcg jego strukturg i okazuje
sie, ze slabo$¢ organizacji lezy nie tyle w systemie, ile
w metodach, ktérymi sie on postuguje, a wiec glowny na-
cisk nalezy polozy¢ na radykalne udoskonalenie sprzetu
opracowania danych, wykorzystywanego przez organa kon-
troli ruchu lotniczego. Wyposazenie winno byé¢ glownie
naziemne, nie wymagajgce dodatkowego sprzetu na po-
kladzie samolotu, poza dotychczas stosowanymi urzgdze-
niami radiowymi i nawigacyinymi. System winien mic¢
mozliwo$¢ pracy niezaleznie od tego czy sgsiednie osrodki
kontroli sg takze zautomatyzowane oraz nalezy przewidy-
waé mozliwosé etapowej rozbudowy — wprowadzania dal-
szych udoskonalen, w zaleznos$ci od zaistnialych realnych
warunkow.

System kontroli ruchu lotniczego jest systemem duzej
skali i modernizacja jego jest procesem bardzo skompliko-
wanym, wymagajgcym optymalnego rozwigzania szeregu
wzajemnie uzaleznionych i sprzecznych zagadnienn natury
organizacyjnej i technicznei. Wchodzg tutaj w gre takie
najogélniejsze problemy. iak wyzej wymienione maksy-
malne bezpieczenstwo lotéw. przy wystarczajaco duzej
przepustowos$ci systemu, z jednoczesnym uwzglednieniem
czynnikdw ekonomicznych, zapewniajgcych mozliwie mate
koszty wyposazenia i eksploatacji systemu. Ponadto sys-
tem winien charakteryzowaé¢ sie odpowiednig elastyczno-
dcia operacyjng. Z punktu widzenia pilota optymalny jest
taki system, ktéry minimalnie obcigza rygorami wykona-
nie 7adanego lotu. Z punktu widzenia organu kontroli naj-
latwieiszy bylby system sztywny, w ktorym wszystkie loty
bylyby uprzednio planowane wedlug ustalonego z goéry
schematu tras i nastepnie wykonywane dokladnie wedlug
tego planu z $cistym zachowaniem wszystkich zaplano-
wanych parametréow lotu. OczywisScie schemat taki jest
nierealny.

Powyzej nakreSlono ijak najbardziej ogoélnikowo idee,
ktorymi nalezy kierowaé sie przy przystepowaniu do mo-
dernizacji systemu kontroli ruchu lotniczego. Problema-
tyka zagadnien i metodyka postepowania przy komplek-
sowym rozwigzywaniu modernizacji systemu wykracza po-
za ramy niniejszego artykutu. W dalszym ciggu uwaga zo-
stanie skoncentrowana na jednym ze wstepnych zadan
kontroli i koordynacji ruchu lotniczego, jakim jest zapew-
nienie bezpieczenstwa lotéw przy planowaniu przewidy-
wanego ruchu lotniczego. Przekazywanie maszynie mate-
matycznej poszczegoélnych zadan systemu, wykonywanych
uprzednio przez czlowieka, wymaga sformutowania istoty
zadania, przyjecia zalozen ograniczajgcych zakres automa-
tyzacji, okreSlenia danych, ktéorymi maszyna bedzie ope-
rowaé przy realizacji procesu, oraz sprecyzowania funkcji
spelnianych przez maszyne. Na podstawie powyzszych
ustalen opracowuje sie metode rozwigzania problemu
uwzgledniajgcg specyfike maszyny i uklada sie program
obliczeniowy.

Sformulowanie problemu
W procesie ruchu lotniczego rozpatruje sie dwie zasad-

niczo rézne fazy, okreslone realizacjg samego lotu i zwig-
zanymi z tym procedurami, tj. ruch w rejonie lotniska,

obejmujacy zlozone manewry odlotow i przylotow wraz
z lgdowaniem, oraz ruch pozalotniskowy, charakteryzujgcy
sie w zasadzie lotami poziomymi, wykonywanymi wzdiuz
odcinkéw prostoliniowych, z zachowaniem statej predkosci.
Omawiany problem dotyczy ruchu lotniczego pozalotnisko-
wego w okresSlonym obszarze kontroli.

Stopien skomplikowania automatyzacji systemu kontroli
ruchu lotniczego pozalotniskowego zalezy od zlozonosci ru-
chu lotniczego objetego automatyzacjg. Najprostszy jest
model systemu komunikacyjnego ruchu lotniczego, ktory
jest ,,skanalizowany” w ustalonych korytarzach powietrz-
nych oraz posiada ograniczong i stalg ilo$§¢ punktow krzy-
zowania sie drog lotniczych, co w zasadniczy spos6b upra-
szcza sytuacje powietrzng. Jednakze na caloksztatt ruchu
lotniczego w danym obszarze skladajg sie jeszcze loty sa-
molotow wojskowych, sportowych, sanitarnych i inne,
ktore z zasady wykonywane sg poza korytarzami lotni-
czymi wedlug dowolnie ustalonych tras. Rozciggniecie
automatyzacji na tak skomplikowany, ,nieuporzgdkowany”
ruch lotniczy, charakteryzujgcy sie duzg liczbg potencjal-
nych punktéw przecinania sie tras lotow, stawia powazne
zadania przed maszyng i wymaga rozbudowanego wypo-
sazenia dla rozwigzywania problemu konfliktow i infor-
mowania organu kontroli o aktualnej sytuacji powietrznej.
Etapy. obejmujgce Sledzenie lotow w celu umozliwienia
kontroli zgodnosSci wykonywanych lotow z planem oraz
w przypadku niezgodnos$ci zapobiegania konfliktom i kie-
rowanie rzeczywistg sytuacja powietrzng nie bedg tutaj
rozpatrywane.

Udzielenie zezwolenia na wykonanie lotu musi by¢ po-
przedzone, miedzy innymi, zapewnicniem bezpieczenstwa
przed zderzeniami wszystkim statkom powietrznym wyko-
nujgcym loty. Jednym z podstawowych problemoéw jest
ocena sytuacji powietrznej, jaka moze zaistnie¢ przy wpro-
wadzaniu nowych planéw lotow do zbioru juz przyjetych
planéw lotow oraz wyeliminowanie lotéw kolidujgcych,
ktore nie spelniajg warunku separacji czasowej lub prze-
strzennej.

W celu logicznego i matematycznego sformalizowania
tego problemu oraz przetlumaczenia go na jezyk maszyny
przyjeto ponizsze kompromisowe zalozenia i okre$lenia,
ktore ilustrujg mozliwo$é zrealizowania programu na nie-
duzej maszynie cyfrowej, przy pewnych jednak uproszcze-
niach funkcji systemowych.

Algorytmizacji poddano planowany ruch lotniczy poza-
lotniskowy w szerszym znaczeniu, tj. taki, ktory charakte-
ryzuje sie lotami wykonywanymi w dowolnych kierunkach
w danym obszarze kontroli. Maszyna nie rozpatruje ruchu
poszczegblnego samolotu w czasie, lecz analizuje zbior tras
niezaleznie od iloSci wylatujgcych na kazdg trase samolo-
tow z danego lotniska. Przestrzen okreslona przez trase
lotu rezerwowana jest w calosci przez caly czas odbywa-
nia sie na niej lotow z danego lotniska. Maszyna analizuje
separacje miedzy tak pojetymi trasami, ktore we wspol-
nym przedziale czasowym znajduja sie na wspélnym pie-
trze wysokos$ci. Wyjatek stanowig trasy wychodzace z jed-
nego lotniska. Odpowiedzialnos¢ za prawidiowe zaplanowa-
nie separacji miedzy nimi przenosi sie na szczebel lotniska.
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Rys. 1. Przyklady tras lotu. T1; T2; T3 — trasy lotow na plaszczy%-
nie; x_, Y- z,, Y, — wspéirzedne plaskie tras lotéw; d — mi-
nimalna odleglo$§¢ miedzy trasami lotéw na plaszczyznie, porow-
nywana ze standardowg odlegtosciag separacji poziomej
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Struktura pionowa przestrzeni stanowi szereg ,pieter”
wysokosci, na ktorych dozwolone jest wykonywanie po-
szczegoblnych lotow poziomych. Separacja pionowa stanowi
pewng, z gory okreslong standardowg odleglos¢é miedzy ko-
lejnymi pietrami wysokosci. Plan lotu moze proponowac
wykonanie lotu na okreslonej, statej wysokosci, na dowol-
nej, stalej wysokosci zawartej w okre$lonych granicach
lub na zmiennej wysokosci w okre§lonych granicach (dolne
i gorne pietro wysokosci).

Separacja czasowa stanowi pewien 2z goéry okreSlony
standardowy odstep czasu miedzy czasem =zajetosSci jednej
trasy i czasem zajetoSci drugiej trasy.

Rzut trasy lotu na ptaszczyzne poziomg jest figurg geo-
metryczng (tamang, zamknietg lub otwartg) skladajgca
sie z odcinkéw prostoliniowych, ktérych konce odpowiada-
jg lotnisku startu, punktom zmiany kierunku lotu oraz lot-
nisku lgdowania. Trasa opisana jest przez podanie par
wspoéirzednych prostokgtnych wierzchotkow wyzej okre-
Slonej figury geometrycznej oraz przez podanie zakresu
wysokos$ci (numeru dolnego i goérnego pietra .wysokosci).
Separacja pozioma stanowi pewng z gory okres$long mi-
nimalna odlegtos¢ standardowg miedzy brzegami dwoch
figur ptaskich, ktére sg rzutami tras lotu na plaszczyzne
poziomag.

Dane wejSciowe
Informacje wejsciowa maszyny stanowi zbiér danych,
bedacych planem lotu lub meldunkiem o zrealizowanym
locie.

Informacja wejSciowa o planowanym locie zawiera na-
stepujgce danec:

— indeks lotniska startu:

— kolejny numer planowanej trasy, nadany przcz lotnis-
ko startu;

— przewidywany czas startu i lgdowania;

— data startu;

— proponowana minimalna i maksymalna wysoko$¢ lotu:

— indeks rejonu lotu:

— wspoélirzedne plaskie lotniska startu, punktéw zmiany
kierunku i lotniska lgdowania.

Informacja wejsciowa o zrealizowanym locie zawiera na-
stepujgce dane:

— indeks lotniska startu:

— kolejny numer planowanej trasy, nadany przez lotni-
sko startu:

— przydzielona minimalna i maksymalna wysokos$¢ lotu;

— dzien startu:

— rzeczywisty czas lgdowania.

Funkeje maszyny

lany lotow sg przekazywane do maszyny drogg daleko-
.ivowg wedlug ustalonego wzoru obejmujgcego wyzej omo-
wione dane wejsciowe dla maszyny.

Maszyna czyta dane i jezeli dotyczg one planu lotu, to
przystepuje do analizowania na podstawie nizej okres$lo-
nych kryteriéw, czy nowo zgloszony plan lotu nie koliduje
z uprzednio zapamietang sytuacjg powietrzng (tj. zbiorem
planow lotow, ktére uzyskaty zezwolenie na realizacje).

Maszyna kwalifikuje dwa badane plany lotéw jako nie
kolidujgce, jezeli speilnione jest przynajmniej jedno z na-
stepujgcych kryteriow separacji:

— kazda z tras planowana jest na innej wysokosci;

— kazda z tras planowana jest w innym rejonie:

— obydwie trasy planowane sg z tego samego lotniska
startu;

— czas zajeto$ci jednej trasy (tj. czas uptywajgcy mie-
dzy startem pierwszego samolotu na dana trase i lgdowa-
niem ostatniego samolotu z tejze trasy) jest oddzielony od
czasu zajetosci drugiej trasy odstepem czasowym nie mniej-
szym od przyjetego czasu separacji;

— kazdy punkt na brzegu figury plaskiej, opisujgcej
jedng trase na danej wysokosci, jest odlegly od kazdego
punktu na brzegu figury ptaskiej, opisuijgcej drugg trase
na tejze samej wysokos$ci, o wielko$¢ nie mniejszg od przy-
jetej odleglosci separacji;
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_ w przypadku planowanego ’przelotu (tJ- gdy sty
i lgdowanie odbywaja sie na réznych lo.tmska.ch) trag,
przelotu jest warunkowo odseparowana mimo miespelnj.
nia zadnego z powyzszych kryteriow, jezeli loinisko laq,.
wania planowanego przelotu j_est zarazem lotniskiem sty
tu drugiej trasy lub odwrotmelz.' o

Niespelnienie zadnego z wyze] wymlemon_ych kry‘teri(,w
separacji kwalifikuje nowo zgloszong trase jako kohzyjnq‘

Analize kolizyjnosci nowej trasy maszyna Drzeprowads
kolejno z wszystkimi zapamlletanyml t‘ra_saml W zakresp
wysokoséci objetych planem te] trasy. Jezeli nowa trasa loy
nie koliduje z zadng 2z uprzednio zapam1etany'ch tras,
wzglednie jest odseparowana warunkowo: to zostaje zap.
mietana w pamieci bebnowej. Na ty_m konczy sie (fyk] am
lizy sytuacji, maszyna drukuje ’w.ymk i przechodzi do cz.
tania nastepnych danych wejsciowych. )

Jezeli dane wejsciowe sa meldunkiem o zrealizowanj
lotu, to maszyna wyszukuje dang trase sposrod zapamip.
tanych tras i wymazuje ja z pamigci, a nastepnie prz.
chodzi do czytania nowych danych wejsciowych.

Ponadto, na zadanie operatora maszyna drukuje, i
i ktére trasy sg pamietane na interesujgcej wysokosei

Metoda rozwiazania

Sprawdzenie przez maszyng¢ czy nowa, planowana trag
lotu spelnia warunki bezpicczenstwa w przewidywang
sytuacji powietrznej, sprowadza sie w ostatecznym wynik
do oceny, czy zaden z odcinkow tej trasy nie koliduj
z jedng lub z wiekszg ilosScig uprzednio zapamietanych
tras.

Mozna to uzyska¢ przez zbadanie wzajemnego usytu
wania kazdego odcinka nowej trasy, kolejno, z kaidyn
odcinkiem pozostatych tras. Ilo$¢ poréwnan, ktore naley
wykona¢ w zwigzku z tg czynnoscig, moze by¢ znaczni
zredukowana, jeS§li nowa trasa bedzie poréwnywana jedy-
nie z tymi spo$réd zapamietanych tras, ktore posiadajy
pewne mozliwo$ci kolidowania. Zgodnie z tym, maszym
przeprowadza szereg wstepnych prostych sprawdzen w ce-
lu wyeliminowania z badan kolizyjnosci tych tras, ktor
z zalozenia nie mogg kolidowaé, bgdz ktoérych czasoprz-
strzenne usytuowanie pozwala na proste odseparowanie
Kolejnos¢ eliminacji jest realizowana wedlug nastepuj:
cych parametrow:

— przewidywana wysoko$¢ lotu:

— rejon lotu;

— lotnisko startu;

— przewidywany czas lotu:

— potlozenie na plaszczyzZnie.

Eliminacje niekolidujgcych tras wedtug wysokosci roz-
wigzano w ten sposob, ze maszyna zapamietuje w pamigi
bebnowej trasy pogrupowane wediug wysokosci. Dzieki fe
mu do analizy kolizyjnosci pobierane sg z bebna tylk
trasy nalezgce do interesujgcej wysokosci.

Kazda czynno$¢, odseparowujgca nowsg trase od kolejng
pamietanej juz trasy, powoduje przypisanie tej ostatnie
indeksu braku kolizji, w zwigzku z czym zostaje ona wy-
eliminowana z dalszego badania.

Obszar kontrolowany jest podzielony na umowne rejony
i w planie lotu jest przewidziany indeks wskazujaty,
w ktorym rejonie planowany jest lot. Jezeli obszar podzi-
lony jest na przyklad na dwa rejony. a indeksowi Okre
§lajgcemu, Ze trasa przebiega w rejonie pierwszym pry-
pisana jest warto$¢ 1, indcksowi dla trasy w rejonie dru-
gim warto$¢ 2 oraz indeksowi dla trasy przebiegajac
przez obydwa rejony warto$¢ 3, to koniunkcja wartoi
tych indeksow zapisanych binarnie w maszynie pozwal
wyeliminowaé¢ z dalszego badania trasy planowane w rii
nych rejonach. Wynik koniunkcji rézny od zera wskazuje
ze dwie trasy przynajmniej czeSciowo przebiegajg pr
wspolny rejon i w zwigzku z tym muszg by¢ poddane dal
szemu sprawdzeniu.

Badanie separacji czasowej obejmuje zamiane czasl
startu i ladowania (podanego w godzinach i minutach) m
minuty i sprawdzenie, czy czas startu jednej trasy i
pozniejszy od czasu lgdowania drugiej trasy lub czy ¢
ladowania jednej trasy jest wcze$niejszy od czasu starfl
drugiej trasy, o warto$¢ nie mniejsza od separacji
sowej.

. ..]eis'eli dotychczasowe proby wykazania braku kolizyin
$ci nie daty pozytywnego wyniku, to maszyna przechodd
do badania separacji odleglosciowej na ptaszczvinie



Poczatkowo stosowana‘jest m.eto.da uproszczona, szybko
climinujaca trasy znacznie od 51eb'1e od.dalone, ktora jed-
nak jest mato precyzyjna i zawod21 w niektorych przypad-
kach bardziej skomplikowanej konfiguracji tras (np. gdy
jedna trasa lezy wewnatrz drugiej) nie wykazujac wtedy
praku kolizji, mimo faktycznie istniejacej separacji odle-
gloiciowej miedzy tymi trasami. Metoda jednak nie grozi
wykazaniem separacjl, gdy taka nie zachodzi.

Metoda uproszczona analizy wzajemnego usytuowania
dwoch tras na plaszczyznie rozpatruje kolejno zbiory rzu-
16w wierzchotkow tych tras na osie podstawowego ukladu
wspolirzednych oraz ukladu obréconego o 45 stopni.

Jezeli rzuty wierzchotkéw dwoch tras na dang o$ two-
rzg zbiory rozilgczne i odlegle od siebie o warto$¢ nie
mniejszg od przyjetej separacji odlegtosciowej, to trasy
takie sg niekolizyjne. Rysunek 2 ilustruje wykazanie sepa-
racji poziomej ta metodg przy rzutowaniu tras na o$§ x’.
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Rys. 2. Ilustracja uproszczonei metody sprawdzania separacji po-

ziomej miedzy trasami lotéw. T1; T2 — analizowane trasy lotow;

TIX: T2X — zbiory rzutéw wierzcholkéw tras T1 i T2 na oS x;

T1X’; T2X’ — zbiory rzutow wierzchotkow tras Tl i T2 na o$§ x’;

d — odlegtos¢ miedzy zbiorami rzutéw wierzchotkoéw trasy T1 i T2
na o§ xr’ porownywana z odlegloScig separacji poziomej

Jezeli wstepna eliminacja wykazata, ze nowa trasa jest
bezpiecznie odseparowana od ustalonej uprzednio sytuacji
powietrznej na badanym pietrze wysokosci, to maszyna
przechodzi do analizowania zakresu wysoko$ci. Jezeli wy-
nik eliminacji nie byl pozytywny, tzn. Ze moze jeszcze
istnie¢ co najmniej jedna trasa kolidujgca, wtedy maszy-
na przechodzi do sprawdzania metodg dokltadng, czy mi-
nimalna odlegtos¢ kazdego z odcink6w nowej trasy spet-
nia warunek separacji odleglo$ciowej wzgledem kazdego
odcinka uprzednio zaplanowanych tras, a nie nacechowa-
nych dotychczas indeksem braku kolizyjnosci.

Sprawdzanie separacji tg metodg rozpoczyna sie od po-
prowadzenia prostych przez badane dwa odcinki i okre-
Slenia punktu przeciecia. Jezeli nie lezy on na obu odcin-
kach, to drogg logiczng zostajg wybrane formuty, okre-
Slajgce wspodlrzedne najbardziej zblizonych punktow obu
odcinkow. Na podstawie tych wspodirzednych obliczana jest
minimalna odleglo$¢ miedzy odcinkami i poréwnywana
jest z odleglo$cig separacji.

Po zakonczeniu ostatniego etapu analizy na plaszczyznie
maszyna ‘sprawdza, jaki wariant wysoko$ci byl propono-
wany dla nowej trasy. W przypadku lotu ze zmienng wy-
sokoscig cykl analizy jest powtarzany dla kazdego pietra
wysoko$ci w granicach = okre$lonych przez plan lotu.
W przypadku planowanego lotu na dowolnej statej wy-
sokosci, ktora moze byé wybrana w okreSlonych grani-
cach, maszyna analizuje sytuacje poczgwszy od najnizszego
pietra i przydziela te najnizszg wysoko$¢, na ktorej nie
grozi sytuacja konfliktowa oraz zapamietuje trase tak, jak
gdyby byta ona zgloszona na te wybrang wysokosc.

Jezeli w wyniku analizy planowany lot grozitby kom-
fliktem w granicach proponowanych wysokos$ci, to ma-
szyna drukuje wykaz kolidujgcych tras, na podstawie kto-
rego organ kontroli decyduje czy nowo planowang trase
odrzuci¢, wzglednie jakie jej parametry zmieni¢. Pomocne
w tym moze by¢ np. zazgdanie, aby maszyna wydrukowatla
stan zajetosci interesujgcej wysokosci.

Realizacja programu na maszynie

Program zostal podzielony na kilka rozdziatow, z kto-
rych kazdy stanowi pewng logicznie wyodrebniong calosé
zawartg w niewielkiej ilosci kilkuset rozkazéw jednoadre-
sowych. Dzieki temu liczenie programu moze byé¢ realizo-
wane drogg kolejnego pobierania poszczegdlnych rozdzia-

Dane wejsciowe

k.

! ' 1

Rozaziat 1 Rozdziat &
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Rys. 3. Schematyczny uktad programu
Tabela 1

Numer Tlosé Ilos¢ miejsc dla
rozdzialu rozkazow danych, zmiennych
pomocniczych itp.

1 650 40

2 800 70

3 450 300

4 550 300

5 650 300

6 550 300

7 550 250

16w do pamieci wewnetrznej, co umozliwia zastosowanie
maszyny wyposazonej w malg pamie¢ wewnetrzng. Sche-
matyczny uktad programu jest przytoczony na rys. 3.
Obcigzenie pamieci wewnetrznej poszczegdlnymi rozdzia-
tami programu ilustruje tabela 1. Niezbedna wielko$¢ pa-
mieci pomocniczej, w ktorej muszg by¢ pamietane dane
o planowanych lotach, zalezy od tego, jak duze natezenie
ruchu lotniczego jest przewidywane w danym obszarze,
tzn. ile musi by¢ jednocze$nie pamietanych tras lotow.
OczywiScie w pamieci pomocniczej musi by¢ rowniez prze-
chowywany catkowity program liczenia.
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Réwnowazna dtugoséé lotniska

Przy eksploatacji wspoOlczesnych, duzych samolotéw
transportowych, czesto zachodzi potrzeba ograniczenia ich
ciezaru startowego (®) dla umozliwienia dokonania bez-
piecznego startu w granicach danego lotniska. Szczegdlng
uwage na te okoliczno$¢ nalezy zwracaé¢ na lotniskach sto-
sunkowo matych.

Bezpieczenstwo startu polega tu na mozliwosci jego kon-
tynuowania w przypadku naglego uszkodzenia podczas
startu jednego z silnikéw, bez obawy zaczepienia o jakgs
wystajaca ponad poziom lotniska przeszkode lub tez na
mozliwo$ci przerwania startu w chwili odmowy pracy sil-
nika — bez obawy rozbicia samolotu wskutek przekrocze-
nia podczas hamowania na ziemi granic podloza dosta-
tecznie réwnego i zdolnego do utrzymania ciezaru samo-
lotu.

Rownoczesnie chodzi o najwieksze wykorzystanie zdol-
nos$ci przewozowej samolotu, to znaczy o okreSlenie mak-
symalnego dopuszczalnego ze wzgledow bezpieczenstwa
ciezaru, a takze o dostarczenie pilotowi zwiezlej wska-
zO6wki, dotyczgcej prawidlowosci jego postepowania z chwi-
1lg uszkodzenia podczas startu jednego z silnikow. Wska-
zO0wkg tg jest zwykle wartos¢ predkos$ci osiggnietej pod-
czas rozpedzania samolotu i oznaczanej najczeSciej przez
V,, przed osiggnieciem ktorej pilot powinien przerwac
start z chwilg uszkodzenia silnika (gdyZz nie zdota wystar-
towa¢ w granicach lotniska z powodu obnizenia o0siggdéw)
i po przekroczeniu ktérej powinien on start kontynuowadc,
mimo ze jeden z silnik6w nie pracuje, gdyz samolot nie
wyhamuje juz predko$ci na zdatnym do kolowania odcin-
ku lotniska. Jezeli awaria silnika nastapi doktadnie w chwi-
1li osiggniecia przez samolot predkosci V,, pilot moze do-
wolnie wybra¢ kontynuowanie startu lub jego przerwa-
nie. Z tego powodu predkos¢ ta czesto jest nazywana
w_nomenklaturze zagranicznej — predko$cig decyzji.

W celu szybkiego wyznaczania optymalnych parametrow
startu (to znaczy ®@ i V) danego samolotu z okreS$lonego
lotniska przy panujgcych w danym dniu warunkach atmo-
sferycznych, stuzg specjalne wykresy (nomogramy), przy
ktéorych uzywane jest pojecie tak zwanej réwnowaznej
dlugosci lotniska (D) oraz analogiczne pojecie rownowaznej
dlugosci rozbiegu (R).

Pojecie rownowaznej diugos$ci lotniska upraszcza i po-
rzagdkuje metode znajdowania szukanych parametrow
i aczkolwiek szeroko stosowane w skali Swiatowej — jest
u nas malo znane. Tymczasem, wobec ostatnio eksploato-
wanych w Polsce ciezkich samolotéw (na przykitad I1i-18),
wazne zagadnienie okre$lania parametréw startu stato sie
aktualne réwniez i na naszym terenie.

Maksymalny ciezar samolotu podczas startu, ktéory uwa-
za sie za zakonczony z chwilg osiggniecia przez samolot
umownej wysokosci (zwykle 15 m) ponad poziom rozbiegu,
jest zwigzany z dlugoscig lotniska.

Jednak pojecie diugo$ci lotniska nie jest w lotnictwie
jednoznaczne, podobnie jak pojecie predkosci lub wyso-
kosci. Tak, jak predkosci mogg by¢ roézinego rodzaju,
na przyklad maksymalna, minimalna, rzeczywista, wska-
zywana, przelotowa, ekonomiczna itd., tak i wysokosci
mogg by¢ rozne, na przyklad — nad poziomem morza,
nad terenem, ci$nieniowa, gestoSciowa itd. Podobnie rzecz
sie ma i z pojeciem diugosci lotniska.

Rozréznia sie wiec — miedzy innymi — rozporzadzalne
dla startu na danym lotnisku: dlugo$¢ rozbiegu, dlugose
startowg oraz diugos$¢ bezpieczng. Do tej pory nie ma
ustalonych $cistych nazw i definicji tych dtugosci. Czesto
daje sie zauwazy¢ pewng dowolno$¢ w praktycznej inter-
pretacji tych poje¢. Tym niemniej $ciste okreSlenie i przy-
jecie pewnych ustalonych wartos$ci tych diugosci dla po-
szczegbdlnych zwrotow danego pasa startowego jest mozliwe
i konieczne ze wzgledéw techniczno-eksploatacyjnych.

W niektérych przepisach okre$lenia te brzmig jak na-
stepuje:

a) rozporzadzalna dlugo$¢ rozbiegu (L,;) oznacza odle-
glo§¢ od punktu mozliwego rozpoczecia rozbiegu do naj-
blizszego punktu, znajdujgcego sie w kierunku rozbiegu,
poczawszy od ktorego powierzchnia lotniska nie jest
zdolna do utrzymywania ciezaru samolotu w normalnych
warunkach eksploatacyjnych (rys. 1);
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b) rozporzadzalna dlugo$¢ startowa (Lsr) (to znaczy dh
go$¢ poziomego odcinka, na przestrzeni ktorego sam,
musi osiggng¢ wysoko$¢ 15 m) oznacza odlegloéé mnigjs,
z dwu nastepujacych: 1) od punktu na powierzchn; |y
niska, od ktorego samolot moze rozpoczgé rozbieg
najblizszej przeszkody, znajdujacej sie w kierunky Iy
biegu, wystajgcej ponad powierzchnie lotniska j Zagy,
zajgcej bezpieczenstwu samolotu (rys. 1c), lub tez 2) —odk
glose pottorakrotnie wieksza od diugosci rozbiegu (rys, Iy

Uwaga: Istniejg jeszcze inne ograniczcnia rozporzg;
nej diugo$ci startowej zwigzane z przeszkodami, Znajd,
jacymi sie w odleglo$ci wiekszej, niz 1,5 Ler-

c) rozporzadzalna dlugo$¢ bezpieczna (Lbr) 0znacza o
gto§¢ od punktu na powierzchni lotniska, od kti
samolot moze rozpoczgé¢ rozbieg dla startu — do najyy
szego punktu znajdujgcego sie w kierunku rozbiegy ¢
ktorego samolot moze w warunkach awaryjnych kolow
po powierzchni lotniska, az do stanu spoczynku bez ryy
ka wypadku (rys. 1la, b, ¢) z powodu nieréwnosc li
matlej wytrzymatlosci nawierzchni.

Na rozporzgdzalng diugos$¢é bezpieczng sklada sig diug:
normalnego pasa startowego (betonki) oraz ewentuah
wiekszy lub mniejszy odcinek podloza, bedacego przedy
zeniem pasa startowego. Ten dodatkowy odcinek m
mie¢ powierzchnie ‘dostatecznie rowng i na tyle utwardy
ng, azeby mogla ona przynajmniej jednorazowo wytny
ma¢ naciski hamujgcego swoj rozped samolotu. |

W przypadku, gdy przediuzenia pasa startowego nier
(rys. 1a) dtugo$¢ bezpieczna (rozporzgdzalna) Ly, jest row
ditugosci rozbiegu (rozporzgdzalnej) L,,. W innych pn
padkach jest od niej wieksza (rys. 1b, c).

Rownocze$nie dla kazdego typu samolotu znane sg ni
zbedne dla wykonania startu diugosci rozbiegu, startm
i bezpieczna (Lrn, Lsn, Lbn)-

Dtugosci te obliczane sg przez wytwoérnie samolotu
podstawie danych teoretycznych lub wynikoéw prob wi
cie zwykle przy zatozeniu poziomo polozonego such
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betonowego Pasa startowego, bezwietrznej pogody i wa-
runkow atmosferycznych, odpowiadajgcych zerowej wyso-
kogci wedlug atmosfery wzorcowej (AW).

Dla okres$lonego ciezaru startowego mozna te niezbedne
odlegtosci obliczy¢ zakladajgc kolejno rdzne predkosSci V,,
odpowiadajace chwili domniemanego nagtego przerwania
pracy Jjednego z silniké6w wskutek jego awarii.

Tak obliczone niezbedne odlegto$ci rozbiegu (L.,), star-
towa (Lsp) oraz bezpieczna (Lbn), mozna przedstawi¢ wy-
kre$lnie w funkcji V;, jak na rys. 2a. Krzywe na tym
rysunku odpowiadaja pewnemu, jednemu ciezarowi star-
towemu @ i musza by¢ obliczone nie tylko z uwzglednie-
niem specyficznych wtasciwo$ci samolotu i przepisow
startowych, lecz takze z uwzglednieniem niezbednego czasu
reakeji pilota od chwili defektu silnika do powziecia przez
pilota decyzji ewentualnego przerwania startu.

Jest rzeczg oczywista, iz ze wzrostem V; (to znaczy im
pozniej nastapi defekt silnika) niezbedna diugo$é starto-
wa (Lspn) oraz niezbedna diugo$¢ rozbiegu (L:,) bedg ma-
laty, poniewaz odcinek startu, ktéry ma byé¢ przebyty
przy gorszych osiggnieciach samolotu bedzie coraz mniej-
szy.

Natomiast niezbedna dlugo$¢ bezpieczna (Lp,) bedzie ro-
sta wraz ze wzrostem V,, poniewaz dla zatrzymania samo-
lotu potrzebny bedzie wiekszy odcinek drogi w miare
rozpoczynania hamowania rozpedu samolotu przy wiek-
szej predkosci.

Przy tym odlegto$¢ bezpieczna jest najbardziej czula
na zmiany predko$ci V,, poniewaz jezeli ta predkos¢ wzro-
$nie o AV, to Ly, wzro$nie o odcinek potrzebny dla
rozpedzenia samolotu od V; do V;+ AV, i dla jego na-
stepnego hamowania od predko$ci V, + 4V, do V;, podczas
gdy przy kontynuowaniu rozbiegu i startu odcinki drogi
przebyte przy rozpedzaniu samolotu od V, do V, + AV,
beds w pelni dla startu wykorzystane. Obliczenia krzy-
wych (rys. 2a) prowadzi sie zwykle tylko do predkosci
V, =V, gdzie predko$¢ V, oznacza minimalng predkos¢,
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po osiggnieciu ktorej dopuszeczalne jest wznoszenie sie
samolotu. Z chwilg uzyskania tej predkos$ci przy rozpedza-
niu samolotu, pilot z reguly startu juz nie przerywa.
Predko$¢ V., jest dla kazdego typu samolotu $ciSle okre-
Slona i zalezy od jego ciezaru startowego. Do pewnego
ciezaru jest ona stata i okre$lona z warunku zachowania
mozliwo$ci sterowania samolotem w przypadku nagtego
uszkodzenia silnika najbardziej krytycznego ze wzgledu
na swe potozenie. Z dalszym wzrostem startowego ciezaru
samolotu predko$¢ V, réOwniez zaczyna wzrastaC, poniewaz
bardziej. krytycznym warunkiem dla jej okreSlenia jest
w tym zakresie konieczno$¢ zabezpieczenia samolotu przed
przeciggnieciem (tak zwang utratg predkosci).

Pary krzywych Ly, i Lg, oraz Ly, i L., przecinajg sie,
okre$lajgc tak zwang dilugo$¢ roéwnowazng lotniska D
oraz rownowazng diugos¢ rozbiegu R. Wspomniane punkty
przeciecia charakteryzujg sie wiec tym, ze dla nich, przy
okre§lonym ciezarze @ i warto$ci V,, niezbedne dtugo-
§ci — Dbezpieczna i startowa — sg jednakowe i réwne
rownowaznej dtugos$ci lotniska, lub jednakowe sg niezbed-
ne dlugosci — bezpieczna i rozbiegu — i réwne roéwno-
waznej dtugosci rozbiegu.

Biorgc pod uwage najpierw tylko pare krzywych Lbn
i Lg,, tatwo jest zauwazyC, Zze znajgc dla rozpatrywanego
typu samolotu rownowazng niezbedng dlugosé lotniska D,
ktorej odpowiada okreSlony ciezar @, mozna jej przypo-
rzgdkowaé szereg par niezbednych dtugosci bezpiecznej
i startowej, odpowiadajgcych tej samej warto$ci V. Tym
samym — odwrotnie, wszystkie te wspomniane pary diu-
go$ci zwigzane jednakowg V,, mogg byt okreSlone jedyna
wartoscig D, ktérej odpowiada znany ciezar Q. Na tym —
miedzy innymi — polega korzysS¢ stosowania pojecia row-
nowaznej ditugosci lotniska.

W celu okre$lenia maksymalnego ciezaru startowego
danego samolotu na okre$lonym pasie (z uwzglednieniem
jego zwrotu) lotniska, w warunkach, dla ktérych obliczone
zostaty krzywe, jak na rys. 2a, mozna sporzgdzi¢ wykres,
jak na rys. 2b, na ktérym naniesione sg pary krzywych Lp,
i Lsn, analpgicznych do pokazanych na rys. 2a, lecz dla
szeregu roznych ciezarow Q’, @”, @”. Roéwnocze$nie mody-
fikuje sie nieco skale rzednych, wzdluz ktorej odklada sie

A%
stosunek —— zamiast wartosci V.. Jest to dogodne z tego

2 ’
wzgledu, ze — jak wspomniano wyzej — pre‘d_koéc V-% za-
lezy na ogét od ciezaru samolotu, totez dla réznych cieza-
réw odpowiadajaca predko$¢ V, =V, znajdowalaby sie na
réznych wysokos$ciach skali rzednych, podczas gdy wszystkie

1%
stosunki - =1 pokrywajg sie ze sobg.
2
Na tak sporzgadzonym wykresie mozna teraz nanie$¢
rozporzadzalng na danym lotnisku bezpieczng dlugosc
Ly oraz rozporzadzalng dlugo$¢ startowg L.

Jest to pokazane na rys. 2b, gdzie odpowiednie wartosci
Lpr i Ls; sg zaznaczone odpowiednimi pionowymi liniami.
Azeby lotnisko bylo w peini wykorzystane przy zachowa-
niu warunku bezpieczenstwa startu, trzeba tak dobrac
ciezar Q, azeby odpowiednie diugo$ci rozporzgdzalne byty
réwne niezbednym (Lpn = Lpr oraz Lg, = Lg) przy tej
samej predkosci decyzji V. Dokona¢ tego mozna przesu-
wajgc w pionie poziomy odcinek zawarty miedzy liniami
odpowiadajgcymi Lg i Lpr tak dilugo, az jego konce na-
trafiag na krzywe Ls, i Lpn, odpowiadajace temu ciezarowi.
Takie rozwigzanie zadania pokazane jest na rys. 2b za
pomocg odcinka zaznaczonego grubg linig. Z rysunku tego

odczytujemy — dla samolotu, dla ktérego sporzadzone sg
krzywe Lp, oraz Lsp, i na pasie startowym, ktéry ma
znane diugo$ci Ly, i Ly — Ze samolot moze startowac¢ przy

ciezarze @ = ®@”, przy tym roéwnowazna dlugos$¢ lotniska
odpowiadajaca ciezarowi Q" jest D', a stosunek predkos$ci
decyzji do predkosci, przy ktérej mozna rozpoczgé wzno-

V] "
Vz) '

szenie (znanej dla ciezaru Q) wynosi(

To, ze jedynie takie rozwigzanie jest prawidiowe, mozna
przekona¢ sie, jezeli zauwazy sie (rys. 2b), iz w przypad-
ku decyzji startowania z ciezarem wiekszym niz Q”,
na przyklad z odpowiadajgcym Q°’, gdyby uszkodzenie

TECHNIKA LOTNICZA NR 2/1964 45



silnika nastgpilo w granicach wartosci zawartych

2
miedzy odpowiadajacymi punktom 1 i 6 na rysunku, na
"

przyklad przy —‘—/l) ,pilot nie mogtby kontynuowa¢ startu,

akze nie mogiby go przerwaé_,
ma sie na rozporzadzalnej
tych warunkach start bytby

2

poniewaz Lgp > Lsr, a t:
poniewaz samolot nie zatrzy
przestrzeni, gdyz Lpn > Lpe. W
niebezpieczny. . . .

Gdyby samolot startowal przy ciezarze mnlejszym niz
@, na przyklad przy @', to jego mozliwosci Pprzewozowe
nie bylyby w pelni wyzyskane, gdyz w granicach pred-
kosci decyzji odpowiadajacych punktom 314 na wylj:re—
sie, obydwie rozporzadzalne diugosci lotniska bylyby wiek-
sze, niz niezbedne dla dokonania bezpiecznego startu.

Dla praktycznego korzystania z wykresow w celu okre-
§lania optymalnych parametrow startu przez _persone]
latajacy lub tez przez eksploatacyjno-technicznag obstuge
samolotow, dogodnie jest dotychczasowe wykresy przedsta-
wi¢ w odmiennej postaci, jak to jest pokazane na rys. 3.

v
Tutaj podana jest zaleinoé671 od @ przy statych diu-

2
gosciach startowej i bezpiecznej oraz Kkrzywa wigzgca
ciezar z rownowazng dtugoscia lotniska. Znajac rozpo-
rzadzalng dlugos¢ startowa lotniska Ly, oraz rozporzg-
dzalng dlugos$¢ bezpieczna Lpr od razu znajduje sie war-

v
tosci "—,1—, @ i D zwigzane z punktem przeciecia krzywych,

2
odpowiadajgcych danym dtugosciom. Pokazuja to przykla-
dowo linie kreskowe.
7Znaczna liczba towarzystw lotniczych postuguje sie
analogicznym wykresem, lecz w innym uktladzie, ktoéry
na podstawie znanych wielkosci Ly, oraz Ly, pozwala okre-

. v, . )

§li¢ najpierw poprzez 7 i D, a nastepnie z osobnego
2

wykresu ciezar do startu, odpowiadajacy znalezionej diu-

gosci rownowaznej. Charakter takich wykresow podany

jest przyktadowo na rys. 4.

Wystepujace czesto, jak na rys. 4b, zalamanie krzywej
wiazacej D z @ zwigzane jest z tym, ze — jak wspomnia-
no przy okresleniu predkosci V, — jest ona stata do pew-
nego ciezaru, a nastepnie wzrasta wraz z nim.

Wykre;sy, jak na rys. 4, sg dogodne z tego wzgledu, ze
mozna je w latwy spos6b uzupeini¢ siatkami koryguja-
cymi, uwzgledniajgcymi warunki startu odmienne od
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przyietych dla sporzadzenia podanych podstawowych wy-
kresow. I tak miedzy skalami L, lub Ls a w'ykresem
(rys. 4_b) moga znajdowac¢ sie siatki korygujgce na -
chylenie pasa startowego i wiatr panujgcy w chwil
startq, natomiast rys. 4b mozna uzupelni¢ krzywymi p-
zwalajacymi uwzglednia¢ wplyw wysoko$ci potozenia ot
rpska (_na prawo od skali D), a obok krzvwej, oznaczong
Ilte’ram1 AW i odpowiadajacej warunkom zerowej wys-
kosSci wedlug atmosfery wzorcowej, mozna poda¢ inne
dla temperatur roznigcych sie od temperatury na zerowe]
wysokosci wediug AW.
.Dotychczas byto przyjmowane, iz wyjSciowym warun
}C{lel:;l dla }c:kreélinia p%rametréw startu jest peilne, rowm-
zesne wykorzystanie bezpiecznej i rej g
nej dlugosci lotniska. ° RS B s
w mekt.()r.ych przypadkach zamiast tej ostatniej, mo
byc bardz%eJ krytyczna rozporzadzalna dilugosé royzbiegu.
Totez nalezy“w zupeinie podobny spos6b jak poprzedni
przeprowadzi¢ analize i okre$li¢c parametry startu db
z.alozen'la‘pelneg.o wyzyskania rozporzgdzalnej dtugosci bex
pgflfgzgggi i 1:rqz}t{negu, wplrowadzajac zamiast rownowaing
otniska — analogiczn jeci OW snej div
go;'ci L i 2a)g. e pojecie réwnowaznej div
] px:zedstawionego materiatu wida¢, z jeci HWN0-
waznej diugisci lotniska i obok niegé rgw%ogg(giené‘jo“élu_
%(;sm rozblegu jest dogodnym parametrem okre§lajacyn
1Otanig}z{a;\legodsamolotu w qus@b jednoznaczny przydatnost
Pl bo wzgledem mozliwosci maksymalnego WYz
skania cigzaru startc?wego rozpatrywanego samolotu, @yl
nggo udzwigu. Im wieksza dlugo$¢é rownowazna, wiasciw
a kazdego typu samolotu, tym wieksze moiliwééci udiwi-
gu tego samolotu i tym lotnisko jest dla niego lepsze po
w;g(}_ede_m wymiaréw geometrycznych.
jecie réwnowaznej diugosci mozna wykorzystaé nie
;ﬁak% p{zy ek’splo.at_aCJi samolotéw na istn?ejacy}(,:h lotni-
ch, lecz réwniez w przypadkach analizy mozliwos

rozbudowy lotnisk : : : o
okreslonego typu. dla celéow przyjmowania samoloto¥
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Z trontu walki z hatasem

W 1962 roku w dniach od 6 do 8 grudnia, odbyta sie
w Warszawie I ogdélnokrajowa konferencja w sprawie
zwalczania hatasu. W konferencji tej bralo udzial okoto
400 osOb, w tym wielu akustykéw, lekarzy, inzynieréow
i innych specjalistow ze wszystkich prawie galezi prze-
mystu. Wsérod uczestnikéw byli reprezentowani roéwniez
przedstawiciele lotnictwa (Instytut Lotnictwa, przemyst lot-
niczy i wojsko). Obrady toczyty -sie w trzech grupach,
w ktorych omawiano sprawy walki z hatasem w budow-
nictwie, przemys$le i w komunikacji. W sekcji hatasow
komunikacyjnych wygloszono dwa referaty dotyczace lot-
nictwa: ,Halasy lotnicze” oraz ,Ustroje dzwiekochlonne
i izolacyjne w lotnictwie”. Réwniez w dyskusji wiele uwagi
poswiecono lotnictwu, a miedzy innymi sprawie rozcho-
dzenia sie dzwieku od strumienia odrzutowego oraz wiel-
koSciom natezenia hatasu przy najnowocze$niejszych samo-
lotach odrzutowych.

Wiele zgloszonych wnioskéw omawiato, bgdz zahacza-
1o o problem hatasu w lotnictwie, a wsréd nich wniosek
mgr inz. Stanistawa Lasoty: ,,Zabroni¢ natychmiast przez
odpowiednie wiadze:

a) nocnych lotéw treningowych samolotéw LOT-u nad
miastem, )

b) jakichkolwiek przelotow  samolotéw
w ciggu calej doby nad miastem,

¢) wykonywania lotéw niedzielnych nad Warszawg przez
LOT — zwlaszcza nad Parkiem ELazienkowskim w godzi-
nach koncertéw szopenowskich,

d) podchodzenia samolotéw pasazerskich do lgdowania
z rejonu miasta Warszawy,

e) przelotdow samolotéw Aeroklubu nad rejonem miasta
w ciggu catej doby,
oraz wniosek autora artykutu;

wojskowych

1. Zobowigzanie nadrzednych jednostek (wtadz) lotni-
ctwa do powolania wspélnej komisji dla opracowania wy-
tycznych do walki z hatasem w lotnictwie, z punktu widze-
nia uwzglednienia interes6w zalég, obstugi naziemnej
i pracowniko6w przemystu lotniczego oraz ludnosci terenéw
przy lotniskowych.

2. Podanie tej komisji do rozpatrzenia i uwzglednienia
nastepujacych postulatéow:-

a) utworzenie komorki badawczej przy Instytucie Lot-
nictwa, zajmujgcej sie stale kontrolg hatasu samolotéw
juz istniejacych, jak i nowo powstajgcych (dla informacji:
Instytut przeprowadza préby nowych samolotéw, ale nie
pod wzgledem hatasu),

b) zorganizowanie z udzialem zainteresowanych zakla-

dow badan lotniczych materialéw akustycznych oraz ukla-
dow izolacyjnych i tlumigcych,

c) przeprowadzenie weryfikacji pod wzgledem hatasu
wszelkich maszyn latajgcych i urzgdzen lotniczych,

d) sporzadzenie obowigzujgcych norm, dotyczacych widm
hatasu dla réznych kategorii samolotéow, jak tez ustale-
nie w zwigzku z tym warunkéw przebywania w okreslo-
nym hatasie pilotéw, obstugi naziemnej i innych pracow-
nikéw lotnictwa oraz ludno$ci obszaréw przylotniskowych,

e) wprowadzenie kontrolnych badan audiometrycznych
os6b pracujgcych w lotnictwie (w warunkach hatasu) i usta-
lenie postepowania leczniczego (istnieje uzasadnione podej-
rzenie, ze wielu z nich to poétinwalidzi).

f) opracowanie norm hatasu dla dopuszczenia samolo-
tow zagranicznych do ladowania w polskich portach lotni-
czych. Np. juz w tej chwili start samolotu Caravelle po-
woduje Kkilkuminutowe przerwanie pracy w biurze kon-
strukcyjnym, lezgecym w odlegtosci 600 m od portu.

g) opracowanie zarzgdzen dla ograniczenia nocnych ha-
mowan samolotéw oraz uzywania lotniskowych tlumikoéw
hatasu.

h) stworzenie dostatecznych warunkéw pracy pod
wzgledem hatasu dla przyzakiadowych biur konstrukeyj-
nych i laboratoriéw przemysiu lotniczego.

i) koordynowanie badan i doSwiadczen nad hatasem po-
szczegbdlnych zakiladéw i komorek, gromadzenie wynikéw
doswiadczen w zakresie materialéw izolacyjnych oraz kon-
strukeji izolujgcych i tlumigcych w lotnictwie”.

Owocem konferencji byto uchwalenie ogélnych wnioskéw

dla podjecia spotecznej akcji zwalczania hatasu jakc
wspoéiczesnej plagi, grozgcej zdrowiu fizycznemu i psy-
chicznemu, wplywajgcej na obnizenie wydajno$ci pracy

oraz na wzrost wypadkéw w komunikacji. Wsréd tyct
ogblnych wniosk6w mowigcych o wszystkim co uczestnicy
widzieli do zrobienia znajdujemy taki wniosek, moéwigcy
wprost o Srodkach komunikacji:

,»Wniosek XIII

Nalezy wprowadzi¢ obowigzek, aby projekty sSrodkow
komunikacji lgdowej, powietrznej i wodnej obejmowaty
rozwigzania wynikajgce z wymagan akustyki, poczgwszy
od projektu wstepnego i byly pod tym katem widzeniz
opiniowane. Odbiér gotowych wymienionych $rodkéw lo-
komocji winien obejmowa¢ réwniez ocene akustyczng we-
diug ustalonych norm”.

Przed przystgpieniem do samych referatéw z dziedziny
lotnictwa warto zwréci¢ uwage na to, ze sytuacja w lotnic-
twie przedstawia sie jeszcze gorzej niz w innych gatleziacl
komunikacji. Hatasy lotnicze reprezentujg najwieksze moce
akustyczne zaréwno w komunikacji jak i przemysle. Nie-
stety, Zadne normy ani kryteria dla lotnictwa nie s:
przyjete jako obowigzujgce. Walka z halasem jest prowa-
dzona sporadycznie i bardzo czesto jedynym Kkonkretnyn
warunkiem jest warunek jak najmniejszych kosztéw i jak
najszybszego ukonczenia prac.

SPROSTOWANIE

W artykule mgr inz. H. Krajewskiego ,Kryteria podo-
biefistwa komér spalania silnikéw rakietowych na ciekty
srodek napedowy” (zesz. 11/63) zauwazono nastepujgce bie-
dy, za ktére zaré6wno Autora, jak i Czytelnikéw przepra-

szamy:
str. 294 — réwnanie cigglosci (prawna szpalta, d6l) powinno

oty ]
miec postaé: ¢ div V+ V grad o +a—(: =0

str. 295 — (jedenasty wiersz od géry — lewa szpalta) po-

winno byé: ... dla przeptywu ustalonego div V=10 i a—i = 0.

Poza tym na str. 294 powinno by¢ (13 wiersz od dolu — pra-
wa szpalta) ,zmarty niedawno Teodor von Karman”.
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Patent Polski nr 42555
Klasa 45 k, 4/25

DYSZA ZBIORCZA DO ROZPYLANIA CIECZY

Vyzkumny a zkusebni letecky ustav, Letnany k. Pragi,
Czechostowacja

Tworca: Bohuslav Listen

Patent trwa od dnia 17 stycznia 1958 r.
Opublikowany dnia 23 grudnia 1959 r.
Pierwszenstwo: 26 stycznia 1957 r., Czechoslowacja.

Do rozpylania lub rozpryskiwania owadobdjczych pre-
paratow z samolotéw w celu zwalczania szkodnikéw upraw
rolnych i leSnych stosowano szereg dysz, przez ktére
przetlaczano pod ciSnieniem jednej lub kilku atmosfer
preparat w postaci roztworu lub emulsji, przy czym dy-
sze te rozmieszczano na calej rozpietoSci skrzydel samo-
lotu. Sposéb ten wykazywat liczne wady: liczba dysz mu-
siala by¢ dostosowana do iloSci rozpylanej cieczy, nalezato
wiec uzywa¢ zaworow zwrotnych pomiedzy kazda dysza
i przewodem doprowadzajacym w celu zapobiegania Scie-
kaniu cieczy po przerwaniu rozpylania: dysze same byly
skomplikowane i kosztowne; szeroko$¢ powierzchni oprys-
kanej przy ich uzyciu byta stosunkowo mauata.
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Fig.1

Dysza zbiorcza do rozpylania cieczy wedlug omawianego
patentu wyroznia sie tym, Ze osigga sie duze uproszczenie
i potanienie systemu rozpylania przy prostszej obsiudze,
poniewaz przy wykorzystaniu wirow, powstajgcych na kon-
cach skrzydel mozna uzyska¢ zwiekszenie o 70% powierz-
chni zraszania przy jednym przelocie samolotu.

Dysza zbiorcza posiada korpus (1) w postaci rurki, za-
opatrzonej od strony zewnetrznej w cztery szeregi wyzto-
bien (2) poprzecznych, ktére sg tak giebokie, ze przenika-
jac przez $cianke rurki tworzg poszerzajgce sie na zewnatrz
otwory dyszowe. Wyzlobienia te sg rozmieszczone rowno-
miernie na obwodzie korpusu (1) w czterech podiuznych
szeregach, tworzacych linie Srubowe. Osadzony wewnatrz
korpusu (1) zbiornik (3) posiada na zewnetrznej stronie
cztery podiuzne wyziobienia (4), poiozone naprzeciwko
otworéw utworzonych przez wyzlobienia (2), przy czym
wyzlobienia (4) wyznaczaja w jednym kierunku wymiar
tych kwadratowych lub prostokgtnych otworow tak, ze
mozna je ustali¢ z dowolng dokiladnoscig. Wyzilobienia pod-
tuzne (4) sa poigczone z wewnetrzng czes$cig zbiornika (3)
otworami (5), ktéore nie moga znajdowaé¢ sie naprzeciwko
otworéw utworzonych przez wyzlobienia (2). Korpus (1)
i zbiornik (3) sa zamkniete korkiem gwintowanym (6).
Otwoér doprowadzajacy (7) jest zaopatrzony w zawor
zwrotny (8).
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Patent Polski ar 43683

Klasa 27 ¢, 11/08 i

WIELOSTOPNIOWA SPREZARKA OSIOWA

VEB Entwicklungsbau Pirna, Pirna/Elbe, Niemiecky p,
publika Demokratyczna

Patent trwa od dnia 27 sierpnia 1958 r.
Opublikowany dnia 10 lutego 1961 r.

Wielostopniowa sprezarka osiowa wedlug Omawianeg
patentu wyréznia sie tym, ze pozadany rozkiad predie
na wysokos$ci topatki osigga sie przez umieszczenie topa.
tek sprezarki bezpos$rednio lub wzdiuz kanalu przeplyw.
wego, zakrzywiajgcego sie stale w przekroju potudnig,
wym. Krzywizna tego kanalu powinna by¢ taka, aby g
odSrodkowe przeplywu potudnikowego wywotane przez
kanal przeciwdziataly silom odsrodkowym, wytworzony,
przez przeptyw skretu. Odpowiednio do zakrzywienia k.
nalu przeplywowego mozna w ten sposob otrzymaé g
wolne rozkilady predkosci poosiowych. Wyrnagana sredn
krzywizna kanalu do wytworzenia pozadanego rozkig
predkosci poosiowych na wysokoSci lopatki jest zawan
w obszarze okre$Slonym przez zaleznos$c:
rytr

r tg* ¢, i T,

m R .
R, =8 . —, gdzie oznaczajg: v, =

2 .
1+tu costy,

— Sredni promien lopateck w odniesieniu do osi sprezark
ri — promien wewnetrzny tlopatek w odniesieniu do o
sprezarki, ry, — promien zewnetrzny lopatek w odniesieni
do osi sprezarki, ym — $redni kat nachylenia linii prad
w przekroju potudnikowym kanalu przeptywowego, a, ~
kat przeplywu predkosSci bezwzglednej c na promieniur,

lg Cw'cun.

lopatek w odniesieniu do kierunku obwodu, u = i

grr,
— wyktadnik rozkitadow skretow, c, — skiadowa obwods
wa predkos$ci bezwzglednej c¢, cym — skladowa obwodow:
predkosci bezwzglednej ¢, na promieniu 7, lopatki, r -
dowolny promien pomiedzy 7; i ra, ff — wspotezynnik wplr-
wu do wywotania okreslonych rozkiadow predkosci ne-
osiowych = 0,25—4,0, przy czym przy statej predkosci p-
osiowej (Cax = Cconst) WspoOlczynnik p = 1.

F.opatki (1) sprezarki sg umieszczone w Kkanale przeply
wowym (2), zakrzywiajgcym sie stale w przekroju potudai
kowym. Srednia $rednica kanalu przeplywowego na p-
czatku stale maleje, nastepnie zas znowu stale wzrasta be
skoku Kkrzywizny. W ten sposéb uzyskuje sie korzysin
kompromis pomiedzy dostatecznie duzymi wysokosciami
lopatek i odpowiednio duzymi wysoko§ciami tloczenk
Sity odsrodkowe F'; przeplywu strumieniowego sg skier-
wane ku osi sprezarki, wskutek czego sity odsrodkowe F
przeptywu potudnikowego, wytworzone przez zakrzywion
kanal przeptywowy (2), przeciwdziatajg silom ods$rodke
wym F, wytworzonym przez przeplyw skretu, a lopatki (]
sg calkowicie odcigzone.

Fig. !

Rozwigzanie wedlug patentu nadaje sie w szczegblnoitl
do Smiglowo-turbinowych napedéw lotniczych i sprezare
statlych turbin gazowych, moze by¢ jednak stosowane do
kazdej sprezarki.



Patent Polski nr 43750
Klasa 62¢, 3

LEKKA LOPATKA SMIGEA LOTNICZEGO

Mgr inz. Stefan Danielewicz, Warszawa, Polska

Patent trwa od dnia 7 paZdziernika 1959 r.

Opublikowany dnia 15 grudnia 1960 r.

Znane S$migta lotnicze konstrukcji metalowej sg do$é
ciezkie i narazone na szkodliwe dziatanie drgan, ktére mo-

33 powodowaé¢ urywanie sie topat, przy czym technologia
ich wytwarzania jest kosztowna i trudna.
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Lekkie Smiglo lotnicze wedlug omawianego patentu jest
wykonane z cienkich blach metalowych, odpowiednio
usztywnionych przeciwko drganiom. Lopata jest wykonana
z kilku cienkiech blach zespawanych, sklejonych lub znito-
wanych w jedng catos$¢, stanowigcg ptaszcz zewnetrzny.
Wewnatrz topata taka jest usztywniona przyklejonag wkiad-
ka wykonang z drewna majgcego znacznie nizszg czesto-
tliwos¢ drgan od blach metalowych, przy czym technologia
wykonania jest bardzo tatwa ze wzgledu na stosowanie
cienkich blach.

Na fig. 1 pokazano kilka ztozonych razem wycinkow (1),
(2), (3) blach metalowych, majgcych odpowiednie ksztalty
i wymiary zarowno grubosci, jak szeroko$ci i diugosci,
z ktorych wytlacza sie ptaszcz topaty $migta po podgrzaniu
do odpowiedniej temperatury. Tak przygotowane blachy
owija sie nastepnie na pomocniczej wkiadce metalowej,
sktadajgcej sie z trzech czesSci sktadowych (4), (5) i (6), po-
kazanej na fig. 2 i posiadajgcej przekrdéj uwidoczniony na
fig. 3. Trwatly, ostateczny ksztalt uzyskuje sie przez ttocze-
nie za pomocg specjalnych dokladnie wykonanych matryc
®) i (9), przedstawionych na fig. 4 i 5, po czym krawedzie
blach zlutowuje sie lub spawa. W pusty, tak utworzony
ptaszcz lopaty Smigta wkleja sie wktadki usztywniajgce
(10, (11) i (12), posiadajgce te same ksztalty i wymiary, jak
w}dadki pomocnicze, pokazane na fig. 2 i 3, przy czym naj-
bierw wsuwa sie wktadke (10), nastepnie wktadke (11)
l.wr_eszcie wkladke $rodkowsg (12), rozpierajgcg poprzed-
nie 1 dociskajgeg je do blach (1), (2) i (3).

Patent polski nr 43772
Klasa 62 b, 47/03

UKLAD HAMULCOWY DO SAMOLOTOW, ZWEASZCZA
DO SAMOLOTOW LEKKICH I SZYBOWCOW

VEB Apparatebau Lommatzsch, Lommatzsch, Niemiecka
Republika Demokratyczna
Tworca: Hans Wegerich

Patent trwa od dnia 3 lutego 1959 r.

Opublikowany dnia 20 grudnia 1960 7.

Pierwszenstwo: 9 pazdziernika 1958 r., Niemiecka Repu-
blika Demokratyczna

Znane dotychczas hamulce aerodynamiczne wywotujg
znaczne zmiany poiuznego momentu samolotu tak, ze
konieczne jest wywazenie przy uzyciu klapek wywazajg-
cych lub ster6w pomocniczych, co dyskwalifikuje stoso-
wanie takich hamulcéow do szybowcéw, poniewaz pilot
zaabsorbowany przeprowadzaniem manewru lgdowania
nie moze dokonywa¢ dodatkowych czynnosci wywazania.
Ponadto, znane hamulce aerodynamiczne wymagajg zasto-
sowania przerw w wigzaniach zeberkowych w ich zasiegu
tak, ze konstrukcja skrzydia staje sie bardziej skompliko-
wana i znacznie ciezsza.

Uktad hamulcéw aerodynamicznych wedlug omawianego
patentu usuwa wskazane powyzej trudnosci. Hamulce
te sg podzielone na poszczegdlne wycinki, najlepiej wza-
jemnie zamienne ze sobg, umieszczone od spodu skrzydia
i wysuwane z obrysu ku dolowi, jednocze$nie sprzegniete
waskimi listwami zaklécajgcymi, umieszczonymi u gory
skrzydta i wysuwanymi z obrysu ku goérze. Na rysunku
przedstawiono kilka przykiadow wykonania.

W skrzydle (1) na dzwigarze (2) sg umocowane prze-
gubowo wycinki (4) powierzchni hamulcowej (3), wpusz-
czone w przedzialy (5) pomiedzy zeberkami, przy czym
poszczegbdlne wycinki posiadajg jednakowg wielko$¢ i sg
wzajemnie zamienne. Nad skrzydiem, w zasiegu powierzch-
ni hamulcowej, jest umieszczona listwa zakldceniowa (6).
Stosunek wielko$ci czynnych powierzchni hamulcowej (3)
i listwy zakioéceniowej (6) wynosi od 4:1 do 10: 1. Poszcze-
gbélne wycinki (4) sg potgczone ze sobg wspdlng szyng roz-
porowa (7) tak wykonang, ze stuzy ona zaré6wno do prze-
noszenia ruchu sterowania na wszystkie wycinki, jak
i do zasloniecia otworéw w skrzydle.

W odmianie weditug fig. 3 wycinki (4) posiadajg kazdy
na sobie kroétkie zastony (8) do przykrywania otworu
w skrzydle, sterowanie za$§ odbywa sie w inny sposdb
za pomocg drazka lgczgcego poszczegdlne wycinki. W roz-
wigzaniu wedtug fig. 4 wycinki (4) posiadajg ksztalt ko-
mor, listwa zakléceniowa za§ w stanie wsunietym wnika
w te komory.
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W celu unikniecia dodatkowych sit do uruchomiania,
ktore pogarszajg wyczucie, sterowanie hamulcow aerody-
namicznych 1 listew zakl6éceniowych jest zaopatrzone
w sprezyny lub ciegna gumowe (9).
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Patent polski nr 43777
Klasa 62b, 47/02

URZADZENIE NAPEDOWE I HAMULCOWE DO KOL
PODWOZIA SAMOLOTU

VEB Industriewerke Karl-Marx-Stadt,
Niemiecka Republika Demokratyczna

Karl-Marx-Stadt,

Tworca: Walter Freund

Patent trwa od dnia 23 marca 1959 7.
Opublikowany dnia 28 grudnia 1960 7.

Istniejg liczne rozwigzania, majgce na celu zapewnie-
nie zar6wno hamowania, jak i napedzania k&t tocznych
podwozi samolotéw. Podczas chowania podwozia jest nie-
odzowne unieruchomienie krecgcego sie kota, ktére na-
stepnie musi by¢ odblokowane. Podczas lgdowania samo-
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lotu, kota nieruchome przy przyziemianiu najpierw zaczy-
najg sie $§lizga¢ powodujgc znaczne $cieranie opon, po czym
zaczng sie toczy¢. Kota takie trzeba wiec napedzaé¢ przed
przyziemieniem tak, aby krecac sie stykaly sie z podiozem
pasa startowego.

PROJEKTY SAMOLOTOW PASAZERSKICH WYTWORNI
FOCKE-WULF

Wytwoérnia Focke-Wulf (NRF) od dluzszego czasu pracuje
nad projektami wojskowych samolotéw transportowych
pionowego startu i lgdowania. Uzyskane dzigeki temu do-
Swiadczenia wytwoérnia zamierza wykorzystaé w dzie-
dzinie samolotéw pasazerskich matego i Sredniego zasiggu.
W odroéznieniu od wecze$niejszych projektow silniki nosne
i przelotowe tych samolotow majg by¢ zabudowane we
wspéinej gondoli, dzieki czemu ulegng zmniejszeniu opory
szkodliwe. Silniki przelotowe bedg zaopatrzone w prze-
stawialne dysze wylotowe, umozliwiajgce wykorzystanie
ciggu tych silnikéw jako sity nosnej w czasie pionowego
startu i lgdowania. Zabudowa silnikéw nosnych nie zwie-
kszy ciezaru catkowitego samolotow dzieki mozliwosci za-
projektowania skrzydel wytgcznie do warunkéw przelo-
towych — bez klap i innych urzadzen zwiekszajgcych site
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7nane rozwiagzania wykazuja wiele wad, ktérych i,
rozwiazanie wedlug omawianego patentu. ) .
Urzadzenie napedowe i hamulcowe do k6t podyy,
samolotu wedlug omawianego patentu, wy'goznia sie tyr}
7e pompa zebata (1), osadzona bozposrcdmo na hamy),
bebnowym lub tarczowym kola, jest sprzezona przez ke
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zegbate (2) z uzebieniem wewnetrznym (3) kota toczneg(y
Pompa ta jest potgczona przez rozrzadczy element hyds
uliczny (7) nastawiany reczng dzwignig (3) z hydrogen
ratorem (6) i z urzadzeniem hamulcowym (20), dzialap
cym na koto. W polozeniu A dzwigni (5) hydrogenerator
stanowi urzgdzenie napedowe dla pompy (1) i tym samp
dla kola (4). W potlozeniu B tej dzwigni pompa (1) stano
generator ci$nienia dla urzgdzenia hamulcowego (4
W potozeniu C dzwigni (5) hydrogenerator (6) stanoy
generator cisnienia dla urzgdzenia hamulcowego (20). Pr
przyziemieniem, przy polozeniu A dzwigni (3) ciecz m
ciSnieniem przedostaje sie z hydrogeneratora (6) otwe
rem (8), poprzez przewdd (9) i otwédr (10) w kadtubie (Il
i- dziala na tlok (12) suwaka tiokowego, utrzymujac g
w potozeniu pokazanym na fig. 1. Ciecz oddziatuje p
przez komore pierscieniowg (13) i kanat (14) na ko
zebate (153) i1 (16) pompy (1) powodujgc jej zadzialani
i tym samym napedzanie kota (4). Ciecz z pompy doche
dzi kanatem (17) i komorg pierscieniowg (18) do hydme
generatora (6). Tiok (12) swym Kkoinierzem (19) zamyk
otwoér (21), prowadzagcy do urzadzenia hamulcowego (0
Przy zetknieciu kot tocznych z ziemig, sprzezona z kol
pompa (1) powoduje przeplyw cieczy poprzez kanat (I
komore piers$cieniowg (18) i przewd6d (22) oraz przesuniec
tloka (12) w polozenie pokazane na fig. 2. Ciecz popra
otwor (21) oddzialuje na urzgdzenie hamulcowe (20). Utry
manie ci$nienia hamowania zapewnia zawor bezpieczet
stwa (24) odprowadzajacy otworem (20) i poprzez kanat (i
ciecz do komory ssgcej pompy (1).

S. M

no$ng — oraz mozliwo$ci znacznego zmniejszenia rezerws
paliwa.

Opracowane i pokazane na ostatniej wystawie paryski
dwa projckty — samolot sSredniego zasiegu FW 260 i st
molot matego zasiegu FW 300 — roéznig sie w zasade
tylko wielkoscig. Skosne skrzydla majg konstrukcje kesr
nowg z trzema dzwigarami i integralne zbiorniki paliwé
Kadl‘uby sg cylindryczne z kabinami pilotow tak oszklr
nymi, aby zapewni¢ maksymalng widocznosé w czast
startu i ladowania. Wejscie dla pasazeréw znajduje sk
pod ogonowg czescig kadluba. Zwrocono baczng uwage I
poprawne pod wzgledem aerodynamicznym opracowank
przej$¢ miedzy skrzydiem a kadlubem i gondolami slof
kowymi. Jako silniki przelotowe samolotu FW 260 maj
by¢ zastosowane silniki dwuprzeplywowe bedgce zmnief
szong wersjg silnika Bristol Siddeley BS.53 ,,Pegasts’
natomiast samolot FW 300 bedzie napedzany prawdopods
bnie silnikami Rolls-Royce RB.153.



Dane samolotow

Cigg silnikow przelotowych

Cigg silnikow nos$nych
Dlugoée

FW 260 FW 300
4 X 4150 kG 4 X 2050 kG
12 X 3630 kG 8 X 2250 kG
30,55 m 22,0 m
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Rozpietosé 24 30 m 16,60 m
Wysokosé 7,30 m 6,0 m
Powierzchnia skrzydia 89 m? 47,7 m?
Wydtuzenie skrzydia 6,63 5,76
Skos krawedzi natarcia 39° 33°
Ciezar wtasny 24 375 kG 12 385 kG
Najwiekszy ciezar paliwa 16 500 kG 6 245 kG
Ciezar calkowity 45000 kG 20 000 kG
Najwieksza predkos§é prze-

lotowa Ma = 0,77 Ma = 0,84
Zasieg z 98 i 58 pasazerami 1700 km 370 km

z 85 i1 48 pasazerami 2150 km 850 km

w. K.

PROBY W LOCIE SAMOLOTU ,,BALZAC” 001

W marcu 1963 roku przeprowadzono pierwszg probe
przejécia z lotu pionowego w poziomy doswiadczalnego
samolotu Marcel Dassault ,,Balzac” 001. Samolot ten jest
w pewnym stopniu prototypem taktycznego samolotu pio-
nowego startu Marcel Dassault , Mirage” 3V.

Samolot ,,Balzac” jest napedzany silnikiem Bristol Sid-
deley ,,Orpheus” 803 o ciggu 2200 kG i osmioma silnikami
nosnymi Rolls-Royce RB.108 o ciggu 1000 kG. Ciezar cat-
kowity samolotu wynosi 7000 kG. Jego zadanie polega
przede wszystkim na wyprébowaniu ukladu napedowego,
badaniach statecznosci w zawisie i w przejSciowych sta-
nach lotu, okres$leniu wtlasnosci samolotu w warunkach
lotu z matg predkoscig i wyprébowaniu elementéw wypo-
sazenia, ktére w udoskonalonej postaci zostang zastosowane
w samolocie , Mirage” 3V. w. K.

SAMOLOTY TURYSTYCZNE Z SILNIKAMI
W UKLADZIE TANDEM

Zastosowana przed II wojng $wiatowg na wodnosamolo-
cie Dornier Do26 i na mysliwskim samolocie Fokker
zabudowa silnikow w ukltadzie tandem, tj. we wspdlnej
osi, zaczyna obecnie przezywac¢ renesans. Na ostatniej pa-
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ryskiej wystawie lotniczej pokazano dwa samoloty tury-
styczne o takim uktadzie: francuski GAIP Matra-Moynet
M360 ,Jupiter” i amerykanski Cessna 336 ,Skymaster™ .

Matra — Moynet ,Jupiter” jest pieciomiejscowym dol-
noptatowcem 2z dwoma silnikami tlokowymi Lycoming
(z wtryskiem paliwa) o mocy 200 lub 250 KM, zbudowa-
nymi z przodu i z tytu kadtuba i zaopatrzonymi w Smigta
Hartzel o przestawialnym skoku. Usterzenie kierunkowe
jest podwdjne, a ster wysokos$ci dzielony z podcieciami na
$miglo. Troéjkotowe podwozie jest chowane. Nie pracujace
cze$ci oraz inne elementy sg wykonane z tworzyw sztucz-
nych. Przy 75 mocy silnikOw na wysokosci 2300 m sa-
molot osigga predkos$¢ 328 km/h: diugos¢ startu nad prze-
szkodg 15 m wynosi 496 m. Wyposazenie samolotu pozwala
na loty nocne i w warunkach zltej widzialnosci. W oparciu
o samolot , Jupiter” majg by¢ budowane samoloty o nape-
dzie mieszanym — $miglowym i odrzutowym.

Szesciomiejscowy samolot Cessna ,,Skymaster” rézni sie
od samolotu francuskiego przede wszystkim podwojnym
kadiubem. Jest poza tym goérnoptatowcem i ma state pod-
wozie. Naped stanowig szes$ciocylindrowe silniki Conti-
nental o mocy 210 KM z przestawialnymi $migtami. Tylny
silnik jest chiodzony za pomocg dmuchawy o przestawial-
nych topatkach, dzieki czemu temperatura cylindréw tego
silnika jest tylko o 7°C wyzsza od temperatury przedniego
silnika. Cena samolotu wynosi 39 950 dolardéw.

W poréwnaniu z dwusilnikowymi samolotami w konwen-
cjonalnym uktadzie opisany ukiad ma nastepujgce zalety:
1) mniejsze opory szkodliwe — odpowiadajg one samoloto-
wi jednosilnikowemu: 2) dzieki korzystniejszym warunkom
optywu skrzydio zapewnia wigkszg sile nos$ng:; 3) Smigto
pchajgce ma wiekszg sprawnoscé; 4) istnieje mozliwos¢ wy-
taczenia jednego z silnikéw, co zwieksza ckonomi¢ przelotu
lub zasieg; 5) uszkodzenie silnika nie zmienia warunkow
wywazenia samolotu.

("‘.“ bag £
R AR

SAMOLOT PRZEMIENNY HILLFR

wW. K.

W budowie pierwszych $miglowcéw stosowano w celu
zwiekszenia udZzwigu mate predkosci koncow lopat oraz
male obcigzenie i mate wypelnienie wirnika — ostatnie
dwa czynniki dajg w wyniku waskie lopaty. Bardzo dobre
w zawisie starsze $miglowce mialy nieodpowiednie cha-
rakterystyki lotu poziomego i charakterystyki wysokoscio-
we. W zwigzku z tym zaczeto stosowa¢ wieksze cieciwy
lopat i wieksze predkos$ci ich koncoéw, co pozwolilo na
zwiekszenie predkosci lotu bez wystepowania intensywnych
drgan topat. Obecnie istniejg tendencje dalszego zwieksza-
nia cieciwy, co jest spowodowane wzrostem mocy napedu
i predkosci lotu. W bardzo duzych $miglowcach optymalne
powierzchnie topat zblizajg sie do powierzchni skrzydet
samolotéw, a ich wydtuzenie nie jest duzo mniejsze od wy-
dluzenia skrzydia np. samolotu Hurel-DuBois H. D. 32.

Powyzsze tendencje w budowie $migtowcoéw skionilty wy-
twornie Hiller Aircraft Co. do zaprojektowania $migtoweca,
ktoéry moze by¢ szybko i tatwo przerobiony na zwyktly sa-
molot ze stalymi skrzydtami. fopaty wirnika, z umieszczo-
nymi na ich koncach turbinowymi slinikami odrzutowymi,
ustawia sie wowczas krawedziami natarcia do przodu w po-
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tozeniu poprzecznym do podiuznej osi samoloty. Cay

te przeprowadza sie na ziemi w przypadku kOnieczn@
dokonania przelotu na dtugiej trasie. Przemiany émig}om
w samolot nie mozna przeprowadza¢ w powietrzy, i
to wiec samolot przemienny w Scistvm tego stows 2nig
niu. Dzieki napg¢dowi wirnika umieszczonymi ng Koy
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jego lopat silnikami odrzutowymi nie ma potrzeby stoso
nia $migta ogonowego, pochianiajgcego okoto 13 my
napedu. Wystarcza jedynie maly wentyvlator zabudowz
w stateczniku pionowym i stuzgcy do sterowania polozr
Smiglowca wzgledem osi pionowej — gidéwnie w czasiez
wisu przy poprzecznym wietrze. Moc potrzebna do nap
wentylatora jest bardzo mata. w zwigzku z czyvm moiel
napedzany pomocniczym urzgdzeniem pneumatycznym b
hydraulicznym. W uktadzie samolotu wentylator ogonom
jest uzywany w przypadku uszkodzenia jednego z silniki
w czasie startu lub lgdowania. W razie uszkodzenia sil
w czasie lotu do zapewnienia statecznos$ci kierunkowejw

%




starcza ster kierunkowy, wobec czego wentylator moze byé

zaluzjami. . ‘ o
Zalgg;gktanci samolotu przypuszczajg, ze znajdzie on za-
stosowanie przede wszystkim w krajach o stabo rozwinigtej
sieci drogowej i kolejowej oraz pozbawionych odpowiedniej
ilosci wiekszych lotnisk.

Dane dla ukladu $migltowca

Ciezar calkowity 27000 kG
Srednica wirnika 37 m
Powierzchnia wirnika 1050 m?
Wypelnienie wirnika 0,09

Dane dla ukiadu samolotu

Ciezar catkowity 33000 kG
Rozpietos¢ skrzydia 37 m
Powierzchnia skrzydia 96 m?
Wydtuzenie skrzydia 14,1
w. K.

JEDNOOSOBOWY SMIGEOWIEC DORNIER DO 32

W wytworni Dornier zbudowano i oblatano jednoosobo-
wy Smiglowiec Do 32. Na $migiowcu tym zastosowano ci-
$nieniowy naped wirnika: turbinowy silnik BMW 5012
o mocy 90 KM napedza sprezarke, ktéra tloczy powietrze
do dwéch dysz umieszczonych na koncach topat wirnika.
Naped ci$nieniowy zmniejsza koszty budowy i ciezar $mig-
lowca, utatwia obstuge oraz zwieksza pewno$¢ pracy wir-
nika i bezpieczenstwo w czasie autorotacji. Sprezone po-

wietrze stuzy dodatkowo do wywazenia sily sterowania
wirnikiem, automatycznego przestawiania topat na auto-
rotacje i do odladzania lopat. Przestawiany pedatami ster
kierunku znajduje sie w strumieniu wylotowym silnika,
co umozliwia sterowanie kierunkowe w zawisie. Smiglowiec
w stanie zlozonym moze by¢ przewozony na malej przy-
czepie, ciggnietej przez samochdéd osobowy typu Volkswa-
gen.

Dane $miglowca

Blugost 32 m
Srednica wirnika 75 m
Obcigzenie powierzchni wirnika 6,1 kG/m?
Ciezar wilasny 147 kG
Ciezar catkowity 270 kG
Predkos¢ maksymalna 120 km/h

Predko$¢ wznoszenia przy 60 km/h 4 m/sek

Putlap 6000 m
Zasieg przy predkosci 100 km/h 90 km
Czas trwania lotu 50 . min

DWUPRZEPLYWOWY SILNIK TURBOMECA
»AUBISQUE”

Ostatnio podano szczegoély konstrukcyjne nowego francu-
skiego silnika dwuprzepltywowego Turbomeca ,,Aubisque”
0 ciggu 700 kG. Jego konstrukcja jest oparta na konstruk-
cji turbinowego silnika $miglowego ,,Bastan’, z tg roéznica,
ze zamiast $migla zastosowano jednostopniowy wentylator.
Strumien zewnetrzny jest prowadzony kanatem obejmujg-
cym calg dlugos¢ silnika i opuszcza silnik oddzielng dysza
wylotowg. Stosunek wydatku powietrza zewnetrznego do
wewnetrznego wynosi 2 : 1, sprez ogblny 6,7 : 1, jednostkowe
zuzycie paliwa ponizej 0,6 kG/kGh. Na stosunkowo niski
sprez ogllny zdecydowano sie w celu unikniecia trudnosci
przy rozruchu i przyspieszaniu silnika oraz ze wzgledu na
mozliwo$¢ zastosowania tylko dwustopniowej turbniy —
bez obnizenia jej sprawno$ci — co korzystnie odbija sie na
ciezarze i cenie silnika.

Wentylator, z przestawialnymi lopatkami wienca wloto-
wego, jest napedzany za posrednictwem przekladni obiego-,
wej (planetarnej) z predko$cig obrotowg 14000 obr/min
(predkos¢ obrotowa sprezarki 32500 obr/min). Przy maksy-
malnym otwarciu lopatek wlotowych wydatek wentylatora
wynosi 22 kG/sek, a sprez — 1,5:1. W celu zapobiegania
oblodzeniu topatki wlotowe sg ogrzewane powietrzem ze
sprezarki. Za wentylatorem znajdujg sie dwa wience ?lo-
patek prostujgcych, za ktérymi nastepuje podzial strumie-
nia powietrza. Sprezarka sklada sie z przydzwiekowego
stopnia osiowego i ze stopnia odsrodkowego. Wtrysk pa-
liwa odbywa sie — podobnie jak we wszystkich silnikach
firmy Turbomeca — przez otwory walu pod dziataniem
sily odsrodkowej.

Warto jeszcze wyjasni¢, dlaczego zasfosowano przestawial-
ne lopatki wienca wlotowego. Chodzilo mianowicie o umoz-
liwienie zmian ciggu silnika przy statej predko$ci obroto-
wej oraz o ulatwienie startu — wzrost ciggu dzieki podwyz-
szeniu temperatury przed turbing — a przede wszystkim
ladowania; w przypadku konieczno$ci przestartowania nie
ma potrzeby przyspieszania silnika. Przestawienie lopatki
wlotowe sg roéwniez korzystne ze wzgledu na rozruch i przy-
spieszenie silnika.

wW. K.

PROJEKT SILNIKA DWUPRZEPLYWOWEGO
DO SAMOLOTOW O PREDKOSCI MA =45

Ponizszy rysunek przedstawia schemat dwuprzeptywo-
wego silnika Rolls-Royce RB. 163 ,Spey” poigczonego w in-
tegralng calo$¢ z silnikiem strumieniowym. Osiggnieto to
przez umieszczenie za komorg zmieszania strumienia we-
wnetrznego z zewnetrznym dopalacza oraz woko6l spre-
zarki niskiego ci$nienia dodatkowego kanalu wlotowego.
W czasie lotu z mniejszymi predkosciami kanat dodatko-
wy jest zamkniety klapami, ktére znajdujg sie miedzy
sprezarkg niskiego ci$nienia a sprezarka wysokiego ci$nie-
nia. Silnik pracuje woéweczas tak, jak zwykly silnik dwu-
przeplywowy z dopalaniem. Przy predkosciach przekracza-
jacych Ma = 3 przestawialne topatki wlotowe sprezarki ni-
skiego ci$nienia zamykajg wlot powietrza do silnika tur-
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binowego, zostaje natomiast o,twar‘gy wlot dodatko’\yy,’ktog}{
doprowadza powietrze bezposrednio do dopullacza., lzown‘
czesénie zostaje odciety doptyw paliwa do glpwno} Qm(_)}x{y
spalania. W tych warunkach dopalapz spe'lma-‘rol.c silnika
strumieniowego. Silnik turbinowy nie musl b}(l‘. W ylacza‘nyr"
calkowicie, gdyz czes¢ jego mocy mozna wykorzystywac
do napg¢du pomocniczych urzadzen samolotu. —_

PROJEKT FRANCUSKIEGO SATELITY
SYNCHRONICZNEGO

Wytwoérnia SNECMA — znana z budowy .t\_lrbinowyc'h
silnikéw odrzutowych — pokazata na paryskiej wystawile
lotniczej model synchronicznego (stacjonarncgo) sthcznego
satelity ,,Genevieve" przeznaczonego do przekaz.}fwama pro-
sramoOw telewizyjnych. Do wytwarzania energil elektryvcz-
hej ma stuzyé maty reaktor atomowy o mocy 100 kV‘k)"}

WSKAZNIK KATA NATARCIA SAMOLOTU

Jednym z najwazniejszych przyrzadoéw pokiadowych, kto-
re zgodnie z amerykanskimi przepisami FAA powinny by¢
stosowane na samolotach odrzutowych i ktoére zaleca sie
rowniez na lekkich samolotach, jest wskaznik kgta natar-

katy

cia, podajgcy pilotowi najkorzystniejsze natarcia

w roznych stanach lotu. Jeden z pierwszych wskaznikow
kata natarcia przeznaczonych do samolotéw wszystkich
typow zbudowata wytwornia Monitair Corp. Na poziomej
skali wskaznika sg podane w réznych Kkolorach zakresy
najkorzystniejszych kgtow natarcia dla warunkow najwiek-
szego zasiegu, dla warunkow podchodzenia do lgdowania
i dla warunkow wznoszenia.

w. K.
ANGIELSKIE STOPY TYTANU

W wyniku intensywnej dziesiecioletniej pracy badawczej
angielska firma Imperial Metal Industries (I. M. 1.) roz-
wineta dziewieé¢ rodzajow stopdéw tytanu. Sg to mianowicie:

314A i 314C — stopy o wysokiej i $redniej wytrzyma-
losci Al i Mn. Odznacza)g sie duzg ciggliwo$cig, mogg by¢
kute w temperaturze 700900 °C;

317 — stop o sredniej wytrzymatosci, z zawartoscig Al
i Sn, zachowujgcy dobre wtasnosci w temperaturze do
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400--300 °C. Daje sie ku¢ w temperaturze 909--1600 °C, gy;
ny uzyskane w wyniku spawania lub zgrzewania wykaz,

g ciagliwose,
dugzlag/\ "}E stop z zawartoscia Al 1V, majacy duzg wyty,
malosé w temperaturze pokojowej i lekko podwyisay,
Przez obrébke cieplng mozna osiggnac¢ zaleznie od potry
albo duzg wytrzymato$¢ na Ijqzerwame w temperatum
pokojowej, albo duzg odpornosc na petzanie w temper,
turze 300--400°C: o

230 — stop o s$redniej wytrzymatosci, z gawartogcia %
Cu. Egczy w sobie duzg ciggliwosé, tatwosé ksztattoway;
i spawania technicznie czystego tytanu z dobrymi meck,
nicinymi wtlasnoseiami w temperaturach do 300 °C;

679 — stop z dodatkami Sn, Zr, Al, Mo i Si. Odanag,
sie duzg wytrzymatoscig trwala, duza wytrzymatoseig |,
rozerwanie w temperaturze pokojowej i duzg Odpornoﬁﬂ
na pelzanie w temperaturze 400—500 °C;

205 — przeznaczony do wyrobu blach i nadajacy sie ¢
obrobki cieplnej stop z zawartoscig 13% Mo. Moze
ksztaltowany w stanie ciggliwym 1 wyzarzonym odpre,
jgco, a nastepnie poddany starzeniu, w wyniku czego
skuje wytrzymatos¢ na rozerwanie w temperaturze pok'o
jowej 110+125 kG/mm?;

680 — stop z zawartoscig Sn, Al, Mo i Si. Wykazuje qy
wytrzymatos¢ na rozerwanie w temperaturze pokojowe;-
125140 kG/mm? — i duzg odpornos¢ na peizanie w ten
peraturach do 400°C. Pozwala sie latwo kué¢ w tempen
turze 800--900 °C;

Ex. 013 — stop o duzej wytrzymatosci trwate), zawie
Sn, Al, i Zr. W temperaturze pokojowej jest troche gors:
od stopu 675, lecz wykazuje bardzo duzg odpornos¢ na pl
zanie w temperaturach do 5005530 °C. Daje sie ku¢ w tem
peraturach do 1100°C i ma dobre wtasnosci spawalnicz.

Wymienione stopy tytanu znajdujg zastosowanie w
dowie samolotéow angielskich i zagranicznych.

W.R

SPAWANIZE STRUMIENIEM LASEROWYM

Wsrod licznych zastosowan strumienia laserowego zng
duje sie roéownicz spawanie. Idea spawania promieniar
Swictlnymi nie jest nowa i poczgtkowo realizowana byl
za pomocg ukladéw optycznych, skupiajacych promien
stonca — tzw. piece stoneczne. Jednakze ich duze wymiar
kiopotliwa eksploatacja i mata wydajnos$¢ zmusily do ot
stapienia od tych préb. Maksymalna intensywnosé st
mienia Swietlnego, jakg udalo sie otrzvmadé, wynosita mni
niz 10 kW/cm® Dopiero konstrukcja urzgdzenia laseroweg
spowodowata nawrot do poprzedniej idei. Natezenie st
mienia przekraczajgce 10 mW/cm? w urzgdzeniach laser
wych nie stanowi nic niezwyklego. Zastosowanie laserds
rubinowych daje skupienie strumienia o S$rednicy 0,693 m:
krona. Z jednego centvmetra rubinu mozna uzyvskac energ
kilku dzuli. Impuls tej energii wydzielany jest w cig
kilku milisekund. Uwazgledniajgc s$rednice preta rubin
wego rzedu 12 mm mozna 0siggng¢ energie kilkuset diu
co przy krotkim czasie wyvladowania daje rmoc okoto 100k
W. Obecnie, dostepnvmi $rodkami mozna te moc skupf
w punkcie o s$rednicy 0.3 mm wytwarzajgc natezenie mos
108 W/cm?2 Uwzgledniajgc sprawnos$¢é przemiany energ
elektrycznej na energie $wietlng., wynoszgcg okoto I
i szybkos$¢ tadowania ograniczong dozwolong temperatu
lampy, mozna uzyskaé¢ czestotliwosé wytadowan wynoszt
okoto 10 1/sek. Warunki te umozliwiajg prowadzenie ekspy
rymentow z zastosowaniem omawianego urzgdzenia do Sk
wania. Doswiadczenia prowadzone przez firmy amerykat
skie wykazaly, ze najkorzystniejsze natgzenie strumien
jest takie, ktore daje temmperature nieco ponizej punktu p
rowania. Stwierdzono jednoczes$nie, ze parametry proces
mogg by¢ $cisle utrzymane, co przy prawidiowym ich f!ﬂj
borze gwarantuje poprawno$é zlacza. Ustalono rownie
optymalny charakter wyladowania, zgodny ze zjawiskan
fizycznymi zachodzgcymi w czasie tworzenia sie zigw
Dotychczasowe wyniki prob wykazujg duzo mozliwosi
metody, szczegdlnie w zastosowaniu do materiatow trudfli
spawalnych, egzotycznych i w stanie ulepszonym Ccieplit
Spoiny wykazujg bardzo dobre wtasnosci wytrzymalosar
we, a sirefa nagrzania jest minimalna. Ograniczenet

w chwili obecnej jest wysoki koszt i stosunkowq niskf
wydajnos$¢. Nalezy jednak pamiecta¢, ze sg to pierw#
proby.
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Z LOTNICTWA KOMUNIKACYINEGO

Francja i Wielka Brytania prowadza — jak wiadomo —
spolne prace nad projektem naddzwiekowego samolotu
bl rskiego 0 Ma = 2, ktory zamiast w 9 godzin — jak
pasaze . .
obecnie — bedzie przelatywat Atlantyk w 3 godzm: Model
samolotu super-Caravell.e, ,Concorde”, byt wystaw1on)f na
paryskim Salonie Lotniczym 1963 r. Angielski minister
lotnictwa ocenil projekt jako dal'eko zaawansowany i da-
jacy — Po zrealizowaniu — w1'doki pokrycia powaznej
czesci $wiatowego zapotrzebowania na tego typu sprzet
komunikacyjny. Amerykanskie Linie Panamerican Air-
ways zamowity 10 samolotéw ,,Concorde”. Ten rozwdj
sytuacji spowodowal, ze prezydent Kennedy, w obawie
konkurencji, zazgdal w swoim czasie kategorycznie od prze-
myslu lotnicrego USA terminowej realizacji planu postepu,
o$wiadczajagc rownoczesnie, ze ,Stany Zjednoczone zobo-
wigzuja sie do zbudowania rentownego samolotu pasazer-
skiego o predkosci naddzwiekowej, ktéry bedzie najlepszy
na $wiecie”.

Warto przytoczy¢ przewidywania konferencji
(z 1960 r.) w zakresie komunikacji lotniczej.

1 W okresie 1957—1967 r. dziatalno$¢ lotnictwa komu-
nikacyjnego podwoi sie.

2. Przeloty na odcinkach ponad 3000 km osiggng 55%,
calej miedzynarodowej dziatalnosci lotnictwa komunikacyj-
nego.

3. Cala komunikacja na odcinkach powyzej 3000 km
bedzie odbywaC sie za pomocg samolotéw naddziwieko-
wych.

ICAO

W przypadku, gdy spelnig sie powyzsze prognozy, ICAO
okre$la nastepujgce perspektywiczne zapotrzebowanie na
naddzwiekowe samoloty komunikacyjne:

1967 197_0 1973_ o
samoloty o predkoSci
Ma =2 szt. 188 238 303
samoloty o predkosci
Ma =3 szt. 125 159 202

(zdaniem niektorych specjalistéw zapotrzebowanie to be-
dzie wieksze o 10—50%).

Razem z ideg samolotéw naddzwiekowych powstal pro-
blem, jakg predkos¢ nalezy przyjg¢ dla projektéw. Zakta-
dano liczbe Macha od 1,5 do 7. Z analizy wynikato, ze
samolot o0 Ma = 2 mozna zbudowaé¢ wychodzgc z obecnego
poziomu wiedzy i wprowadzi¢ do eksploatacji w 1967 r.
Zarowno ten wzglad, jak réwniez aspekt finansowy spo-
wodowaly, ze kooperanci europejscy zdecydowali sie na
projekt samolotu o Ma = 2.

Blizsze dane o zatozeniach konstrukcyjnych, planach
produkcyjnych oraz kalkulacjach finasowych samolotu Su-

per-Caravelle zamieszczono w zeszycie 6/62 ,,Techniki
Lotniczej” na str. 186.

Samolot 0 Ma =3 w poréwnaniu z Super-Caravelle za-
pewnia tylko 20 minut oszczedno$¢i na czasie przelotu
N. York—Paryz, co da zysk dziennie zaledwie 80-minuto-

wy. Jednak projekt anglo-francuski, jako oparty na dzi-
siejszym stanie nauki, wyczerpie wszelkie jej mozliwosci,
nie tworzgc podwalin dla dalszego rozwoju — a wiec
w 1967 r. bedzie juz praktycznie ,przestarzaty”. Ta argu-
mentacja, jak réwniez wielka a niebezpieczna niewiado-
ma, ktérg stanowig potencjalne mozliwosci nauki radziec-
kiej — skilonily rzgd Stanéw Zjednoczonych do przyjecia
koncepcji budowy naddzwiekowca pasazerskiego o Ma = 3,
z terminem wprowadzenia na linie w 1970 r.

Koszty prac naukowo-badawczych i budowy prototypu
o ciezarze 120 ton preliminowano na 150 mln dolaréw.
Cena samolotu przy produkcji seryjnej 200 sztuk ma wy-
nosi¢c 9 mln dolaréw (Super-Caravelle ma kosztowac
7 mln dol.).

Zalgczone zdjecia pokazujg model samolotu Super-Cara-
velle (Ma = 2), ktory wejdzie na linie w 1967 r. oraz pro-

jekt naddzwiekowca I.ockheed (Ma = 3—3,5), przewidzia-
nego do eksploatacji w 1970 r.

* * *
Angielskie transkontynentalne i transoceaniczne linie

B.O.A.C *) planujg wprowadzenie do rozkiladu regularnych
lotébw od kwietnia 1964 r. czterosilnikowych samolotow
Vickers VC10. Pierwsza partia dostawy wynosi 12 sztuk.
Samoloty majg by¢ wyprobowane w tropikalnych warun-
kach eksploatacji, w zwigzku z czym poczgtkowo obstugi-
waé¢ bagdg linie afrykanskie (wersja: 16 miejsc w I Kkl
i 93 w kl. ekonomicznej). Z kolei wprowadzone bedg na
angielskie linie kanadyjskie i wreszcie poitudniowoamery-
kanskie (wersja: 20 miejsc I kl.). VC10 ma w 1963 r. przejs¢
1000-godzinny program prob techniczno-uzytkowych.

* * *
»Air France” — jako pierwsze na $wiecie przedsigbior-
stwo komunikacji lotniczej — wprowadzito automatyczng

rezerwacje miejsc. Urzgdzenie nosi nazwe , Magnetronic
Reservisor” i jest wyrobem amerykanskiej firmy Telere-
gister Corporation of Connecticut. System M. R. pozwala
zatatwi¢ 12000 zgloszen na godzine, udzielajgc wszelkich
informacji dotyczgcych zgdanego lotu i mechanicznie re-
zerwujgc lub sprzedajgc potrzebny bilet.

Szereg wiekszych przedsiebiorstw lotniczych, w dagzeniu
do podwyzszenia komfortu podrézy, przewozi pasazeréw
z hali dworcowej do samolotu. Zazwyczaj stosuje sie samo-
chody Ilub wagoniki 2z napedem silnikowym (jak
np. w ,Aeroftocie”). Ostatnio linie Western Air Lines
wprowadzily w porcie Los Angeles do dyspozycji pasaze-

*) O przedsigbiorstwie tym, jego wielkiej sieci potaczen i olbrzy-
mich deficytach, pisano obszerniej w zesz. 10/63.
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row tzw. ,pojazdy grzeczno$Sci” (courtesy cars), napedzane

z baterii akumulatoréw, czynne przez 18 godz. na dobe.

* % *

Witioskie linie lotnicze ,,Alitalia”
zalog

gowym Macchi MB. 326.

wprowadzilo szkolenie
na dwusilnikowym odrzutowym samolocie trenin-

Przedsigbiorstwo uwaza, ze ta forma szkolenia zapey,
ekonomiczniejsze i lepsze przeszkolenie nowych kapi
now, anizeli bezposrednio na sprzegcie liniowym. N

% * *

Air France otrzymalo dalsze samoloty: siedem Carayg
i dwa Boeing tak, ze obecny stan samolotéw Pasazerskjy
i transportowych wynosi: 33 Caravelle, 22 Boeing ora; |y
samolotéw tlokowych, takich
DC-4, DC-3 itd.

jak Super COnStellaﬁor‘

* * *

W 1923 r. powstala pierwsza regularna linia lotig
Moskwa—Niznij Nowgorod diugosci 400 km: przewieiy
200 pasazerow. Dzi§ — w roku jubileuszowym 40-leciy .
linie ,,Aeroftotu” liczg 400 000 km, za$ statystyka przew,
pasazerskiego wykazuje 35 milionow. 65% sprzetu lip,
wego stanowig samoloty turboS$miglowe i odrzutgy:
»Aeroftot” obstuguje 29 linii migdzynarodowych, samg
jego dokonujg 1200 lotow dziennie.

NowosScig radzieckiego lotnictwa komunikacyjnego j
,15-62” moggcy zabieraé¢ 182 pasazerow.

W ubieglym sezonie do cksploatacji wszedl turboodry,
towiec ,,Tu-1247, ktéry polgczyl Murmansk z Mosk
i z Leningradem, skracajgc do polowy czas przelotu.

* * *

Na lotnisku Orly odbyl sie pokazowy lot Caravelle,
jacy na celu wykonanie kilku automatycznych ladowy
Urzadzenia, dzieki ktéorym Caravelle automatycznie ladu
skladajag sie: z automatycznego pilota typu standart L-li
Lear, zwyklego przyrzadu do ladowania konstrukeii Les:
-Sud-Aviation oraz bardzo precyzyjnego radio-wysokosi
mierza AHV produkcji T.R.T. Ostatni z tych przyrzad:

posiada nastepujgca dokladno$¢ wskazan: od 0 do 30t
wysoko$ci odchytka wynosi +30 cm: dziala na zasad
modulacji czestotliwosci i pracuje w zakresie 4200 ¢
4400 MHz.
Badania nad automatycznym ladowaniem rozpoug
,»,oud Aviation” przed dwoma laty. )
Wazniejsze sportowe zawody lotnicze w sezonie 1963 T.
- .- ) & | I
B o Lokata pol-
: NZ=, Iskich zawod.
i i o UL s Nazwisko najlep-
I Lp. NazWal| izawodow Ggélgyl;le Data ~5.C | szego \polskiegg Uwagi
‘ § ‘é’ gg l\‘;]‘i%); druzy-| pilota
i = -
=2 )|, Mmie | 20V
..‘ - - | .I =

1 IX Szybowcowe Mistrzo- Junin | | | . Makula * 2 wicemistrzem zostat

~ stwa Swiata Argentyna 10—19.1T | 24 D T (Warszawa) J. Popicl

2 IX Szybowcowe Mistrzo- Leszno 16.VI 1 — | = | J. Wroblewski 2 lokata — M. Gorzlk
stwa Polski | | (Byvdgoszcz)

3 Miedzynarodowe Szybow- wegry VII 3 1§ = A. Kmiotek 2 lokata — Rumun
cowe Mistrzostwa We- | (Warszawa) 5 lokata — Polak
gier — | —

4 XXX Szybowcowe Mi- Harris Hill 2—12.VII 6 3 — A. Witek Mistrzem zostal
strzostwa USA | Stany  Zjedn. ] - | 1 (Kielce) | Amerykanin

5 XV Szybowcowe Mistrzo- Hawkesbury 16—25.VII 6 2 — A. Witek | Mistrzem  zostat
stwa Kanady Kanada - ‘ | Kanadyjezyk

6 111 Jezowskie Zawody Jezow Sudecki 18.VIII— 1 — — A. Banski Przedstawiciel Wegier -
Szybowcowe ,,0 puchar k. Jeleniei Gory —1.I1X (Warszawa) startowal poza konkurs

| Skrzydlatej Polski” i@ o | |

7 IX Samolotowe Mistrzo- Krywlany 9—30.I1X 1 — - Z. Dudzik — Wicemistrz:
stwa Polski k. Biategostoku A. Koskowski | R. Kasperek —

R | = _ — A — (Warszawa) | H. Jaworski (Swidnik)

8 Miedzynarodowe Zawody Moskwa VII 7 3 111 S. Kasperek | 1 lokata indvwidualnie
Samolotowe w Akro- (Swidnik) i druzynowo — ZSRR
bacji | :

9 | Miedzynarodowe Zawody Magdeburg 2—8.IX 5 6 11 | St. Strzelecki |._1__l:kata indywidualni
1Szm}ngotowe W Akro- NRD (Zielona Gora) i druzynowo — CSRS
hacji

10 IV Samolotowe Mistrzo- Stalowa Wola 17—23.VI . 1__ T = S. Kasperek ) ‘_c,_' . —vmal -

v r . . Kasper 2 lokate otrzymal
stwa Polski w Akro- (Swidnik) S. Studencki
bacji

11 Miedzynarodowe Zawody Schénhagen 15—99.V1 4 ) — ——— et
Spadochronowe NRD & 3 11 S. Czerwonka 1 lokata CSRS

12 Migdzynaroriowe Zawody Jugoslawia o 24.VIII— 16 i e — ——
b adnronows 6 7. viie 4 1844 A, Zalesthiski ‘ 1 Joxata CSRS
char Adriatyku’ et )
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