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O wilasnoéciach aerodynamicznych skrzydet z klapami czotowymi

(nosowymi)

W artykule zostaly omowione wtasnosci modeli skrzydet z dwoma rodzajami
klap czolowych (gorme — wysuwane i dolne — wychylane, rys. 1 i 2) i z klapami
krokodylowymi ma podstawie wynikow systematycznych badan aerodynamicznych,
ktéore wykonano w réznych laboratoriach i sq podane w publikacjach zamieszczo-
nych w spisie literatury. Celem byto udostepnienie komstruktorom materiatu do-
Swiadczalnego w postaci wynikoéw trzech sktadowych i rozkladu cisnien na klapie

czotowej i skrzydle.

W szczegolnosci omowiono skutecznosé tych klap ma modelach skrzydet prosto-
kqtnych o profilach NACA 64-009, CAGI 2315 Bis i Mustang 2, w zaleznosci od

kata wychylenia dn, od ich szerokosci

4
N
7 i od uksztattowania krawedzi natarcia

klapy czotowej. Wyniki uwidoczniono w postaci wykresow.

Wstep

Sposrdd licznych i réznych urzadzen, majacych na celu
wwiekszenie sity nosnej i oporu skrzydel samolotu (sloty,
wszelkiego rodzaju klapy itp.), zwanych supernos$nymi, na
uwage znstuguja klapy czolowe (inaczej zwane nosowymi)
najdujace sie na przedniej cze$ci skrzydia (rys. 1 i 2).

Klapa czolowa, jako urzadzenie zwiekszajgce sile nos$ng
skrzydta, o duzych mozliwo$ciach, moze mie¢ zastosowanie
na skrzydtach o profilach cienkich, na ktérych ze wzgledow
konstrukcyjnych nie mozna stosowaé innego rodzaju urza-
dzen zwiekszajgcych site nosng i na skrzydtach o profilach,
ktorych maksymalne grubo$ci lezg blizej krawedzi uj$cia.

7 jednej strony ze wzgledu na ich ciekawe wtasnosci
aerodynamiczne, a z drugiej strony ze wzgledu na brak
szerszego opublikowania materialu doswiadczalnego i teo-
retycznego o tych klapach, wydaje sie celowe, aby szerzej
omowi¢ wptyw tego rodzaju klap na charakterystyki aero-
dynamiczne skrzydel i zapozna¢ blizej zainteresowanych ze
skutecznoécig tych klap.

W pracy tej zostang oméwione wtasno$ci modeli skrzydet
z dwoma rodzajami klap czotowych i klapami krokodylo-
wymi, na podstawie dostepnych autorowi wynikéw badan
aerodynamicznych, przeprowadzonych w roéznych labora-
toriach i zawartych publikacjach, podanych w spisie lite-

ratury.

Oznaczenia

W pracy tej przyjete zostaly nastepujgce oznaczenia roéz-
nych wielkosei:

P
- 3
Cx = a-S — wspbiczynnik oporu skrzydta,
- Pxp
Cxp = q-S — wspbélczynnik oporu profilowego,
PZ
€= q-s wspoétczynnik sily nosnej skrzydtia,
(M= M __ wspbiczynnik momentu podiuznego wzgle-
q-S-1 dem krawedzi natarcia skrzydtia,
Con = Pun wspotezynnik sily normalnej, dziatajacej
nN = ‘1l — na Kklape czotowa (nosowa) ‘w danym
iy przekroju,
l — cieciwa skrzydta,
lg — szeroko§¢ klapy krokodylowej,

In — szeroko$¢ klapy czotowej,
. p2 5

q= L 5 — cis$nienie predkosci przepltywu,
N — promien przedniej cze$ci klapy czotowej,
S — powierzchnia odniesienia skrzydia,
. — kat natarcia skrzydta o wydtuzeniu

A= 00,

dK — kat wychylenia klapy krokodylowej,
AN — kat wychylenia klapy czotowej.

Modele skrzydel i klap czolowych

Ograniczono sie do omowienia wplywu dwu rodzajow
klap czotowych, umieszczonych na krawedzi natarcia skrzy-
del na ich wlasno$ci aerodynamiczne.

Pierwszy rodzaj klap — to klapy czolowe wychylane (dol-
ne) z dolnej powierzchni skrzydel i o osi obrotu, przecho-
dzacej przez $rodki krzywizny przedniej cze$ci (noska) pro-
filow skrzydia (rys. 1). Wychylenie tych klap czotowych
odbywa sie podobnie do klap krokodylowych, znajdujgcych
sie na cze$ci sptywowej skrzydia.

Drugi rodzaj klap czotowych to klapy czolowe gérne —
wysuwane do przodu po tuku koln, ktory stanowi przediu-
zenie gornej cze$ci konturu profilu (rys. 2). Katy wychylen
klap oznaczamy przez ON, a sposOb ich mierzenia uwidocz-
niony jest na rys. 1 i 2.

Wptlyw klap czolowych na charakterystyke aerodynamicz-
ng skrzydia zostanie oméwiony na podstawie wynikOw po-
miaréw trzech skitadowych modeli skrzydet prostokatnych

—
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Rys. 1. Przekr6j modelu skrzydla prostokatnego z klapa czolowa

wychylana (dolng) o szerokoS$ci LN= 0,2 1, o profilu NACA 64—009
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o profilach: NACA _64—’
z klapami czotowyml 1o
tach wychylenia 0N i
oraz na podstawie rozkias
kroju na klapie czolowe],

krokodylowej.

Wptyw obu tych rodzajo
styki aerodynamiczne skrzy

Na rys. 3 i 4 pokazane s§ wyniki pomia

dowych w postaci wykresow Cz
= f (cm) dla dwoch sk
filu CAGI 2315 Bis i ¢
Mustang 2, z klapami czolowymi

kodylowymi.

a0z

009,
znych szeroko
w oObecnoscl

CAGI 2315 Bis i

0251

an7sl

Q0451

e—— QI0) —>

Mustang 2
$ci przy roznych ka-
klap krokodylowych
kladu ci$nien w érodkpwym prze-
profilu skrzydia 1 na klapie
w klap czotowych na charaktery-
det jest bardzo podobny.
row trzech skila-
=f(aoc), c,=f(Cxp) 1 Cz =
rzydet prostokatnych, jednego 0 pro-
drugiego o profilu zmodyflkovs(anym
dolnymi i z klapami kro-

polozenie tylnel krowedzi klapy

klapy
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Rys. 2. Przekrdj modelu skrzydia prostokgtnego z klapg czotowg
o szeroko$ci lpy = 0,1 I, wysuwang (86rng) o profilu NACA 64—009

Na rys. 3 na uwage zasluguje krzywa c,=f (a.x) dla
skrzydta z klapg czolowg o szeroko$ci Iy =0,2 1, wyvchy-
long o kat oy = 140°, ktory jest w przyblizeniu katem naj-
korzystniejszym dla tej klapy. Krzywa ta posiada szeroki
przedzial katow natarcia ciggngcy sie od ., = 16° do «__ =
=28°, w ktéorym ukladajg sie maksymalne wielkos$ci c,.

Obserwacje wizualne optywu dokota profilu na kgcie na-
tarcia a. = 28° (ktéremu odpowiada kat natarcia «=32°

dla skrzydia o wydtuzeniu A =6) pokazaly, ze oderwanic
strugi wystepuje na nosku profilu tuz za klapg czolows.
A zatem na duzych kgtach natarcia nalezy sie spodziewac
duzych obcigzen klapy.

Wplyw klap czolowych na wspélczynnik sily nosnej skrzydla

Wpiyw klap czolowych na przebieg krzywych c, =1 («)
jest podobny do wptywu slotéw. Obserwacje wizualne oply-
wow dokota skrzydia z klapg czolowg i powstawania na
nich oderwania strug pokazujg, ze punkt oderwania prze-
suwa sie ku krawedzi sptywu ze wzrostem kagta natarcia
wskutek odpowiedniego wychylenia klapy czotowej, dzieki
czemu uzyskuje sie znaczny przyrost maksymalnej sity
no$nej Aczmax i przyrost krytycznego kata natarcia dakr.

Rozpatrzymy wptyw klap czotowych na wspoéiczynnik sity
nos$nej skrzydita w zalezno$ci od:
a) kata wychylenia klapy Jn,
1

N
b) szeroko$ci wzglednej = klapy,

c) uksztattowania krawedzi natarcia klapy czotowej.

a) Wplyw kata wychylenia dy klap czolowych na wspoél-
czynnik sily nosnej skrzydia prostokgtnego pokazany jest
na rys. 5, 6, 7 i 8.

Rys. 5 uwidacznia wplyw kata wychylenia N czolowe]
klapy dolnej (In=0,1 1) na przebieg krzywych c:=f (o)
dla skrzydta prostokatnego o profilu NACA 64-009 z klapg
krokodylowa zamknietg (Jx = 0°); na rys. 6 — dla tego sa-
mego. skrzydta — z klapg krokodylowsg wychylong (k=
= 60°).
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Jak z przebiegu tych krzywych wynika, ODtymalny -
chylania klapy czolowej dolnej, przy ktérym UZysk?y 5
najwiekszy mozliwy przyrost Ac;max dla TOZDatryw]em"
modelu skrzydla z klapg krokodylowg zamKniety | O:ﬂegq
tg — wynosi 0kolo ON opt & 120°. Przy tym kacie W}’CleaL
nia klapy czotowej otrzymujemy dla tego modely 4¢ Hei

0,57 i Jakr = 5,6°, gdy klapa krokodylowa jest zamps..
i dcsmax = 0,81 i lakr =8,7°, gdy k]apa kkadylowa |
wychylona Jdx = 60°. Jest

Podobny przebieg krzywych c, = f () otrzymujemy My
réznych katach dn klapy czotowej gornej na tym say,
modelu skrzydta prostokgtnego. Na rys. 7 podane 53 Cateny
krzywe ¢, = f (e ) dla skrzydta: (1) — zklapami 2amkn,
tymi, (2) — z klapa czotowg gorng (IN =01 1) w polozeny
optymalnym, ktéremu odpowiada kat dN opt 2 1513° (3
z klapg czolowg zamknietg i krokodylowa o szerokog k=
=0,2 | wychylona o kat ok =60°, (4) — z klapg caojpy,
wysunieota (ON opt 2151,5°) i klapa krokodylowg Wy chylog
(0x = 60°).
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Rys. 3. Charakterystyki aerodynamiczne skrzydta prostokatPt

o profilu CAGI 2315 Bis z klapa nosowa wychylang (dolna) o
1

R N 2010
rokosci Twychylona pod katem ¢§y i z klapa krokodylowa W
calej rozpigtoSci skrzydla (g =0,2 l; dg =10% 60°).
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Rys. 4. Charakterystyki aerodynamiczne skrzydia prostokatnego

o profilu Mustang 2 z klapg nosowg wychylang (dolng) szerokosci

Iy

= Wychylong pod katem §p 1 z klapg krokodylowa wzdiuz calej
rozplgtosei skrzydia (g = 0,2 1; §g = 0°; 60°).

Katy wychylenia klapy czolowej ON gpnt ™2 151,5° i kroko-
dylowej dx =60° odpowiadaja maksymalnej ich efektyw-
nosci, to znaczy, ze przy tych wychyleniach uzyskuje sie
maksymalng wielko$¢ ¢, max. Kat ON opt = 151,5° dla klapy
czolowej gornej na modelu skrzydia prostokatnego, o pro-
filu NACA 64-009, jest optymalnym katem wychylenia ze
wzgledu na Ac; max, przy klapie krookdylowej zamkniete],
jak tez przy klapie krokodylowej wychylonej o kat dx = 60°.

W rozpatrywanym przypadku widzimy, ze przy optymal-
ym wysunieciu klapy czolowej, okres§lonym katem ON opt =
=115 i przy klapie krokodylowej zamknietej najwiekszy
Drzyrost wspolezynnika c; max wWynosi AC, max 20,73 przy
Jednoczesnym wzroscie kata natarcia axr o Adakr = 7,2°, za$
W przypadku, gdy jednoczes$nie klapa krokodylowa (Ix =
=02 1) jest wychylona o kat 0k = 60°, to AC:max = 0,84
Hue=87°.

Podobny wptyw kata wychylenia klap czolowych dol-
weh na krzywe ¢, =f (e,.) widaé¢ z wynikéw pomiaréw
dla skrzydet prostokatnych o profilu CAGI 2315 Bis
10 profilu Mustang 2, pokazanych na rys. 3 i 4.

Optymalny kat wychylenia klapy czotowej ON opt 2€
wzgledu na uzyskany najwiekszy przyrost maksymalnego
wspolezynnika sity no$nej sc, max moze byé okreSlony na
podstawie systematycznych pomiaréw danego skrzydla
z dang klapg przy réznych jej wychyleniach ON.

Rys. 8 uwidacznia przebieg zaleznosci 4¢zmax =7 (ON)
dla skrzydia prostokgtnego o profilu laminarnym CAGI 2315
Bis z klapami czolowymi dolnymi o réznych wzglednych

_ N
szerokos$ciach -

Nalezy rowniez mie¢ na uwadze, ze zaokrgglenie krawe-
dzi natarcia klapy, o czym bedzie mowa dalej, ma réwniez
znaczny wplyw na przyrost Ac; ey Przy tej samej szero-

N
kosci D klapy i tym samym jej wychyleniu &n.

Z przedstawionych krzywych wida¢, ze optymalne katy

wychylenia klap czotowych dla modelu skrzydia o profilu

Iy

CAGI 2315 Bis, z klapami czolowymi ro6znej szerokosci —

i z ré6znymi zaokrggleniami ich krawedzi natarcia sg za-
warte w przedziale

1300 < 6N opt < 1400.

Praktycznie biorgc, mozna przyjagé dla danego modelu
optymalny kat wychylenia réwny ON opt & 135°, Oczywiscie,
dla innych modeli skrzydel, o innych profilach z podobny-
mi klapami katy SN op: beda inne.

Iy
b) Wplyw szerokosci a klapy czolowej na Ac; max

Na podstawie wynikéw systematycznych pomiaréw sily
nos$nej skrzydia prostokgtnego o profilu CAGI 2315 Bis
z klapami czotowymi dolnymi o réznych szeroko$ciach

N
wzglednych —;  przy ich optymalnym wychyleniu 0N opt =

l
= 135° otrzymano wykres C;max = f (‘ IIV) W ten sposob
- ﬂQ\A
) A\ -
//,%\;i'i“‘%
SN
12 f : 1
08 //lg a
fﬁ/
04 - .E/
0 d
o’f o 0d,-0
-04f 8zr= va ® =100
YA o dy =110
/; b dy=120
B89 11— +dy=135
O
\/o/ pezg.los‘
|
2% -8 0 3 6 o 24

TL-107/63 R-S
Rys. 5. Wplyw kata wychylenia 6N klapy czolowej dolnej (In=0,11)

na przebieg krzywej c, = f («oc) Skrzydia prostokatnego o profilu
NACA 64—009.
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Rys. 6. Wplyw kata wychylenia ‘SN klapy czotowej dolnej (Iy=0.11)
na przebieg krzywej c, = f («. ) skrzydia prostokgtnego o profilu
NACA 64—009, klapg krokodylowy (IK =021; ‘5}\' = 60°).

l
N
mamy uwidoczniony wplyw szerokosci klapy czolowej E

na przyrost dc;max przy optymalnym kacie wychylenia
ON opt 2 135° dla dwodch roéznych uksztattowan krawedzi
natarcia 2rny = 10,0081 i 2rN = 0,0241 przy wychyleniu kla-
py krokodylowej (Ix = 0,2 1) rownym dx = 0°, 60°. Dla tego
modelu mamy A4c; max = 0,72 przy IN=10,2 1, 2r\v=10,024 [
i dx = 60°.

Na wykresie rys. 9 wida¢ wyrazny wplyw uksztattowania
krawedzi natarcia klapy czolowej. Na przykiad taki sam
przyrost Ac, max = 0,52 mozna uzyska¢ na tym samym mo-
delu skrzydia przez zastosowanie klapy czolowej o szero-
kosci dwa razy mniejszej i rownej Iny = 0,05 | przez nada-
nie zaokraglenia krawedzi natarcia klapy o $rednicy 2rny =
=0,024 L.

c) Wplyw uksztaltowania krawedzi natarcia klapy czolowej
na Acz max

Przez odpowiednie zaokrgglenie w postaci walca kra-
wedzi klapy czolowej uzyskuje si¢ znaczne polepszenie jej
efektywno$ci na przyrost de; mayv. Jako miare tego zaokrag-
glenia przyjmujemy stosunek s$rednicy walca 2rny do cie-

2r
N
ciwy skrzydia I, czyli 7

. albo tez do szerokosci klapy
27y

IN, czyli
N
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Whptyw uksztaltowania krawedzi natarcia k
w postaci zaokraglenia walcowatego na 4, ,
ny. co wida¢ wyraznie z rys. 8 i 91 z rys,

lapy Caoy,
ax Jest o
10, ny klé_r:

2™
ly | O sy
prostokatnego o profiln CAGI 2315 Bis, z k4

a

wychylong o szerokosci IN = 3.1 L i o szerokosci
przy optymalnym ich wychyleniu, rownym o

uwidocznione sa krzywe ¢, may = f

P3 Caoly,
[,\’:‘]5
o= I

Wptyw tego zaokraglenia na efektywnos¢ klapy -
zalezy od jej szerokoSci. Jak widaé z rys. 10 g Skr“‘}
z klapg o szerokosci IN = 0,1 | nastepuje spadek Acl.‘-'.
przy zastosowaniu zaokrgglenia krawedzi natarcig l;]rz
o Srednicy 2rN>03 IN. Przyrost Ac;mac da skrza
z klapg czolowa o szerokosci IN =0,05 | roénje Tt

27y 2ry i
z wielko$cig zaokrgglenia ——— i przy =048, jegt
N N "
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Rys. 7. Zalesmosci ¢, = f (@..) dla skrzydia prostokatnego Op';
lu NACA 64—009 z klapa czolowag gorng (I =011; 2 1N=ﬂ.°r
przy optymalnym kacie wychylenia Jp D 151,5° i z klapa

kodylowag () = 0,21; § =0°; 60°)



ukrotnie wiekszy od przyrostu .lc; may, jaki sie uzy-

wie AW pomoca tej klapy z ostrag krawedzig natarcia.

Skuje za
&) Wolyw szczeliny miedzy Klapa czolows i skrzydiem na c,
Przez odsuniecie klapy czotowej od skrzydla otrzymujemy

czeling; Wplyw jej na chqrakterystyk’e aerodynamiczng
?zst niekorzystny, nie uzyskujemy bowiem zadnego prawie

e O%..m?,&aooa
00 0208
ér o+ 020 0008

3

R
. 3L = 150
0 50

L-107/63 R-§

Rys. 8. Zalezno$¢ dc, g, =T (Op) dla modelu skrzydia prosto-
katnego o profilu laminarnym CAGI 2315 Bis z klapami czolowymi

Iy
dolnymi o réznej szerokosci wzglednej - i i roznymi zaokraglenia-

mi ich krawedzi natarcia

a(;

<max

a7

a6

a5 4/ 020

rL-107/63 R-9

l
Rys. 9. Wplyw szerokosci —I;Iklapy czotowej dolnej na przyrost
’ch max Skrzydla prostokgtnege o profilu CAGI 2315 Bis przy jej
optymalnym wychyleniu §p op¢ = 135°

brzyrostu  wspotczynnika sily nos$nej, jedynie zwiekszenie
kata natarcia «’k, to znaczy przesuniecie maksimum krzy-
Wej ¢; =f(«) na wieksze katy natarcia, co widaé¢ z rysun-
Ku 11, na ktorym pokazany jest wplyw wychylenia klapy

C_Z?l?\)vej ze szczeling c; = 0,01 | na przebieg krzywych c; =
“Jla).

Wilyw klap czotowych na moment podiuzny skrzydia

Wplyw klap czolowych na wspétézynniki momentu podtuz-

g0 wzgledem krawedzi natarcia skrzydta uwidoczniony
Jest na rys. 31 4, a na rys. 12 pokazany jest wptyw klapy
CZOlowel,gomej i dolnej przy optymalnym ich potozeniu
8 wspélezynnik momentu Cm .5 = f (c,) dla skrzydia
0 profilu NACA 64-009 z klapg krokodylows lx =0,2 1
zamknieta i wychylona ok = 60°.

Jak wida¢, klapy czotowe powodujg zmiane nachylenia
dc
krzywej momentéw, to znaczy wielkosei ¥ *
cm tak ze otrzy-
mujemy wzrost wspoélczynnika momentu podiuznego skrzy-
dia wraz ze wzrostem wspoétczynnika sily no$nej az do
osiggniecia czmax. 1 dalej nastepuje spadek. Klapy czolowe
powodujg wiec przesuniecie $rodka naporu na skrzydle
do przodu w obszarze liniowej zalezno$ci ¢, = f(cm), €O
jest wynikiem zwiekszenia powierzchni nosnej przedniej
czesci skrzydta, wskutek wysuniecia wzgledem wychylenia
klapy czotowej.

Rozklad cisnienn na klapie czolowej

Przy projektowaniu skrzydet z klapami wazne jest znac
rozktad obcigzenia na klapach, to znaczy mie¢ podane roz-
ktady ciSnien w poszczegdlnych przekrojach klapy wysu-
nietej na réznych kagtach natarcia skrzydta. -

Na rys. 13 pokazany jest rozkiad cisnien na klapie czo-
lowej (INn=0,1 1; 2rny = 0,167 IN) w przekroju $Srodkowym
skrzydla, wychylonej o optymalny kat N ept &2 130°, na roz-
nych kgtach natarcia modelu skrzydia o zmodyfikowanym
profilu Mustang 2 z zamknietg klapg krokodylowg (Ix =
=0,2 1), za$ na rys. 14 pokazany jest rozklad cisnien w tym

07
&5
“Temax | e —

Lo a
P

/g}\

v aof 02 a3 049 26/l
1,=0051 [0
- v A
2ry=0 L J 2rue0
/é; A T
2 BT, 21,0081,
20,0481, / 2620241y
/ 2r,=048l,

re-207/62 R-10

. 2TN
Rys. 10. Wplyw wielkosci zaokraglenia i krawedzi natarcia kla-
py czolowej dolnej przy optymalnym wychyleniu §py [ = 135° na

a4 €, max skrzydita o profilu CAGI 2315 Bis
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Rys. 11. Wplyw szczeliny (s = 0,01 l) miedzy klapy czolowg (lN=
=0,11;

czynniki sity

nosnej c,

oN klapy

27p = 0,12 lp) i skrzydiem (profil CAGI 2315 Bis) na wspot-
= f (=) przy roznych katach wychylenia
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Rys. 12. Krzywe wspoélczynnika momentu podiuznego ¢

- 107/63 R-12

“Z

=1y gz5)

dla skrzydita prostokatnego o profilu NACA 64—009, z klapa czolo-

wg (wysuwang) gorng (lN =0,11;

(wychylang) dolng (Ip = 0,1 ;
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60°)

21N =0,0121) i z klapg ezotowg
27N = 0,012 I;
krokodylowg (LK =10,2 It

§N=120°) i z klapa
6K=0°;

10~

Rys.
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Rozklad cisnien na klapie czolowej dolnej {ly=0l
27N = 0,167 l;\-) wychylonej o kat optymalny jy opl = 130° dla 1t
nych

natarcia modelu
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Rys. 14. Rozklad cisnien na klapie czolowej dolnej (U -

27N = 0,167 L) wychylonej o kgaly N =
nych katach natarcia modelu skrzydia prostokgtnego © pr

120° i op = HO° naf‘

Mustang 2 z klapa krokodylowa (i) =0,11) otwarta (015



przekroju klapy przy jej wychyleniach dn = 110°

§a(§n}’;“1200 na roznych katach natarcia, przy otwartej kla- 40/
lié\krokodylowej (k=02 L; oN = 60°). -10-
PPDdany rozklad ciSnien jest przystosowany do okreslenia
gly normalnej PnN do cigciwy klapy dziatajacej na klape. P
Wiclkost wspotczynnikow tej sily, okreslonych jako
o 10-
P.n 1 ‘Ap .
eN=——=—-— | — dx
q-ly Iy o]
o Y - e
) 4
ane s3 w tabelach. Maksymalna wie}ko$é tego wspodlczyn- -30- 0/?
nika przy klapie krokodylowej ozamkmete_] WYnNosi CuN max = s 3,04
=97 na kacie natarcia e = 17" przy otwarciu klapy czoto-
wej ON opt & 130°, za$ przy klapie krokodylowej otwartej — 2H -2
Can;'\;g” na kacie natarcie a., =12° i przy otwarciu @ @
klapy czolowej ()‘\'= 110°. -{01 -{0H
wplyw klapy czotowej na rozklad ciSnien na skrzydle y==0y ror
uwidoczniony jest na rys. 15 i,16. Na rys. 15 pokazany jest 0 4 — 0 ; 3=
rozklad cisnien w przekroju Srodkowym modelu skrzydia v »
prostokatnego o profilu zmodyfikowanym Mustang 2, lacz- 10 - / .
nie z klapa czolowg (IN = 0,1 1, 2rN = 0.167 IN) wychylong
o kat 0N opt =130° i klapa krokodylowa zamknicta, na
' 20/, 204 i
1 a0/9 | o 7 %
=70 -704
104 -10

| B
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10 IUM,I 7 X0 136

Ap/q. / _ TL-107/63  R18
40
Q Rys. 16. Rozklad cisnien w przekroju srodkowym modelu skrzydia
prostokatnego o profilu Mustang 2, tgcznie 2z klapg czotowa
(In=0,11; 27p = 0,167 ly) wychylong o kat optymalny §p/ opt=“°°'
Klapa krokodylowa (l; =0,21) otwarta (6k = 60°).

rys. 16 — w tym samym przekroju, tylko przy wychyleniu
klapy czolowej dN =110 i wychyleniu klapy krokodylowej
(lxk =0,2 1) Sk = 60°.

W tabelach podane sg wielko$ci wspolczynnikow ¢, sity

N 2 g 2 5 3 7 3 normalnej dzialajacej w danym przekroju oraz wielkoSci
. = katow natarcia a_,.

PS8 8 | 12| /6 | 18| 2 25 | 30 |

L | 023) 068 | 095 | 128 | 133 | 134 | 132 | 093 Whioski

IL-107/63 R-15 p - ] B
Na podstawie rozpatrzonych wynikow pomiarow skrzydet
Rys. 15. Rozkiad cisnien w przekroju $rodkowym modelu skrzydta  prostokgtnych o roéznych profilach z klapami czolowymi

:msmkamego o profilu Mustang 2, lacznie z klapg czotowa (Iy = mozna wysnu¢ nastepujgce wnioski:
ML 2y = 0,167 IN) wWychylong §p p; = 130°. Klapa krokodylowa 1. Klapy czolowe wykazujg duzy wplyw na przyrost
zamknigta Acz max 1 na zwiekszenie krytycznego kata axr. Wplyw ten
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zaleizy od kata wychylenia N, klapy czolowej, od jej sze-

i i ania jej : dzi natarcia.
{ci IN i od uksztaltowania Je€) krawg¢ ) ; .-
rogossliut]:e]cznoéé klapy czolowej wysuwanc) (gor:neg)_J?;:t
wiéksza od skutecznosci klapy wychylg.nOJ (dolnej) tej s
i wielkosci i podobnie ukszta;to'wane,l._ ' '
mg] gvklutecznoéé klapy czolowej jest wue!(sza na skrzydle
o c'iehszym profilu niz na skrzydle o profilu gr.ut;szym.
4. Optymalny kat wychylen%a klagyl_c(']zolowm ON opt
warty w przedziale 120° < ON ont 50.
Za5. Pr};ez zgstosowanie odpowiednio dobranych klap czolo-
wych mozna uzyskat¢ przy zamknietxch klapach lfx'okodylof
wych przyrost maksymalnego wspoélczynnika sily nosnej
Ac

jest

wynoszacy 2MAT 100 = 72%/» wspélczynnika c; max SKr2y-
2 max . . .
dla bez klapy i zwiekszenie krytycznego kata natarcia
Aoy,
- 100 = 68%.
(o7, 9

6. Skutecznoséé klapy czolowej zalczy od promienia zao-
kraglenia jej krawedzi natarcia. .

7. Wplyw szczeliny miedzy Kklapa czolpwa i
nie wykazuje skutecznosci klapy czolowe].

8. Klapy czolowe powoduja przesuniecie érqdka rraporu
wypadkowej sit aerodynamicznych ku przodowi skrzydia.

9. Na malych katach natarcia skutecznos$é klap czoto-
wych jest ujemna; wystepuje spadek sily nos$nej i wzrost
oporu.

skrzydiem

Inz. JERZY TYRCHA

Przez odpowiedni dobor klapy czolowej j
lowej i odpowiednie synchronizowanie ich
uzyskaé¢ polepszenie wiasnosci aerodynamj
na malych katach natarcia.

klapy kg
otwarejy .k@"

Cznych skhyg
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Poduszkowce

Wstep

W polskiej nomenklaturze technicznej utarta sie nazwa
,boduszkowiec” w odniesieniu do pojazdéw poruszajgcych
sie nad powierzchnig ziemi dzieki istnieniu tzw. ,,poduszki
powietrznej”, tj. przestrzeni, w ktorej ciSnienie jest wyzsze
od ci$nienia atmosferycznego.

Dla poduszkowcoéw przestrzen ta jest ograniczona po-
wierzchnig dolng pojazdu, powierzchnig ziemi i powierz-
chnig prostopadig do powierzchni ziemi, wyznaczong przez
kontur zewnetrzny pojazdu, a $cislej — kontur zewnetrzny
jego czesSci nosnej.

Abstrahujgc od tego czy nazwa ta jest najladniejsza
i najtrafniejsza, w niniejszym artykule uzyto tej nazwy ze
wzgledu na to, ze jest ona ogdlnie zrozumiala i chyba zdo-
byta sobie juz prawo obywatelstwr.

Poduszkowce jako idea — sg juz do$¢ stare, poniewaz
pierwszy patent na tego rodzaju pojazd zostal zgloszony
juz w latach trzydziestych. Szersze zainteresowanie podusz-
kowcami datuje sie jednmak dopiero od paru lat.

Pierwszym pojazdem tego typu, posiadajgcym cechy uzyt-
kowe, byl ogélnie znany angielski Hovercraft SRN-1, ktoé-
rego publiczny pokaz odby!l sie w 1959 roku w Farnborough.

W nastepnych miesigcach i latach pojawil sie szereg arty-
kuloéw i publikacji na temrat poduszkowcow w prasie tech-
nicznej wielu panstw.

Zagadnieniem tym — ze wzgledu na jego specyfike — za-
jely sie zar6wno firmy i instytuty lotnicze, jak i samocho-
dowe, kolejowe i okretowe.

Q
N

TL-9Y63~1

N&Z

Rys. 1
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Powstaje szereg konstrukcji doswiadczalnych i uisly
wych, przeznaczonych do réznych zadan i roznigeyehs
bardzo znacznie pod wzgledem konstrukeji i sposobu um
kiania ,,poduszki powietrznej”.

Celem niniejszego artykulu jest zapoznanie czytelnl
ze stanem obecnym i perspektywami rozwoju poduszka
coOw.

Rodzaje poduszkowcow

Sposrod obecnie budowanych i projektowanych pode
kowcéw mozna wyodrebni¢ nastepujgce grupy i podem
(rys. 2).

Obecnie oméwione zostang poszczegdlne grupy.

A 1. Poduszkowce z komorg wyrownawcza (rys. 3

Pod dzwon A tloczone jest przez wentylator B powit
pod ci$nieniem ‘rzedu 100—500 kG/m?2.

W komorze, utworzonej przez dzwon, nastepuje wib
nanie ci$nienia i sila nosna P = A, F, gdzic p=m"!
jest nadci$nieniem panujgcym pod dzwonem, a F jest!?
lem rzutu dzwonu na plaszczyzne podioza.

Jest rzecza oczywista, ze gdy warto$é sity P hedzie w
sza od ciezaru G, to pojazd uniesie sie do gory. Wytw"
na jednak roéznica ci$nien ., spowoduje, ze powietrze
dzwonu bedzie wyplywaé¢ do otaczajgcej przestrzeni

Poduszkonce
2 nylotern porwiéirea 2 atsag
A[ na obredze lf p[@rg[é.«/.?;?oua

¥

2 efutrern
PONLrery/n # -

11| . 2komora f
WYTONNAWE2Q

2l .2
recyrkulag
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recyrkulac/

Rys. 2



czeline powstatd miedzy krawedzig dzwonu, a powierz-
32 )

-nnia podioza. .
'hgi-gd}icoéé wyblywu Ppowietrza spod dzwonu, zgodnie

, rownaniem charakteryzujacym wyplyw cieczy nie$cisli-

i 2 sbiornika ciSnieniowego, moze by¢ wyrazona za-
W |
leznoscia
2
V=Fk |/ — 4p (1]
0
4 wydatek
2 , /2
Q@=ks]/ — 4p 1ubQ=k2Lh]/—Ap [21
0 0

adzie ki i Ko wspotezynniki charakteryzujace ksztait krawe-
d7i dzwonu Wyznaczono "dosw1adczalme. (K, odpowiada
wsp()lczyﬂkaWi kontrakcji). Pole szczgl}ny S = Lh, gd.7’.ie
L jest diugoscia kontqru, a h wysokos$cia, na jaka uniost
sie pojazd, zwang dalej putapem.

.. G
Zakladajac P=G 1 podstawiajgc Ap=? otrzyma sie

L 2 G
Q =k, Lh Y (3]

Poniewaz dla uzyskania stanu rownowagi konieczne jest,
by wydatek powietrza wyplywajacego spod dzwonu Q" byt
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ostatecznie
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Rys. 3

rowny wydatkowi wentylatora @, wiec po podstawieniu
Q' =Q i przeksztatceniu wzoru [3] pulap pojazdu wyniesie

/
Q . F
h= I/ — & [4]
EL ¥V G2
= Ng 15 nw .
Poniewaz wydatek wentylatora @ = 4—, wiec DO
dp
podstawieniu do wzoru [4] wyrazenie na pulap przyjmie
posta¢
N, 754 /(F\?
e lw /
A T
p— / G
/ 2
k. L -
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Poniewaz ciSnienia sg niewielkie mozemy przyjg¢, ze

2 .
—=4 i po wy-

gestos¢ ¢ = 0,125 i nie ulega zmianie, skad ]
h e

N, 75 ny, ]/(F):s
h_18’75k:2—L G

Zgodnie z powyzszym wzorem, pojazd o obrysie kolowym,
0 Srednicy D—2 m, ciezarze G — 200 kG, wyposazony
w silnik napedzajgcy wentylator o mocy N, — 10 KM, be-
dzie posiadal putap h = 3,5 cm.

Jak widaé, putap takiego pojazdu jest niewielki i trudno
méwit o pokonywaniu trudniejszego terenu.

W celu poprawienia wiasnosci strakeyjnych” w podusz-
koweach tej grupy i nie tylko tej grupy, stosowane sa
Specjalne fartuchy z elastycznego materiatu, ktérych dzia-
fanie flustruje rys. 4.

Gdy pojazd natrafi na przeszkode B o wysokosci I’ np.
amien, to wowczas fartuch A ugnie sie, co pozwoli na
Przejscie nad przeszkodg.

mnozeniu:

Fartuchy takie wykonywane sg z tkaniny, z platéow gumy
lub w postaci szczotki wiosianej.

A 2. Poduszkowce z filmem powietrznym (rys. 5)

Przez wentylator lub sprzezarke A tloczone jest pod piyt-
ke B sprezone powietrze, roznica ciSnien dziatajgca na
plytke powoduje uniesienie sie jej.

sl Ty
s | 4
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3
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TL-43/65-9
Rys. 4

Konstrukcja. ta ze wzgledu na niewielkie putapy rzedu
milimetréw nadaje sie w zasadzie jedynie dla pojazdow po-
ruszajgcych sie po specjalnych biezniach.

Przyktadem dostosowania tej grupy pojazdu do normal-
nych torowisk jest rozwigzanie pokazane na rys. 6.

Przez przewdd A troczone jest sprezone powietrze, ktore
uchodzgc otworami B powoduje powstanie miedzy $lizgiem
C a glowka szyny D —szczeliny powietrznej.

Przy poruszaniu sie $lizgu C wzgledem szyny D tarcie
suche zostaje zastgpione tarciem plynnym, przy czym {fil-
mem smarujgcym jest powietrze.
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Rys. 5§

Nie trzeba wyjasnia¢, ze opory tarcia w takiej konstruk-
cji sg znacznie nizsze, niz opory tarcia tocznego kot po
szynie.

Jednak powierzchnia szyny musi byé¢ czysta, nie mozna
sobie wyobrazi¢ poruszania sie pojazdu wyposazonego w ta-
kie $§lizgi po torowiskach zasypanych $niegiem, co gorsze —
po torowiskach obmarznietych.

B 1. Poduszkowce z dysza pierScieniowa (rys. 7)

Na cbwodzie poduszkowca znajduje sie stosunkowo was-
ka szczelina o szeroko$ci t, nachylona do pionu pod katem y.

Strumien powietrza wyplywajgcy z dyszy pierscieniowej
na skutek roznicy ciSnien zostaje odchylony na zewnagtrz.
Putapem pojazdu jest wiec wysokos¢ ,,h”, na ktéorej nastgpi
odchylenie strumienia o kat « =90 + y.

Rys. 6

Rzecz jasna, ze w pojezdzie tego typu pultap zalezny jest
od ci$nienia Pn lub $cislej od réznicy ci$nien 4p, energii
kinetycznej strumienia wyplywajgcego powietrza oraz od
wielkosci kata y.

Na temat dyszy pierscieniowej opublikowano szereg teo-
rii, ktéore czytelnik znajdzie w publikacjach wymienionych
na koncu artykutu.
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Ze wzgledu na opisowy charakt‘er' a_rt){kulg, ogi(énlczon]o
sie do podania elementarnego wyjasnicnia Z]_anS' a. e

Strumien wyplywajacy z dyszy z_na]dUJe sig na ‘gran'}cf
dwéch obszaréw o cisnieniach Pn 1 Do, znajduje sie ngo
pod dziataniem przyspieszen skierowanych prostopadle
osi strumienia.

h
k. r
Y W;JAL‘.---; 3
W WZAWNENZ \Z) NN 2
; 2 TL-43/53-7

Zakladajac, ze grubos$¢ strumienia t = const i predkosc
Srednia strumienia V = const, przyspieszenie to bedzic
przyspieszeniem doSrodkowym w ruchu po torze kolowym.

V2
—7‘

a

Skad sita dosrodkowa dziatajgca na jednostke powierz-
chni bocznej strumienia

V?

r

D dosr = Ap = ot

Poniewaz okrgg kota stanowigcego 0§ strumienia z zalo-
zenia jest styczny do osi dyszy w miejscu wylotu i do po-
wierzchni podtloza, putlap

h=r+rsin @=r (1 + sin O)

wyrazajgc wiec r przez h nadci$nienie pod poduszkowcem
ot V2 (1 + sin O) G

Ap =
2 h F

skad
ot V2 (1+sin O)F
G

h =

Korzystapac z zaleznosci T =1t oV?2 i N=TV mamy osta-
tecznie
N,ns F

S ¥

gdzie #s wspolczynnik sprawnos$ci uwzgledniajgcy straty
przy przeplywie strumienia przez wentylator, kanal pier-
Scieniowy i straty na wylocie z dyszy, a Ne—moc silnika
w KM.

Dzieki wzglednej prostocie oraz dobrym osiggom, podusz-
kowce z dysza pierScieniowg znalazly obecnie szerokie za-
stosowanie. Wyplywajgce z dyszy powietrze mozna przy-
réwna¢ do wspomnianego uprzednio elastycznego fartucha
stosowanego w poduszkowcach z komorg wyrownawczg.

B 2. Poduszkowce z dysza pierscieniowa i recyrkulacja
(rys. 8)

Zasadniczg cechag tego typu pojazdu jest zastosowanie
pewnego rodzaju uszczelnienia labiryntowego, dzieki kto-
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remu nastepuje znaczne zmniejszenie predkogej Wy
powietrza spod poduszkowca.

Wyniki uzyskane przy badaniach modeli POZwala;
widywaé, ze poduszkowce tego rodzaju bedg mia}
sze osiggi.

Przewiduje sie na podstawie badan przeprowad;o,
modelach w przeptywie dwuwymiarowym, ze POdus iCh
taki moze osiagna¢ obcigzenie mocy rzedu 50 kG/KZ g,
putapie wynoszacym 2% Srednicy i ci$nieniu okolg 30kg

Porownujac te osiagi z osiggami uzyskanymj It

Y Najly

. . VLW Obey
stosowanych poduszkowcach nalezy stwierdzi¢, ze ko
ta — mimo trudnoéci konstrukcyjnych — jest bardzop;;

checajgca.
C. Poduszkowce tunelowe (rys. 9)

W poduszkowcach tego typu wykorzystywany jeg ey
sprezania powietrza przeplywajacego przez dysze, utwor,
ng przez powierzchnie¢ podioza i dolng powierzchnie Doz
du w czasie ruchu postepowego. '

Oczywiste, ze pojazd taki moze osiagna¢ wymagany
tap dopiero po osiggnieciu odpowiedniej predkose P
wiec by¢ wyposazony w kota, plozy lub plywaki, l;moi

wiajgce rozbieg.
A-A
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Rys. 9

Wydaje sie jednak, ze mimo tej wady, pojazdy tego r
majag duze perspektywy dla szybkiej komunikacji na
odlegltosci ze wzgledu na niewielkie opory i bardzo zw
i prostg konstrukcje. Tak, jak pojazd przedstawiony
rys. 9 mozna w pewnym sensie przyrownac do poduszkor
z komorg wyréwnawczg, przy czyvm wentylator zostal:
stapiony chwytem powietrza skierowanym do przodu ¥
pewna odmiane poduszkowca tunelowego, pokazang!
rys. 10, mozna przyrownac¢ do poduszkowca z dysz3 [k
Scieniowa.

W poduszkowcu tym, przeznaczonym dla duzych pred
$§ci ma by¢ zastosowany dodatkowy chwyt powietrza
ktéory powietrze bedzie dostarczone do dysz szczelinom
umieszczonych po bokach pojazdu. Zastosowanie dysz to
zliwi zwiekszenie putapu, podobnie jak to ma miejscewp
duszkowcach z dyszg pierscieniows.

Przytoczony powyzej podzial poduszkowcoéw na rod
bytby niepelny, jezeliby nie omoéwic¢ poduszkowcow pr
znaczonych wytacznie do poruszania sie nad woda.

1 . Y
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Rys. 10



Jednym Z rodzajow poduszkowca nawodnego jest po-

okowiec z komora wyréwnawcza, dyszg pierScieniows,
(ci;\' poduszkowiec tunelowy zaopatrzony w boczne piyty
(”Smé}g istnieniu plyt bocznych powierzchnia wylotu po-
gietrza (patrz Wzory 2i3)S=Lh z.mr'liejsza sie ze wzgle-
du na zmniejszenie L,'a co za tym idzie — przy tej samej
nocy silnika moze byc' zw1e}§sgony putap lub przy tym sa-
mym pulapie moze by¢ zmniejszona moc pobierana.

Korzyst ta jest ']edr_lak realna tylko dla pojazdéw z nie-
wielkimi predko$ciaml postepowyrm; dla wiekszych predko-
sl postep0WyCh opory tarcia taklch. plyt boczny,ch sa tak
duze, ze moc potrzebna na pokonanie tych oporéw wielo-
krotnie przewyzsza moc »zaoszczedzona” na skutek zasto-
sowania piyt bocznych.

Rys. 11

Innym rozwigzaniem dla poduszkowc6w nawodnych jest
odmiana poduszkowca z dyszg pierScieniowa, przy czym
przez dysze pierScieniowg zamiast powietrza tloczona jest
woda.

Woda do dyszy pierScieniowej podawana jest przez spe-
cjalng pompe. Do pompy woda zostaje zassana poprzez
przewéd z chwytem zanurzonym w wodzie.

Zastosowanie wody zamiast powietrza jest uzasadnione
tym, e strumien wody, a wiec czynnika o znacznie wigk-
szej gestoscl, bedzie posiadat te samg energie kinetyczna,
przy znacznie mniejszym wydatku. Z drugiej strony, dzigki
duzej masie czastek wody, odchylenie strumienia przez nad-
cinienie w poduszce powietrznej bedzie mniejsze, niz dla
strumienia powietrznego.

W efekcie mozna wiec zastosowaé¢ do pompowania wody
urzadzenin 0 znacznie mniejszych wymiarach gabarytowych
niz wentylatory lub uzyskanie przy tej samej mocy wiek-
szych putapow.

W ukladzie tym istnieje jednak konieczno$¢ stosowania
dodatkowo wentylatora dla wytworzenia poduszki po-
wietrznej.

Jest to wiec uklad zblizony réwniez do poduszkowca
z komorg wyréwnawczg, przy czym role fartucha spelnina
tuta) strumien wody.

Osobny podzial poduszkowcOw mozna przeprowadzi¢ ze
wzgledu na rodzaj napedu stosowanego dla uzyskania ru-
chu postepowego.

_ Moina tu méwi¢ o poduszkowcach z napedem integralnym
1 oddzielnym.

Pod pojeciem napedu integralnego nalezy rozumieé uklad,
w ktorym ruch postepowy uzyskiwany jest na skutek skie-
rowania w odpowiednim kierunku cze$ci powietrza, dostar-
Czonego przez wentylator.

Naped tego typu moze byé zastosowany na przykiad w po-
gEISZkowcach z komorg wyrownawczg lub dyszg pierscie-
iowa.

Schemat ukladu, w ktérym wyplyw powietrza z komory
zbiorczej jest wykorzystany dla nadania ruchu postepo-
Wego, przedstawia rys. 12.

iy

Przy napedzie oddzielnym poduszkowiec wyposazony jest
w osobne urzgdzenie, cdsajgce site ciggu skierowang do

przodu.
W realizowanych konstrukcjach sg to $migta, silniki od-
rzutowe lub dla pojazdéw nawodnych — Sruby wodne.

W zalezno$ci od typu i przeznaczenia spotykane sg roz-
ne rozwigzania, z ktéorymi czytelnik bedzie mogt sie zapo-
zna¢ w dalszej cze$ci artykulu poswieconej przeglgdowi
wspoélczesnych poduszkowcow.

Nra zakonczenie omoéwienia rodzajow konstrukeji nalezy
jeszcze powiedzie¢ pare siow na temat sterowania podusz-
kowcow.

Podobnie, jak przy omawianiu napedéw dla uzyskania
ruchu postepowego, sterowanie mozna rowniez podzieli¢ na
sterowanie integralne i sterowanie oddzielne.

Analogicznie do napedu integralnego, sterowanie inte-
gralne polega na odpowiednim kierowaniu cze$ci powietrza
dostarczonego przez wentylator.

Przyktadem moze by¢ poduszkowiec SRN 1, w ktérym za-
stosowano specjalne dysze (rys. 13). Przeptyw przez dysze
jest sterownny.

Przez odpowiednie kombinacje sterowania jest wiec mo-
zliwe uzyskanie wypadkowych sil ciggu, pozwalajgcych na
ruch postepowy w dowolnym kierunku, jak réwniez uzys-
kanie momentéw wypadkowych o wekiorze prostopadiym
do powierzchni ziemi, pozwalajgcym na obroty pojazdu.

Nalezy tutaj zwroci¢ uwage na fakt, ze w zasadzie podusz-
kowiec jest samostateczny podtuznie i poprzecznie w zwigz-
ku z czym nie sg konieczne urzgdzenia do sterowania po-
przecznego i podiluznego.

Rys. 13

Niemniej istniejg uklady, w ktérych tego typu sterowa-
nie istnieje albo w celu usuniecia wplywow bocznego wia-
tru czy nieréwnomiernego rozkladu tadunku, albo w celu
umozliwienia pochylenia wektora sily no$nej.

Pochylenie wektora sily no$nej pozwala na realizowanie
sterowania podobnego do sterowania $miglowca (rys. 14).
To znaczy, ze przez pochylenie w odpowiednim kierunku
wektora sily no$nej pojawia sie skladowa pozioma powo-
dujgca ruch postepowy pojazdu.

AT
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I n

\ i
TL-43/63-14

Rys. 14

Sterowanie oddzielne realizowane jest przez zastosowna-
nie $migiel czy Srub wodnych, o przekreconych w plasz-
czyznie poziome]j osiach obrotu (rys. 15).

W wiekszos$ci konstrukcji istniejg dodatkowo stateczniki
i stery aerodynamiczne lub hydrodynamiczne. Jest rzeczg
oczywistg, Ze urzgdzenia te mogg dziata¢ dopiero po osigg-
nieciu odpowiedniej predkos$ci postepowej, nie zastepujg
wiec zasadniczego sterowwania, a jedynie je uzupelniajg.

Przeglad wspolczesnych konstrukeji poduszkowcow
W obecnej chwili réznorodnos$¢ rodzajow poduszkowcow,

wykonanych tak dla celéw badawczych jak i uzytkowych,
jest tak duza, Ze nie spos6b wymieni¢ wszystkich.
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Ograniczono sie wiec do przytoczema i 0mow1e3na_ jed
nie gkonstrukcji najbardziej dojrzatych lub szczegonlnie cie-

krawych. ) ) ]

Zeywzgled(')w historycznych nalezy zacza¢ od wspominia-
nego we wstepie poduszkowca SRNL )

1§oduszkowiec SRNI1, nalezgcy do grupy poduszkowcow
z dysza pier$cieniowsa, zostatl wykonany w czerwcu 1959 r.
w firmie Saunders-Roe Division dla cele doswmdczalnth.

Pojazd ten, cechujacy sie wrecz prymitywna konstquci]a,
rozwijat predko$¢ nad woda do 55 km/godz, a w proybach
mad ziemia osiggal predkos$¢ maksymalna okoto 110 km/godz
oraz maksymalny putap 0,4 m.

T4-43/63% ¢

Rys. 15
SRN1 jest wyposazony w silnik tiokowy Alis IL.conides
(435 KM), napedzajgcy wentylator osiowy.

Wentylator dostarcza okoto 70%. powielrza do dwoch
wspotsrodkowych dysz pierscieniowych oraz okoto 309 do
specjalnych dysz, widocznych na goérnej powierzchni po-
jazdu.

Odpowiednio sterowany wydntek dysz oraz odpowiednie
ustawienie plytek sterujacych, umieszczonych w strumie-
niach wylotowych dysz, umozliwia przemieszczenie sie po-
jazdu we wszystkich kierunkach, jak réwniez obroty wokot
osi pionowej.

Cisnienie poduszki powietrznej wynosi zaledwie 0,01
kG/cm?2 SRN1 byt wykonany w czterech wersjach réznia-
cych sie znacznie miedzy sobg tak pod wzgledem konstruk-
cji, jak i osiggow, a wiec SRN1 Mark 1 (1239 r.) posiadat
cieinr eksploatacyjny 4060 kG, predko$¢ 46 kmj/godz, gdy
SRN1 Mark 4 (1961/62) posiada ciezar 7110 kG i dzieki wy-
posazeniu w dodatkowy silnik odrzutowy RBristol Siddeley
Viper o ciggu 680 kG, osigga predkos¢ powyzej 120 km/godz.
Ponadto w tej wersji przdéd pojazdu ma ksztatt dziobu
todzi.

Rys. 16

Na podstawie wynikdéw prob przeprowadzonych na po-
duszkowcu SRNI1 zostal opracowmny i wykonany SRN2
(rys. 16). Jest to juz pojazd uzytkowy przeznaczony do prze-
wozu 54—66 pasazerow.

Dane techniczne:

ditugo$¢ 19,66 m,

szeroko$¢ 8,99 m,

maks. ciezar eksploatacyjny 35560 kG,
zasieg 360 km,

predkos¢ podrozna 70 km/godz,

putap normalny 0,3—0,45 m,

putap mmaksymalny 0,76 m.
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SRN?2 wyposazony jest w cztery silniki turbinoy
burn A 129 po 815 KM: dwa z nich napedzaja dy,
latory odsrodkowe, a dwa — $migla napedoy,
na cokotach.

Sterowanie pojazdu odbywa sie przez odch
$migtowych wokot osi pionowej oraz przez
Smigiet. Przy dostateczne] predkosci postepo
tajg przy sterowaniu stery kierunkowe,
jest wyposazony w wodne zbiorniki balast
ce na zmiane potozenia srodka ciezkosci.

Dalszym rozwinieciem ma by¢ 40-tonowy Poduszkoy
SRN3 zabierajgcy na poktad 100 pasazerow (rys. 1) ]

Ciekawym poduszkowcem, rowniez brytyiskim jest
duszkowiec D.2 firmy Wiliam Denny and Bro{h@rih
(rys. 18).

Jest to poduszkowiec z komora wyrownaweczg j l
nymi §$cianami bocznymi (fartqchami) wylacznie
czony do komunikacji nawodne]. D.2 zabiera g3 D
i rozwija szybkos$¢ podrézng 45 km/godz.

Ruch postepowy pojazdu zapewniajg duze ruby Wody
ktore dziatajg réwniez jako urzgdzenia sterujgce,

Innym poduszkowcem, przezmaczonym do przewoy
sazerow, jest VA.3 firmy Vickers Armstrong Itd. (oys
Jest to poduszkowiec z dyszg pierSciowa.

€ Blay,
owe i3 Weny
we Umieszgy,

ylenie
zmiane ?ﬂm
Wej Wspiy,
Ponadto Dojy
0“76' pOZWa]aE

Pragy;
aSazer;

Rys. 17

Dane techniczne VA.3 przedstawiajg sie nastepuja

diugos¢ 16,67 m,

szeroko$¢ 8,20 m,

ciezar uzyteczny 11110 kG,

normalny tadunek 24 pasazerow,

predko$¢ podro6zna 113 km/godz,

maks. putap zawisu 0,20 m,

maks. pulap przy predkosci postepowej 0,69 m.

Poduszkowiec wyposrazony jest w cztery silniki Blackis
Turmo 603; dwa do napedu wentylatoréw odsrodkos
i dwa do napedu $migiel.

Sterowanie odbywa sie przez wychylenie sterow znajf
Jacych sie w strumieniach $miglowych.

Jak widaé¢ z przytoczonych danych, mimo ze pojaud’
nie posiada tak dopracowanych i eleganckich ksztaliow
SRN2, to osiggi jego sa bardzo interesujace.

Rys. 18



Rys.

Rys. 20

Rys. 21

19

Bardzo efektowng konstrukcjg jest Air Scooter firmy
Bell (rys. 20).

Jest to jednoosobowy poduszkowiec z komorg wyréwnaw-
czg, przy czym role fartucha spelnia szczotka wlosiana na
calym obwodzie pojazdu.

Poduszkowiec wyposazony jest w silnik o mocy 14 KM,
napedzajacy wentylator o srednicy 76 cm. Diugo$¢ pojazdu
wynosi 2,16 m, a szerokos¢ 1,35 m.

Air Scooter rozwija predkos¢ do 40 km/godz i osigga
putap wynoszgcy 6,5 cm.

Bardzo ciekawe jest to, ze pojazd ten zostat wykonany
w wyjatkowo kroétkim czasie — 33 dni.

Podstawowymi materiatami uzytymi do produkcji sg alu-
minium i laminat szklany. '

Sterowanie i naped pojazdu odbywa sie przez upust po-
wietrza z komory wyréwnawczej, poprzez odpowiednio
skierowane, sterowane wyloty (widoczne na powierzchniach
bocznych pojazdu).

Zastosowanie fartuchow wodnych mozna z kolei zaobser-
wowaé¢ na poduszkowcu XHS-1 Hydrostreak, firmy Hug-
hes Toel Company (rys. 21).

Poduszkowiec posiada sztywne S$ciany boczne, a fartuchy
wodne zastosowane sg jedynie na kiawedzi przedniej i tyl-
nej. Wykonano pare wersji tego pojazdu. Prototyp byt wy-
posazony w trzy silniki o mocy 80 KM. Dwa z nich nape-
dzaly sruby wodne i pompy wodne, a trzeci wentylator.

Pojazd jest wyposazony w normalne stery wodne, sta-
nowigce przediuzenie $cian bocznych.

Wyminry pojazdu wynoszg: diugos¢ 6,40, szer. 3,35 m. Cie-
zar eksploatacyjny pojazdu — 2 tony, predkos$¢ podrézna
46 km/godz.

Do bardzo ciekawych konstrukcji nalezy BC.4 Terrapla-
ne, opracowany przez francuskg firme Bertin Cie.

Pojazd posiada osiem niezaleznych komoér o Srednicy
1,55 m z fartuchami o wysokosci 0,55 m. Naped pojazdu
stanowi silnik odrzutowy Marbore 1I, wyposazony w wielo-
stopniowy injektor dostarczajgcy powietrze do komor.

Dane pojazdu przedstawiajg sie nastepujgco:

diugos¢ — 7,80 m, szeroko$¢ — 3,20 m, ciear wiasny —
1500 kG, udzwig — 2000 kG, ciezar eksploatacyjny —
3500 kG.

Pojazd pokonuje przeszkody o wysokosci do 0,5 m.
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W stadium projektéw wstepnych znajduje sie szereg kon-
strukeji. 83 to angielskie projekty poduszkowca pasazer-
skiego o ciezarze eksploatacyjnym wynoszacym 100 ton,
amerykanskie koncepcje poduszkowcow-lotniskowcoOw i inne.

WNa uwage zastuguje projekt pojazdu zwigzanego z biez-
nig — pewnego rodzaju pociggu napedzanego elektrycznie
i utrzymujacego sie nad ziemig badz na filmie powietrz-
nym, badZz na zasadzie komoér wyréwnawczych.

Rozwaza sie obecnie mozliwcs$ci stosowania duzych po-
duszkowcoéw do komunikacji, na przykiad przez kanal La
Manche.

Zakonczenie
Na pewno w dziedzinie konstrukcji poduszkowcoéw nie

zostalo jeszcze powiedziane ostatnie stowo i najblizsze lata
przyniosg szereg nowych i ciekawych rozwigzan.
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Rys. 22

Zostanie przypuszczalnie opracowane zagadnieniec duzych
predkos$ci, zwiekszy sie obcigzenie mocy przy uzasadnio-
nym ekspioatacyjnie putlapie.

Wydaje sie jednak, ze ten rodzaj pojazdu nie wyprze po-
jazdow kotowych, jak samochody czy koleje ani jednostek
plywajgcych.

Mgr inz. JANUSZ POLKOWSKI

Poduszkowce stang sie uzupelnieniem stosowanycy
nie $rodkéw transportu z przeznaczniem do SZybkie] o
nikacji pasazerskiej 1 specjalnych zadan. Oy,

Zalezno$¢ miedzy poborem mocy a predkosci e
wykres (rys. 22). M

Nie nalezy przypuszcza¢, ze w toku rozwojy poduszg
cow jaki$§ ich rodzaj wyprze pozostate, g raczej kw-
z tych rod:njéw znajdzie specyficzne zastosowanje

Ogélnie mozna przewidywaé¢ nastepujace kierunkj ,
woju. Poduszkowce z filmem powietrznym Majdy Zast;gcl
wanie jako pojazdy pasazerskie na trasach o duzypy g
leniu ruchu pasazerskiego — odpowiednik szybkicy Kol
dalekobieznych — poruszajace sig po specjalnych biejniy

Poduszkowce z komorg wyréwnawczg maja Pr2ysziog
dynie w zakresie malych pojazdow, dla ktorych glowny,
wymaganiem bedzie prostota konstrukcji. Bedg to ng prz;
klad pojazdy uzytkowane sporadycznie, dla ktorych y,
niejszy bedzie niski koszt wlrasny, niz niskie koszty eksp]o{
tacji. Moga to by¢ réznego rodzaju wozki transportowe p
jazdy poruszajgce sie po nawierzchniach réwnych leezn
przygotowanych, jak na przykiad podmokie 1gki.

Puduszkowce tunelowe znajda gléwnie zastosowanie i
szybki dalekodystansowy nawodny S$rodek lokomocji ng g
zych jeziorach czy morzach lub tez jako pojazd swosoy

Nalezy przypuszczaé¢, ze najbardziej uniwersalne zast
wanie znajda jednak poduszkowce z dysza pierscieniy
i to tak dla transportu cywilnego, jak i wojskowego.

Glownym zastosowaniem tych pojazdow stanie sie s
ki transport ludzi i towardéw w trudnym terenie (step
mokradia itp.), pozbawionym drébg. b

Ponadto pojazdy takie bedg stosowane na trasach prx
biegajacych czg$ciowo ladem, a czeSciowo woda.

Umozliwi to na przykiad utworzenie regularnej komun
kacji w rejonach o matym nasileniu ruchu pasazerskie
bez koniecznosci powaznych inwestycji w budowe di
czy mostow.
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Modelowanie przeptywu w maszynach wirnikowych

W pracy przedstawiono ogdlne prawa modelowania w przeptywach. Podano wszy
kie istotne kryteria podobienstwa oraz przeprowadzono analize ich waznosci w
powiednich przedziatach predkosci czynnika. Omdéwiono wplyw, jaki na omawi:
zagadnienia ma burzliwosé czynnika oraz warstwa przy$cienna. Podano pewne i
tyczne zalecenia dotyczqce budowy i eksploatacji turbin doSwiadczalnych.

Oznaczenia podstawowe

Cp [kcal/kG°’] — cieplo wlasciwe przy stalym cisnieniu
Fr — — liczba Froude’a -
G [kG/sek] wydatek ciezarowy

Ma N liczba Macha
R [kGm/kG®] — stala gazowa

Re — liczba Reynoldsa

T [°K] — temperatura bezwzgledna

a [m/sek] — predkos$¢ diwieku

¢ [m/sek] — predko$é bezwzgledna czynnika
Cx — — wspdlczynnik oporu profilu
g [m/sek?] — przyspieszenie ziemskie

h [kcal/kG] — roéznica entalpii

1 [kcal/kG] — entalpia

k —_ — wyktladnik izentropy

n [min-1] — predkos$é obrotowa

p [kG/m?] — ci$nienie
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u [m/sek] — predko$¢ unoszenia

n [kGsek/cm?] — wspoélezynnik lepkosci dynamicany
£ = — wspotezynnik predkosci przeptywu
7 —_ — stosunek ci$nien <1

0 [kGsek?m*] — gestos¢

t [kG/cm?] — naprezenia styczne

Przebieg zjawisk w przeplywowych maszynach wirni
wych nie da sie w pelni opisa¢ z wystarczajacg dla potr#
konstruktorow doktadnoscia w dajacej sie rozwigzat ¥
mie matematycznej.

Stan ten powoduje konieczno$é¢ przeprowadzania b
1 ustalania przebiegu pewnych charakterystycznych e
kosci droga pomiaréw na pracujacym obiekcie.

Z powodu kosztéw i innych trudnosci, zwigzanych 2b
daniami, przeprowadza sie je czesto nie na obiekcie idel
tycznym z obiektem bedacym przedmiotem zainteresowdl
lecz na tzw. modelu.



Teoria modelowosci ustala, jakie warunki powinien spet-
:a¢ model oraz W jakich warunkach powinien byé¢ prze-
mawadza“y eksperyment. aby przebieg badanych funkecji
br(}) identyczny W modelu i obiekcie oryginalnym.
yogélnie powiedzie¢ mozna, ze teoria modelowosci precy-
zuje Scisle pojecie podobienstwa w odniesieniu do zjawisk
i ch. o
flzl})’sgi)oréwnywane przeplyny sa podobne, jesli we wszyst-
Kich Odpowiadajacych sobie pod wzgledem geometrycznym
Lnktach bezwymiarowe wartosci wszystkich charakteryzu-
jacych przeplyw wielkosci sa réowne,

Uklad réwnan opisujacy przeplyw, zapisany za pomoca
pezwymiarowych wielkosci, musi by¢ w przypadku podo-
bienstwa identyczny dla obydwoch obiektow. ROwnose wa-
nlmkéw brzegowych zapewnia sie przez zachowanie podo-
bienstwa geometrycznego.

Przeplyw Przez maszyne wirnikowa opisuja trzy podsta-
wowe rownania:

1) rownanie ciaglpéci,

9) rownanie ilosci ruchu,

3) rownanie energil.

Do tych trzech réwnan dotgczy¢ nalezy na przyklad row-

nanie stanu £ —rr.

yizej przeprowadzony wywod, doprowadzajacy do przed-
stawienia tych réwnah w postaci bezwymiarowej, zaczerp-
niety zostal z rozdziatu 3.9 (lit. 1), z pewnymi uzupelnie-
niami.

W celu otrzymania zwieztej formy, réwnania zostang
przedstawione w zapisie sumacyjnym, przyjetym dla ra-
chunku tensorowego.

0
—a‘JTi(QC.') =40 (1
dc; . 1 0p N 1 6ti;- .
C; =F,—— DU
Yox, foe dx; o Ouxy [
d c* C;, Oz, 1 dc;
. i+—| = FC; i b fﬂ_ = B » k. [3]
dt 2 o Ox 0 0x;

Powyisze rownania majg posta¢ odpowiadajgcg zaloze-
niu przeptywu ustalonego i bez wymiany ciepta, to jest
adiabatycznego.
Czton zwigzany z tarciem w réwnaniu [2] mozna wyrazi¢
nastepujgco:

1 atij B

() (4]
e dx; o

przy czym Q jest operatorem roézniczkowym liniowym dru-
giego rzedu.

Analogicznie
1ij=n 9 (Ci, Cj) (5]

¥ jest operatorem pierwszego rzedu.

Rownanie [1], [2], {3] przyjma wiec nastepujgcg postac:

a ’
3, €Ch =0 I
de; 1 dp i ,
G =Fy—— — +— Q(C) (2]
axj o O0x; e
d | ¢ 7 1 0¢
2 H—; =Fici+? ci.Q(ci)'*‘? oz n 9 (Ci, Cj)

[3°]

\ celu doprowadzenia tych réwnan do postaci bezwy-
miarowej postepuje sie nastepujaco: wszystkie dlugosci
dzeli sie przez dowolng stalg diugos¢ 1

0 1 9
e Y o (6]
d x; t dx

X, =

~ |8

(ten zabieg odpowiada warunkowi

geometrycznego podo-
bienstwa modelu).

Predko$¢ dzieli sie przez dowolng charakterystyczng pred-
kosé¢ co

€~ & (7]

Bezwymiarowy parametr czasu (E) otrzymuje sie naste-
pujaco:

. Cot
l
4 _ca .
... D
parametr ciSnienia p = ——
L)
2 o

o o i p()o p()o
parametr entalpii i = — = = —" (9]

ig By Pg €
e P
stad T — [10]
) Dot

Z réwnania [6] jest
0* 1 i

da?  1? da?

(11]

Biorac pod uwage réownania [7], [10] i [11], réwnanie [4]
przyjmie posta¢ nastepujaca:
7 n EOE (0 I )
=2 g ‘_" .Q(cl.) (41
0 % » U

Analogicznie na podstawie rownania [6] mozna przeksztal-
ci¢ rownanie [5]

‘o 3(C,c) (5]

n9(Ci, C=n

Wprowadzajgc nastepnie oznaczenia

gdzie a =V kg RT — predkosé dzwieku
|

L/

%o

Re, =

o

oraz
CO

YR

gdzie F, — dziatajagca w danym punkcie sita od wystepu-
jacego w rozpatrywanym obszarze pola sil.

Fro

Mozna po banalnych przeksztatceniach przedstawi¢ ukiad
rownan [1], [2], [3] nastepujgco:

i) =
-T@ﬂ= 4]
Bmi 1

dc; 1 [F, 1 i |op 2(c,)
& — i ol e
¢ 0x; Fry \F, kMaf, p | 0x; Re i
[27]
al 23 2 fE% ...
el Al e 250
dt (k —1)May, Fry \Fy
2 i1 ac
g s s i pu
b = — | GG ¥ (Cs G — (3"]
k Ma, p Re d A
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ad powyzszych réownan

5 h uktl .
Dla przeplywow podobnyc byé¢ rowne wystepujace

musi by¢ identyczny, tzn. musz3
w rownaniach state:
1) k — wyktadnik izentropy
2) Re — liczba Reynoldsa
3) Ma — liczba Macha
4) Fr — liczba Froude'a

S1i jatajacym polem sil jest jedyn :
od‘giezsilal}ydwzzanigatggo pola na przeplyw'czynn}ka g%zowego
mozna poming¢; a zatem mozna pomingc 11c;be T przy
bhadaniach lopatek kierowniczych turbin i spregarek.

Podczas dmuchan nieruchomych lopatek w1rmk0\3vych wy-
stapia réznice w stosunku do naturalnych warunkow pracy,
poniewaz podczas wirowania przeplyw w;gledny przez t}o-
patki wirnikowe podlega dziataniu sil odsro'quwych_, a za-
tem przy symulowaniu przeplywu przez wieniec wirujacy
za pomocg dmuchania nieruchomych lppatek, nawe_t przy
identycznych katach natarcia i predkosciach odpowladajg—
cych wzglednym predkoécjogn naplywu, obydwa te przy-
padki beda sie istotnie roznity. _

Poniewaz przy pracy na modelowym sto'pmu'maszyny
wirnikowej zachowuje sie podobienstwo trOJkatow’prec'i'-
kosci, to fakt ten pociaga za soba automatycznie rownosc
liczb Froude’a, poniewaz sita od$rodkowa na jednostke

2 (&

ic pole ciezkosci, to

u - . v =
masy F = —r— i stad liczba Froude’a Fr =

u
u?
-

Uklad réwnan. [17], [27], [3”] obejmuje calo$¢ zagadnie-
nia. Wystepuje w tym ukladzie pie¢ niewiadomych funkecji
tj. p, i oraz trzy skladowe predkosci Cy, Cy, Cz, @ dysponuje
sie piecioma rownaniami (réwnanie [2”] odpowiada trzem
rownaniom skalarnym).

Ten uklad réwnan., dobrze odpowiadajacy przeptywowi
ustalonemu, mozna rowniez odnies¢ do przeptywu burzli-
wego.

W tym drugim przypadku nalezaloby odrzuci¢ zalozenie
stacjonarnoéci i postugiwaé¢ sie chwilowymi warto$ciami
predkosci, co jest praktycznie niemozliwe.

Postepuje sie wiec w ten sposob, ze wystepujace w row-
naniach wielkoséci traktuje sie jako wielko$ci Srednie (za
pomoca sond pomiarowych dokonuje sie w przyblizeniu od-
czytéw Srednich wartoscil), z tym ze wyrazenie na napre-
zenie styczne t;i zawiera dla ruchu burzliwego dodatkowy
czlon zwigzany z wymiang impulsu wywotang pulsacjami
predkosci.

Ten dodatkowy czion, zwieks'zaj’acy naprgienie styczne,
wyraza sie nastepujgco: 77 = 0 C; CJ- (gdzie C; Cj — Srednia
nia warto$¢ iloczynu pulsacji). Wskazuje on na charakter
zaleznosci oporu tarcia od stopnia burzliwosci.

Istniejg specjalne przyrzady pomiarowe (np. specjalnej
konstrukcji manometry termoelektryczne) pozwalajgce na
pomiar pulsacji predkosci.

W celu wyeliminowania predkosci pulsacji z rOwnan, opi-
sujgcych przeptyw, wprowadzono tzw. ,,wspdlczynnik lep-
kosci burzliwej”, bedgcy funkcjg miejsca (czyli wspodirzed-
nych przestrzennych), gestosci czynnika, gradientu S$redniej
predkosci oraz doswiadczalnego wspolczynnika

o dcér
T=(n + A) 112]
ay
dcér
— 2 S
A=px¥y 5 [13]

Warto$¢ wspodiczynnika A moze wielokrotnie przewyzszaé
W_artoéé 3 przy calkowicie rozwinietej burzliwosci. Wyraze-
nie na v w wyniku wprowadzenia wielko$ci A moze wiec
nie zawierac¢ pulsacji predkosci.

Z dyskusji ukitadu rownan [17], [2”], [3”] wynikajg na-
stepujgce wnioski:

1) w obszarze matych predkosci Ma <1 — je$li przyjmie
sie, ze zmiany p i i s3 w stosunku do ich bezwzglednych
wartosci bardzo mate i mozna je poming¢é — jedynym pa-
rametrem w tych réwnaniach jest Re; liczba ta jest wiec
jedynym, dostatecznym kryterium podobienstwa;

1) Interpretacja wynikow pomiaréow w przeplywie burzliwym
patrz ,,A note on the measurement of total head and static pres-
sure in a turbulent stream’ S. Goldstein oraz ,,On the static pres-
surz[aL}:l ;]ully developed turbulent low” A. Fage. Obydwie prace
w it. T1.
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2) z réwnania ruchu (2”] jest widoczne, 3o 2o

Re udzial czlonu zwigzanego z tarciem maleje;‘gzortosf’”’"
dzaja to badania, z ktérych wynika, ze z WZFOStegle;
e

wspolczynnik oporu i wzgledna warto$S¢ strat malejy

3) wnioskiem z p. 2) jest, Ze poczynajac od pewng;
tosci Re zaleznie.od zZadanego stopnia dokladnogc mo?r:
zaniedba¢ rownos¢ Re w poréwnywanych Obiektac}fiu;n“
zaé je za podobne wylacznie na podstawie pOdObier'lst;;

'
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Rys. 1. Zaleznos$é¢ wspotczynnika oporu c¢ od liczby Reynoldsa R

dla rur wediug pomiarow Nikuradse — stosunek promieni

rury do chropowatosci bezwzglednej I — przeptyw laminary
11 — przeptyw w przypadku gtadkich $cianek 1

geometrycznego (jezeli przy tym liczba Ma nje jx
zbyt duza). Mozna wiec w pewnym przedziale Re i M
uzna¢ za podobne dwa roézne (co do bezwzglednych wa.
tosci predkosci) przepltywy w tym samym obiekcie. W
sviskiej literaturze nazywa sie ten przedzial obszarer
automodelowo$ci (automodelnose¢):

4) ze wzrostem stopnia burzliwosci rosnie opor tarck
wskutek zwiekszenia wartosSci naprezen stycznych, 3 wig
rosng straty tarcia: '

5) przy wiekszych warto$ciach Ma (wg wynikow dme
chan palisady turbinowych dla Ma > =~ 0,406) ta licz
oraz zwigzany z nig wyktadnik izentropy k odgryvwajs ju
znaczng role i jesli towarzyszy temu odpowiednio du
wartos¢ Re, to Ma i k stajg sie dostatecznymi kryteriar
podobienstwa 2).
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Rys. 2. Zalezno§¢ wspolczynnika strat ¢ palisady profilow =
od liczby Macha Ma na krawedzi sptywu przy roznych liczo
Reynoldsa Re

Nalezy tu podkreslié. ze liczba Re, zawierajac w st
wielko$¢ charakteryzujgcg fizyczng ceche ptyvnu (wspolcst
nik lepkosci), jest kryterium podobienstwa niezaleinym!
rodzaju czynnika w poréwnywanych przeptywach, naie
miast liczbe Ma mozna uwaza¢ za jedyny parametr
w takim szczegdlnym przypadku, gdy modeluje sie eyl
kiem o tej samej wartosci wykladnika izentropy k co ¥
ktadnik czynnika w przeplywie oryginalnym. .

Ztozono$¢ zjawisk zachodzacych w burzliwej warst¥
przy$ciennej, konieczno$¢ doswiadczalnego okreslania wspl:
czynnikéw wystepujacych w réwnaniach oraz w ogéle b
dotychczas jednolitej, w pelni opracowanej teorii calko¥
cie rozwinietego stanu burzliwosci. uniemozliwiajg komde
ny opis takiego przeptywu w zwiezlej formie matemals®”
nej. Jednakze wyniki badan oraz zwiagzki WyplyWa#

®) Zjawiska falowe i towarzyszace im straty, w}’stepuja“d
wartoSci May,. <1, sy rowniez funkcja wylacznie Ma i k.



- rzy$ciennej w jej dotychczasowym stanie
zteorlid‘;’:;;t‘&y ggélnogci wr},ioski;, jakie wynikaja z dy-
tW'Iieukladu rownan [17], [27], [3"]. '
skus] izei przeprowadzono wywod wskazujacy na charakter
Ponl vici wspotczynnika oporu i strat w zaleznosci od Re
Zm‘e‘;f;stawie teorii warstwy przySciennej. Uczyniono zato-
na p o =const. Analiza zjawisk w warstwie przySciennej
Zer}llsn‘wana jest z reguly przy tym zatozeniu. Rozkiad
d(rJ k(}),éci w przekroju poprzecznym przy oplywie wzdliuz
blaskie) gtadkiej powierzchni przedstawia sie nastepujgco:

)
YUs +A1)

1
c=V|— In
% v

[14]

3‘=_|/_§_ tzw. ,predko$¢ dynamiczna”,

4
y — odleglo$¢ od Scianki,
v — kinematyczny wspotczynnik lepkosci,
x, A, — state, wyznaczone doswiadczalnie.

Powyisze rownanie pozwala wyrazi¢ wspélezynnik oporu
jako funkcje Re. Postat tej zal(:rznosci bedz.ie rézna dla
roinego ksztattu profilu, zawsze jednak bedzie to funkcja
monotonicznie malejaca.

K

Przy odpowiednio duzej wartosci stosunku -
v
gie k — chropowatos¢ bezwzgledna powierzchni

K 9«
(dla rury przy ”

> 80)

wzér poprzedni mozna zastapi¢ wzorem nastepujacym:

1 Jj
c= 94 7ln;+A2 [15]

Z wzoru tego wida¢, ze dla danej wartosci ¥ (w tym sa-
mym obiekcie) jest:
c~ s
a zatem
cl~1

Catkowity op6r ciata sktada sie z nastepujgcych dwéch
czynnikow:

a) wypadkowej sit tarcia oraz b) wypadkowej sily wyni-
kajacej z rozkladu ci$nien na profilu. Wzajemny stosunek
tych dwoch sktadnikow zalezy od ksztaltu profilu.

Bierze sie pod uwage nastepujgce zaleznosci:

K# .

li—* jest dla K = const i » = const monotonicznie ros-
v

n3cg funkejg c

2) wspolczynnik oporu wywolanego tarciem

T
Cxi = const—2 (z definicji)
¢

3) opér tarcia
Py = const ¢? cy¢ (z definicji)

(przy ruchach bardzo powolnyh w lepkich ptynach

jest
wooc),

Opér wywotany réznicg ci$nien jest zawsze proporcjo-
nalny do ci$nienia dynamicznego, to jest P, = const c2,
a wiee odpowiedni wspétezynnik oporu cyp, = const w kaz-
dych warunkach.

Na podstawie p. 2) mozna stwierdzi¢, ze i wspotczynnik
oporu tarcia cys = const w obszarze w ktérym jest spelniona
zaleznosé ¢z oo 7.

Sekundowa praca oporu

L=const P-c = const:c3-cy

Energia kinetyczna czynnika

E =const-c?

a zatem wzgledne straty energetyczne
L
E

C:

= const - cx

Proporcjonalnos¢ ¢2 do r pocigga wiec za sobg zaleznosc
wspoélezynnika oporu i strat jedynie od chropowato$ci po-
wierzchni, przy czym dla danego obiektu jest cx (¢) = const
1 £ (c) = const.

Poniewaz w danym obiekcie i przy tych samych tempe-
raturach Re oo ¢, mozna wiec ostatecznie napisac:

cx (Re) = const
i £ (Re) = const

Zalei}noéci te sg speilnione poczynajgc od takich wartosci
predkosci ¢, ktére odpowiadajg odpowiednio duzej war-

%

tosci
(4

Dla danego obiektu przedzial waznosci tych zwigzkow

odpowiada obszarowi automodelowosci ze wzgledu na licz-
be Re.

Burzliwo$é, jak o tym wspomniano, powoduje silny
wzrost tarcia. Jednakze ze wzrostem burzliwos$ci punkt
oderwania warstwy przysciennej (i zwigzanych z tym za-
wirowan) przesuwa sie w kierunku zgodnym z kierunkiem
przeplywu, powodujgc zmniejszenie oporu zwigzanego z roz-
nicg cisnien. Przy racjonalnie zaprojektowanym profilu
udzial oporu zwigzanego z rdznicg ci$nien moze by¢ bardzo
nieznaczny.
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Rys. 3. Wplyw stopnia burzliwosci czynnika przed palisadg na
zalezno$¢ sprawnosci », przeplywu przez palisade od liczby Rey-

noldsa Re. 1 — burzliwos$é 1%; 2 — burzliwesé 3,4%

Zaleznie wiec od ksztaltu profilu, wzrost burzliwosci
(przy tych samych predkosciach $rednich) moze powodowac
wzrost lub malenie oporu. Mozna by na tej podstawie do-
konywa¢ oszacowania jako$ci badanego profilu, instalujagc
odpowiednie turbulizstory i sledzgc zmiane oporu w funkcji
stopnia burzliwosci.

Wyniki dmuchan palisad turbinowych potwierdzajg na
0go6l taki przebieg wspdlczynnika strat, jak to zostalo omo-
wione.

Dla warto$ci Ma £ 0,3—0,5 straty ze wzrostem Re male-
ja (i sg niezalezne od chropowatosci powierzchni), a nastep-
nie przyjmujg stalg wartos¢, zalezng od chropowatosci

[Lit. 5].
W badaniach tych jednakze przed ustaleniem sie funkcji
7 (Re)y nastepowal jej ponowny nieznaczny wzrost — tym

wiekszy i tym wczesniej, im wieksza byla chropowatos¢
powierzchni.

Jak o tym wspomniano wcze$niej, dla przeptywow o dos¢
znacznych warto$ciach liczby Macha ta liczba oraz wyktad-
nik izentropy k stajg sie wystarczajgcymi parametrami do
okre$lenia przeptywu wedtug uktadu rownan [17], [27], [37],
a wiec destatecznymi kryteriami podobienstwa.

Przy badaniach profiléw TN-2 [Lit. 5] straty stawaly sie
funkcjg jedynie liczba Macha dla warto$ci Ma > 0,5-0,7.
Straty te w zwigzku z oporem falowym szybko rosng ze
wzrostem Ma.

Wykres & (Ma) dla profilow TN-2 doprowadzono tylko do
Ma = 1.

Przytaczane w literaturze wyniki badan przebiegu wspo6i-
czynnika oporu roéznych profildéw dla duzych liczb Ma
wskazujg, ze wspodlczynnik ten gwaltownie wzrasta w oko-
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(podobnie jak straty dla profilé_w'TN.-Z)
1,2 do 1,3, po czym’rpale:)o i zmie-
rza asymptotycznie do pewnej stalejMwa—l:t:;)scBIme;;l;f]zynclg
iz T od tej, jaka uzyskuje dla Ma = 3. a'
}rcl;stzza(legc’)w profJilc’)w wartos$c tego w;/})olczi'n;lka dllg tl\(/)Iam'\i—nz
5 e = P 3
jest nawet nizsza od wartosci dla Ma = 1. Poz : : :
rJ1eadzieje ze straty profilowe wysok(_)naddzw1ekow cgo stopnia
turbiny ’powinny by¢ niewiele wyzsze od ;trat dla.sto;?ma
przydzwigkowego, €O zresztag potW1§rdzaJa opul?hko“ ane
wyniki badan naddzwiekowego stopnia w MAI [Lit. 6].

licach Maco1
osiaggajac maks. dla Mae

b TT] 4 e 00 I
(%) A e |
S A TN
[ 1‘ ] — =

e - e Nt
3 N e 2 4 5 -‘l
2 3 ' 7~ Re10%
AT T3 T4 (gL e (7L 18 13 o I 213 1518
0 a3 04 05 a6 Q7 08 Q9 10 1 1,2M 13
YL-11/RL R 4. a

Rys. 4. Zalezno$¢é wspotczynnika strat ¢ palisady profilow TIQV.-Z od
liczb Macha Ma i Reynoldsa Re na krawedzi splywu dla roznych

podziatek. 1—t = 0,476, 2—t = 0,565, 3 —t = 0,663, ¢—t 0,762.

NajczesSciej stosowanym czynnikiem w badaniach {node-
lowych przeptywowych maszyn wirnikowych jest powu;trze.

Przy badaniu sprezarek roznice tempgratur, odpownada—
jacych warunkom pracy modelu i orygm:;%u. sg tak nie-
wielkie, ze wynikajgce stad roznice wartosci k sg na ogot
do pominiecia. o

Wobec tego, jesli w modelu wystgpi w jakims jednym
punkcie ta sama warto$¢ Ma co w odpowiadajacym ‘punk—
cie oryginatu, to i we wszystkich innych odpowiadajacych
sobie parach punktoéw bedg te same wartoSci Ma i wszyst-
kich innych bezwymiarowych wielkosci charakteryzujgcych
przeplyw, przeptywy bedg wiec podobne, co zresztg bezpo-
$rednio wynika z uktadu réownan [17], [27], [3"].

W badaniach modelowych turbin wystepujag w stosunku
do oryginatu réznice rodzaju czynnika i znaczne roéznice
temperatur.

Turbiny silnikéw turbinowych pracujg w przedziale tem-
peratur o 800 °C+600 °C, co odpowiada warto$ciom k dla
spalin przy a4 do 1,319 do 1,335: w odpowiadajgcych tym
turbinom modelach, pracujgcych powietrzem na zimno, tem-
peratury nie przekraczajg 200 °C do 250 °C.

Réznice w warto$Sciach k sg tu juz znaczne i podobien-
stwo przeplywu nie bedzie zachowane; mimo tej samej war-
tosci Ma w jakiej$ jednej, odpowiadajgcej sobie pod wzgle-
dem geometrycznym parze punktow modelu i oryginatlu,
wartos$ci pozostatych parametrow w tej samej parze punk-
tow oraz wartosci wszystkich parametréow w jakichkolwiek
innych parach punktéw bedg rozne.

Przyktady tych réznic podano w tabelce.

k = 1,33 k=14
b T P ]
N Il B o
Ma = 0,7 0,726 | 0,7316 | 0,9253 | 0,732 | 0,7207 | 0,9107
Ma = 1,0 |1 0,5404 | 0,8581 | 1 0,5283 | 0,8333
Ma =1,4 1,314 | 0,323 | 0,7555 | 1,300 | 0,3142 | 0,7183

Wszystkie dotychczasowe rozwazania na temat strat prze-
plywu dotycza w odniesieniu do maszyny wirnikowej strat
profilowych. A wiec przy badaniu np. wienca kierownic
turbiny w przeplywie podobnym pomierzone straty mozna
odnie$¢ bezposrednio do oryginatu.

W turbinie, jako catosci, straty profilowe sg jedynie
czeScig ogdlnych strat. Bardzo powazny udzial w sumie
strat stopnia ma wptyw szczeliny promieniowej miedzy wir-
nikiem a oslong. Wielkos$¢ tej szczeliny w rzeczywistych
warunkach pracy silnika zmienia sie w przedziale kilku-
dziesieciu procent i jest trudno osiggngé¢ stan, aby w mo-
delu w kazdych warunkach pracy wielko$¢ tej szczeliny
byla analogiczna. Pod tym wzgledem wiec na ogot nie moz-
na osiggng¢ pelnego podobienstwa geometrycznego. Jest
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rowniez sprawa bardzo klopotliwg i nije zawsze g
wyodrebnienie strat szczelinowych i pomierzenie ich Uiy,

W wyniku tych wszystkich okoliczno$ci SPrawn S‘oh%
. ot . . . e QSQt
biny modelowej moze by¢ roéina od sprawnosicj orygj &

W Laboratorium Turbin Instytutu Lotnictwa przenam
dza sie badania, jednostopniowej turbiny DOWietrzne'pmwz'
skonstruowano tak. ze mozna zmienia¢ $rednice We“?ﬁ
i zewnetrzna kanalu turbinowego oraz wymienia ‘\;tflng
wirnikowa (najwigksza $rednica zewngtrzna wynosj 507*‘“
Dzieki temu mozna, stosujgc w kazdym przypadky Ofgm)‘
wiednie ulopatkowanie, uzyskiwatc modele turbin gazoy A
o roéznych proporcjach wymiarowych, ZaChOwujqc niN?
pelne podobienstwo geometryczne. ey

Wytwornicg powietrza w omawianym obiekeie
srodkowa sprgzarka o maksymalnym wydatky 1;
i maksymalnym sprgzu okoto 3:1.

W pierwszym etapie badan przyjeto nastepujgce ogly
zalozenia upraszczajace: k

1) warto$¢ wyktadnika izentropy Kk zmienia sie y
nalnej turbinie w przedziale 1,319+1,335
przyjeto k const = 1,33
warto$¢ k w turbinie modelowej zmienia sie w przedzig
1,391+1,4
przyjeto k = const = 1.4
(tablice funkcji gazodynamicznych sporzgdzone zostaly g
k=14; 1,33; 1,.25)

2) stopien burzliwo$ci czynnika w obydwoch obiektyt
jest taki sam.

Przeplyw czynnika w obu przypadkach najpierw prg
sprezarke, a potem przez geometrycznie podobng turbin
(do pojecia podobienstwa gecometrycznego nalezy taiie tak
sam stopien chropowato$ci powierzchni) w znacznym st
niu usprawiedliwia takie zalozenie.

3) jako stany najbardziej ..zblizone” (omodwiono wezesnie,
ze z powodu roznicy wartosci kK nie mogg one by¢ sk
podobne) przyjeto takie. w ktéorych — obok podobienstw
trojkgtow predkosci na wlocie do wirnika — wystenu
te same warto$ci Ma na wylocie z kierownicy na Srednio
promieniu.

Dla danej liczby Ma tréjkat predkosci wyvznacza predkok
obwodowg. Te dwie wielkosci w jakimkolwisk jednm
punkcie wyznaczajg jednoznacznie przeptyw przez cala tu-
bine.

Na podstawie pomiarow sporzadzona zostanie pelna ch
rakterystyka turbiny. Poréwnanie tej charaktervstyxi z ane
litycznie sporzadzong charakterystykg tej samej turbiy
umozliwi (zupelnie niezaleznie od zagadnienia modelowa
bezposrednig ocene dokltadnosci opracowanej metody anal
tycznego sporzgdzania charakterystyk oraz przedzialu it
praktycznej przydatnosci.

Na podstawie wynikéw badan [Lit. 5] mozna bdrzypus
cza¢, ze obraz przeplywu staje sie funkcjg liczoy Mack
dla warto$ci Ma = 0,5, a wiec w najbardziej interesujjem
obszarze charakterystyki. Dla mniejszych wartosci Ma dv
statecznym kryterium podobienstwa jest liczba Reynolds
z mozliwoscig wystgpienia obszaru po$redniego, w ktorye
podobienstwo przeplywu zapewnione jest przez podobiet
stwo geometryczne.

Dla tego obszaru matych warto$ci Ma przeptyw na m:
delu jest prawie $ciSle podobny do przeptywu w turbi
oryginalnej odpowiadajgcego tej samej wartosci Re. N
przyktad otrzymana z pomiardéw sprawnosé¢ wienica kierov
nic w obszarze matych predko$ci odpowiada réwniez sprav
n'OéI%i kierownic turbiny oryginalnej dla tej samej warte
ci Re.

Najwieksza liczba Reynoldsa (odpowiadajaca predko®
splywu z Kierownic w warunkach obliczeniowych i odni
siona do dlugosci cieciwy lopatek kierowniczych) w turb
nie modelowej wynosi okolo 0,9-106: analogiczna wart®
dla turbiny oryginalnej wynosi okolo 0.68 - 106. Nizsze %
to.éci dla turbiny oryginalnej spowodowane sg znacl
wiekszymi wartoSciami wspolczynnika lepkosci w wyistit
temperaturach.

Dla tej samej turbiny pracujacej tym samym czynnkie
W pewnym stalym przedziale temperatur istnieje w K&
dym punkcie jednoznaczna zalezno$é Re = f (Ma): natomis!
tej samej liczbie Reynoldsa odpowiadaja rézne liczby Mact
oryginatu i modelu.

Na podstawie poprzednich rozwazan mozna brzyia, *
boczatkiem obszaru, w ktorym kryterium podobienst®
staje sie liczba Ma, bedzie ta wartoéé liczby Reynoldsa ©
modelu, od ktérej poczynajac wspéiczynnik strat badanefl
wienca kierownic zacznie wzrastac,

jest og.
kGisg

uryg



analiza przemian zac.hodzacych’w stopniu wy-

mozliwie najdokladniejszej znajomos$ci stanu czyn-
magaw wybranych, charakterystycznych przekrojach tur-
nika Niezbedna ilo$¢ punktéw pomiarowych w danym prze-
bm}.l’l zalezna jest od gradientu mierzonej wielko$ci i be-
kroj dobrana tak, aby otrzymac ciagly obraz tej zmiennej
dz]%adanym przekroju o stopniu dokiadnosci wyznaczonym
Wrzede wszystkim przez ngana dokladnost operacji usred-
I()lianl'a mierzonej zmiennej.

Juz wstepne badania. wskazaly na ogromng waznoS¢ ra-
cjonalnego ksztaltpwaqlz} Wlotu' do turbiny. Kolektor wlo-
towy powinien byc mothl‘e duzy, aby 'zmniej_szyé ‘nierowny
yozktad parametrow czynnika przed kierownica. Zebra, ia-
czace ostone zewnetrzng z wewnetrzna, powinny by¢ bardzo
starannie sprofilowane i nalezy dazy¢ za cene wszelkich
mozliwych zabiegéw konstrukcyjnych do odsuniecia ich jak
najdalej w kierunku osiowym od ptaszczyzn wiencow to-
pa%kowych. Odnosi sie to nie tylko do zeber umieszczonych
przed wieicem kierowniczym, ale takze za wieicem wir-
nikowym. W omawianych badaniach wystgpitlo wyrazne
wsteczne oddzialywanie Zeber na rozkilad parametréow po-
wietrza w przekroju za wiencem lopatkowym.

Rzeczowa

Mgr inz. ANDRZEJ RUDIUK

Nieréwnomierny rozklad parametréw czynnika w po-
szczegdlnych przekrojach pomiarowych, zwieksza bardzo
pracochtonno$¢ pomiaréw i opracowywania ich wynikow;
zwileksza 110$¢ punktéw pomiarowych, niezbedng do odpo-
wiedniego usrednienia mierzonych wielkosci.

Schemat stoiska oraz przyjete metody pomiarowe omoé-
wione sg w pracach inz. Pawta Jedrzejewskiego i Zdzi-
stawa Lisewskiego, zamieszczonych w [Lit. 8].
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Ustroje dzwiekochtonne i izolacyjne w lotnictwie

Artykut miniejszy jest streszczeniem referatu wygtoszonego na I Ogdlnopolskie]j
Konferencji Naukowo-Technicznej w sprawie zwalczania halesu.

Lotnictwo — to jedna z dziedzin techniki, wytwarzajgca
najwieksze poziomy hatasu w zakresie dziwiekow styszal-
nych, jak i niestyszalnych.

Aczkolwiek najstuszniejszg drogg postepowania w walce
z halasem jest ograniczenie mocy akustycznej samych jego
irodel, tym niemniej na tej drodze w samolocie nie da sie
obnizy¢ poziomu hatasu do wielkoSci dopuszczalnej i zawsze
trzeba stosowa¢ izolacje dzwiekowg kabiny. Zasadnicza
trudno$¢ polega na tym, ze izolacja ta musi by¢ bardzo
skuteczna, a jej ciezar wprost znikomy. Kadluby wiekszos$-
c¢i samolotow pokryte sg blachg duralowg o grubosci od 1
do 3 mm. Srednio izolacyjno$¢ takiej blachy wynosi okoto
2 dB. Gdyby rzeczywiscie halas zmalal w kabinie o war-
tos¢ izolacyjnoSci blachy, to juz mialoby sie do czynienia
ze znacznym spadkiem hatasu w poréwnaniu do hatasu
na zewnatrz. Jak wida¢ z rys. 1 — poziom halasu wewnagtrz
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Rys. 1. Teoretyczny wplyw izolacyjnosci blachy; 1 — widmo hatasu
samolotu projektowanego na zewnatrz; 2 — widmo hatasu samolotu
Projektowanego wewnatrz S$cianek; 3 — teoretyczny wplyw blachy
duralowej; 4 — widmo halasu w kabinie samolotu Convair 340

kadtuba niewiele roézni sie od hatasu na zewngtrz. Przy-
czyng tej niezgodnosci w rozumowaniu sg: poglos, drgania
mechaniczne i nieszczelnosci.

Przekroj kabiny samolotu stanowi najczeSciej potkole lub
tez zblizone ksztalty eliptyczne. Takie ksztalty wnetrza
stwarzajg warunki do intensywnego wzmozenia poglosu.
Wewnetrzna krzywizny, dziatajgc jak soczewki, powoduje
naktadania sie fal dzwiekowych odbitych od przeciwlegltych
Scianek.

Z drugiej strony kadiub kontaktuje sie ze skrzydiem,
ktére stanowi sobg belke przenoszgcg drgania mechaniczne
od silnikow. Czesto samo skrzydio wzbudza drgania pocho-
dzgce od sil aerodynamicznych i sprezystych. W tej sy-
tuacji kazdy element kadluba ma warunki do tego, by
wpa$¢ w drgania rezonansowe. Ma sie wiec do czynienia
z nowym zrodiem hatasu, jakim jest brzeczenie silnie drga-
jacych blach.

Jezeli chodzi o problem nieszczelnos$ci, to kazdy samolot,
nie posiadajgcy kabiny hermetycznej — posiada caty szereg
otwordéw i szczelin. Te nieszczelno$ci grajg bardzo wazng
role i one rowniez powodujg zmniejszenie wplywu izola-
cyjnosci blachy. Nalezy zaznaczy¢, ze wplyw szczelin nie
jest jednakowy dla wszystkich powierzchni kabiny i jest
tym wiekszy, im wieksze jest nadzwiekowienie danego miej-
sca z zewnatrz.

O ile sytuacja sie zmieni, jezeli wnetrze kabiny zostanie
wybite jakim$ typowym nieprzepuszczalnym materialem
obiciowym, na przykiad dermg? Powstanie teraz uktad skia-
dajgcy sie z trzech warstw o réznych opornosSciach aku-
stycznych, mianowicie: blacha—powietrze—-derma. Izolacyj-
no$¢ takiego ukladu powinna by¢ dos¢ wysoka ze wzgledu
na duze zréznicowanie opornos$ci akustycznych. Poza tym
derma napieta na konstrukcji stanowi membranowy ustroj
pochtaniajgcy (ustréj dzwiekochlonny), moggcy w duzym
stopniu zlikwidowa¢ wplyw poglosu.

Tymczasem hatas w kabinie spadnie nieznacznie, zaledwie
o pare decybeli. Dzieje sie to dlatego, ze w takich przypad-
kach ktadzie sie derme wprost na pétkach wreg, ktére sta-
nowig pomost do przenoszenia sie hatasu w formie dzwie-
kow materialowych. Izolacyjnos¢ cienkiej dermy na dzwieki
.materialowe jest wprost znikoma. Nastepna sprawa Kkryje
sie w wysoko$ci warstwy powietrza i charakterze samolo-
towego widma hatasu. Wysoko$¢ warstwy powietrznej dyk-
tujg wregi, ktérych wysoko$¢ waha sie w granicach 5—
—15 cm. Wymiary te odpowiadajg diugosciom fal glosowych
o czestoSciach od 6800 Hz do 2300 Hz. Czesto$ci te przy-
padajg na duze poziomy gtosnosci widma samolotowego
wyrazonego w fonach oraz w znacznym stopniu pokrywaja
sie z zakresem czestotliwo$ci mowy ludzkiej, zaktocajac jej
zrozumienie.
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Warstwa powictrza z jednej strony s.tan'o'wx dok?{.y]_l'zolf.‘\;l
tor, jednocze$nie jednak stwarza mozllwosc. ppwls 1\ ia P<‘)-
stojagcych o dtugosciach odpow_ladajac.ych jej gru M:iume o
wstanie fali stojacej w warstwie powletrznej powoduj e
ne wzmozenie nasilenia dzwieku. Azeby wymieniony ustroj

trojwarstwowy (blacha——powietrze—derma) stanowil mozli-
wie skuteczng izolacje, malezy: o
wszystkie otwory i szczerlli)ny (szczegoblnie
iej najbardziej nadzwigkowionych), ]
wbl;niieé?fr?;hobd%gnaé nie bezpoérednio na wregach,' a 1?
posrednictwem ciagtych p.odkla.cgek) sprezystych (guma,

i tworzywa spienione itp.), .
tQ}C()S’pf'l:/:lg,strzer'l gomiedzy blacha’_ a d_erma wypei{lllc.matej
rialem silnie pochlaniajgcym d;w1e1«;1 o .gruposcx }Aflekszej
od poltowki dlugosci ewentualne] fgh ‘StO‘]aCCJ, cz‘yll od po-
16wki wysokosci wregi dla utrudnienia powstania fal sto-
jacych. ) ) .

Izolacyjno$¢ takiego uktadu mozna zwiekszyc, §tosu1ac
zamiast samego materiatu dz'wiekochlonne.gq tenze sam
material w lekkiej nieprzepuszczalnej otulinie (np. maty
wlokna szklanego obciggniete folig igelitowsq).

Mamy wtedy dodatkowg warstwe izolacyjna. ze w'zgledu
na zroznicowanie opornosci akustycznych (igelit—wlokno—
—igelit).

Izolacja taka ma jeszcze jeden mankament — sl%bo izo-
luje dzwieki o niskich czestotliwosciach (od 0 do 3500 Hz),
ktore przy wysokich poziomach sg réwniez bardzo szkodl%—
we. Pewne rezultaty w walce z hatasem niskich czestotli-
wosci mozna uzyskaé, stosujgc masy i ustroje antywibra-
cyjne, naklejane wprost na $cianki kadtuba, przy czym sto-
sowane w tych celach pasty bitumiczne w lotnictwie sig
raczej nie przyjety. Dawniej stosowano mielony korek 1g-
czony lepiszczami syntetycznymi. Obecnie stosuje sie uktady
oparte na bardzo lekkich granulkach wigzanych lepiszczem
o bardzo duzym wspotczynniku stratnosci. Uktady takie
przesuwajg na zewnatrz warstwe obojetng, zwiekszajac
przez to sztywno$¢. Dobre wyniki daje pokrywanie tych
ustrojow cienkimi warstwami o wiekszym mecdule sprezy-
sto$ci (folie metalowe, zywice syntetyczne, papier itp.), kto-
re z jednej strony zwiekszajg udzial w pochtanianiu energii
przez wiasny uktad naprezen, jak rowniez w duzym stop-
niu zwiekszajg straty energii przez zwiekszenie naprezicn
stycznych w materiale pokrywajacym blache.

Ostatnio stosuje sie bezposrednie natryskiwanie blach po-
liuretanem, ktéory w trakcie utwardzania ekspansuje i two-
rzy $cisle przylegajgcg warstwe lekkiej pianki. Zewnetrzng
powierzchnie tej pianki stanowi cienka warstwa poliureta-
nu niespienionego. Pianki poliuretanowe z jednej strony sa
materialem antywibracyjnym, z drugiej strony zas materia-
lem o bardzo silnych wtasnos$ciach pochlaniajgcych (rys. 2).

a) zlikwidowact

‘Jeieli chodzi o materiaty stosowane na ustroje do izola-
cji dZzwiekowej samolotu — to muszg one spelnia¢ nastepu-
jace warunki:

1) wysoka izolacyjno$¢ akustyczna oraz wtlasnosci dzwie-
kochtonne dla wszystkich czesto$ci z infra- i ultradzwieka-
mi wtgcznie,

2) niepalnosé,

3) dobre wtasnosci izolacji termicznej,
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Rys. 2. Charakterystyka pochlaniania pianek; 1— pianka poliure-

tanowa miekka; 2—pi§mka poliuretanowa sztywna; 3 — spieniony
polichlorek winylu, miekki
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4) ciezary materialdw takie, Zeby Igczny ciezar ¢
nie przekraczat (w najgorszym przypadku) 2—3 kGIZ?Iac;j
5) mata chtonnos¢ wilgoci, - m?,
6) odpornos$¢ na niskie i wysokie temperatury
od —20°C do +60°C, 7 W zakreg,

7) odporno$¢ na atakowanie zywych ustrojow
8) duza wytrzymato$¢ mechaniczna pod wzglghem
nosci na drgania i przecigzenia dynamiczne, Odpay.

Przyklady konstrukeji w istniejacych samolotacn

a. Izolacja samolotu Li-2

Samolot dwusilnikowy na 24 pasazeréw. Byezng mor g
nikow 2000 KM. Smigla trojlopatowe. Kabing niehes'
tyczna. Rury wydechowe wyprowadzone pod skrzydla \[:‘
ksymalny ogélny poziom hatasu w kabinie rzedy lﬂilAdg.
Podstuwowy ustréj izolacyjny stanowig maty ; Wally

043 01

Rys. 3. Przekrdj izolacji samolntu Li-12; a —izolacja czesci przvp
dlogowej; b —izolacja Scian bocznych i sufitu

technicznej, obszyte rzadkg tkaning. Izolacja w czesci pry
podiogowej jest staba i sktada sie z jednej warstwy przl
gajacej do pokrycia, za$ izolacja S$cian bocznych i sufiy
sklada sie z jednej warstwy przylegnajacej do blachy, dwo
warstw zawieszonych wewnatrz oraz dwoch warstw pry
legajacych do obicia kabiny (rys. 3).

b. Izolacja samolotu IiL.-14,

Samolot dwusilnikowy, zabierajgcy 32 pasazerow. Silni
ttokowe o lgcznej mocy 3800 KM. Smigla czterotopatos
Kabina niehermetyczna. Rury wydechowe wyprowadue
nad skrzydilami. Maksymalny poziom hatasu rzedu 105 &
(w rejonie rur wydechowych). Podstawowym ustrojem iz
lacyjnym sa maty z watoliny bawelnianej obciggnietej gestyn
piétnem lotniczym. Najstabiej izolowarnna strefa piloi

. Tzolacja samolotu Ii-14; a — strefa pilotéw; b—strefa®
wydechowych

gdzie izolacja skiada sie z dwoch warstw: jednej na pokT
ciu, a drugiej pod obiciem kabiny. Najsilniejsza i %
w rejpnie rur wydechowych sklada sie z trzech wars®
dwie jak powyzej, a trzecia posrodku miedzy nimi (I

¢. Izolacja samolotu Convair 240

Samolot dwusilnikowy, mieszczacy 44 pasazerow. sili
tiokowe o tgcznej mocy 5000 KM. Smigta czterotopald®
R_ury wydechowe obudowane jedng rurg o wiekszej -
nicy, zasysajaca chlodne powietrze. Maksymalny D%



tasu okoto 105 dB W rejonie rur wydechowych. Podsta-=
haazolacji stanowig maty z witdkna szklancgo spojonego

e etyczna, oklejone folig.

zywicg synt
4. Izolacja samolotu IL-18.

Czterosilnikowy samolot pasazerski, posiadajacy w zalez-
noéci od wersji 75—89 miejsc. Silniki turboSmiglowe o tacz-
nej mocy 16000 KM Smigta czterotopatowe. Wylot spalin
na krawedzi sptywu skrzydet. ‘Kab,llr_la hermetyczna. Ogélny
oziom hainsu prawdopodobnie nizszy niz w poprzednio
gmawianyCh samolotach. Izolgcm stanowig maty wlg')kna
qzklanego obciggnietego tkaning kapronowg. W rejonie

Rys. 5: Izolacja samolotu Ii-18;

a — strefa Smigiel;
cze$¢é kabiny pasazerskiej

b — przednia

smigiet dodatkowo zastosowana guma ggbczasin o grubo-
sei 5,5 mm. Obicie kabiny nie kontaktuje sic z wregami
i jest cd nich oddziclone dodatkowg matg. Na uwage za-
stuguje prawie catkowite wypelnienie przestrzeni izolacyj-
nej ma‘nmi. Jedynie w niewielkim procencie znajdujg sie
dylatacje powietrzne (rys. 5).

Doswiadczenia wlasne

Kilka lat temu powstal w kraju samolot pasazerski $red-
niej wielkoéci przeznaczony dla krajowych linii lotniczych.
Zostal on zaprojektowmny z my$lg o jak najwickszej eko-
nomice oraz mozliwo$cig operowania z lotnisk trawiastych.
Ze wzgledu na zalozenia konstrukcyjne — konstiruktorzy
musieli dokonaé wyboru silnika spos$rod: produkowanych
w kraju. W takiej sytuacji uzyto cziery silniki o mocy
330 KM kazdy. Poniewaz z punktu widzen’ra optacalnosci
samolot musial pomieéci¢ przynajmniej 20 pasazerow, prze-
to nadmiar mocy byt bardzo maly. Ten fakt ma co prawda
bardzo duze znaczenie dla ckonomiki tego samolotu, nie-
mniej jednak w tym ostrzejszych ryzach stawia gospodar-
ke ciezarowa. Sytuacja akustyczna przedstawiata si¢ na-
stepujgco:

Po pierwsze — cztery silniki zamirast dwoéch o réwno-
rzednej mocy stanowig wieksze zrodio hatasu.

Po drugie — warunek lekko$ci zmusit konstruktorow do
jak najlzejszej konstrukceji kadluba, a co za tym idzie —
do stosowania cienkich blach pokrycia tatwo wpadajgcych
W drgania.

Po trzecie — stabe silniki nie posiadajgce reduktorow

erllszaja do stosowania $migiet o duzych predkos$ciach kon-
cow topat,

Po czwarte — rury wydechowe biegngce nad gérng po-
wierzchnig plata powiekszajg dodatkowo hatas w poblizu
ostatnich miejsc pasmazerskich.

Jak z tego wynika, na samolocie tym ma sie do czynie-
nia z duzym halasem i duzymi drganiami $cianek kadtluba,
podczas gdy limit ciezaru na izolacje akustyczng nie po-
winien przekracza¢ 1,5 kG/m?2.

Pierwsza izolacja, jaka zastosowano na samolocie, pole-
gala na przedzieleniu szczeliny miedzy blacha pokryciowa,
a irnteriatem obiciowym piytkami z miekkiego polichlorku
winylu (spienionego) o grubos$ci ok. 10 mm. Material obi-
clowy stanowila cienka tkanina stylonowa powleczona cien-
ky warstwa PCW o lacznym ciezarze 0,25 kG/m? (rys. 6).

O ile w nieizolowanym samolocie ogbélny poziom halasu
przckracza 120 dB, o tyle po zmstosowaniu powyzszej izola-
cjl wynosi maksimum 110 dB. Poniewaz halas byl jeszcze
za duzy, przeto zwrocono sie do Katedry Akustyki i Teorii
Drgan Uniwersytetu im. A. Mickiewicza w Poznaniu z pros-
kg o dokonanie doktadnych pomiarow, analizy sytuacji oraz
pocnania wytycznych do opracowania izolacji. W wyniku na-
wigzane] wspoélipracy akustycy pozrnanscy pod Kkierunkiem
prof. dr Marka Kwieka *) opracowali zatozenia do izolacji
tecgo samolotu.

Wedlug tych zatozen izolacja skiadala sie 2z trzech
warstw o wyraznym podziale rol. Izolacja najnizszych cze-
stotliwosci — warstwa antywibracyjna przylegrajgca do po-
krycia, izolacja $rednich czestosci — plyty perforowane

Rys. 6. Dotychczasowa izo-
lacja samolotu projektowa-
nego. 1 — ekspandowany
polichlorek winylu, miek-
ki, grubosé¢ ~ 10 mm, cie-
zar ~ 0,9 kG/m2; 2 — cicn-
ka derma; ciezar 0 ~ 0,25
kG/mz2

o

ey s
TL-04f3 RE

o otworach zamknietych krgzkami filcu oraz najwyzsze
czestosci od 630 Hz wzwyz — derma o mozliwie duzym cie-
zarze jednostkowym (ok. 1 kG/m?).

1. Warstwa antywibracyjna

Ogoblne warunki postawione przez akustykow:

a) minimalny ciezar 0,5 kG/m?2,
b) mozliwie najwiekszy wspotczynnik stratnosci (jak naj-
lepsze wiasnos$ci ttumienia energii drgan).

Rozpoczeto od prob zastosowania spienionych grranulek
fenolowych z zywicg poliestrowg, co musiano zarzuci¢ ze
wzgledu na niemozliwo$¢ utwardzenia tej zywicy w matej
masie. W zwigzku z tym nalezato opracowaé¢ zupeilnie innec
ustroje i po przebadaniu wybraé¢ najkardziej korzystny.
Wykonano caly szereg probek i oddano do badan w Ka-
tedrze Akustyki, a mianowicie:

— granulki styropianowe z zywicg ecpoksydows,

— granulki ,,microbellon” z polimetakrylanem metylu,

— styropian,

— styropian + papier + warstwn polimetakrylanu metylu,
— granulki styropianowe z tiokolem.

*) Prof. dr Marek Kwiek, jedyny w Polsce znawca akustyki lot-
niczej, zgingl w katastrofie lotniczej w grudniu 1962 r.
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Rys. 7. Wspolczynniki stratnosci; 1— granulki styropianowe z 2y-

wicg epoksydowsg; 2— granulki ,,Microballon” z polimetakrylanem

metylu; 3 — styropian; 4 — styropian + papier + warstwa polimeta-
krylanu metylu; 5 — granulki styropianowe z tiokolem

TECHNIKA LOTNICZA NR 4/1964 105



!
_’Z[m’) J ,/’|
Qpl k6
5 =
-
Vi
,/
a4 LA
I 1
4
//
/
03 3 e
s s
1 RVl ¥
.//'/ 4
7
02 4 .-
L
7
al _——
0 00200 300 400 500 1)
TL-104/63 R-8
Rys. 8. Wspolczynniki stratnosci odniesione do ciezaru powierz-

chniowego; 1-— granulki styropianowe z zywicg cpoksydowsg; 2 —
granulki ,,Microballon” z polimetakrylanem metylu; 3 — styropian;
4 — styropian + papier + warstwa polimetakrylanu metylu; 5 —- gra-

Taobela wynikow

Ustawierie glosnika Ustaweenie glosnika -Sfe\c
Rodz Uj = Lt Czest: i p,ﬂaﬂd—f[e__'_‘ M
warstwy  |czestoll| 120005 |57 Somig (Ceestol| izotac. |20
il | (H2) | ©@8) | (08) | Hz) | 008) | (mg) | [
A 500 ) 500 1 il =
styropian 10 =2 138 110 2 267 |
papeer 60 | 8 | 60 | 5
B 500 2 500 0 [
styropian 1o 2 2 "o 6 50 | 3
folia 60 6 60 9 :
i 500 | f 500 2 | ™
granulki " 2 033 110 6 333 | 1
styroplanowe 60 D 60 2 iy
D 500 | -1 500 4 | [
granulki 10 0 167 10 5) 467 | 3
folia SL 6 60 5 '
£ 500 6 500 2 (=5
granulki 110 4 666 10 8 235 | m
papier 60 10 60 12
ey

Rys. 10.

nulki styropianowe 2z tiokolem
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Rys. 9. Schemat wyklejenia segmentu kadiuba; A — styropian gr.

10 -+ papier, B — styropian gr. 10 + folia Al, C — granulki styropia-

nowe z zywicg epoksydowa, D — granulki styropianowe z zywica

epoksydowg - folia Al, E — granulki styropianowe z zywicag epo-
ksydowga + papier

Otrzymane wyniki przedstawia rys. 7.

Jak wida¢ z tego wykresu, dokonanie wyboru nie bylo
latwe. Dopiero po odniesieniu wspoéiczynnika stratnosci do
ciezaru jednostkowego (rys. 8) mozna bylo wyloni¢ dwa naj-
bardziej przydatne ustroje, mianowicie granulki styropia-
nowe z zywicg epoksydowsg oraz styropian. Jednak wtasno-
$ci tych ustrojow okazaly sie jeszcze niewystarczajgce. Dal-
sze prace oparte na tych ustrojach przeprowadzono w sa-
mej wytwoérni siamolotu bardzo prostymi metodami, pozwa-
lajgcymi jedynie na poréwnanie réznych ustrojow i wyboér
najlepszego. Do przebadania wybrano 5 réznych uktadow:

1) granulki styropianowe z zywicg epoksydowg — uktad
poréwnawczy,
2) granulki styropianowe z zywicg epoksydowg — okle-

jone cienkim szarym papierem,

3) granulki styropwinowe z zywicg epoksydowg oklejone
cienkg folig aluminiowg (0,04 mm),

4) styropian gr-10 mm oklejony cienkim szarym papie-
rem,

5) styropian gr-10 mm oklejony cienkg folig aluminiows.

Tymi ukladami wyklejono segment kadiuba samolotu
(makiety) tak, jak pokazano na rysunku (rys. 9). Sama pro-
ba polegata na nadzZzwiekawianiu od zewngtrz kadluba

Rys. 11. Plyta perforoway
projektowanego samolot;;
1 — plyta styropianowa
grubosci 4 mm; 2-—ciejk
szary papier; 3 — krazkify
cu; 4 — elastyczne zamox
wanie plyty (lateks

dzwiekami podstawowymi z pilyty frekwencyjnej oraz &
mierzeniu poziomu hatasu sonometrem przed i po zdarh
probek.

Nadzwiekowiano z kierunku prostopadiego i sko$nego p
katem 30°. Mikrofon sonometru byl umieszczony w odizolr
wanym pudle szczelnie przylegajgcym do powierzchni ply:
ki poprzez bardzo miekks tasme lateksowsg. Jak widatzp
danej tabelki (rvs. 10), najlepszyvm ukiadem okazaly sic g
nulki styropianowe z zywicg epoksydowa, pokryte papierez

2. Plyty perforowane

Tutaj sytuacja byta nieco odmienna, gdyz akustycy sk
wiali tu bardziej konkretne wymagania. Najwaines
z nich, to:

1) cieiar powierzchniowy 0,5 kG/m?,
2) mozliwie jak najwieksza sztywnos$¢ piyty,
3) elastyczne osadzenie plyty na kadtubie.

Warunek duzej sztywno$ci polgczony z lekkoscig pht
wydawal sie nie do osiggniecia. Proponowana tektura s
gala ciezar 1 kG/m? ktéry po uwzglednieniu filcu i W
brownn zwiekszal sie do 1,5 kG/m? Ostatecznie przyi¥
plyta (rys. 11) uzyskana w drodze wielu do$wiadczen ochﬂ"
rakterze tak konstrukcyjnym, jak i technologicznym, s&
nia wiasciwie wszystkie warunki z niewielkim przekro
niem ciezaru plyty uzbrojonej.

Ciezar plyty nieuzbrojonej wynosit zaledwie 0,4 KGIF
Elastyczne zawieszenie plyty rozwigzano na bazie tasm i
teksowych. W pozniejszych pomiarach w locie okazalo &
ze plyty posiadaja duzg izolacyjnoéé nawet przy barl
niskich czestotliwosciach.

i
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NIEKTORE §ZCZEGOLY BUDOWY SAMOLOTU TSR-2
rnia British Aircraft Corporation (BAC) ujawniln
erniku ubiegtego roku pierwsze zdjecia i szczegoly
gturmowego i rozpoznawczego samolotu TSR-2,
ten sposéb kres domystom na temat ukiadu tego

Wytwo
w paidzi
pudowy
kladac W

Sag:g;etl?{anci zastosowali cienkie skrzydlo o ksztalcie ,,del-

2", ktore umozliwia loty z predkoéc@g Ma > 2, jak réwniez

wnia odpowiednia wytrzymato$¢ w warunkach lotu
zaguia predkoscig na bardzo matej wysokosci. W celu po-
]Zepszenia zachowania sie samolotu przy matych predkos-
ciach oraz skrocenia startu i ladowama' skrzy<_jlo zostalo
zaopatrzone W Klapy  z nadmuchem, ktére zajmuja calg
rozpietas¢ skrzydla, z wyjatkiem odchylonych do dotu jego
koncow. Poza klapami skrzyqlo nie ma innych pow1erzchn1
wychylanych, gdyz lotki umieszczono na usterzeniu wyso-
koéci. Usterzenie to — podqh}me jak usterzenie kierunku —
jest wychylane jako catos¢ (tzw. usterzenie plywajace),
podezas gdy umieszczone z tylu klapy moga dziala¢ nieza-
leinie ko lotki. Brak informacji, czy Kklapy usterzenia

wysokosci moga by¢ wychylane w kierunkach zgodnych

i spelnia¢é w ten sposéb role klap wywazajacych. Usterze-
nie wysokosci jest kompensowane. Chowane do kradiuba go-
lenie glowne podwozia sg zaopatrzone w dwa kota ,,tan-
dem”, mtomiast przednia golen ma dwa kota bliZniacze,
przy ezym jej wysokos¢ mozna zmienia¢, co utatwia start
samolotu. Opony sg niskocisnieniowe, dzieki czemu samo-
lot moze korzysta¢ z nieutwardzonych pasoéw startowych.
Urzgdzenie klimatyzacyjne utrzymuje w kabinie odpowied-
nig temperature, przy czym zastosowano zesp6! schtadzajg-
¢y, ktory zapobiegn nadmiernemu wzrostowi temperatury
w czasie lotu z predkoscig naddzwiekowsg. Zbiorniki paliwa
majdujg sie w kadlubie i skrzydle.

Do napedu samolotu stuzg dwa silniki Bristol Siddeley.

»0lympus” 22R o ciggu 15000 kG z dopalaniem. Wloty po-
wietrza znajduja sie po bokach kadluba. Twierdzi sie, ze
sposrod wszystkich poréwnywalnych silnikéw silnik ,,Olym-
bus” 22R moze zapewnié najmniejsze zuzycie paliwa. W ko-
morze wysokosciowej w National Gas Turbine Establish-

ment przeprowadzono préby silnika w warunkach, w jakich

bedzie on pracownt na samolocie TSR-2.

Na duzych wysoko$ciach samolot rozwija predko$é¢ ponad
2400 km/h, predko$¢ przy ziemi dochodzi do 1300 km/h.
Promien dziatania w przypadku lotu na malej wysokosci
wynosi 1600 km, podczas gdy przerzuty mogg odbywaé sie
na odleglos¢ wielu tysiecy kilometréw, tym bardziej ze
samolot TSR-2 moze by¢ tankowmny w powietrzu. Start
samolotu jest podobno mozliwy z paséw startowych o dtu-
gosci 550 m, do czego przyczynia sie wczesne zwiekszanie
kata natarcia dzieki wydtuzanej przedniej goleni.

Kompletny uklad nawigacyjny, celowniczy i kierowania
ogniem zostat juz wyproébowany nnm innych samolotach. Do
nawigacji stuzy radar Dopplera potgczony z urzadzeniem
bezwladno$ciowym oraz radar o zobrazowaniu bocznym,
przeznaczony do korygowania toru lotu. Dodatkowy radar
0 zobrazowaniu bocznym ma za zadanie pokazywaé cel.
Oddzielne urzadzenie radarowe z reflektorem skierowanym
do przodu dostarcza dmnych potrzebnych do automatyczne-
go utrzymywania samolotu w odpowiedniej odleglosci od
ziemi, w czasie lotu na malej wysokosci. Dane z opisanego
ukladu sa doprowadzane do analogowego i cyfrowego prze-
licznika automatycznego pilota, gdzie zostaja przepraco-
wane na impulsy utrzymujace automatycznie wymagany
tor lotu i ataku. Na kazdej wysoko$ci samolot moze byé
prowadzony automatycznie lub przez pilota. Zmloga moze
sprawdza¢ potozenie samolotu za pomocg urzadzenia z prze-
suwajgca sie mapa. Na samolocie mogg byé¢ poza tym za-
instalowane kamery filmowe do ciaglego filmowmnia prze-
biegu przeprowadzanego zadania.

W przypadku wykonywania zadan rozpoznawczych w ko-
morze bombowej umieszcza sie zestaw urzadzen rozpoznaw-
czych. Radar o zobrazowaniu bocznym mozna zaopatrzyé
w urzadzenie do dostarczania obrazéw nieruchomych
i w urzadzenie typu telewizyjnego (,Line Scan”), ktore nie-
zaleznie od warunkow atmosferycznych pozwala na $ledze-
nie terenu, bedgcego w zasiegu radaru. Obrazy mogg byé
magazynownne w samolocie lub przekazywane bezposrednio
do stacji naziemnej.

Jezeli chodzi o uzbrojenie, to wiadomo tylko, ze samolot
TSR-2 od poczatku byl projektowany jako integralny sys-
tem broni i moze zabiera¢ zaré6wno bomby atomowe o du-
zym kalibrze oraz kierowane pociski powietrze-ziemia, jak
i nie kierowane rakiety oraz bomby konwencjonalne, moze
wigc wypelnia¢ zadania strategiczne i taktyczne. W rozwo-
ju znajduje sie poza tym kierowany pocisk powietrze-ziemia
z samonaprowadzajgcy sie glowicg, ktory znacznie przediu-
zy promien dziatania smamolotu. Celno$¢ zrzutu bomb jest
podobno bardzo duza, odchylki wynoszg niewiele metrow.

Do wyposazenia samolotu nalezg réwniez urzgdzenia do
sprawdzania dziatania poszczegélnych ukladéw wyposazenn
oraz pomocnicze zrodlo mocy. co uniezaleznia samolot od
urzadzen lotniskowych i pozwala na dziatanie z prowizorycz-
nych lotnisk.

Samolot ma przejgé wzglednie rownolegle wypelnin¢ za-
dania bombowcoéw strategicznych typu V (,.Vulcan” i ,,Vic-
tor”), jednak bedzie mogl roéwniez znalez¢ zastosowanie
w wojnach ograniczonych i lokalnych.

Koszty rozwoju samolotu wynosza 400500 milionéow fun-
tow, koszt pojedynczego samolotu okresla sie na dwa mi-
liony funtéw. Obecnie zrnjduje sie¢ w budowi_e.seria roz-
wojowa i informacyjna 20 samolotow. W chwili rozpocze-
cia na poczatku biezgcego roku préb w locie w produkcji
mialo znajdowaé¢ sie 50 samolotow.

Niewiadomo, czy samolot spelni pokladane w nim na-
dzieje na najbardziej wszechstronny svamglot bojovx_zy, jed-
nak uzyskane w czasie jego rozwoju doswiadczenia beda
wykorzystane w budowie pasazerskiego samolotu nad-
dzwiekowego. W. K.

DOUGLAS DC-9 — SAMOLOT PASAZERSKI
NA KROTKIE I SREDNIE TRASY

W roku 1957 zaklady Douglas rozpoczely pierwsze studia
nad odrzutowym samolotem pasazerskim na krotkie i $red-
nie trasy. Dyskusje z towarzystwami lotniczymi doprowa-
dzily do okres$lenia podstawowych zalozen projektowych.
W roku 1962 ujawniono naturalnej wielkosci makiete sa-

molotu 2086, ktéry — po znacznych zmianach i udoskona-
leniach — ma by¢ produkowany seryjnie pod oznaczeniem
DC-9.
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Samolot DC-9 jest przeznaczony na trasy o dilugosci od
150 do 2500 km i w zwigzku z konieczno$cig korzystania
z malych lotnisk odznacza sie dobrymi wtitasnosciami przy
matlych predkosciach lotu, co w duzym stopniu jest wyni-
kiem rozsgdnego kompromisu miedzy powierzchnig nosng,

| m usononcgcooacof@aaoaoosoan (D
.,I.::"‘—- he ———F:‘———w
S (] Y

0} (@)

a mechanizacjg skrzydita. W konstrukcji saamolotu zwraca-
no szczegdlng uwage na prostote, pewnos¢ pracy, tatwosc
i szybko$¢ obstugi (skrocenie czas6w przygotowawczych),
poniewaz w przypadku samolotu na krotkie i $rednie tra-
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sy, wykonujacego przeloty z duzg czestotliwoseiy j X
stajagcego ze stabo wyposazonych lotnisk, czynnikj .
decydujgce znaczenile. ,S'taranlo sieg W zw1§zku z tym Zmnie‘
szy¢ do minimum ilos¢ czeSci instalacji pokiadowyey, X
przyklad urzgdzenia klimatyzacyjne i przeciwoblodzep
obejmujg lacznie tylko 43 czgSci, instalacja hydraylg,
sktada sie ze 118 czesci, uklad paliwowy — z 50 czqgci;:
kladowe zrodio pradu — z 226 czesci. Urzadzenia Pow'inm
wykazywaé¢ duzg wytrzymalos¢ ze wzgledu na czeste lad,
wania. W zwigzku z tym dobierano bardzo s‘nranpije i
czegoblne zespotly wyposazenia, jak pompy, lozyska, 2aw0n
serwomechanizmy itp. Duzg zaletg samolqtu jest duzy s
zar przy ladowaniu, ktéry pozwala na duzy zasieg be; .
kowania w czasie miedzylagdowan.

niowg

W skrzydle zastosowano profile samolotu DC-g
wiednio je modyfikujgc w celu osiggniecia optymalnyy
wynikow przy stosunkowo nieduzym skosie i duzej gruby,
$ci skrzydla (skos wynosi 24°, $rednia grubosé — g
Mechaniziacja skrzydla obejmuje dwuszczelinowe klapy’om
przerywacze strugi (spoilery), umieszczone na gornej p,
wierzchni skrzydia przed klapami. Klapy zajmujy gy
trzecie rozpietosci skrzydtla, ich cieciwa wynosi 369, cieg:
wy skrzydta, a maksymalne wychylenie — 50°. Ze wagl
du na prostote oraz aerodynamike i kinematyke klap s3 0
zamocowane na wysiegnikach zewnetrznych. Dzicki zap,
cowaniu silnikéw po bokach ogonowej czeSci kadtuba sk
dlo jest aerodynamicznie ,czyste”, dajgc duig sile nogy
mimo braku skrzeli. Skrzydio ma konstrukcje dwudiwig
rowg i sklada sie z dwoch polowek lgczonych ze g
w plaszezyznie symetrii kadiuba. W skrzydle znajdujg s
integralne zbiorniki paliwa, napelnianie ktorych odbyw
sie jednopunktowo.

Kadilub dzieli sie na trzy giowne grupy konstrukeyin
nosowg, Srodkowg i ogonowg. Jego przekroj jest utworzn
przez dwa przecinajgce si¢ kolra o roéznych srednicach. Nai-
wieksza roznica miedzy cisSnieniem wewnetrznym a zw
netrznym wynosi 0,52 kG/cm? tak, ze na wysokosci 9100
dopuszczalne cisnienie w kabinie odpowiada wysokoi:
1800 m. Glowne wejscie znajduje sie po lewej stron:
przedniej czes$ci kadiuba i jest zaopatrzone w integrale
schodki. Aby na ziemi zapobiec naglej dekompresji kabin;,
drzwi otwierajg sie najpierw tylko czesciowo. Kabina m
ze pomiesci¢ od 56 do 83 pasazerow. Usterzenie wysokoi
jest umieszczone na koncu statecznika Kkierunku.

ILotki i ster wysokosci sg wychvlane za pomocg reczm
uruchamianych klapek wywazajgcych, spoilery, siatecmk
usterzenia wysokosci i ster kierunku majg urzgdzenia wspr
magajgce. Giroskopowy tltumik w ukladzie sterowania ki
runku zapobiega ,,holendrowaniu”.

Dzieki duzej sprawnosci konstrukcyjnej platowiec wyk:
zuje duzg wytrzymalos¢ zmeczeniowg i pewnosé pracy. Je
on obliczony na 30 000 godzin lotu i 40 000 lgdowan. Cze
o krotszym okresie pracy bedg wymieniane wediug specji:
nego programau.

Samolot jest napedzany dwoma silnikami dwuprzeplywr
wymi Pratt and Whitney JT8D-5 o ciggu 5450 kG. W nor
malnym wykomnnaniu ten typ silnika daje cigg 6350 kG, lw
na samolocie DC-9 zastosowano jego zdlawiong odmiar
ktora dzieki mniejszym temperaturom i cisnieniom zapew
nia diuzszy okres miedzynaprawczy i wiekszg pewnost pr
cy. Silniki sg wyposazone w odwraoacze ciggu, ktore di
80%a pelnego ciggu. Cigg trwaly jednego silnika na wyst
kosci 9100 m i przy Ma = 0,8 wynosi 1565 kG, jednostkor
zuzycie paliwa — 0,793 kG/kGh.

Przy maksymalnym ciezarze startowym wymagana di
gos¢ pasa startowego wedilug FAA wynosi 1890 m. W pi&®
padku lotu na trasie 250 km z ladunkiem 8250 kG zmnkt
sza sie ona do 1520 m. Bezposrednie koszty eksploataci %
molotu przewozgcego 70 pasazeréOw na trasie o dlugd
okoto 1800 km ksztaltujg sie ponizej jednego centa !
pasazerokilometr.




Pozostate dane samoloty:

Rozpietost 26,67 m
Dlugosé 31,50 m
Wysokose 8,38 m
Rozstaw kot 5,03 m ,
Powierzchnia skrzydta 89,94 m?
Wydtuzenie skrzydia - ) 8,25
Wysokos¢ X szerokos¢ kabiny 2,06%X3,15 m
Ciezar (atkowity ) 37650 kG
Maks. cigzar przy ladowanru 35835 kG
Ciezar samolotu bez tadunku 29 935 kG
Maks. ciezar ladunku (ograniczony

wzgledami wytrzymatosciowymi) 9020 kG

W.K.

SILNIKI WENTYLATOROWE LYCOMING

Opisujac W ,,Nowoéciach.” samolot WF‘G-614 podano kroét-
k4 charakterystyke przewidzianego do jego napedu silnika
wentylatorowego Lycoming PLF1B-2. Niedawno opubliko-
wano bardziej szczegolowe dane na temat tego silnika oraz
pokrewnego mu silnika PLF1A-2. Oba silniki wywodza
sie z silnikow Smigtowcowych T55, przy czym weczesniejszy
i bardziej zaawansowany jest silnik PLF1A-2.

Silnik $miglowcowy T55-L-7 zostal udoskonalony przez
zastosowanie przydzwiekowych przednich stopni sprezarki,
dzieki czemu jej sprez wzrdst do 10:1, mimo ze predkose
obrotowa sprezarki zostata zmniejszona do 19 000 obr/min.
Prototyp tego silnika, znany jako T35 ,,Advanced”, rozwija
moc na wale 3400 KM i cigg 100 kG (moc réownowazna
3488 eKM) przy jednostkowym zuzyciu paliwa 0,225 kG/
/eKMh. Silnik ,,Advanced” stal sie podstawg silnika wen-
tylatorowego PLF1B-2 o ciggu 2360 kG i jednostkowym
zuzyciu paliwa 0,364 kG/kGh. Pod wzgledem Kkonstrukeji
i zabudowy jJest on podobny do silnika PLF1A-2. Poza
samolotem WFG-614, silnik PLF1B-2 ma napedza¢ rowniez
samolot SIAT 311A.

Dane silnikow

PLF1A-2 PLF1B-2

Catkowita diugo$¢ [mm] 1700 1700
Najwicksza Srednica [mm] 1030 1030
Srednica komory spalania [mm] 620 620
Ciezar silnika suchego [kG] 378 400
QOsiggi na stoisku przy maksymal-
nej predkosci obrotowej

Catkowity wydatek powietrza

[kG/sek] 83,5 =

Silnik PLF1A-2 powstat z silnika T55-L-7 o mocy na

wale 2650 KM przy predkosci obrotowej sprezarki
19280 obr/min. W wyniku umieszczenia z przodu silnika
T35 jednostopniowego wentylatora o duzym wydatku otrzy-
mano silnik o ciggu 1960 kG (wg innych zrodet — 2109 kG)
1 jednostkowym zuzyciu paliwa 0,411 kG/kGh. Catkowicie
staowa sprezarka z siedmioma stopniami osiowymi i jed-
nym stopniem odsrodkowym ma prawdopodobnie sprez
75:1 (wezeSniejsze wzmianki niestusznie przypisywaly ten
sprez silnikowi PLF1B-2) i jest napedzana dwustopniowg
turbing. Turbina napedzajgca wentylator jest rowniez dwu-
stopniowa. Turbiny sg obudowane zwrotng komorg spala-
nia, Uklad sterowania jest typu hydromechanicznego i po-
siada dodatkowy regulator predkosci obrotowej turbiny
wentylatora. Wytwornia przewiduje zabudowe silnika
W gondolach z wlotem o Srednicy 860 mm i z kanalem
strum}enia wentylatora otaczajgcym silnik na catej jego
diugodci. Gondola sklada sie ze stalej czesci wlotowej
Iz dwéch otwieranych oston, otaczajgcych wtasciwy silnik.
Silnik ma byt zawieszony na dwoch oprofilowanych za-
strzatach, przechodzagcych w poprzek kanalu wentylatora,
Z tylu wlotowej czesci obudowy. Najwieksza $rednica gon-
doli wynosi 1260 mm, catkowita dlugos¢ — 2550 mm;
¥ Przypadku zastosowania prostego, dwuklapowego odwra-
facza ciggu, dhugosé gondoli wzrasta do 3250 mm.
Pr,zepr9W?d20n0 juz proby stoiskowe poszczegoélnych ze-
SPOlow silnika, proby pierwszego prototypu miaty rozpoczat
SI¢ w kofcu 1963 roku,

Wydatek zewnetrzny [kG/sek] 02 81
Ciag [kG] 1960 2360
Jednostkowe zuzycie paliwa
[kG/kGh] 0,411 0,364
Osiaggi na wysokos$ci 7600 m i przy
Ma = 0,6
Maks. catkowity wydatek powie-
trza [kG/sek] 30 45
Cigg maksymalny [kG] 640 750
przy jednostkowym zuzyciu pa-
liwa [kG/kGh] 0,740 —
Cigg nominalny [kG] 570 680
przy jednostkowym zuzyciu pali-
wa [kG/kGh] 0,741 —

Z przytoczonych danych wida¢, ze stosunek wydatku
zewnetrznego do wydatku wewnetrznego silnika PLF1A-2
wynosi 6,25:1. Nie mozna natomiast doktadnie okrasli¢
stosunku wydatkoéw silnika PLF1B-2, poniewaz nie podano
dla niego catkowitego wydatku powietrza, jednak na pod-
stawie zgrubnego oszacowania mozna przewidywa¢, zZe sto-
sunek ten jest taki sam, jak dla silnika PLF1A-2. Brak
poza tym danych na temat sprezu wentylatora, nie powie-
dziano roéowniez, czy miedzy wentylatorem a napedzajgcg
go turbing zastosowano przekitadnie, czy tez nie. Z prze-
prowadzonych przez autora niniejszej wzmianki przybliso-
nych obliczen obiegu cieplnego opisywanych silnikéw wy-
nika, ze sprez wentylatora wynosi okoto 1,5:1 (oczywiscie
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czeSci jego olopatkowania, zasilajacy
i mozna g0 szacowué' na _olfoto
1,2:1). Przy takim sprezu i stosunku_ wydatkg)pv 0,2:).:1
obcigzenie turbiny wentylatora jest wigksze niz tu’rbmy
silnikow $miglowcowych T55, nie mozna wigC spodziewac
sie, ze jej predkostc obrotowa zostala zmniejszona. I’rzy
nie zmienionej predkosci obrotowej turbiny (przekracza-
jacej 14 000 obr/min) predko$¢ obwodowa wentylatora wy-
nositaby — w przypadku napedu bezposredniego -— oko!o
750 m/sek. Predko$¢ taka jest oczywiScie niedopuszczaina,
nalezy wiec przypuszcza¢, ze wentylator jest naoegdzany
poprzez przektadnie, ktéra zmniejsza jego predkosc¢ obrotowa
do okolto 8000 obr/min. W, K

sprez wewnetrznej
sprezarke, jest mniejszy

WIELOCELOWY SATELITA EUROPEJSKI

W NRF projektuje sie satelite, ktéory ma znalezé zasto-
sowanie w lacznosci, meteorologii i geodezji. Satelita ma
ciezar 1500 kG, z czego 500 kG przypada na przyrzady oraz
na urzadzenia samopiszgce, ktére powrocg w pojemuiku
na ziemie. Satelita bedzie krazy! po orbicie 400 > 1500 km,
a jego urzadzenia bedg pracowa¢ przez 45 lat. Czujniki
stoneczne (fotokomorki) i gwiezdne lacznie z silnikami
rakietowymi — cieplnymi i jonowymi — zapewnig odpo-
wiednie potozenie satelity w przestrzeni.

Gléownym zrodiem energii jest paraboliczne zwierciadio
o $rednicy 10,3 m, ktore roziozy sie dopiero na orbicie.
Zwierciadlo pobiera moc promieniowania slonecznego
41,2 kW, z czego 5 kW pochtania znajdujacy si¢ w zbiorniku
z tytanu wodorek litu, ktéry ogrzewa rte¢. Para rteci
zasila turbine napedzajgca pradnice. W czasie jednego
okrazenia ziemi zwierciadlo bedzie pochiania¢ energie sto-
neczna przez 75 minut, potem bedzie przechodzi¢ w cien
Ziemi. Z.Br.

LUTOWANIE TWARDE W TEMPERATURACH NIZSZYCl
OD TEMPERATURY PRACY ZLACZA

F.gczenie superstopéw i metali zaroodpornych stanowi
powazny problem. Zastosowanie lutowania twardego nie
dato pozytywnych wynikow. W zwigzku z tym w oslat-
nich latach opracowano nowe, doskonalsze metody luto-
wania twardego. Wspoélng ich cechg jest wiasciwo$é pod-
wyigzania punktu topliwosci po dokonaniu zabiegu luto-
wania.

Pierwsza z metod postuguje sie lutowiem, ktére za-
wiera jeden skladnik o wysokim punkcie topliwosci, gwa-
rantujgcy wysokg wytrzymatos$é, i drugi sktadnik, obniza-

jacy punkt topliwo$ci. Ten drugi skladnik dyfundy;:
metalu lutowanego podnosi punkt topliwosei '.‘alem i
wia w ztgczu. Dzicki zjawisku dyfuzji mosna glo lutf..l
w temperaturze nizszej niZz wynosi normajiny te;‘]m“*&
tura pracy takiego ztgcza. Nalezy doda¢, ze Zzawi]?e'
tylko w nieznacznym stopniu obniza iaroOdpo‘moéiot,
teriatu lutowanego. M.,

Druga metoda wykorzystuje odparowanie nizej topj;
skladnika lutowia. Sam proces lutowania sklag weg,‘
z dwu faz. W pierwszej lutuje sie w atmosferach oca' %
nych przy normalnym ciSnieniu dla unikniecia Odparox;mn'
takich skladnikéw lutowia, jak lit, fosfor, cpy i-
W drugiej fazie ztgcze umieszcza sie w proznj j POdgres
do temperatury ponizej solidusu lutowia. W tychv:
runkach nastepuje ulatnianie sie nize] topliwych sk;ad,{:
kow i wzrast'a punkt topliwo$ci zigcza. Tym SPosobg
mozna uzyska¢ wzrost temperatury przy probie wigmpy
topienia zlgcza nawet o 450 °C. :

Pomimo ze obie te metody stanowig postgp w stosurg
do normalnego lutowania twardego, jednakie wywigy,
pewien ujemny wplyw na materiaty zaroodporne, Mew}f
lutowania dyfuzyjnego daje zbyt ograniczony WZrost tem[
peratury wt(’);nogo topnienia, a metoda lutowania z odp
rowaniem nie nadaje si¢ do konstrukeji pracujaey
w warunkach proézniowych przestrzeni kosmicznej.

Dla przezwyciezenia tych ograniczen opracowano trz
metode, w ktorej wykorzystuje sie zjawisko wiqzm
chemicznego sktadnika lutowia o nizszej topliwosci z mat
riatem lutowanym. Przykladem tej metody moze byé Iy
wanie wolframu lutowiem platyna-bor wedtug nastepujy
reakcji:

Pt — B + W — Pt(W) + W,B

gdzie punkt topliwosci lutowia Pt-B wynosi 858°C,, fan
wynikowej Pt(W) — 2465 °C, przy zawartosci woliram
60%, a zwigzku chemicznego W,B — 2770 °C. Jak z e
wida¢, wzrost punktu topliwosci jest olbrzymi. Reak
chemiczna moze zachodzi¢ z materiatem lutowanym I
z proszkiem metalu dodawanym do spoiwa. Metode |
zastosowano z powodzeniem do wytwarzania wypetniaz
komorkowych ze stopow zaroodpornych stosowanych w p
jazdach hipersonicznych.

Zastosowanie tej metody do stopu molibdenows
Mo-0,5 T, lutowanego w temperaturze 1095°C, wykau
w temperaturze 1600 °C wytrzymatos¢ ztgcza 6 kG/me
a po wygrzaniu w temperuturze 1200 °C nawet 8,4 kG/mr
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Wiadomosci SIMP

rerencii i narad organizowanych przez SIMP w roku 1964
an kon .

5 . zarzadu Glownego SIMP zatwierdzilo plan konferen-
prezydium aikowo-technicZnych. planowanych do zorganizowa-
cji "agagdgzialy i sekcje Stowarzyszenia w roku 1964.

i rze :e -
nia P sewiduje zorganizowanie 14 konferencji i 51 narad na te-
plan Pr )

renie calego kraJd. dstawia sie nastepujaco: 8 d
czny podzlal narad przeds 1 1€ &P J'a 5 narac
Tematy aadnien przemystu drobnego. 6 — przer6bki plastycznej,
dotyezy ga_ i obrabiarek, po 4 — maszyn rolniczych i stosowania
5 narzé ;tucznyChv po 3—zagadnien samochodowych {1 energe-
tworzyW 6 3 — spawalnictwa, maszyn rolniczych, silnikéw spali-
Wcmycn’aparatury przemystowej, zagadnien poligraficznych, eksplo-
"owy-Ch’as%yn i organizacji przemysiu oraz po 1—chlodnictwa,
ataclllofgii optyki i zagadnien wytrzymatosciowych.
melr0 'odzialu terytorialnego: 21 narad odbedzie sie w Warsza-
WEdlugPpoznamu, po 4w Bydgoszczy i Lublinie, po 3 w Gliwi-
kowie, po 2 w Gdansku, Rzeszowie i Zielonej Gorze, po
Nowej Hucie, Ostrowie

wie, }3“’3
cacx 1D*§;rym Miescie, Kielcach, E.odzi,

lWlkD stalowej Woli i Walbrzychu.

prewiduje sig zorganizowanie nastepujacych konferenciji:
_._,—-—'—'_'_'_'_ .

| Tytut konferencji Organizator

|
e

l . .
|Urzadzenia do rozdrabniania ko-

Miejsco-
wos¢é

|
| kwartat i

Sekcja Maszyn
Roboczych Ciez-
kich i Transp.
Bliskiego

palin uzytecznych

Bydgoszcz| 111
Konstrukcja maszyn do zbioru .
700z Sekcja Maszyn

i Ciggn. Roln.

| Warszawa| II1
il\{odemizacja technologii i orga-

nizacji produkeji maszyn rolni-

czych (tytul tymczasowy) 55
Kompleksowa unifikacja i nor-
malizacja w budowie maszyn
widkienniczych

Poznan Iv

Sekcja Maszyn
Wiokienniczych | Lodz v
Obrabiarki sterowane programo-
wo i ich zastosowanie w pro-
dukeji Sekcja Obrabia-
rek i Narzedzi | Warszawa| I1I
Zagadnienia technologiczne przy
uruchamianiu nowych produk-
¢ji oraz organizacja i rozwoj
przyzakladowych placowek do-
$wiadczalno-badawczych (tytut
' tymczasowy)

C . Warszawa| IV
V Sesja Naukowa Okretowcow

Sekcja Okretow-
| . cow Gdansk I
Metodyka planowania postepu |
| technicznego Sekcja Organi-
X zacji Przemystu| warszawa| II
DoSwiadczenia z wprowadzaniem
maszyn liczgcych w przedsie-
| biorstwach
Iv Ogolnopolska Konferencja
Obrobki Plastycznej

a0 Warszawa| III

Sekcja Przeroéb-

ki Plastycznej Wroclaw 11

Dobér srodkéw produkeji w prze-
| mysSle motoryzacyjnym dla o-
siggniecia wilasciwej efektyw-
nosci inwestycji Sekcja
chodowa

Samo-

) X Warszawa| 1
XlII Ogélnopolska Konferencja

| Spawalnicza Sekcja Spawal- |

nicza i Instytut

Spawalnictwa Gliwice v

Modem_izac;a Wyposazenia tech-
nologlcz_nego Jako podstawa
pogme_mgma wydajnosci pracy
! jakosei produkeji Sekcja Techno-
logii Budowy
Maszyn Warszawa| II
Wplyw badanh naukowych na
przyspieszenie  rozwoju budo-

WY maszyn Zarzad Glowny

SIMP i Polska
| Akademia Nauk| Warszawa| 1
e ———

Wolyw badan paukowych na przyspieszenie rozwoju budowy

maszyn
WK:;;fgnlcja. pod powyzszym tytulem odbyla sie w Warszawie
6 1 17 stycznia 1964 r., gromadzac ok. 300 uczestnikow —

TaCownik s
?6w0,¥?:1}:°w naukowych wyzszych uczelni technicznych, instytu-
Zakladg owo-badawczych, resortow i zjednoczen oraz wiekszych
oW przemystowyoh.
K ; .
szy:nli:%lig:?]? wrganizowana zostala przez Komitet Budowy Ma-
bylo SCharlelgl Akademii Nauk i Zarzad Glowny SIMP, a celem jej
Wadzacycha eryzowanje dotychczasowego dorobku placéwek Ppro-
Zanie 1 badania naukowe w zakresie budowy maszyn i Wwska-
Kty 2dnicza role tych badan, jak i nakreslenie glownych
FyWiczn Prac i badan doswiadczalnych w obecnym i prespek-
Ym planie budowy maszyn.

Przygotowania do konferencji trwaly ponad pétitora roku, w kto-
rym to czasie pracownicy naukowi PAN zbierali materialy z za-
kresu poszczegolnych zagadnien na podstawie specjalnie opraco-
wanych wytycznych. W uzyskiwaniu tych materialow z biur kon-
strukcyjnych, zjednoczen i zakladéw przemysiowych pomocne bytly
sekcje fachowe i kola zakladowe SIMP.

Zebrane materialy stanowily podstawe do opracowania 11 refe-
ratow sekcyjnych i 4 referatéw podsekcyjnych przez wybitnych
specjalistow danych zagadnien. Referaty te, po przedyskutowaniu
ich przez poszczegdlne sekcje Komitetu Budowy Maszyn PAN, zo-
staly wydrukowane i dostarczone zainteresowanym przed konfe-
rencja. Na samej konferencji wygloszone zostaly trzy referaty ge-
neralne opracowane na podstawie referatow sekcyjnych, a mia-
nowicie:

— z zakresu maszyn i urzgdzen energetycznych — przez prof. dr
Roberta Szewalskiego z Politechniki Gdanskiej,

— z zakresu maszyn roboczych i komunikacyjnych - przez prof.
dr Ignacego Bracha z Politechniki Warszawskiej,

— z zakresu technologii budowy maszyn — przez prof. dr Jana
Kaczmarka z Politechniki Krakowskiej.

Po otwarciu konferencji przez sekretarza IV Wydzialu PAN,
prof. dr Franciszka Misztala i objeciu jej przewodnictwa przez prof.
dr Zbigniewa Muszynskiego, zabral glos zastepca przewodniczgcego
Komitetu Nauki i Techniki, wicemin. Jan Chylinski, ktéry w diuz-
szym przemowieniu przedstawil dynamike wzrostu naktadow na
badania naukowe w Polsce, porownujgc je z takimi nakladami za
granicg i omowil najwazniejsze kierunki badan w dziedzinie bu-
dowy maszyn.

W szczegblnosci podkreslil wicemin. Chylinski konieczno$é zmniej-
szenia ciezaru maszyn i prowadzenia badan nad szerszym stosowa-
niem tworzyw sztucznych w ich konstrukcji oraz zwrocenia uwa-
gi na nowoczesno$s¢ wyrobow i zapewnienie ich wysokiej jakosci,
postulujgc stworzenie wtlasciwej organizacji badan i ich koncen-
tracje na okreslonych Kkierunkach.

Na tle wygloszonych nastepnie referatéw generalnych wywia-
zala sie szeroka dyskusja, w ktorej zabieralo glos 35 mowcow, za-
rowno przedstawicieli nauki jak i przemystu.

Omawiajgc najwazniejsze zadania poszczegolnych dzialow prze-
mystowych budowy maszyn, dyskutanci wysuwali na pierwszy plan
zagadnienia wlasSciwego powigzania badan naukowych z potrzebami
produkeji i wykorzystania tych badan w konstrukcji i budowie
maszyn, jak i Kkoniecznosé dalszego badania wyprodukowanych
maszyn w warunkach eksploatacyjnych.

Poruszano takze sprawe prawie nie istniejgcego dzi§ powigzania
miedzy badaczem, a producentem, wplyw pracownikéw nauki na
planowanie, sprawy szkolenia konstruktoréw i badaczy, jak i ce-
lowosé powotania pewnych placowek naukowych dla badania pod-
stawowych problemoéw, szczegolnie w tych dziedzinach, w ktérych
nie istnieig odpowiednie instytuty przemystowe.

Zwracano miedzy innymi roéowniez uwage na okolicznosci hamu-
jace wprowadzanie nowej techniki w budowie maszyn, jak plano-
wanie produkcii wedlug ciezaré6w maszyn, brak $Swiadomos$ci wy-
twoércow o wynikach ekonomicznych produkcji, _brak lub niepra-
widlowe powigzania miedzy wytwoércami poszczegélnych branz,
miedzyresortowe problemy sporne itp.

Poruszane byly trudnosci zwigzane z odpowiednim zaopatrzeniem
materialowym, wskazywano na brak ustalen charakterystyk zme-
czeniowych stali, koniecznosé¢é szerszego wprowadzania metod nieni-
szczacych badann materialowych i konieczno$é prowadzenia badan
ekonomicznosci produkcji i eksportu oraz zmniejszenia pracochlon-
nosci i czasochlonnosci produkcii wyrobow.

Dyskutanci podkreslali w swych wystapieniach, ze duzg ilo$é za-
gadnien omawianych na konferencii, wynikaiacvch zarowno z bo-
gatej i szerokiei tematyki. jak i z wypowiedzi uvczestnilkéw. nie
moze byé wyczerpana w ciggu krotkiego czasu stojgcego uczestni-
kom do dysrozycii i konieczne sa dalsze prace nad tymi zagad-
nieniami, ktore to nrace podiete powinny byé przez odpowiednie
sekcie branzowe SIMP wspéolnie z sekcjami problemowymi PAN
w onarciu o materialy konferencyjne i wyniki dyskusji, wytycza-
jace kierunki tych prac.

«twierdzi¢ mozna. Ze wpnierwsza tego rodzaju konferencja. omo-
wiajaca konieczno$é powiazania nauki z praktyka. dala pozytywne
rezultatv i spodziewaé sie nalezy, 2Zze zapoczatkowane przez nig
prace dadzg powazne wyniki.

Realizacja wniosk6w Walnego Zjazdu Delegatéw SIMP

Walny Zjazd Delegatow SIMP, ktéry odbyvlt sie w dniach 5 i 6
maja 1963 r. w RLodzi, podia! szereg wnioskow i dezyderatéw, do-
tvczacvch roéznych kierunkéw dziatalnosci SIMP oraz spraw orga-
nizacyjnych Stowarzyszenia.

Dla realizacji tych wnioskow zostala przez Prezydium Zarzadu
Glownego SIMP powolana specjalna komisja pod przewodnictwem
zastepcy przewodniczacego ZG SIMP, doc. Tadeusza Puffa.

Komisia wziela w swych pracach pod uwage nie tvlko wnioski
uchwalone przez Walny Zjazd. lecz rowniez wnioski podiete na
walnych zgromadzeniach oddzialtébw SIMP 1{ wnioski zgloszone
przez poszczegolnych delegatow na Walny Zjazd, a nie uwzgled-
nione w uchwatach Zjazdu.

Wnioski
grup,

— sprawy podnoszenia kwalifikacji,

— organizacja, administracja, finanse,

— sprawy postepu technicznego,

— sprawy produkcyino-organizacyine,

— sprawy do rozwazenia przez Zarzad Glowny SIMP.

te w ogoélnej
a mianowicie:

liczbie 134, zostaly podzielone na pieé

W zaleznosci od zagadnienia, komisja skierowala poszczegolne
wnioski do Komisji: szkoleniowei, finansowej i oreanizacyinei
STMP oraz do réznych sekciji i oddzialow Stowarzyszenia. iak i do
Ministerstwa Przemystu Ciezkiego, NOT, TNOiK, CRZZ itp.
Komisia czuwa w dalszym ciagu nad realizacia wnioskow
i w miare otrzymywania odprowiedzi zawiadamia Prezydium Za-
rzadu Glownego SIMP i wnioskodawcOéw o sposobie zalatwienia
poszczegdélnych wnioskow.
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czeniach stosowano strumienie gazow, bedacych prod N

HYDRODYNAMIKA 1 MECHANIKA LOTU (2o hydrogenu. propanu, acetonu 'z tlenom . omy Kem y

metan-powietrze z predkosciami od 1 ftjsek. do gy 'E??

521.4 ILot (0,3 m/sek. do 1400 m/sek.).

. . Dane, otrzymane dla powierzchni cylindrycznej

. wedge flows. ; ; h ; h & 53 280y

Prover R, Stewart W. E: Transport phenomena in wedse fOWS  snanymi ‘zalemosciami’ dia “wymiany “depla w brayhdfs

Perturbatlti): Srozlu loopnli'wie klina: perturbacyjne metody rozwigzan ?é;}{(éj(i?mg}?emicznygh nap B rzetaahdse ciegl\;ag Ewmttsema W

g{:er;g;fs?h vl:iel)l'soéci charakteryzujacych przenoszenie masy. Int. powyzej 3500 °R (2800 °C). Mmperaiyy

J. Heat and Mass Transfer, 1963, t. 6, nr 4, s. 221-—229. — Dane, otrzymane dla powierzchni plaskiei, dobrze opig

Zastosowano metode perturbacji dla otrzymania rownan krzywa oparta czesciowo na zalozeniach teoretycznych. i

terystycznych warstwy przysciennej przy oplywie klina w przy-

dku malych predkosci przenoszenia masy. . . o .
paOtrzyman}c; pr(r))ste i przejrzyste zalezrnosci pomiedzy w_1e1k0501am1
charakteryvzujacymi przenoszenie ciepta, impulsu i masy na gra-

nicy faz i w strumieniu swobodnym.

Rezultaty podano dla wspolczynnikow formy klina f ?\5[1 1150
do —0,163. = . .
532.517.42/45 ILot

Woronin F. S., Lelczuk W. L.: Tieplooddacza ot gaza k slxe‘nlu'c
pri turbulentnom treczenii wnut‘ri truby. Przejmowanie ciepla
od gazu do Scianki przy przeplywie turbulentnym wewngtrz rury.
Tieploeniergietika, 1963, nr 4, s. 61—66. ] . )

Podano rezultaty doswiadczen okreslajgcych przejmowanie cie-
pta od gazu do scianki dla przeplywu ‘turbulentnego gazu wc-
wnatrz rury przy predkosciach naddzwiekowych. Doswiadczenia
przeprowadzono dla dwoch zakresow temperatur: z czystym Ppo-

wietrzem — w zakresie 500—540 °K, z rozciehczonymi pxjoduktam_i
spalania benzyny — w zakresie 990—1340 °K. Wyniki doswiadczen
ujeto w postaci wzoru Nu = f (Re, Pr, K, Ma). M. D.

533.69.04 ILot

Squire L. C., Jones J. G., Stanbrook A.: An experimental investi-
gation of the characteristics of same plane and combe¢red 65° del-
ta wings at Mach numbers from 0,7 do 2,0. Badania eksperymen-
talne charakterystyk plaskich i wygietych skrzydel delta o kacie
65° przy liczbach Macha w zakresie od 0,7 do 2,0. A.R.C. R.a.M.,
1963, nr 3305, s. 83, rys. 53.

Podano wyniki badan sil dzialajacych na skrzydla delta o kacie
65° i grubosci 4% oraz badan oplywow tych skrzydel (dwa ptaskie
i jedno stozkowo wygiete). Przedyskutowano zmiane obrazu prze-
plywu ze wzrostem liczby Macha, poczynajgac od charakteryzuja-
cego sie zerwang powierzchnig wiréw, do charakteryzuigcego sie
oplywem bez oderwan. Wizualizacji dokonywano za pomocg oleju
i pary wodnej.

Zaobserwowano rozne zjawiska, takie jak zaslugujgca na uwage

obecnos¢ matltych zawirowan w kierunku przeplywu w warstwie
przysciennej i w oderwanej warstwie wirowej, przy wyzszych
liczbach Macha, obecnosé stozkowych fal uderzeniowych przy

oplywie skrzydta.
Pomiary sil wykazaly, ze w przypadku wszystkich trzech skrzy-
del efekt nieliniowosci byl! znacznie mniejszy przy predkosciach
poddzwiekowych niz naddzZzwiekowych oraz byt ujemny przy
najwyzszych liczbach Macha (2,0).

Ze wzrostem kata natarcia sila podsysania na krawedzi natarcia
zmniejszala sie szybko. Sita ta byla wieksza w przypadku skrzydla
wygietego niz plaskiego, zwlaszcza przy wyzszych predkosciach
poddzwiekowych. K. A.

533.69.04 ILot

Squire L. C.: Further experimental investigations of the charac-
teristics of cambered gothic wings at Mach numbers from 0,4
to 2,0. Dalsze badania eksperymentalne charakterystyk wygietych
ostrolukowych skrzydel przy liczbach Macha od 0,4 do 2,0. A.R.C.
R.a.M. 1963, nr 3310, s. 36, rys. 33.

Badania tunelowe skrzydel! wygietych ostrolukowych, opisanych
w Reports and Memor. nr 3211 zostaly rozszerzone na badania
wplywu zmian obliczeniowego wspoélczynnika sily nosnej i zmian
\tzvyg_iema w kierunku rozpietosci bez zmian rozkitadu kata na-
arcia.

Stwierdzono, ze wygiecie wplywalo na obecno$é oplywu catego
skrzydla bez oderwan przy obliczeniowej sile nosnej. Takze przy
obliczeniowej sile nosnej wartosci oporu w funkecji sily nosnej
zgadzaly sie z obliczeniowymi. Jednak opor w funkcji sily nosnej
dla skrzydila plaskiego (niewygietego) takze byl bliski tym samym
wartosciom, a zatem korzys¢ z wygiecia na stosunek sily nosnej
do oporu byla bardzo mata. Przy predkosciach poddzwigkowych
skrzydla wygiete byly mniej stateczne niz skrzydla niewygiate.
Rowniez zmiany statecznosci z katem natarcia i liczbg Macha
byly wieksze, zwtlaszcza w poblizu M = 1,0.

Zmiany wygiecia w kierunku rozpietosci bez zmian rozkladu
kata natarcia nie zmienialy charakterystyki w poblizu wartosci
obliczeniowych sily nosnej, zmienialy natomiast charakterystyki
w zakresie pozaobliczeniowym. K. A.

536.2 ILot

Anderson I. E., Stvesino k. F.: Heat transfer from flames impin-
ging on flat and cylindrical surfaces. Przenoszenie ciepta od
plomienia uderzajacego o ptaska i cylindrycznag powierzchnie.
J. of Heat Transfer, 1963, t. 85, Series C, nr 1, s. 49—55, rys. 11.

Przeprowadzono badania doswiadczalne dla okre$lenia zjawisk
cieplnych zachodzgcych podczas oddzialywania strumienia piong-
cych gazow na plaskg i cylindryczng powierzchnie. W doswiad-
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M1
536.251/255:532.517.42/45:536.4.032

Deissler R. G.: Turbulent heat transfer and temperature g

tions in a field with uniform velocity and temperature gy

Turbulentna i fluktuacja temperatury

o
. d L
wymiana ciepta 1

ze staliy predkoscia i gradientem temperatury. Int. J. Heata:
Transfer, 1963, t. 6, nr 4, s. 257—270. )
Wyprowadzono rownania wigzace predkos¢ 1 temoer

w dwoch punktach homogennego pola turbulentnego. Stwinrgy,
ze turbulencja zmniejsza sie z czasem, niezaleznie od s\afw T
tosci Sredniej predkosci i gradientu temperatury.
Otrzymano rozwigzania poprzez sprowadzenie rownan do fip
specktralnej przy pomocy transformat Fouriera oraz przyu;
zeniu. ze turbulencja jest dostatecznie staba, aby moma k
pomingé wspolzaleznosé trzech wielkosci w porownaniu ze yy
zaleznoscig dwoch wielkosci. ‘

Przeprowadzono ocene spektrow turbulentnej wymiany g
oraz sredniej kwadratowej fluktuacji temperatury w py;
funkcji bezwymiarowego gradientu predkosci.

Otrzymano stosunek wspolczynnikow dyfuzji wirow prey

noszeniu ciepta i impulsu. Pokazano, Ze ten stosunek o
wartos¢ 1.0 niezaleznie od wielkosci Pr, jednak tym szybe
im Pr jest blizszy 1. M

AEROSPREZYSTOSC 1 ZAGADNIENIA
WYTRZYMALOSCIOWE

621—128 o
Mustafin Cz. G.: O zapasie procznosti dla wysokotemperatiry
dietaliej turbin. O zapasie wytrzymatosci dla wysokotemperan
wych czesSci turbin. Tieploeniergietika, 1963. nr A, s. 28-3.
Rozpatrzono zagadnienia zwigzane z okresleniem zapasu win
matlosci dla czesci turbin pracujgcych w wysokich temperatua
Podano kryteria, wedlug ktorych mozna oblicza¢ wspolezid
bezpieczenstwa z uwzglednieniem zjawiska pelzania material
10

533.6.011.5:533.6.013.42 It
Libanow K. K.: Osiesimmietriczeskije Kkolebania -cilindriczes:
oboloczek w swierchwzukowom potokie gaza. Drgania osions
metryczne powlok cvlindrycznych w naddzwiekowym strunis
gazu. Inz. Zurnal 1963. t. 3, nr 2. s. 322—330.

W pracy rozwaza sie osiowosvmetryczne drgania powloki cf
drycznej opisywanej rownaniami teorii powlokowej zgieciw
wg Wtlasowa. Cisnienie gazu, cizialajgcego na powloke, okresls
liniowym przyblizeniem teorii tlokowej. Geometryczne wan
brzegowe przyimuje sie dla pieciu réznych zamocowan Powt
Rozwigzanie rownan ruchu sprowadza sie do badania pierwiaft
rownania charakterystycznego szostego stopnia. W pracy, vrzer
wadzono analize zmiennosci tych pierwiastkow w zaleznosi
warunkow brzegowych dla plynu spoczywajacego, a W Suuf
no$ci zbadano wplyw warunkow brzegowych na rozdzielenie ¢f
na’ symetrvczne i antysymetryczne. Nastepnie, vorownano nt
ryczne obliczenia predkosci flatteru metodg dokladna imew
Galerkina, dla roznych stosunkow dlugosci powloki do prom
jej powierzchni srodkowej. A

, _ ) 533.6.013.422 ..
Bototin W. W.: Niestacjonarny flattier plastin i pologich Nﬂlg»‘
w potokie gaza. Niestacjonarny flatter plyt i powlok w strum#

gazu. Izw. AN. SSSR. OTH. Miech. i Maszinostr. 1962 o
S. 106—113, rys. 10. .
W pracy rozwaza sie niestacjonarny flatter oivt i 0¥

w_oparciu o klasyczna teorie plyt i teorie powlok wg WisF
Sily aerodynamiczne okresla sie liniowym przyblizeniem -
tlokowej’’. Parametrami zmiennymi w czasie mogg byc: pres
przeptywu, gestosé gazu ew. temperatura plyty lub Dt}‘-\’m“l'
zbadania zjawisk niestacionarnego flatteru stosuje sie M
asymptotyczne N. N. Bogolubowa i J. A. Mitmpolskiegol“.m'
pracy przytoczono przyklad liczbowyv dla piyvty DrOSt“ka‘m’]‘?«
bodnie opartej na krawedziach., oplywanej naddzwiekowvm >
mieniem gazu, o zadanym przebiegu liczby Macha W Czaﬁe";

Przeglad Dokumentacyiny zawiera jedynie cze$é analiz do"‘“”’é
tacvinych z zakresu lotnictwa. Pelna dokumentacia ukazue,
W postaci kart dokumentacyjnvch wydawanych przez Cent(“:
Instytut Informacji Naukowo-Technicznej i Ekonomiczhe]
szawa Al. Niepodleglosci 188). . i
CIINTE przyjmuje prenumerate Kkart dokumentacyjnyeh °
moze obeimowaé zarowno cala dokumenfacie naukowo-techt!
iak 1 oddzielne jej dzialy lub pDoszczegolne zagadnienia 17
CIINTE wvkonuje odplathie (wg Cennika ZUD) fotokopie i M
filmy publikacji' objetych zaréwno przegladem dokumentacy
jak 1 kartami dokumentacyjnymi.
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